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Kurzfassung

Vor dem Hintergrund einer zunehmenden Individualisierung des Personenverkehrs scheint gerade hinsicht-
lich langerer Strecken eine Betrachtung flugfahiger Objekte, die auch fiir den StraBenverkehr geeignet sind,
sinnvoll. Im vorliegenden Beitrag wird ein ganzheitliches Konzept vorgestellt, das erstmals als Grundlage
ein bestehendes straBenzugelassenes Fahrzeug nutzt. Die Definitionen der Flugleistungen erfolgt dabei in
Anlehnung an ein existierendes Kleinflugzeug. In der Konzeptstudie wird zunachst ein Flugzeugvorentwurf
durchgeflihrt, wobei das Leitwerk in Endkonfiguration ausgefiihrt ist, um es optimal am Referenzfahrzeug zu
adaptieren. Darliber hinaus werden alle erforderlichen aerodynamischen Stellflichen definiert und anschlie-
Bend das konzipierte Vehikel bezlglich statischer Stabilitdt und Steuerbarkeit flugmechanisch analysiert. Des
Weiteren stellt der Beitrag einen Ansatz fiir ein ganzheitliches hybrides Antriebssystem vor und bietet mit der
Auslegung selbsttragender Teleskope bei Begrenzung aller strukturmechanischen Freiheitsgrade im Flug-
betrieb eine zweckméaBige Mdoglichkeit zum Einfahren der aerodynamischen Komponenten im Fahrmodus.
Den Abschluss bildet die Entwicklung einer gekoppelten Vorgaberegelung unter Nutzung eines zentralen Be-
dienelementes, das sowohl fiir den Fahr- als auch den Flugbetrieb geeignet ist.
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1 EINFUHRUNG

In Anbetracht einer mdglichen hybriden Nutzung von Vehi-
keln sowohl fur den Flug- als auch den Fahrbetrieb versu-
chen Erfinder weltweit seit fast 100 Jahren ein optimales
Konzept zu entwickeln. Dabei verfolgen bisherige Ansatze
vorrangig das Ziel, bereits flugfédhige Vehikel auf die herr-
schenden Restriktionen zur Zulassung im StraBenverkehr
anzupassen bzw. besonders hinsichtlich des Antriebssys-
tems und der Dimensionen des Objektes zu adaptieren.
Hinsichtlich der Sinnhaftigkeit und ZweckmaBigkeit derar-
tiger Entwdrfe herrscht insgesamt ein Dissens, obwohl die
Entwickler stets auf wirtschaftliche Vorteile und Zeiterspar-
nisse beim Reisen hinweisen (Vgl. z. B. [4]). Allerdings
hangt der Ausgang der Wirtschaftlichkeitsbetrachtungen
von Hybriden aus Kraftfahrzeug und Kleinflugzeug stark
von den gewahlten Parametern ab und unterliegt daher des
Ofteren einer subjektiven Farbung des Erstellers. Dennoch
versuchen bisherige Konzepte fliegender Fahrzeuge bzw.
fahrender Flugzeuge immer wieder, die Vorteile des Flie-
gens mit den Annehmlichkeiten des Fahrens zu verbinden,
jedoch bisher vergebens. In zahlreichen deutschen, euro-
paischen und internationalen Gebrauchsmustern und Pa-
tentschriften werden in diesem Zusammenhang technische
Teilsysteme oder Komponenten vorgestellt (Vgl. z. B. [17]).
Jedoch scheitert der Grundgedanke des fliegenden Auto-
mobils auf Grund von unpraktikablen Konfigurationen (z. B.
manueller Wechsel von Flug- und Fahrmodus), schlechter
Bedienbarkeit sowie schlechtem Betriebsverhalten bei Flie-
gen und/oder Fahren. Im Fokus dieses Beitrags steht kein
wirtschaftliches Konzept. Stattdessen erachten es die Ver-
fasser als besonders wichtig, sich der Alltagstauglichkeit
eines solchen Hybriden zu widmen. Aus der Zielstellung
heraus, ein Objekt zu konfigurieren, das sowohl Fliegen
als auch Fahren kann, entstehen vielféltige Anforderungen
aus beiden Bereichen, flr die im Folgenden technische
Lésungen vorgestellt werden. Im Fokus steht dabei eine
ganzheitliche Betrachtungsweise, um Teilprobleme im Sin-
ne eines schliissigen Gesamtkonzeptes zu I6sen. Grundla-
ge ist eine Konzeption, die den Belastungszustédnden und
Anforderungen des Flug- und Fahrbetriebs gleichermaBen
standhélt.

2 ENTWURFSZIELE

Im Gegensatz zu vielen verdffentlichten Arbeiten ist das
Ziel dieses Manuskriptes ein fliegendes Automobil und
kein fahrendes Flugzeug zu konzipieren. Hierfir ist ein
Referenzfahrzeug zu wahlen, an dem keine Modifikatio-
nen hinsichtlich vorhandener Elemente, wie Antriebsaggre-
gat, Tankvolumen oder Fahrgastzelle, vorzunehmen sind.
Das Referenzfahrzeug soll im StraBenbetrieb weiterhin als
Kraftfahrzeug betrieben werden kénnen. Durch das Anbrin-
gen von Elementen fir den Flugbetrieb, wie Fligel oder
Leitwerk, wird die Masse und Geometrie des Referenzfahr-
zeugs beeinflusst und somit auch die Fahrdynamik. Dar-
aus resultiert die Anforderung, dass trotz der vorzuneh-
menden Modifikationen am Referenzfahrzeug die Fahrei-
genschaften des fliegendes Automobils identisch zu den
Fahr-Charakteristika des Ausgangsvehikels sind.

Die Transformation vom Fahr- zum Flugzeug soll ohne De-
montage von Fllgel oder Leitwerken erfolgen, so dass

ein Mitfihren aller aerodynamischen Elemente ermdglicht
wird. Dies bedingt ein Einfahren oder anderweitiges Ver-
stauen dieser Komponenten fir die StraBenfahrt. Aller-
dings bedarf es weiterhin der Schaffung einer Struktur und
Topologie, die sowohl ausreichende Stabilitét als auch die
erforderliche Leistungsfahigkeit im Flug bietet. Dies ver-
langt eine Erzeugung von ausreichend Auftrieb durch die
aerodynamischen Elemente sowie eine Dimensionierung
der Leitwerke flr einen stabilen Flugbetrieb. Demzufolge
sollen die entsprechenden Komponenten (Fllgel, Leitwer-
ke, Klappen) derart konzipiert werden, dass sie die stati-
schen und dynamischen Belastungen im Flug- und Stra-
Benbetrieb aufnehmen kénnen.

Die Steuerung des Vehikels soll fiir beide Fortbewegungs-
modi mit mdglichst einem einheitlichen Bedienelementen
erfolgen, um die Alltagstauglichkeit des Entwurfs zu ge-
wahrleisten. Hierflrr ist eine geeignete Systemarchitektur
und ein zugehoriges Regelungssystem zu entwerfen.

3 AUSWAHL VON REFERENZOBJEKTEN

Fir die Studie wurde als Referenzfahrzeug der Smart
Roadster Coupé gewahlt. Dieses straBenzugelassene
Kraftfahrzeug zeichnet sich durch einen glinstigen Wider-
standsbeiwertes bei Berlicksichtigung der dazugehdrigen
Referenzflache aus. Somit sind die Voraussetzungen dafr,
einen Smart Roadster zum Fliegen zu bringen, die best-
maoglichen, da sich kaum ein aerodynamisch geeignete-
res Serienfahrzeug finden lasst. Zudem besitzt der Smart
Roadster ein relativ geringes Leergewicht von 832 kg und
in der Brabus-Version einen vergleichsweise leistungsstar-
ken Motor mit 74 kW [15]. Darlber hinaus ist das Fahr-
zeug heckgetrieben, was sich sowohl in der Gewichtsver-
teilung mitunter positiv auswirken kann als auch dahinge-
hend vorteilhaft ist, als dass der Hybrid einen Flugantrieb
bendtigt. Der Heckmotors erleichtert dabei prinzipiell die
Integration einer Druckluftschraube in das zukinftige An-
triebskonzept. Der Smart Roadster Coupé bietet zudem
ausreichend Mdéglichkeiten zum An- bzw. Unterbringen ae-
rodynamischer Komponenten. Hierzu zahlt z. B. der vor-
derer Kofferraum, der Bauraum flr zuséatzlich Aggregate
oder fur die Unterbringung aerodynamischer Stellflachen
im Fahrbetrieb zur Verfligung stellt. Auf Grund der einmali-
gen Tridion-Sicherheitsfahrgastzelle [15] erscheint die Auf-
nahme der spezifischen Belastungen im Flugbetrieb sowie
der Gewichtskraft eines Tragflligels grundsétzlich méglich.

