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Zusammenfassung

Im Entwurf unbemannter Fluggerdte muss eine Anzahl von meist elektronischen Systemkompo-
nenten wie Avionik, Datenlinks und Nutzlasten bertcksichtigt werden. Meist werden diese bei
konventionellen Konfigurationen in einem zentralen Rumpf untergebracht. Im Rahmen der Ent-
wicklung eines multidisziplindren numerischen Entwurfsprozesses wird eine Methodik vorgestellt,
die die Systemkomponenten anordnet und eine passgenaue Rumpfhiille generiert. Besonderes
Augenmerk erféhrt die Beachtung der Verdeckung des Sichtfelds eines elektrooptischen Sensors
durch Strukturkomponenten des Fluggeréts. Hierflir wird ein Ray-Tracing-Verfahren vorgestellt,

welches die Interferenz der Sensorsichtfelds mit der Geometrie des Fluggeréts berechnet.

1. EINFUHRUNG

Im Entwurf unbemannter Fluggerate stellt die
Anordnung von Systemkomponenten und die
Definition geeigneter Rumpfkonzepte eine wich-
tige Aufgabe dar. Im Gegensatz zu klassischen
Entwurfsmethoden fiir manntragende Flugzeu-
ge mussen bei der Nutzlastintegration nicht nur
Raumbedarf, sondern insbesondere die unver-
meidbare Sichtfeldverdeckung von elektroopti-
schen Sensoren beachtet werden, die insbe-
sondere bei kleineren Fluggeraten Verwendung
finden. Zudem muss zur Sicherstellung eines
eigenstabilen Flugverhaltens eine vorgegebene
Schwerpunktlage eingehalten werden. Zur Mini-
mierung des Luftwiderstands des Rumpfes muss
eine geeignete Form gefunden werden.

Gundlach beschreibt zur Nutzlastintegration
einen manuellen, iterativen Prozess, in dem ein
optischer Sensor positioniert wird und die Sicht-
feldverdeckung mittels eines handischen Projek-
tionsansatzes abgeschatzt wird [1]. Als n&chs-
tes werden alle anderen Systemkomponenten
vorlaufig platziert und auf Einhaltung von Anfor-
derungen wie eine bestimmte Schwerpunktla-
ge Uberprift. In der Regel muss dieses Vorge-
hen mehrfach wiederholt werden, insbesondere
muss wéahrend eines Entwurfprozesses bei An-
derung der Datenlage der Prozess der Nutzlas-
tintegration erneut durchgefiihrt werden.
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In diesem Beitrag wird eine Methodik zur schnel-
len Anordnung von Komponenten in der Voraus-
legung kleiner unbemannter Fluggeréate in kon-
ventioneller Starrfligelkonfiguration vorgestellt.
Ziel der Methode ist innerhalb eines multidis-
ziplindren numerischen Entwurfsprozesses ei-
ne qualifizierte Abschéatzung der Anordnung von
Systemkomponenten unter Berlcksichtigung ei-
ner geringen Sichtfeldverdeckung durch Struk-
turkomponenten des Fluggerates und der Form
der umgebenden Rumpfhillle abzugeben. Ver-
einfachend wird daher der Raumbedarf der Sys-
temkomponenten samt der Anschlisse fur Ver-
kabelung und Befestigungselemente als eine
vorab definierte Anzahl massebehaftete Quader
angenommen.

2. UBERBLICK UBER DEN PROZESSABLAUF

In diesem Abschnitt werden zum einen die Anfor-
derungen an die Methodik und deren Einschran-
kungen erlautert als auch die Definition als nu-
merische Optimierungsaufgabe mit Unterteilung
in Zielfunktion, Restriktionen und Beschrankung
des Designraums.
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2.1. Anforderungen

Folgende Anforderungen werden an den Pro-
zess gestellt:

e Schnelle Durchfiihrung von Konfigurations-
studien der Komponentenanordnung

e Vereinfachte Darstellung von Komponen-
ten und Einbauraum als massebehaftete
Quader

e Beachtung von Sichtfeldverdeckung und
Schwerpunktlage der Gesamtkonfiguration

e Erzeugung angepasster Rumpfhille mit
skalierbarer Vorabdefinition

e Beschrankung auf einen zentralen Rumpf
zur Aufnahme von Nutzlast- und System-
komponenten

e Integration in bestehenden numerischen
Flugzeugentwurfsprozess

o Kurze Rechenzeiten

2.2. Definition des Prozessablaufs als nu-
merische Optimierungsaufgabe

Die gestellte Aufgabe kann als numerisches Op-
timierungsproblem formuliert werden. Gesucht
wird das Minimum einer skalaren Funktion z(Z)
unter Einhaltung von Ungleichheitsrestriktionen
g;(Z) < 0 und Gleichheitsrestriktionen hy(Z) = 0.
Zudem kann der Vektor der Designvariablen ein-
geschrankt werden als Z,in < T < Tmaz-