Bei der Vorgabe der konkreten Flugleistungen soll sich an
modernen Kleinflugzeugen der Echo-Klasse (maximales
Abfluggewicht von 2 t) orientiert werden. Hierfir wird die
Diamond DA-20 gewabhlt, da diese urspringlich als Motor-
segler ausgelegt war und mit mehr als 1.000 km Reichwei-
te eine gute Grundlage fir den Entwurf darstellt. Aus den
Flugleistungen fur die DA-20 folgt fir das fliegende Auto-
mobil eine maximale Reiseflugh6he von 4.000 m mit einer
Geschwindigkeit von 220 “". Von der DA-20 sollen das
Flugelprofil und die Streckung des Tragflligels (bernom-
men werden. Alle weiteren Flugleistungen ergeben sich
aus diesen Randbedingungen und sollen im Entwurfspro-
zess moglichst maximiert werden.
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4 KONZEPTION
STRANGS

DES GESAMTANTRIEBS-

Vor dem Hintergrund der bivalenten Nutzung des zu kon-
zipierenden Vehikels ist es erforderlich, Antriebe fir Fahr-
und Flugmodus zu definieren. Im Sinne einer Gewichtser-
sparnis erscheint es zweckmaBig, dabei so wenig wie mog-
lich Redundanz vorzuhalten. Folglich ist ein zentraler An-
triebsstrang zu bevorzugen, um die Komplexitat nicht un-
noétig zu erhéhen. Grundsétzlich bendtigt ein Antriebssys-
tem fir ein fliegendes Automobil folgende vier Komponen-
ten: Energieerzeugung (Motor), Kraftlibertragung und ggf.
Ubersetzung, Fahrantrieb (z. B. Rader) sowie Flugantrieb
(z. B. Druckluftschraube). Da ein Ruckgriff auf ein vorhan-
denes Fahrzeugkonzept, heckgetriebener Smart Roadster,
erfolgt, sind Motor und Fahrantrieb determiniert und somit
ist das Kriterium der Tauglichkeit des Fahrantriebs bereits
erfullt. Zur Redundanzvermeidung gibt es keinen zusétz-
lichen, separaten Motor fir den Flugantrieb. Demzufolge
ist eine Anpassung der bestehenden Kraftibertragung des
Roadsters zur Integration des Flugantriebs erforderlich.

Hinsichtlich der Schuberzeugung im Flugbetrieb wird auf
eine Druckluftschraube zurlickgegriffen (Vgl. [4]), die hinter
dem Tragflligel positioniert ist. Entsprechend der sich er-
gebenden Fluganforderungen (Vgl. Abschnitt 2) ergibt sich
hinsichtlich der Auslegung des Durchmessers ein Betrag
von 1,6 m. Zwar erscheint ein Mantelpropeller effizienter
und effektiver, jedoch ware dies nicht das platzsparends-
te Konzept. Durch die Verwendung eines Faltpropellers, z.
B. ein Zweiblatt-Verstell-Propeller mit elektromechanischer
Verstelleinrichtung der Firma Stemme, sind sowohl das Kri-
terium der Tauglichkeit fr Flugbetrieb erfllt als auch még-
liche Restriktionen flr eine StraBenzulassung umgangen.
Die grundsétzliche Konfiguration des bivalenten Antriebss-
tranges fiir die hybride Nutzung beider Fortbewegungsmo-
di ist in Abbildung 1 dargestellt.

[o] omcuuschrauee

Vorderachse Hinterachse

BILD 1: Konzeption des Gesamtantriebsstranges fiir Fahr-
und Flugmodus

4.1 Schuberzeugung

Die mathematische Modellierung des Antriebs und des
Verbrauchs erfolgt tber die Leistungs- und Energiebe-
trachtung. Nach [12] ist die maximale Kraft das Verhaltnis
aus maximal zur Verfiigung stehender Leistung und ma-
ximaler Geschwindigkeit. Beide Werte sind fir das Refe-
renzfahrzeug mit Py maz = 74 KW und Vi, maez = 190 ‘%"
gegeben [7]. Das Kréaftegleichgewicht fir eine unbeschleu-
nigte Fahrt wird mit

1 0 = F-W({)-R
( ) PV,'IYL(L(E _ W(‘/O,’NL(LJJ) _ R

Vo, mazx

aufgestellt. Damit bestimmt sich die durch den Antrieb tat-
sachlich maximal verfligbare Kraft mit

Fmaz :FV+W(V)+R

@ = $2255 4 i (mg) + Vi mae SC

Vo, max

Bei der Annahme eines Rollreibungskoeffizienten von
pur = 0,015 [18], der Leermasse des Referenzfahrzeugs,
einer Luftdichte von p = 1,225 X4, einem Widerstands-
beiwert Cyw = 0,38 [15] und einer Referenzflachen von
S = 0,596 m? [15] ergibt sich eine maximale Kraft des
Motors von Frqz = 1,911 kN. Der Verbrauch des Antriebs
wird mithilfe des spezifischer Kraftstoffverbrauch bestimmt,
der Uber die Beziehung

1
3 be = —F—
®) N np H
berechnet wird. Fir den Propellerwirkungsgrad np =
0,74, einem Motorwirkungsgrad von 1y = 0,35 und ei-
nem Heizwert von H = 11, 3% [8] ergibt sich ein spezifi-

scher Brennstoffverbrauch von b, = 0, 342 £L.

4.2 Konstruktive Anpassungen fiir den Flugbe-
trieb

In Anbetracht der Nutzung des vorhandenen Fahrzeugmo-
tors insbesondere vor dem Hintergrund unterschiedlicher
Leistungsanforderungen im Flug- und Fahrmodus ist das
Aggregat hinsichtlich der Eignung fir den Flugbetrieb zu
prifen. Diesbezuglich ergeben sich die Fahranforderungen
aus einem kontinuierliche Wechsel der Motordrehzahl auf
Grund einer wechselnden Belastung vor allem im urbanen
Bereich. Wohingegen der Flugmodus, speziell der Reise-
flug, einen konstanten Betrieb des Motors bedingt.

Vor diesem Hintergrund ist eine gezielte Kraftlbertra-
gung und Ubersetzung der Antriebsleistung der eingebau-
ten Verbrennungskraftmaschine (VKM) auf die angedach-
te Druckluftschraube unabdingbar. Dies erfordert eine Ab-
stimmung von Motor- und Propellerdrehzahl, so dass fir
die Flugphase (Reiseflug als langster Zeitraum im Flug-
modus bzw. der Propellernutzung) ein effizienter Betrieb
ermdglicht wird. Dabei ist das Ubersetzungsverhéltnis ab-
hangig von der konkreten Motordrehzahl (Verbrauchs- und
Leistungsoptimum) der VKM und der erforderliche Luft-
schraubendrehzahl flr eine ausreichende Vorschubgene-
rierung. Bei der Brabus-Version des Roadsters mit 74-
kW-Motor (Optimum bei 5.600 % [71) und erforderlichen
1.800 -U- des Propellers beim Reiseflug bzw. 2.500 =~
beim Steigflug ist eine feste Untersetzung der VKM von 1:3
und resultierender Propellerdrehzahl von 1.867 % maoglich
und zweckméBig. Auf Grund des realisierten Leistungs-
Uberschusses werden etwaige Verluste Uber die Wirkungs-
kette der Untersetzung bereits abgefangen. Die einzelnen
Elemente der Wirkungskette von der gemeinsamen Ener-
gieerzeugung des eingebauten Brabus-Motors Uber die je-
weilige Kraftubertragung bis hin zum eigentlichen Antrieb
sind in Abbildung 2 dargestellt.
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Kraftiibertragung/U Fahrbetrieb
Vorhandenes Differenzial/Getricbe Vorhandenes Fahrwerk/Riider
Energieerzeugung
74-kW-Brabus-Motor
Kraftiibertragung/Ubersetzung

Riementrieb mit fester Untersetzung 1:3

Flugbetrieb

—
Druckluftschraube (@ 1,6 m)

BILD 2: Energieerzeugung und Kraftlibertragung fir Hybri-
dantrieb

Mit Hinblick auf den Fahrantrieb kann die Kraftlibertragung
und Ubersetzung mit dem eingebauten Getriebe beibehal-
ten werden. Die Kraftlbertragung von VKM zur Druckluft-
schraube kann mittels vorgespannten Riementrieb auf der
Aggregateseite erfolgen. Dabei ist ein Riemenanschluss
(Zahnriemen oder Kette) an der vorhandenen Kurbelwelle
aus Sicht der Verfasser trotz des eingeschréankten Baurau-
mes prinzipiell méglich. Allerdings erfordert dies ein spe-
zielles Kupplungskonzept zum Umschalten zwischen Fahr-
und Flugantriebssystem. Fir den Fahrantrieb wird die vor-
handene Technik genutzt. Zur Realisierung des Flugmo-
dus” erfolgt eine Umschaltung durch Leerlaufstellung des
bestehenden Getriebes sowie ein zusétzliches ON-Signal,
z. B. Uber einen separaten Schalter, wodurch der Riemen-
antrieb fir den Propeller gespannt wird.

5 AERODYNAMISCHE MODIFIKATIONEN

Die Adaption des Referenzfahrzeugs an den Flugbetrieb
erfordert aus aerodynamischer Sicht das Anbringen von
Fligel und Leitwerk, welche aerodynamische Kréafte und
Momente erzeugen. Die Bewegung des Vehikel im Flugbe-
trieb, unter Einwirkung von aerodynamischen Kréaften und
Momenten, Schubkraft und -moment, sowie der Gewichts-
kraft wird mit den nichtlinearen Bewegungsgleichungen der
Flugmechanik im flugzeugfesten Koordinatensystem nach
[2] mit

(4) V) _p o1 RATT G
T T U
und
dQKf F A
O L=+ Qs x (L) =MJ 4T, .

beschrieben. Die Dimensionierung von Tragflligel und Leit-
werken ist ausschlaggebend flir den Beitrag der Kréfte
und Momente. Um Anderungen in der Fluglage zu erzie-
len, missen aerodynamische Stellflichen am Referenz-
fahrzeug angebracht werden. Diese Aspekte werden in
den folgenden Unterkapiteln diskutiert und die Ergebnis-
se in Hinblick auf Flugleistungen, Flugeigenschaften und
Gesamtkonzept dargestellt.

5.1 Auslegung des Tragfliigels zur Auftriebser-
zeugung

Das Referenzfahrzeug ist nur dann flugfahig, wenn die ae-
rodynamische Kraft die Gewichtskraft kompensiert. Fir die
Dimensionierung des Tragfligels ist es daher essentiell,
die Masse des Vehikels im Flugbetrieb zu kennen. Ba-
sierend auf der ermittelten maximalen Abflugmasse wird
der Tragfligel dimensioniert. Dieser ist, unter Berlcksich-
tigung der Nutzung im StraBenverkehr, teleskopierbar aus-
zulegen.

5.1.1 Massenabschatzung

Der Smart Roadster Brabus besitzt eine Leermasse von
832 kg [7]. Durch die Integration von Fligel, Leitwerk, Pro-
peller und zusatzlicher Systeme wird eine Zusatzmasse
von 20 % der Leermasse der Diamond DA-20, die 529 kg
betragt [6], auf die Leermasse des Smart Roadsters ad-
diert. Unter Berlicksichtigung von einem Piloten und Pas-
sagier, fur die jeweils eine Masse von 90 kg angesetzt wer-
den, und einer Fracht von 40 kg ergibt sich eine Nutzmas-
se von 220 kg. Aus [10] kann eine durchschnittliche Dich-
te von 775 % fur Benzin entnommen werden. Bei einem
Tankvolumen von 35 | [7] ergibt sich eine Kraftstoffmas-
se von 27,13 kg. Damit betragt die maximale Abflugmasse
1185 kg.

5.1.2 Fliugeldimensionierung

Flugelflache 28,561 m?
mittlere Fllgeltiefe 1,69 m
Spannweite 16,9 m
Referenzauftriebsbeiwert 0,269
Auftriebsbeiwert in Abhangigkeit | 4,903 rad ™!
des Anstellwinkels

Nullwiderstandsbeiwert 0,005
Stauchung der Lilienthal-Polare 0,0834

TAB 1: Parameter des Flugels fiir das Referenzfahrzeug

Als Randbedingungen fir die Dimensionierung der FIU-
gel wird das Fligelprofil FX 63-137 und eine Streckung
von A = 10 der Diamond DA-20 verwendet. Zudem sind
die in den Entwurfszielen festgesetzte Reiseflugh6he und
-geschwindigkeit zu verwenden. Mithilfe eines Optimie-
rungsalgorithmus und dem frei verfigbaren Tragflachen-
verfahren Tornado [13] wurde ein Algorithmus entwickelt,
der die Fllgelflache iterativ anpasst. Als Ergebnis ergibt
sich ein Fliigel, dessen wesentliche Parameter in Tabelle 1
aufgelistet sind. Durch die frei verfigbare Software Digital
Datcom [16] wurde der zum Fligel zugehérige Nullwider-
stand bestimmt.

5.2 Konstruktive MaBnahmen zur Unterbrin-
gung aerodynamischer Elemente

Fir die Realisation aerodynamischer Elemente im Rahmen
des Entwurfes eines fliegenden Automobils erscheint aus
sich der Verfasser das Teleskopkonzept als viel verspre-
chendste Variante. Es stellt zweifelsohne eines der kom-
paktesten Verfahren zum Verstauen der Fligel im StraBen-
betrieb dar [17], [5]. Allerdings erfolgt bei dem vorliegenden
Entwurf kein Rickgriff auf einen V-Fligel, um trotz dadurch
verbesserter Flugstabilitdt das Platzproblem nicht unnétig
zu vergroBern [4]. Jedoch ist ein Tragfligel mit leicht po-
sitiver Pfeilung zur Erhéhung der Stabilitditskennwerte im
Flugbetrieb durchaus denkbar. Die nachfolgenden Ausfiih-
rungen beschranken sich aber zun&chst auf einen Parallel-
fligel.
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5.2.1 Prinzip des Teleskopfliigels

Bei der konstruktiven Gestaltung der aerodynamischen
Elemente wird grundlegend auf das technische Prinzip von
Clausen, Czajkowski und Sarh aufgebaut (Vgl. [4], [5],
[17]), welches die Konfiguration eines Fahrzeuges ermdg-
licht, bei dem alle aerodynamischen Flugkomponenten au-
tomatisch mit Hilfe eines Teleskopsystems ein- und ausge-
fahren werden kdnnen. Hierbei stellen Kugelgewindespin-
deln (KGS) zugleich das Trag- und Antriebssystem des Te-
leskopfliigels dar. Durch Rotation der Spindeln kénnen die
selbsttragenden Teleskopsegmente sequentiell oder syn-
chron aus- und eingefahren werden [4]. Das Teleskopier-
konzept umgeht die bisherigen Probleme von fliegenden
Autos bei der Einhaltung der Abmessungen konventionel-
ler PkWs, sollte aber im Sinne der Alltagstauglichkeit und
Bedienerfreundlichkeit zwingend auf ein automatisiertes
Ein- und Ausfahrsystem zuriickgreifen. Als Material fir die
AuBenhdute bietet sich CFK bzw. GFK auf Grund der spe-
zifischen Gewichts- und Belastungsanforderungen an.

| 1690 mm

‘ 200 mm

%2
| 286,3 mm ‘ 474,9 mm

I T |

241 mm

BILD 3: Fltgelprofil mit Kugelgewindespindeln-Positionen

Die Anordnung der KGS ist dabei abh&ngig vom gewahl-
ten Flugelprofil. Die berechnete Fliigelbreite von 1690 mm
entspricht der mittleren Sehnenlange der Flligelprofile. Das
gewahlte Profil, FX 63-137, bietet bei einem ausreichend
groBen Abstand beider Teleskopholme einen mdoglichst
groBen Durchmesser der Teleskopelemente. Hierbei kann
ein maximaler Holmdurchmesser von jeweils 200 mm bei
einem Mittelpunktabstand von ca. 475 mm realisiert wer-
den. Dies ist in Abbildung 3 dargestellt.