(1)minimiere {z(Z)|g;(Z) <0, hy(Z) =0}

2.2.1. Zielfunktion

Um eine eindeutige Bewertung der Zielfunktion
z(Z) zu ermdglichen wird eine skalare Zielfunkiti-
on gefordert. Hierzu wird das Ergebnis der Mas-
senabschatzung der Rumpfhdlle (vgl. Abschnitt
3.3) der Bewertung der Sichtfeldverdeckung (vgl.
Abschnitt 4) vorgezogen.

Zu Vergleichszwecken wurde die Minimierung
der Sichtfeldverdeckung als Zielfunktion verwen-
det. Um eine nur geringe Reduktion der Sicht-
feldverdeckung zu erreichen werden deutlich
schwerere Rumpfhillen generiert, was wieder-
um zu EffizienzeinbuBBen bei den Flugleistungen
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des Fluggerats fuhrt. Weiterhin konnte in den
Testfallen nur eine Reduktion der Verdeckung in
den Randbereichen des Sichtfeldes erreicht wer-
den, welche fir den realen Betrieb von unterge-
ordneter Bedeutung sind.

2.2.2. Restriktionsfunktionen

Im vorgestellten Anwendungsfall werden zwei
Restriktionsfunktionen definiert: Einhaltung ei-
ner vorgebenen Schwerpunktlage bezlglich der
Langsachse des Fluggerats zum einen und Ein-
haltung einer akzeptablen Sichtfeldverdeckung
durch die Fluggeréatestruktur andererseits. Beide
Restriktionsfunktionen werden als Ungleichheits-
funktionen g;(Z) < 0 definiert.

Da eine exakte Lésung der Schwerpunktlage als
Gleichheitsrestriktion zu langeren Rechenzeiten
fuhrt wird das Problem ersatzweise als Ungleich-
heitsrestriktion umformuliert, wobei eine Abwei-
chung vom Zielwert von 1 % zugelassen wird.

|zsp — T5P ziel
@ - !
TSP, Ziel

—-001<0

Die Sichtfeldverdeckung wird durch Untertei-
lung des Sichtfelds in eine endliche Zahl von
Sichtstrahlen berechnet, womit eine Ungleich-
heitsrestriktion formuliert werden kann:

g2 = <0

— Tobscuration >

“aehnitt - gibt das Verhaltnis der Anzahlen von
Strahlen die die Struktur des Fluggerats schnei-
den zur Gesamtzahl der Sichtstrahlen wieder.
Tobscuration 0€Z€IiChnet die maximal zuldssige
Sichtfeldverdeckung, die fir den Anwendungsfall
akzeptiert wird.

2.2.3. Designvariable

Als Designvariable wird zur Einschréankung des
Lésungsraums lediglich die Reihenfolge, in wel-
cher die Systemkomponenten in Partitionen ein-
geteilt werden, variiert. Somit kann die Rechen-
zeit deutlich reduziert werden (vgl. Abschnitt
3.1).
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3. ERZEUGUNG EINES RUMPFLAYOUTS

In diesem Abschnitt wird die Methode zur Erzeu-
gung von Rumpfkonfigurationen unter BerUck-
sichtigung verschiedener Anforderungen an die
Anordnung aufzunehmender Systemkomponen-
ten dargestellt.

Zuerst wird eine Liste aller moglichen Reihen-
folgen zur Anordnung der Komponenten erstellt.
Fir jede dieser Reihenfolgen wird eine An-
ordnung der Komponenten in Partitionen ent-
lang der Langsrichtung des Fluggeréts durchge-
fihrt. Diese Anordnung wird nun zentrisch hin-
tereinander angeordnet. Im nédchsten Schritt wer-
den alle Komponenten gemeinsam in x-Richtung
verschoben zum Erreichen einer vorgegebenen
Schwerpunktlage der Gesamtkonfiguration. Nun
wird eine Rumpfhulle um die Komponenten ge-
legt und deren Masse und Schwerpunktlage be-
rechnet. In einem lterationsprozess werden al-
le Komponenten verschoben und die Rumpfhulle
angepasst um die vorgegebene Schwerpunktla-
ge zu erreichen.

Falls die erzeugte Konfiguration leichter als die
bislang leichteste Konfiguration ist wird mittels
des in Abschnitt 4 beschriebenen Ray-Tracing-
Verfahrens Uberprift ob die Anforderungen be-
zliglich maximal zulassiger Sichtfeldverdeckung
eingehalten werden.