Damit kann ein ca. 27 % grdBerer Durchmesser realisiert
werden als beim Clausen-Konzept [4], das statisch und dy-
namisch stabil ist. Daraus resultiert eine gréBere Belastbar-
keit hinsichtlich Biegebeanspruchung des Gesamtfliigels.
Bei einer Spannweite von 16.900 mm und einer Breite des
mittleren Kernsegments, welches in Form eines Dachmit-
telkasten angebracht ist, von héchstens 1.100 mm, betragt
die maximale Segmentbreite 500 mm. Demzufolge werden
8 Segmente pro Seite und somit 16 Segmente insgesamt
zzgl. des Dachkastens benétigt.

5.2.2 Funktionsweise des Teleskopantriebs

Grundlegendes Prinzip stellt der Teleskopantrieb tber inte-
grierte KGS nach Barrenboim und Manthei [1] dar. Anders
als bei Barrenboim und Manthei bilden bei der Konstrukti-
on der Firma Bell Helicopter Textron Inc. die Kugelgewin-
despindeln selbst die tragenden Teleskopsegmente. Diese
lineare Wirkung des teleskopischen Antriebes wird z. B. bei
der Bell-Boing V-22 Osprey, einer Kombination aus Hub-
schrauber und Flugzeug eingesetzt (Vgl. [4]). Das von Sarh
vorgestellte Konzept greift das Prinzip von Barrenboim und
Manthei auf, verwendet aber Kugelgewindespindeln so-
wohl fiir die Teleskopsegmente als auch fir den Antrieb

[17]. Wéhrend die Kugelgewindespindelvariante von Bar-
renboim und Manthei zwei sich linear verschiebende Tele-
skopsegmente vorsieht, spricht Sarh von sechs sich line-
ar bewegenden Segmenten [17]. Grundgedanke der Kon-
struktion, auf die an dieser Stelle aufgebaut wird, ist das
Alternieren von rotierbaren und nicht-rotierbaren (fix gela-
gerten) Kugelgewindespindeln. Alle Teleskopsegmente ha-
ben sowohl innen als auch auBen Gewinde. Das AuBenge-
winde des rotierbaren Segmentes ist linksgangig. Dies be-
deutet, dass sich dieses Segmentes bei Rotation entgegen
dem Uhrzeigersinn ausfahrt und aus dem basisnahen fi-
xen Segment herausschraubt. Dagegen sind das Innenge-
winde von dem rotierbaren Segment und das AuBengewin-
de des duBeren fixen Segmentes rechtsgangig, wodurch
gewahrleistet wird, dass sich bei Rotation des rotierbaren
Segments das fixe Segment ebenfalls aus dem rotierbaren
Segment herausféhrt. Eine Umkehrung der Drehrichtung
ist gleichbedeutend mit einer Einfahrbewegung aller Seg-
mente.

Durch Aneinanderreihung von rotierbaren und nicht-
rotierbaren Segmenten wird ein hier sechsteiliges Tele-
skop mit synchronisierten Langsbewegungen aller Seg-
mente geschaffen, welches allerdings beliebig erweitert
werden kann Als weiterer Vorteil wird angesehen, dass un-
ter Voraussetzung der Spielfreiheit der Kugeln alle Frei-
heitsgrade sémtlicher Segmente bis auf eine rotatorische
Achse und eine translatorische Achse eingeschrankt sind,
wodurch ein sehr steifes Teleskop geschaffen werden kann
[4]. Der Antrieb jeder zweiten rotierbaren Gewindespindel
soll durch eine wiederum teleskopische Antriebswelle im
Inneren der Spindel erfolgen, welche an der Wurzel des
Teleskops durch einen 12-V-Elektromotor angetrieben wird

[5].

5.2.3 Betrachtung spezifischer Belastungen am
Teleskopfliigel

Hinsichtlich der Belastung des Tragflligels ist zum einen die
Eigenbelastung infolge des Gewichtes als auch die dyna-
mische Belastung beim Fliegen zu berlicksichtigen. Dabei
betragt das Fligelgewicht (20 % von 529 kg =) 105,8 kg,
wobei diese Last problemlos durch das Roadster-Dach auf-
genommen werden kann. Die Pendelruder der Entenkonfi-
guration weisen im Flugbetrieb eine Spitzenlast von ledig-
lich 50 kg pro Seite auf. Der Tragflligel muss hingegen eine
Gesamtbelastung von 1185 kg beim Fliegen aufnehmen.
Die spezielle Tridion-Sicherheitsfahrgastzelle des Roads-
ters ist grundséatzlich in der Lage, selbst diese Last auf-
zunehmen [15]. Insgesamt weist die Belastungskurve des
Tragfligels einen elliptischen Verlauf mit einem Hauptan-
griffspunkt des resultierenden Biegemoments in der Mitte
der Konstruktion. Der Verlauf des Biegemoments ist in Ab-
bildung 4 dargestellt.

Bei einem Flligelsegment, welches aus zwei parallelen hol-
martigen Teleskopsegmenten, der Fligelhaut und einer
Fligelrippe bzw. Spante besteht, werden die Auftriebskraf-
te der Flugeloberflache Uber die Rippen an die Telesko-
pholme Ubertragen. Zunéchst nimmt die Fligelhaut folg-
lich die aerodynamischen Belastungen im Flug auf und
Ubertragt diese auf die zugehdrigen Fligelspanten. Letz-
tere Ubertragen die wirkenden Krafte und Momente auf
die jeweils davor- und dahinterliegenden Fligelholme. So-
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mit tragt jeder Holmabschnitt die Belastung des eigenen
Fligelsegments sowie die Gesamtbelastung aller &uBeren
Segmente. Dariiber hinaus wird die Belastung auch an die
inneren Holmbauteile weitergegeben. Bei der Betrachtung
des Biegemomentes wird angenommen, dass das vorge-
stellte Konzept eine ausreichende Steifigkeit besitzt und
sich somit wie ein starrer Fligel verhélt. Die héchste Be-
lastung herrscht in diesem Zusammenhang am Ubergang
vom Dachkasten zum 1. Segment. Daher wird sich im Fol-
genden auf diese Maximalbelastung in der konstruktiven
Auslegung beschrénkt. Die Darlegung des Gesamtaufbaus
ist in Abbildung 5 veranschaulicht.

-20

Biegemoment [kNm]
>

-25

5.3.1 Schwerpunkt

mente

und Massentragheitsmo-

Fir das Referenzfahrzeug liegen keine Daten vor, sodass
die Werte abgeschétzt werden. Das Referenzflugzeug mit
und ohne ausgefahrenen Fligel wird daher in massen-
behaftete Teilkdrper zerlegt, deren Schwerpunktskoordina-
ten und Tragheitstensoren bekannt sind. Aus den einzel-
nen Koordinaten der Schwerpunkte wird unter Beriicksich-
tigung der maximalen Abflugmasse der Schwerpunkt mit
und ohne ausgefahrenen Fligel bestimmt. Unter Verwen-
dung des Satz von Steiner wird der Tragheitstensor mit und
ohne ausgefahrenen Fliigel des Vehikels aus den einzel-
nen Tragheitstensoren der Teilkérper bestimmt. Die Ergeb-
nisse fir die Massentragheitsmomente und Schwerpunki-
koordinaten fur die Konfigurationen mit aus- und eingefah-
renen Fligeln sind in Tabelle 2 dargestellt. Nicht angegebe-
ne Werte sind null. Die Symmetrie der Massentragheitsmo-
mente bezlglich der Hauptdiagonalen ist zu berlicksichti-
gen.

-30
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BILD 4: Verlauf des Biegemoments tber den Tragfligel im
Reiseflug

XVI ] 1l |
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BILD 5: Darlegung des Gesamtaufbaus des Teleskopfli-
gels

5.3 Anbringung von Leitwerken zur Flugstabili-
tat und Steuerung

Der Angriffspunkt von aerodynamischen Kréften und der
Gewichtskraft fallen nicht zusammen, sodass durch den
Tragfligel auch aerodynamische Momente resultieren. Um
die Lage des Flugzeugs im Raum halten zu kénnen, muss
die rechte Seite von Gleichung 5 identisch Null werden.
Hierzu werden Leitwerke verwendet, welche die Stabilitét
(statische Stabilitat). Fiir Anderungen der Lage, d.h. rechte
Seite von Gleichung 5 ungleich Null, missen jedoch Steu-
ermomente zur Verfligung stehen. Basis fiir die Untersu-
chung ist das Flugzeug als starrer Korper, dessen Schwer-
punktskoordinaten und Tragheitstensor bekannt sein mus-
sen.

Referenzfahrzeug mit
ausgefahr. Fligeln eingefahr. Fligeln
Lo | 2,979 10% kgm? 0,745 10° kgm?
I,, | 2,229 10° kgm? 2,229 10° kgm?
I.. | 4,23010% kgm? 1,999 10° kgm?
I,. | 0,385 10% kgm? 0,385 10® kgm?
z, [1,976,0,0,574]"m | [1,976,0,0,574]"'m

TAB 2: Massentragheitsmomente und Schwerpunktkoordi-
naten fiir die Konfigurationen mit aus- und eingefahrenen
Flugeln

5.3.2 Hohenleitwerksdimensionierung

Hohenleitwerke kdnnen in der Drachenkonfiguration, bei
der sich das Leitwerk hinter dem Fligel befindet, und der
Entenkonfiguration, bei der das Leitwerk vor dem Fligel
liegt, ausgelegt werden. Die entsprechenden Formeln zur
Dimensionierung des Hohenleitwerks unter Berlcksichti-
gung von Stabilitdts- und Steuergrenze lassen sich aus
Gleichung 5 ableiten und sind in [2] und [3] nachzuemp-
finden.

0.2
x — Stabilitatsgrenze
0.18+ —e—vordere Steuergrenzen — Landung
——vordere Steuergrenzen - Reiseflug
0.161 ——hintere Steuergrenze - Landung

0.14f
0.12}
(2]
~ 01r
1)
0.08f
0.06f
0.04f

0.02

=)

XNFR ! IrHI

BILD 6: Berechnete Stabilitéats- und Steuergrenzen fir die
Entenkonfiguration

Flr die Entenkonfiguration sind die ermittelten Stabilitats-
und Steuergrenzen in der Abbildung 6 dargestellt. Stati-
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sche Stabilitat in der Langsbewegung wird fir Punkte links
von der Stabilitdtsgrenze erzielt. Punkte rechts von der vor-
deren Steuergrenze und links von der hinteren Steuergren-
ze sind steuerbar. Bei der Entenkonfiguration kénnen kei-
ne Punkte gefunden werden, die statisch stabil und aus-
steuerbar sind. Ein Grund hierfir sind die hohen Momen-
te am Fllgel. Es sind Punkte mdglich, bei denen die Be-
dingungen der vorderen und hinteren Steuergrenze erflllt
werden. Fir einen dieser Punkte, bei einer Leitwerksflache
von 6,5 % der Flugelflache (dicke Linie in Abb. 6), sind die
Daten fiir das entsprechende Hoéhenleitwerk in Tabelle 3
aufgelistet.

Fir die Drachenkonfiguration gibt es Leitwerke, die die An-
forderungen nach statischer Stabilitdt und Steuerbarkeit er-
fullen. Hierzu muss das Leitwerk jedoch minimal eine Fla-
che von 26 % des Tragfligels aufweisen, was zu groBen
Spannweiten fihrt, wie in Tabelle 3 aufgelistet ist.

Entenkonfiguration | Drachenkonfiguration
Ts 1,976 m 1,976 m
TN,FR 1,53 m 1,808 m
TN,H 0,844 m 2,963 m
2z | 0,085 0,26
An 8 10
lr 5,45 m 8,618 m

TAB 3: Daten zum Hdohenleitwerk fir die Enten- und Dra-
chenkonfiguration

Aufgrund der Anforderung, dass das Leitwerk im Stra-
Benbetrieb am Vehikel platzsparend untergebracht werden
muss, wurde sich fiir die Entenkonfiguration entschieden.
Die Defizite der statischen Stabilitat sollen mit einem Flug-
steuerungssystem (Dampfer) ausgeglichen werden. Es ist
zu beachten, dass weder die Hochlagen des Leitwerks,
noch der Einfluss vom Schub, die Mand&verforderungen
oder Sicherheiten bei den Berechnungen beriicksichtigt
wurden, da es sich um eine Konzeptstudie handelt.

5.3.3 Seitenleitwerksauslegung

Mit dem Seitenleitwerk wird Windfahnenstabilitat erreicht,
wenn der Luftangriffspunkt (Neutralpunkt) des Seitenleit-
werks hinter dem Schwerpunkt liegt. Um das Leitwerk an
das Referenzfahrzeug platzsparend zu adaptieren, werden
zwei Seitenleitwerke als Winglets an den Fliigelenden an-
gebracht. Die Lange an der Wurzel und die Hohe des Sei-
tenleitwerks betragen 0,5 m. An den Flligelenden betragt
die L&nge 0,2 m. Der Neutralpunkt des Seitenleitwerks liegt
bei 2,547 m, wodurch sich ein Hebelarm fur die Windfah-
nenstabilitat von 0,572 m ergibt.

5.4 Dimensionierung
Stellflachen

von aerodynamischen

Die Steuerung des Vehikels im Luftbetrieb erfolgt in der
Langsbewegung mit Schub, H6henruder und Wélbklappen
und in der Seitenbewegung mit Quer- und Seitenruder. Das
Hoéhenruder wird Gber das Héhenleitwerk als Pendelruder
realisiert. Dabei kann das gesamte Leitwerk im Winkelbe-
reich von -15° bis 5° ausgeschlagen werden. Die Wélb-
klappen sind auf dem Fligel mit einer Lange von 2,50 m
und einer Klappentiefe von 0,16 m angeordnet und kénnen

um maximal 20° ausgeschlagen werden. Diese Beschrén-
kung existiert, da die Woélbklappen auch als Querruder ge-
nutzt werden. Die Seitenruder sind an den Seitenleitwerken
mit einer Klappentiefe von 0,1 m und einer H6he von 0,5 m
angeordnet. Die entsprechenden Steuerderivative wurden
mithilfe des Tragflachenverfahrens Tornado ermittelt.

Da die Querruder gleichzeitig als Wélbklappen fungieren,
ist folglich eine Gesamtklappenbreite von 5 m am Tele-
skopfliigel unterzubringen. Dies entspricht 2,50 m pro Sei-
te. Bei einer maximalen Segmentbreite 50 cm ist eine Klap-
penbreite von gut 40 cm an 6 Segmenten durchaus rea-
lisierbar. Dabei bilden die Wolbklappen die hintere Kan-
te des Tragfliigels und weisen keine seitlichen Abschlls-
se auf, da ansonsten die Teleskopiereigenschaft beein-
trachtigt und die Komplexitat des Tragflligels unnétig er-
hoéht wird. Die Pendelruder werden analog zum Tragfl-
gel als selbsttragende Teleskope ausgefihrt. In Anbetracht
der GesamtausmaBe der Hohenleitwerke kénnen diese als
2,725 m breite symmetrische teleskopierbare Pendelruder
angeordnet werden. Zudem ermdglicht das Referenzfahr-
zeug, das auf Grund des Heckmotors ausreichend Platz
im Bereich des vorderen Kofferraums bietet, eine derartige
Unterbringung der Pendelruder im Fahrmodus.