Als Ergebnis wird die bezlglich ihrer Struktur-
masse leichteste Rumpfgeometrie samt der An-
ordnung der Systemkomponenten ausgegeben.
Die Abfolge des Algorithmus zur Positionierung
der Systemkomponenten und Erzeugung der
Rumpfhlle ist in Anhang A bildlich dargestellt.

3.1.
nen

Einteilung der Komponenten in Partitio-

Zur Beschrankung des Designraums fir die Op-
timierung werden alle Komponenten in in Flug-
richtung hintereinander gereihte Partitionen an-
geordnet. Ausgehend von einer vorgegebenen
Indexfolge werden zuerst in lateraler Richtung
Komponenten angeordnet bis keine weitere der
vordefinierten Komponenten innerhalb der ma-
ximal zugelassenen Baubreite verbaut werden
kann. Unter Berlcksichtigung der maximalen
Bauraumhéhe in vertikaler Richtung wird eine
weitere ,Schicht® von Komponenten unterhalb
angeordnet. Wenn keine der vordefinierten Kom-
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ponenten mehr in Partition verbaut werden kdn-
nen wird eine weitere Partition dahinter erzeugt
und die Anordnung solange wiederholt bis alle
Komponenten platziert sind.

Falls ein Antriebsmotor (elektrisch oder Verbren-
ner) im Rumpf angeordnet werden soll wird die-
ser in einer eigenen Partition entsprechend der
durch die gewdahlte Konfiguration vorgegebene
Stelle angeordnet (beispielsweise in Zug- oder
Druckanordnung). Ein elektrooptischer Sensor in
Form eines Pan-Tilt-Gimbals wird hingegen im-
mer an der Unterseite der jeweiligen Partition
verbaut.

Alle Komponenten innerhalb einer Partition wer-
den anschlieBend in lateraler und vertikaler Rich-
tung mittig innerhalb der Partition positioniert.
Hierdurch wird eine geradlinige Ausrichtung der
Partitionen hintereinander erreicht. Danach wer-
den die Komponenten so angeordnet, dass die
Partitionen jeweils biindig in L&angsrichtung aus-
gerichtet sind.

3.2. Generierung der Rumpfhiille und Ein-
stellung der Schwerpunktlage

Die Rumpfhille wird definiert durch eine Aufrei-
hung elliptischer Querschnitte entlang einer Be-
zugslinie (dargestellt in Anhang A Abbildung 7).
Letztere wird anhand von Punkten in der zx-
Ebene des Rumpfes definiert und kann entspre-
chend einen gekrimmten Verlauf aufweisen.

In der Seitenansicht besteht der Rumpf aus ei-
ner elliptischen Nasensektion, einem geradlini-
gen Abschnitt und anschlieBend aus einem kon-
trahierenden Abschnitt, welcher bei einer kon-
ventionellen Drachenkonfiguration (Leitwerk am
Rumpfheck angeordnet) in einen Leitwerkstrager
mit vordefiniertem Querschnitt Gbergeht . Sowohl
fir den Abschnitt an der Rumpfnase als auch far
den kontrahierenden Ubergang zum Leitwerks-
trager werden nutzerdefinierte Verhaltnisse von
Abschnittslange zu Querschnittsanderung einge-
halten. Im hinteren Rumpfbereich wird die Mittel-
linie so gewahlt, dass eine geradlinige Oberkante
des Rumpfes und damit eine Hochlage des Leit-
werks erreicht wird. Somit wird die Verdeckung
des Sensorsichtfelds reduziert.

Der elliptische Querschnitt im geradlinigen Ab-
schnitt wird als derjenige mit dem kirzesten Um-
fang definiert, der sowohl die breiteste als auch
die héchste Partition umfassen kann.
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3.3. Massenabschéatzung

Zur Abschatzung der Masse wird von einer Fa-
serverbundwerkstoffschale als tragende Auf3en-
struktur des Rumpfes ausgegangen, wie sie flr
unbemannte Fluggerate der Klasse von von 1kg
bis circa 50kg Abflugmasse Ublicherweise einge-
setzt wird [2]. Diese wird in zwei Halften aufge-
baut, welche anschlieBend miteinander verklebt
werden. Der Masse der Rumpfhlle werden zu-
satzlich Anteile fur Verkabelung und Halterungen
der Systemkomponenten aufgeschlagen [1].

Die Masse der Rumpfhdille wird berechnet durch:

[s  AHuelte + fK - IKiebenant
+fW ' fH : Z MKomponenten

(4) MRumpf

fs bezeichnet das angenommene Flachenge-
wicht und A e den Oberflacheninhalt der tra-
genden Faserverbundhiille, fx das spezifische
Gewicht und Ik epenant die LAnge der Verklebe-
naht. Angenommene Werte sind fs = 0,752%
und fx =0, 01%". Fir die Zusatzmassen werden
Faktoren von fyy = 0, 25 fur die Verkabelung und
fa = 0,1 angenommen, welche auf die Masse
der Systemkomponenten aufmultipliziert werden.

4. BESTIMMUNG DER SICHTFELDVERDE-
CKUNG MITTELS EINES RAY-TRACING-
VERFAHRENS

Zur numerischen Bestimmung der Verdeckung
des Sichtfelds durch Strukturkomponenten des
Fluggerats wird ein Ray-Tracing-Algorithmus ver-
wendet.

Hierzu wird die Umhillende der AuBengeome-
trie des Fluggeréts als Punktewolke diskretisiert
und in Dreiecksfacetten analog der Definition des
STL-Dateiformats zusammengefasst [3].

Die Position des Sensorobjektivs wird als Punkt
im Raum angenommen, von dem eine nutzer-
spezifizierte Anzahl von Strahlen ausgeht, die
den gesamten Sichtfeldbereich des Kamerasen-
sors diskretisiert reprasentieren. Diese Strahlen
werden auf Uberschneidung mit allen Dreiecks-
facetten der AuBengeometrie Uberprift. Somit
kann festgestellt werden ob in der betreffenden
Richtung eine Sichtfeldverdeckung durch Struk-
turelemente der Fluggerategeometrie vorliegt.
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4.1. Mathematische Grundlagen

Zur Bestimmung ob ein Sichtstrahl eine der Drei-
ecksfacetten der Flugzeuggeometrie schneidet
werden die Pliicker-Reprasentationen L sowohl
des Sichtstrahls als auch der Facettenkanten
verwendet [4].

azb, — bxay

azb, — bga,
4 Ay - by

(5) L= ayb, — bya,
Ay - b,
by — ay

Die Vektoren @ und b bezeichnen die Koordina-
ten zweier Aufpunkte auf dem Vektor L, L =
b—a. Zur Bestimmung des Drehsinns eines Vek-
tors L um einen Vektor K wird das Pliicker-
Skalarprodukt K - L gebildet.

6) K-L = f(l'i5+f~(2'l~z6+f(3'fz4+
+f(4'[~43+f(5'1~/1+f(6'f/2

Anhand des Vorzeichens von K - L kann der
Drehsinn von L um K bestimmt werden: Bei ne-
gativem Vorzeichen dreht sich L gegen den Uhr-
zeigersinn um K, bei positivem Vorzeichen um-
gekehrt. Im Fall K - L = 0 schneiden sich die
beiden Vektoren oder sind parallel.

Um zu bestimmen ob Uberschneidung ei-
nes Sichtstrahl mit einer Geometriefacette des
Flugzeugs vorliegt wird jeweils das Pllcker-
Skalarprodukt des Sichtstrahlvektors mit allen
Kantenvektoren der Facette gebildet. Weisen alle
Plicker-Skalarprodukte das gleiche Vorzeichen
und damit den gleichen Drehsinn bezuglich des
Sichtstrahlvektors auf liegt eine Uberschneidung
und folglich eine Sichtfeldverdeckung vor (siehe
Abbildung 1).
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BILD 1: Bildliche Darstellung glei-
chen/unterschiedlichen Drehsinns zur Uber-

schneidungsbestimmung

4.2. Geometriereprasentation

4.2.1. Modellierung des Sensorsichtfeldes
Der erfassbare Sichtbereich des Sensors wird
als Kugelausschnitt ausgehend vom Bezugs-
punkt des Sensors angenommen und Uber be-
grenzende Winkel in lateraler und vertikaler Rich-
tung bezilglich des globalen Flugzeuggeome-
triekoordinatensystems bestimmt. Der Bezugs-
punkt des Sensors wird mittig auf die Objektiv-
6ffnung gelegt. Als begrenzende Winkel werden
die Winkel des Sichtfelds (engl. ,field of view")
und die mechanisch erfassbaren Schwenkwinkel
des Sensorgimbals zusammengefasst zum ge-
samten Sichtbereich (engl. ,field of regard®).