5.5 Ergebnisse

BILD 7: Darstellung des Gesamtkonzepts im Flugbetrieb

Aufbauend auf der Konzeption des Gesamtantriebsstrangs
und den aerodynamischen Modifikationen wurde ein Ge-
samtkonzept flir den Fahr- und Flugbetrieb entworfen, das
in der Abbildung 7 dargestellt ist. Eine detaillierte 3-Seiten-
Ansicht des Vehikels einschlieBlich der aerodynamischen
Stellflachen ist dem Anhang zu entnehmen. Die Berech-
nung der Flugleistungen des Gesamtkonzepts, die sich
aus Gleichung 4 ergeben, wird nachfolgend durchgefihrt.
Die Bestimmung der Flugeigenschaften wird basierend auf
den Zustandsraumdarstellungen flr verschiedene Refe-
renzflugzustande durchgeflhrt, die sich aus der Linearisie-
rung der Gleichungen 4 und 5 ergeben.

5.5.1 Flugleistungen

Flr die Berechnung der Flugleistungen wird der Flug in die
Segmente Start, Steigflug, Reiseflug, Sinkflug, Endanflug
und Landung aufgeteilt. Fir die Berechnung der Startleis-
tungen wird eine Simulation aus [11] genutzt. Es wird die
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maximale Schubkraft, das maximale Abfluggewicht und ein
maximaler Auftriebsbeiwert, dessen Bestimmung in Kapi-
tel 5.4 erlautert wurde, zur Berechnung genutzt. Die Start-
geschwindigkeit betragt 102,3 ¥™. Der Steigflug erfolgt mit
einer konstanten Geschwindigkeit, jedoch variiert die vor-
gegebene Steigrate mit der Hohe. In Anlehnung an das
Flughandbuch der DA-20 [6] werden die Steigraten mit

1,8 fir0 < h <1000 m

1,5 fir 1000 m < h < 2000 m
1,3 fiir 2000 m < h < 3000 m
1,2 fir k> 3000 m

(6) h=

vorgegeben. Der Steigflug endet beim Erreichen der Ent-
wurfsflughdhe. Der Reiseflug wird mit der Entwurfsflugge-
schwindigkeit und konstanter Héhe fortgesetzt, bis noch
5 % des gesamten Kraftstoffs lbrig sind. Danach wird in
den Sinkflug Ubergegangen. Der Bahnneigungswinkel und
die Fluggeschwindigkeit werden fir den Fall des minima-
len Sinkens vorgegeben. In einer H6he von rund 300 m
wird mit dem Endanflug fortgefahren, bei dem ein konstan-
ter Bahnneigungswinkel von v = —3° vorgegeben wird.
Die Anfluggeschwindigkeit ist um 30 % hoéher als die Ab-
rissgeschwindigkeit mit voll ausgefahrenen Klappen. In ei-
ner H6he von 50 ft wird die Landebahnschwelle Giberflogen
und die Landung beginnt [3]. Die vorgegebene Aufsetz-
geschwindigkeit soll 20 % hdher als die Abrissgeschwin-
digkeit sein. Nach dem Aufsetzen bremst das Vehikel mit
—5%.

Die damit ermittelte Startstrecke betragt 428,85 m, die Lan-
destrecke, vom Uberfliegen der Schwelle bis zum Still-
stand, 551,68 m. Die restlichen Flugleistungen sind in Ta-
belle 4 aufgelistet. Insgesamt kann mit dem zur Verfligung
stehenden Tankvolumen eine Distanz von 343,54 km in
einer Zeit von 1:53 h zurlick gelegt werden, was einer
Durchschnittsgeschwindigkeit von 182,5 %’“ entspricht. Da-
mit weiBt das Referenzfahrzeug im Flugbetrieb einen Ver-
brauch von 7,55 | auf 100 km auf.

Kumuliert

Distanz Zeit Verbrauch

[km] [h:mm:ss] [
Start 0,429 0:00:29 0,06
Steigflug 92,59 0:37:31 11,19
Reiseflug 281,18 1:28:57 25,77
Sinkflug 337,48 1:49:44 25,77
Endanflug 342,99 1:52:56 25,95

TAB 4: Flugleistungen

5.5.2 Flugeigenschaften

Der dimensionierte Fliigel, die dimensionierten Leitwerke
und die Stellflaichen werden zur Analyse der Flugeigen-
schaften des Referenzfahrzeugs genutzt. Hierzu wurden
die Gleichungen 4 und 5 mit den Zustands- und Steuer-
gréBen

7 " =[q¢ a V 7]

und u' =[n nr |
in der Langsbewegung, sowie

@ z'=[r B p @] ud u"=[¢ (]

in der Seitenbewegung flr die in Tabelle 5 dargestellten
Flugzustande linearisiert. Die Evaluation der Flugeigen-
schaften wird mithilfe der Flugeigenschaftsforderung MIL-
F-8785C durchgeflhrt. Fur die Analyse werden die Richt-
linien far Class | Flugzeuge (kleine Flugzeuge) und Cate-
gory B (Reiseflug) und C (Landung) verwendet. Optimale
Flugeigenschaften werden mit Level 1 erzielt, sehr schlech-
te Flugeigenschaften mit Level 3. Flugeigenschaften, die
nicht Level 3 erreichen sind nicht akzeptabel.

In beiden Flugzustanden ist die Anstellwinkel instabil, was
aus der statischen Instabilitat folgt. Es werden somit kei-
ne Level 3 Flugeigenschaften erreicht. Die Phygoide er-
zielt in beiden Flugzustéanden Level 1 Flugeigenschaften.
In der Seitenbewegung wird bzgl. der Taumelschwingung
im Reiseflug Level 2 und bei der Landung Level 3 Flugei-
genschaften erzielt. Die Rolle erzielt in beiden Flugzustan-
den Level 1 Flugeigenschaften und die Spirale Level 1 im
Reiseflug und Level 2 Flugeigenschaften bei der Landung.
Daraus ist ersichtlich, dass mit dem aktuellen flugmechani-
schen Entwurf Defizite in den Flugeigenschaften auftreten,
die mit einem Regelungssystem kompensiert werden mas-
sen. Andernfalls ist das Referenzfahrzeug fir einen Piloten
unfliegbar.

Reiseflug| Landung
Flughdhe [m] 4000 250
Bahnneigungswinkel [°] 0 -3
Fluggeschwindigkeit [km/h] 220 100
Wolbklappen [°] 0 20
Masse [kg] 1171,4 1160,5
Anstellwinkel [°] -0,08 4,84
Hohenruderausschlag [°] 2,5 -12,27
Schub [N] 574,83 | 449,

TAB 5: Untersuchte Flugzustéande zur Bewertung der Flug-
eigenschaften

6 VORGABEREGELUNG ZUR ANPASSUNG
DER FAHR- UND FLUGEIGENSCHAFTEN

Aus den Ergebnissen in Hinblick auf die aerodynamischen
Modifikationen ergab sich, dass die Auslegung von FlU-
gel und Leitwerk optimal fir die Symbiose von StraBen-
und Luftfahrtzeug geeignet sind, jedoch auf Grund der
Flugeigenschaften das Vehikel flr einen Piloten unfliegbar
ist. Weiterhin sollte nach den Spezifikationen ein zentrales
Bedienelementes fir die primare Steuerung im Flug- und
Fahrbetrieb verwendet werden, um die Benutzerfreundlich-
keit zu steigern. Die Verbesserung der Flugeigenschaften
und die Verwendung eines zentrales Bedienelementes fir
die primére Steuerung im Flug- und Fahrbetrieb lassen
sich nur mit einer Vorgaberegelung erzielen. Dabei bedeu-
tet eine Vorgaberegelung, dass der Fahrzeugfihrer nicht
mehr den Ausschlag der aerodynamischen Steuerflachen
im Flugbetrieb oder von Lenkung und Gaspedal im Fahr-
betrieb vorgibt, sondern andere physikalisch wahrnehmba-
re GréBen, wie im Flug das Lastvielfache oder die Rollrate
und im Fahrbetrieb die Beschleunigung und die Gierrate
(Geschwindigkeit um die Hochachse) kommandiert.

In den folgenden Unterkapiteln wird die Vorgaberegelung
motiviert und die Regelstrecke, insbesondere die des Stra-
Benfahrzeugs, dargestellt. AnschlieBend werden fiir den
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Fahr- und Flugbetrieb die fir die primare Steuerung ge-
wahlten VorgabegréBen dargestellt und basierend auf die-
sen Ergebnissen die Reglerstruktur und die Ergebnisse
vorgestellt.