4.2.2. Darstellung der Flugzeuggeometrie

Abhangig von der geforderten Prazision der
Sichtfeldbestimmung kann entweder innerhalb
des in Abschnitt 5.2 vorgestellten Designprozes-
ses ein einfaches Geometriemodell erstellt wer-
den oder aus einer externen Quelle wie bei-
spielsweise einem CAD-System eine komple-
xe Geometriedefinition im STL-Format importiert
werden [3]. In beiden Féllen wird die Geome-
trie durch eine Punktewolke angenahert, welche
in dreiecksférmigen Facetten zusammengefasst
werden. Eine Dreiecksfacette wird analog der
Konvention des STL-Formats mittels einer Ko-
ordinatenmatrix P;, welche zeilenweise die Eck-
punkte der Facette in dreidimensionalen Koordi-
naten enthalt, und dem zugehdérigen Normalen-
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vektor 7i; definiert:

Piz Ply DPiz
(7) Pl = P2z P2y D2z
D3z P3y D3z
(8) np = {n:p Ny nz}

Der Normalenvektor 7i; zeigt immer zur AuB3en-
seite des beschriebenen Kérpers.

Im Falle der einfachen Repréasentation wird die
Geometrie durch wenige hundert Dreieckfacet-
ten angenahert, wodurch sich Rechenzeit ein-
sparen lasst. Beim Import aus einem detaillier-
ten STL-Modell kdnnen hingegen auch komplexe
Geometrien modelliert werden. Allerdings beste-
hen entsprechend fein aufgel6ste Geometriemo-
delle schnell aus mehreren zehntausend Drei-
ecksfacetten, je nach Detaillierungsgrad, Geo-
metriekomplexitdt und Vernetzungseinstellun-
gen.

-1000

s -1000
-1500

-1500

BILD 2: Einfache Facettenreprasentation zur
Sichtfeldberechnung (114 Facetten)

Abbildung 2 zeigt eine vereinfachte Geome-
triereprasentation, welche automatisiert im Desi-
gnprozess erstellt wird. In jedes im Datenmodell
enthaltene Flachentrapez werden genau zwei
Dreiecksfacetten gelegt. Der Rumpf wird in rau-
tenférmige Querschnitte unterteilt, welche wie-
derum durch acht Dreiecksfacetten je Rumpfab-
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schnitt verbunden werden.

-1000

BILD 3: Facettenreprasentation nach Import aus
einer STL-Datei aus einem CAD-System (1210
Facetten)

4.3. Implementierung

Die Abfolge der Implementierung des Ray-
Tracing-Verfahrens wird nachfolgend aufgezahlt.

1. Initialisierung von Eingangsdaten

2. Erstellung oder Import tessellierte Flug-
zeuggeometrie

3. fir jeden Sichtst_r_ahl in lateraler und verti-
kaler Richtung: Uberprifen ob Schnitt mit
Flugzeuggeometrie vorliegt

4. Berechnung Anteil lokaler Sichtfeldverde-
ckung

5. Erstellung von Merkatorplots, Datenspei-
cherung

4.4. Anwendung

Ein Anwendungsbeispiel wird in Abschnitt 6.3 ge-
zeigt, die zugehdrigen Merkatorplots der Ergeb-
nisse finden sich in Anhang B in den Abbildungen
9 und 10.
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5. INTEGRATION IN EINEN MULTIDISZIPLINARE
DESIGNPROZESS

Die in den vorangegangenen Abschnitten vor-
gestellte Methodik zur Anordnung von Kompo-
nenten wird in einen in Entwicklung befindlichen
Auslegungsprozess zur numerischen Vorausle-
gung unbemannter Fluggerate integriert. In die-
sem Abschnitt wird einerseits auf den Ablauf des
Auslegungsprozesses als auch dessen Imple-
mentierung in der Programmierumgebung MAT-
LAB R2017A eingegangen [5].

5.1.
rate

Sizing-Prozess fiir unbemannte Flugge-

Konfigurationsauslegung

ma Leitwerksauslegung

Antriebsauslegung

Strukturauslegung

Gesamtmassen-
berechnung

Parametervariation

Designbewertung

BILD 4: Numerischer Auslegungsprozess flr un-
bemannte Fluggerate

Die vorgestellte Methodik zur Anordnung von
Systemkomponenten und Erzeugung generi-
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scher Rumpfhillen stellt eine Teilkomponente
des in Abbildung 4 dargestellten numerischen
Auslegungsprozesses dar. Es wird von einem in-
itialen Parameterset ausgegangen, aus welchem
durch Iteration und Konvergenz der Abflugmasse
eine erste Lésung zur Definition eines konsisten-
ten Fluggerateentwurfs erzeugt wird. Dieser Da-
tensatz erreicht in Abhéangigkeit der verwendeten
Methoden einen Detaillierungsgrad, der Gblicher-
weise im fortgeschrittenen Flugzeugvorentwurf
erreicht wird. Dieser Datensatz wird anschlie-
Bend mittels einer Missionssimulation bezlglich
seiner Fahigkeiten zur Durchfiihrung einer vor-
gegebenen Designmission bewertet.

Durch gezielte Parametervariation der Eingangs-
daten (z.B. Flugelflache und -streckung, Variati-
on der Sensorkomponente aus einer Datenbank
marktverfugbarer Sensoren) ist es mdglich eine
missionsoptimierte Entwurfsstudie durchzufih-
ren. In der weiteren Entwicklung soll ein gene-
tischer Optimierungsprozess zur gezielten Pa-
rametervariation verwendet werden [6]. Als Er-
gebnis wird das Fluggerat ausgegeben, welches
eine Beispielmission nach nutzerdefinierten Be-
wertungskriterien bestmaoglich erfillt.

5.2. Implementierung als modulare Desi-
gnumgebung

Die Implementierung des in Abschnitt 5.1 be-
schriebenen Entwurfsprozesses erfolgt in MAT-
LAB R2017A. Diese besteht aus zwei Haupt-
komponenten, einerseits einem objektorientier-
ten Datenmodell und zum anderen aus den ein-
zelnen Berechnungsfunktionen. Die Implemen-
tierung ist so angelegt, dass unabhangig von
anderen Berechnungsvorgangen verschiedene
Berechnungsmethoden mit unterschiedlichem
Detaillierungsgrad in den Entwurfsprozess inte-
griert werden kénnen. So kénnen beispielsweise
zur Berechnung aerodynamischer Polaren einfa-
che Handbuchmethoden oder aber héherwertige
Panelverfahren [7], zur Strukturmassenabschat-
zung vereinfachte Strukturdimensionierungsme-
thoden oder aber semiempirische Methoden ver-
wendet werden. Die Datenmodellierung ermog-
licht verschiedenste Konfigurationen abzubilden
und Datensatze unabhangig von den zugrunde
liegenenden Berechnungsmethoden abzuspei-
chern.
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Eingangsdaten

W Methode 1
C Methode 2

Datenmodell

Auftriebsflachen

Riimpfe

Antrisbssystem

Systemkomponenten

Einstellungen

Spez. Ergebnisse

BILD 5: Symbolische Darstellung des Datenflus-
ses zwischen zentralem Datenmodell und eigen-
stédndigen Berechnungsmethoden

Wie in Abbildung 5 dargestellt dient in der Be-
rechnung das Datenmodell als zentrale Kompo-
nente, auf die die jeweiligen Berechnungsmetho-
den zugreifen kénnen. Im ersten Schritt werden
in jeder Methode alle relevanten Daten Geome-
trieparameter und sonstige Vorgaben aus dem
Datenmodell ausgelesen und in das jeweils be-
notigte Format konvertiert. Nach Durchfiihrung
der eigentlichen Berechnung werden die Ergeb-
nisdaten bearbeitet und entsprechend der Kon-
ventionen des Datenmodells zurtickgespeichert.
Zur Ausfihrung einer Berechnung muss nur ein
Zeiger (,handle®) auf den Datensatz Gbergeben
werden, alle weiteren Berechnungsvorgaben und
Einstellungen sind im Datensatz hinterlegt.

6. ANORDNUNG VON SYSTEMKOMPONENTEN
UND ERZEUGUNG EINER RUMPFHULLE IM RAH-
MEN EINER DESIGNSTUDIE

Nachfolgend wird ein Testfall zur Anwendung
der vorgestellten Methodik beschrieben. Es han-
delt sich um ein im Rahmen der Entwicklung
des in Abschnitt 5.1 beschriebenen Auslegungs-
prozesses verwendeten Testfall, fir welchen ei-
ne vollstandige Datenbasis unter Verwendung
von Handbuchmethoden und eigenstandigen Be-
rechnungsprogrammen vorliegt.
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6.1. Beschreibung des Anwendungsfalls

Zu Testzwecken wird eine generische Konfigura-
tion eines unbemannten Fluggerates verwendet.
Es handelt sich hierbei um eine konventionel-
le Drachenkonfiguration mit V-Leitwerk und elek-
trischem Antriebssystem in Zuganordnung. Ver-
wendet wird eine flr diese UAV-Klasse typische
Ausstattung von Systemkomponenten (siehe Ta-
belle 1).

Das Fluggerat weist eine Spannweite von 3,35m
bei einer Abflugmasse von ca. 5,5kg auf. Als
elektrooptischer Sensor wird ein Kameragim-
bal in Pan-Tilt-Anordnung verwendet. Dieser
weist in lateraler Richtung einen kontinierlichen
Schwenkbereich von 360 °, in vertikaler Richtung
von -23..203° auf. Das Kamerasichtfeld (engl.
,Field of View") weist in weitwinkliger Einstellung
eine Breite von 55,7 °, bei hoher Brennweite von
1,94 ° auf, was einem Zoomfaktor von etwa 28 x
entspricht.