6.1 Motivation zur Verwendung einer Vorgabe-
regelung

In den bisherigen Ergebnisse zeigte sich, dass die ermit-
telten Flugeigenschaften das Flugzeug unfliegbar machen.
Diese Flugeigenschaften missen nicht nur verbessert wer-
den, sondern es soll gemaB den Entwurfszielen erreicht
werden, dass sich das Vehikel im Flugbetrieb so verhalt,
wie konventionelle Flugzeuge. Hierdurch wird gewahrleis-
tet, dass ein ausgebildeter Privatpilot sich optimal an das
Vehikel adaptieren kann.

Gleiches gilt fiir den Fahrbetrieb. Durch die Anbringung von
Tragfligel, Leitwerk und Modifikation des Antriebsstranges
haben sich die Aerodynamik und die inertialen Parameter
(Masse, Schwerpunkt, Massentragheitsmoment) geandert.
Damit haben sich die Fahreigenschaften verandert, wo-
durch sich das Auto, beispielsweise bei einer Kurvenfahrt,
anders verhélt, als ein gangiger Smart Roadster. Mittels der
Vorgaberegelung soll dieses Defizit ausgeglichen werden,
so dass sich das Referenzfahrzeugs trotz der aerodynami-
schen Modifikationen wie ein normales Auto verhalt.

In konventionellen Flugzeugen (beispielsweise Airbus
A320-Familie) wird zum Rollen von der Parkposition zur
Start- und Landebahn und anders herum ein separates
Steuerrad genutzt. Denkbar wéare bei einem Vehikel far
StraBen- und Luftverkehr ein &hnlicher Ansatz: Ein Steuer-
horn oder Joystick fir den Flugbetrieb und Lenkrad, Gas-
pedal und Bremse fur den Fahrbetrieb. Das Verbauen die-
ser Elemente verkleinert den Platz in der Fahrzeugzelle
und sorgt fir ein unlbersichtliches Cockpit. Ziel muss es
daher sein, eine zentrales Bedienelement fir den Flug-
und Fahrbetrieb nutzen zu kénnen. Dies kann mithilfe ei-
ner Vorgaberegelung erreicht werden, bei der keine direkte
mechanische Verbindung zwischen Bedienelemente und
Aktuator (beispielsweise H6hen- und Querruder oder Stel-
lantrieb der Lenkung und Kraftstoffzufuhr) besteht. Die am
zentralen Bedienelement vorgegebenen GréBen werden
durch einen Rechner, auf dem der Regler-Algorithmus im-
plementiert ist, erfasst und zu StellgroBen verarbeitet, die
vom Rechner auf die Aktuatoren gebracht werden.

Diese Technologie, die in der Luftfahrt bei modernen Ver-
kehrsflugzeugen als Fly-by-Wire-Technologie Standard ist,
hat zur Folge, dass sich der Fahrzeugfahrer, durch die An-
passung von Fahr- und Flugeigenschaften, optimal an das
fliegende Auto anpassen kann und nur ein Bedienelement
fUr die primare Steuerung im Fahr- und Flugbetrieb notwen-
dig ist.

6.2 Modellierung der Regelstrecke

Die Bewegung im Flugbetrieb wird mit den Gleichungen 4
und 5 beschrieben, die sich fir gewéhlte Flugzustande li-
nearisieren lassen und so mit Zustand- und Stellgr6Ben
(vgl. Gleichungen 7 und 8) in die Zustandsgleichung fir
Langs- und Seitenbewegung Uberfiihrt werden.

Fir die Beschreibung der Regelstrecke im Fahrbetrieb wir
die L&ngsdynamik mit

dv
9 — =a=Fy—Fw —R
9) di a 1% w
und die Querdynamik unter Verwendung der Kinematik fur
das Einspurmodell, des Impulssatzes in Fahrzeugquerrich-

tung und dem Drallsatz um die Fahrzeughochachse, mit
(10) mV (\Il + 65) cos Bs = Fyy cosd + Fyn
LY = Fy,cos8 Iy — Fyply

modelliert [9]. Diese Gleichung lassen sich ebenfalls um
Referenzzusténde linearisieren und mit den Zustands- und
StellgréBen

() z2"=[ps ¥ a]

in die Zustandsgleichung fir die Reglersynthese Uberflih-
ren.

undu” =[ 6 Fy ]

6.3 VorgabegroBen fir Flug- und Fahrbetrieb

Fir die Auslegung der Vorgaberegelung missen die phy-
sikalischen GroBen im Flug- und Fahrbetrieb definiert wer-
den, die der Fahrzeugfihrer mit dem zentralen Bedienele-
ment vorgibt. Dabei handelt es sich um GrdBen der pri-
maren Flug- bzw. Fahrsteuerung.

Fir den Flugbetrieb wird in der Langsbewegung das Last-
vielfache und in der Seitenbewegung die Rollrate als Vor-
gabegréBe gewahlt [2]. Das Lastvielfache ist - genau wie
die Rollrate - eine fir den Piloten sehr gut wahrnehmba-
re GréBe, mit der er das Flugzeug steuern kann. Beide
GréBen sind in Verbindung mit einer geeigneten Reglerar-
chitektur nicht nur geeignet, um die priméare Flugsteuerung
zu ermdglichen, sondern auch, um die Flugeigenschaften
so zu modifizieren, dass sich das Flugzeug im gesamten
Flugbereich verhélt wie konventionelle Kleinflugzeuge. Ei-
ne direkte Beeinflussung des Schubs ist mit diesen Gro-
Ben jedoch nicht méglich. Daher ist es unabdingbar, neben
dem priméren Bedienelement einen Schubhebel fur die
Regulierung der Drehzahl des Propellers zu verwenden.
Weiterhin werden mit diesen VorgabegrdBen die Wolbklap-
pen (Hochauftriebshilfen) nicht angesteuert. Daher misste
auch fur diese Stellflachen ein zuséatzliches Bedienelement
im Cockpit verbaut werden. Da die Wélbklappen jedoch
geschwindigkeitsabh&ngig gefahren werden, l&sst sich das
Aus- bzw. Einfahren der Hochauftriebshilfen auch tber ei-
ne Steuerung realisieren [11]. Somit ist nur der Schubhebel
als weiteres Bedienelement notwendig.

Im Fahrbetrieb wird die Beschleunigung (bzw. Verzégerung
als negative Beschleunigung) und die Gierrate als Vorga-
begréBe gewahlt. Die Bewegung des Autos auf der StraBe
lasst sich allein mit diesen beiden GréBen vorgeben und es
ist kein weiteres Bedienelement notwendig. Mit einer geeig-
neten Reglerarchitektur ist es méglich, dass sich das Fahr-
zeug Uber den gesamten Fahrbereich gleich verhalt und
dariiber hinaus ein Uber- bzw. Untersteuern ausgeschlos-
sen wird.

Die FUhrungsgréBen fir die Vorgaberegelung sollen beim
Referenzfahrzeug Uber einen Side-Stick durch den Pilo-
ten kommandiert werden, der ebenfalls in modernen Ver-
kehrsflugzeugen zum Einsatz kommt. Die Zuordnung im
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Flug- und Fahrbetrieb am Side-Stick ist in Abbildung 8 dar-
gestellt. Die vorgegebenen GréBen werden den Regler-
Algorithmen, die auf einem Rechner implementiert sind,
lbergeben, der das Stellsignal flir die Aktuatoren gene-
riert, welche die aerodynamische Stellflaichen im Flug-
betrieb (Fly-by-Wire) und die Kraftstoffzufuhr (Throttle-by-
Wire) bzw. Lenkung (Steer-by-Wire) im Fahrbetrieb verstel-
len. Die gesamte Architektur der Vorgaberegelung ist in Ab-
bildung 8 dargestellt.

6.4 Reglerstruktur

° | Flugbetrieb Fahrbetrieb |
Q|
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2 o = |
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BILD 8: Darstellung der Systemarchitektur mit einem Side-
stick als Bedienelement fiir Fahr- und Flugbetrieb, Foto aus
[14]
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BILD 9: Darstellung der Reglerstruktur fir Fahr- und Flug-
betrieb

Basierend auf den ausgewahlten VorgabegroBen wurden
die Reglerstruktur definiert. Die vorgegebenen GrdBen,
werden in Abhangigkeit vom Fahr- oder Flugbetrieb, durch
den Side-Stick kommandiert. Der Lastvielfachen- und Roll-
ratenregler sind als Pl-Zustandsregler implementiert, so
dass Flugeigenschaften fir Langs- und Seitenbewegung.
Die Anregelzeit wird durch eine Vorsteuerung verkirzt.
Die Erhéhung der Dampfung der Anstellwinkelschwingung
wird, genau wie die Beeinflussung der Rollzeitkonstante

10

und die Doppelwertzeit der Spirale Uber Zustandsrickfiih-
rungen erreicht. Der Regler fiir den Schiebewinkel zur Re-
duzierung lateraler Beschleunigungen und zur Erhéhung
der Dampfung der Taumelschwingung wird als I-Regler
mit Zustandsriickfihrungen ausgelegt. Fir den Fahrbetrieb
wird zur Vorgabe der Gierrate ein PID-Regler verwendet.
Die Auslegung eines Reglers flr die Langsdynamik ist nur
dann sinnvoll, wenn die Motordynamik ebenfalls bekannt
ist. Dies ist in der Konzeptstudie nicht gegeben, weshalb
ein P-Regler verwendet wird, der den Zusammenhang zwi-
schen vorgegebener Beschleunigung und bendtigter Kraft
Uber die Masse abbildet. Die gesamte Reglerstruktur ist in
Abbildung 9 dargestellt.

6.5 Ergebnisse

Polverteilung F, | ungeregelt Polverteilung F, ~ geregelt
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BILD 10: Pol-Nullstellen Verteilung flir das ungeregelte und
gereglte Flugzeug im Reiseflug

BILD 11: Darstellung von Lastvielfachen, H6henruderaus-
schlag und Anstellwinkel bei zwei Spriingen im komman-
dierten Lastvielfachen fur den Reiseflug

Mit der ausgelegten Reglerstruktur konnten fir, die in Ta-
belle 5 dargestellten Flugzustédnde signifikant verbessert
werden. Besonderes Augenmerk ist dabei auf die Anstell-
winkelschwingung zu richten, die auf Grund der statischen
Instabilitét in der Langsbewegung, ebenfalls instabil war. In
Abbildung 10 ist die Verschiebung der Pole, bedingt durch
die Regelung, in die linke Halbebene und damit in den
stabilen Bereich dargestellt. Vielmehr konnten Dd@mpfungs-
grad und Frequenz so modifiziert werden, dass Level 1



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2013

Flugeigenschaften erreicht werden. Das Fihrungsverhal-
ten lasst des Systems ist in Abbildung 11 veranschaulicht.
Mit dem ausgelegten Regler folgt das Referenzfahrzeug
der VorgabegréBe unmittelbar, sodass der Fahrzeugfiihrer
das Verhalten des Referenzfahrzeugs sehr gut abschatzen
kann.

Die Zeitschriebe fiir Spriinge in der kommandierten Rollra-
te sind in Abbildung 12 dargestellt. Es ist zu erkennen, dass
die kommandierten Werte, wenn auch langsam, eingehal-
ten werden. Ebenfalls wird der Schiebewinkel klein gehal-
ten. Die Flugeigenschaften in der Seitenbewegung werden
verbessert. Die Wahl der Verstarkungsfaktoren wurde be-
schrankt, wodurch zwar nicht optimale Flugeigenschaften
erzielt werden, jedoch die Mdglichkeit fiir Aktuatoren be-
steht, dem kommandierten Signal zu folgen.

Mittels PID-Reglers flr die Querdynamik wird die Fih-
rungslbertragungsfunktion von der kommandierten Gier-
rate auf die Gierrate so geformt, dass diese PT; Verhalten
mit einer Zeitkonstanten von 77 = %s aufweist. Fur die Re-
ferenzgeschwindigkeiten 50 ™, 100 " und 150 ¥ sind
in Abbildung 13 Gierrate, Lenkwinkel, Schwimmwinkel und
laterale Beschleunigung bei Spriingen in der kommandier-
ten dargestellt. Bei allen Geschwindigkeiten weist das Ve-
hikel das gleiche Verhalten in der Gierrate auf. Unabhangig
von der Geschwindigkeit besitzt das Vehikel die gleichen
Fahreigenschaften. Unter- und Ubersteuern sind durch die
Vorgaberegelung nicht mdéglich.
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BILD 12: Darstellung der Ausgangs- und StellgréBen in der
Seitenbewegung bei Spriingen in der kommandierten Roll-
rate flir den Reiseflug
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BILD 13: Darstellung der Ausgangs- und StellgréBen fir
im Fahrbetrieb mit Spriingen in der Gierrate bei drei unter-
schiedlichen Geschwindigkeiten

7 ZUSAMMENFASSUNG UND ABSCHLUSSBE-
TRACHTUNGEN

Der vorliegende Beitrag bietet einen Entwurf, der erstmals
ein schliissiges Gesamtkonzept fiir die aerodynamische
Auslegung bzw. Konfiguration sowie technische Umset-
zung eines fliegenden Automobils beinhaltet. Dabei wur-
de das Leitwerk in Entenkonfiguration ausgefiihrt, um es
optimal am Referenzfahrzeug zu adaptieren. Als priméare
Steuerflachen wurden vordere trimmbare Leitwerke (Pen-
delruder), auBere Querruder am Fliigel und Seitenruder an
den Winglets definiert. Weiterhin wurden Wélbklappen als
Hochauftriebshilfen vorgesehen. Darauf aufbauend wurde
eine flugmechanische Analyse beziglich statischer Stabili-
tat und Steuerbarkeit in der Léngsbewegung durchgefihrt.

Hinsichtlich des Fligels wurde auf eine bereits erprobte
Teleskopbauweise, die aus mehreren Segmenten besteht
und ineinander fahrbar ist, zurlickgegriffen. Hierbei wird auf
Kugelgewindespindeln aufgebaut, die sowohl eine Begren-
zung aller strukturmechanischen Freiheitsgrade im Flugbe-
trieb als auch die Lastaufnahmen sowie ein reibungsloses
Ein- und Ausfahren der einzelnen Segmente in das Ba-
siselement gewahrleisten. Damit ist die Nutzung des Refe-
renzfahrzeuges als Objekt im Fahrbetrieb als auch bei aus-
gefahrenen Teleskopfliigeln im Flugbetrieb mdglich. Dar-
Uber hinaus wurde ein geeignetes Antriebssystem fiir bei-
de Fortbewegungsmodi vorgestelit.
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Zudem gelang es unter einer Vorgaberegelung, ein pri-
méres Bedienelement zu konzipieren, das sowohl fir den
Fahr- als auch den Flugbetrieb geeignet ist. In diesem Zu-
sammenhang gibt der Fahrzeugflihrer im Flugbetrieb das
Lastvielfache und die Rollrate vor (Fly-by-Wire). Im Fahrbe-
trieb betrifft dies zum einen die Beschleunigung (Throttle-
by-Wire) als auch die Fahrtrichtung (Steer-by-Wire). Neben
den Vorteilen bei der Integration, kdnnen mit diesem Steue-
rungskonzept die Flug- und Fahreigenschaften so ange-
passt werden, dass der Fahrzeugfihrer keine Probleme
bei der Adaption auf das Vehikel hat und die Sicherheit im
Flug- und Fahrbetrieb gewahrleistet ist.

In diesem Zusammenhang sind alle diskutierten Proble-
me des hier vorgestellten, theoretischen Entwurfs grund-
satzlich mit bestehenden Anséatzen bzw. zur Verfigung
stehender Technologie zu I6sen. Zusammenfassend kann
daher festgestellt werden, dass in der vorliegenden Kon-
zeptstudie erfolgreich ein Flugzeugentwurf auf Basis ei-
nes straBenzugelassenen Fahrzeuges durchgefihrt wurde
und des Weiteren eine Symbiose von sowohl Fahrzeug- als
auch Flugsteuerung mittels Vorgaberegelung erfolgte.
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BILD 14: Darstellung der Drei-Seiten-Ansicht des Gesamtvehikels
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