6.2. Ergebnisse der Anordnung der System-
komponenten

' ' '
1 DataRect MMC 1
1 Datalink]
l '

' '
Motor1 ESC 1 FCS
| Cam | Batterie
1

BILD 6: Anordnung der Komponenten im Testfall

Als Ergebnis werden die Komponenten in funf
Partitionen eingeteilt, wie in Abbildung 6 darge-
stellt. Die erste Partition enthalt wie in Abschnitt
3.1 beschrieben ausschlie3lich den Elektromo-
tor. In der nachfolgenden Partition ist der elek-
trooptische Sensor (Cam) enthalten, oberhalb
liegt der Motorsteller (ESC) des Elektroantriebs.
In der dritten Partition sind das Flugsteuersys-
tem (FCS) und die Antriebsbatterie, in der vier-
ten Partition der Datenrekorder (DataRec) so-
wie der Datalink eingeteilt. Abschlie3end liegt ind
er finften Partition der Missionssteuercomputer
(MMC).

Die Rumpfhulle weif3t eine maximale H6he von
0,12 m bei einer maximalen Breite von 0,16 m auf
und weist bei einer LAnge von 1,26 m eine Masse
von 0,407 kg auf.
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6.3. Ergebnisse der Sichtfeldverdeckung

Die Sichtfeldanalyse mittels Ray-Tracing-
Verfahren (vgl. Abschnitt 4) ergibt eine Sichtfeld-
verdeckung von 8,5%. In Anhang B findet sich
ein Merkatorplot des Sichtfelds fiir eine Sicht-
punktposition von x=-0,154 m vor und z=-0,103 m
unterhalb der Fligelvorderkante (Abbildung 9).
Zur Interpretation der Abbildung ist zu beachten,
dass aufgrund der gewahlten Koordinatenkon-
vention (x-Achse zeigt entlang der Rumpfwas-
serlinie von der Nase zum Leitwerk, z-Achse
senkrecht nach oben) ein lateraler Schwenkwin-
kel von 180° in Flugrichtung nach vorne zeigt,
dieser liegt in der Mitte des Diagramms. Wei-
terhin ist die laterale Achse umgekehrt, da ein
zunehmender lateraler Schwenkwinkel in ma-
thematisch positiver Drehrichtung einer Dre-
hung nach ,links® entspricht. Gleichermafen
entspricht ein zunehmender Schwenkwinkel in
vertikaler Richtung einer Drehung ,nach unten®,
wobei sich bei Schwenkwinkeln gréBer 90° die
Sichtrichtung wieder der Horizontalen annahert,
allerdings ,iber Kopf*.

Im Merkatorplot sind am oberen Rand rechts
und links bei Schwenkwinkeln kleiner 80° und
groBer 280 °jeweils die Sichtfeldprojektionen der
Tragflachen sowie zusammenhé&ngend als kleine
Ausbuchtung auf der Unterseite auB3en die Un-
terseite der hinteren Rumpfréhre zu sehen. Im
unteren Bereich mittig ist hingegen ,lUber Kopf*
der Blick entlang der Rumpfunterseite richtung
Leitwerk zu sehen, mit den beiden Tragflachen
jeweils seitlich davon.

Abbildung 10 zeigt den prozentualen Anteil der
Verdeckung flr einen Bildausschnitt im jeweili-
gen Schwenkwinkel. Im Beispiel dargestellt ist
das Ergebnis der weitwinkligen Einstellung mit
einer Sichtfeldbreite von 55,7 °.

7. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

In den vorangegangenen Abschnitten wurde eine
Methodik zur schnellen Anordnung von System-
komponenten und Erzeugung von Rumpfkon-
turen unter Bericksichtigung der Sichtfeldver-
deckung eines elektrooptischen Kamerasensors
durch Strukturelemente der Flugzeugkonfigurati-
on im Rahmen des Flugzeugvorentwurfs unbe-
mannter Fluggeréate vorgestellt. Zur Berechnung
der richtungsabhangigen Verdeckung des Sen-
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sorsichtfelds wurde ein Ray-Tracing-Verfahren
beschrieben, welches unter Verwendung einer
tessellierten Geometriebeschreibung der Flug-
zeuggeometrie eine Merkatorprojektion des Sen-
sorsichtfelds erstellt.

Zur Einschréankung des Designraums und Be-
schleunigung der Berechnung wird die Anord-
nung der Systemkomponenten in Partitionen ent-
lang der Langsachse des Fluggerats durchge-
fuhrt, welche wiederum von einer Rumpfhiil-
le eingefasst werden. Im Prozess der Rumpf-
hillenerzeugung werden als Nebenbedingungen
die Unterschreitung einer maximal akzeptablen
Sichtfeldverdeckung und die Einhaltung einer
vorgegebenen Schwerpunktlage des gesamten
Fluggerats eingehalten.

Die vorgestellte Methodik stellt einen Bestandteil
eines Entwurfsprozesses zur Erstellung konsis-
tenter Konfigurationen unbemannter Fluggerate
dar und ist in eine modulare multidisziplinére Ent-
wurfsumgebung eingebunden.

In kiinftigen Versionen soll die Methodik um fol-
gende Aspekte erweitert werden:

Massenberechnung Der vorgestellte semiem-
pirische Ansatz kann durch ein quasiphy-
sikalisches Modell ersetzt werden, welches
aufgrund vereinfachter Lastannahmen ei-
ne Vorauslegung der Rumpfstruktur far die
vorgegebene Rumpfgeometrie ermittelt. So
werden schon im Vorentwurfsprozess ge-
nauere Massendaten fiir die Rumpfstruktur
ermittelt.

Positionierung Bislang werden auB3er fir Sen-
sor und Antriebsmotor keine weiteren
Randbedingungen zur Komponentenposi-
tionierung beachtet. Besonders bei Kom-
ponenten mit hohem Kihlungsbedarf oder
besonderer Anforderungen an die Positio-
nierung (z.B. Antennen) erfordert dies eine
genaue Uberpriifung der Ergebnisse der
aktuellen Methodik

Verkabelung Komponenten, die Uber eine Ver-
bindung in Form einer Kabelleitung verfi-
gen sollen kiinftig in kirzerer Distanz ange-
ordnet werden. Hierzu sollen Kabelldngen
abgeschéatzt und die Masse der Verkabe-
lung in der Auswahl der Anordnung bertick-
sichtigt werden.
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Sichtfeld Fir bestimmte Anwendungen (z.B.
Pflanzenmonitoring in der Landwirtschaft,
Kartographie) wird der Sensor vornehm-
lich in bestimmte Blickrichtungen ausge-
richtet. Zur Bewertung der Sichtfeldverde-
ckung wird daher eine Gewichtung ein-
gefuhrt, die Verdeckung in den wichtigen
Blickrichtungen schlechter bewertet, wo-
hingegen das periphere Sichtfeld vernach-
Iassigt wird.

Optimierung Zur Beschleunigung der Rech-
nung kann ein numerischer Optimie-
rungsalgorithmus verwendet werden. Al-
lerdings muss dieser in der Lage sein
nichtstetige, nichtkontinuierliche und nicht-
differenzierbare Zielfunktionen zu behan-
deln. Weiterhin muss der Algorithmus in
der Lage sein als Designvariable die Rei-
henfolge der Anordnung der Systemkom-
ponenten gezielt zu verandern, anstatt un-
abhangige und stetige Designvariablen zu
verwenden. Ob sich hierdurch eine Verbes-
serung der Rechenzeiten erreichen lasst
bleibt folglich zu testen.
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A. GENERIERUNG DER RUMPFHULLE
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BILD 7:
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Segmente zur Erzeugung einer Rumpfkontur

11



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2017

A.2. Abfolge der Anordnung der Rumpfkomponenten

| %F

2 15 E 05 15 2 25

(a) Anordnung von Systemkomponenten in Partitionen

|

2 15 -1 15 2 25

(b) Verschieben der Komponenten zur Einstellung der Schwerpunktlage
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(c) Erzeugung der Rumphitille

(d) Isometrische Ansicht des Ergebnis

BILD 8: Abfolge der Anordnung von Systemkomponenten und Erzeugung der Rumpfhlle
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B. ERGEBNISSE DER SICHTFELDANALYSE zU ABSCHNITT 6.3
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BILD 9: Ergebnis der Ray-Tracing-Analyse zu Abschnitt 6.3
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BILD 10: Prozentuale Sichtfeldverdeckung fiir einen Sichtfeldwinkel von 55,7°
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C. VERWENDETE KOMPONENTEN FUR DEN TESTFALL IN ABSCHNITT 6

| Bezeichnung | Abmessungen (I x b x h) [mm] | Masse [kg] |
Sensor-Gimbal 115x115x 178 0,89
Flight Control System 142 x 46 x 63 0,2
Datalink 108 x 86 x 32 0,18
Data Recorder 120 x 90 x 40 0,3
Mission Management Computer 120 x 120 x 50 0,4

TAB 1: Verwendete Systemkomponenten im Testfall
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