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(57) Abstract: The invention relates to an aircraft (1) in kite configuration, with a fuselage (2), an aerofoil (5), a horizontal stabiliser
(7), which is distanced from the aerofoil (5) via a tail assembly (6), is arranged in the region of the tail (3) of the aircraft (1) and
is optionally formed together with a vertical stabiliser, the aerofoil (5) having a wingspan (SW) that is at least twice as great as the
horizontal stabiliser (7), and one or more controllable rudder flaps (8, 8,; 81, 85, 83, 84) being articulated on the rear edge of the aerofoil
(5) on each side of the fuselage (2) in each case along a hinge line (S), S»; S1, Sz, S3, S4), and with at least one drive (16a; 11, 16) for
driving the aircraft (1). The invention is distinguished in that at least one of

[Fortsetzung auf der ndchsten Seite]
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said rudder flaps (8}, 8,: 8, 8,. 83, 84) on each side of the fuselage (2) is formed as an elevon, which performs the function both of
transverse rudder and vertical rudder, the geometries of the aircraft (1) being designed in such a way that the quotient Cyyerage/t is greater
than -0.25, t being the average depth of the aerofoil (5) and the following being true for Caverage: formula (I), in which ¢; is the distance,
measured in the x-direction of the aircraft (1), from the centre of mass (20) of the aircraft (1) to the hinge line centrepoints (SPy, SP; SPy,
SP,, SP3, SP4) of the hinge line (S|, S»; S, S», Sz, S4) of each of said controllable rudder flaps (8, 8,; 81, 8», 83, 84), and SL; is the hinge
line length (SL, SL,; SL, SL,, SL3, SLy4) of the hinge line (S|, S,; Sy, S». S3, S4) associated with the rudder flaps (8, 8,; 8, 82, 83, 84).

(57) Zusammenfassung: Die Erfindung betrifft ein Luftfahrzeug (1) in Drachenkonfiguration, mit einem Rumpf (2), einem Tragfliigel
(5), einem iiber einen Leitwerkstriger (6) vom Tragfliigel (5) beabstandeten, im Bereich des Hecks (3) des Luftfahrzeugs (1) angeord-
neten Hohenleitwerk (7), welches ggf. zusammen mit einem Seitenleitwerk ausgebildet ist, wobei der Tragfliigel (5) eine zumindest
doppelt so grofie Spannweite (SW) aufweist wie das Hohenleitwerk (7), und wobei eine oder mehrere ansteuerbare Ruderklappen (8,
85; 81, 82, 83, 84) auf jeder Seite des Rumpfes (2) entlang je einer Scharnierlinie (Sy, Sz; Si, Sz, S3, S4) an der Hinterkante des Trag-
fliigels (5) angelenkt sind, sowie mit mindestens einem Antrieb (16a; 11, 16) zum Antreiben des Luftfahrzeugs (1). Die Erfindung
zeichnet sich dadurch aus, dass zumindest jeweils eine der besagten Ruderklappen (81, 82; 81, 82, 83, 84) auf jeder Seite des Rumpfes
(2) als Elevon ausgebildet ist, welche sowohl die Funktion von Querruder als auch Hohenruder iibernimmt, wobei die Geometrien des
Luftfahrzeugs (1) derart ausgelegt sind, dass der Quotient cpiye/t grofer als -0,25 ist, wobei t die mittlere Tiefe des Tragfliigels (5) ist
und fiir cpier gilt: Formula (I), wobei ¢ der in x-Richtung des Luftfahrzeugs (1) gemessene Abstand vom Massenschwerpunkt (20)
des Luftfahrzeugs (1) zum jeweiligen Scharnierlinienmittelpunkt (SP;, SP,; SPy, SP, SP3, SP4) der Scharnierlinie (Sy, Sz; S1, S2, S3,
S4) jeder der besagten ansteuerbaren Ruderklappen (81, 82; 81, 82, 83, 84) und SL; die Scharnierlinienlénge (SL|, SL»; SLj, SL,, SL3,
SL4) der zu der jeweiligen Ruderklappe (81, 82 81, 82. 83, 84) zugehorigen Scharnierlinie (S;, Sy; Sy, S», S3, Sg) ist.



10

15

20

25

WO 2019/063600 PCT/EP2018/076096

Luftfahrzeuqg in Drachenkonfiguration

Die Erfindung betrifft ein Luftfahrzeug in Drachenkonfiguration nach dem Ober-

begriff der unabhangigen Anspruche.

Die Drachenkonfiguration ist die allgemein in der Luftfahrt verwendete Konfigu-
ration. Groliere Passagierflugzeuge, kleinere Propellerflugzeuge, Segelflieger
etc. werden in dieser Konfiguration gebaut. In aller Regel weisen diese Luftfahr-
zeuge ein Seitenruder am Seitenleitwerk zum Drehen des Luftfahrzeugs um die
Hochachse, Hohenruder am mit dem Seitenleitwerk gekoppelten Hohenleitwerk
zum Drehen des Luftfahrzeugs um die Querachse, und Querruder am Tragfltgel
auf, das zum Drehen des Luftfahrzeugs um die Langsachse vorgesehen ist. Fur
bestimmte Flugmandver werden mehrere der Ruder gleichzeitig oder kurz
nacheinander betatigt. Beim Kurvenflug ohne HShenverlust wird bei vielen Luft-
fahrzeugen in Drachenkonfiguration beispielsweise zuerst mit dem Querruder
eine Neigung um die Langsachse aufgebaut. Anschliefend wird unter Beibehal-
tung der Neigung das Héhenruder so stark betatigt, dass kein Hohenverlust auf-
tritt. Das Seitenruder kann zum Ein- und Ausleiten des Kurvenflugs ebenfalls

betatigt werden.

Es hat in der Vergangenheit immer wieder Bestrebungen gegeben, alternative
Steuerkonzepte bei Luftfahrzeugen, die in Drachenkonfiguration gebaut sind, zu
realisieren. Bisher sind aber keine Konzepte bekannt geworden, die sich insbe-
sondere bei der beschriebenen 3-Achsen-Steuerung als erfolgreich erwiesen

haben.

Es ist Aufgabe der vorliegenden Erfindung, ein Luftfahrzeug in Drachenkonfigu-
ration, bei dem die Spannweite des Tragflligels mindestens doppelt so grof} ist

wie die Spannweite des Hohenleitwerks, mit einem neuartigen Steuerkonzept
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zur Verflgung zu stellen, das insgesamt weniger baulichen Aufwand bendtigt,
ohne dass die Flugleistung leidet.

Diese Aufgabe wird erfindungsgemaf durch die Merkmale der unabhangigen
Anspruche geldst. Entsprechend der Erfindung gemaf Anspruch 1 sind zumin-
dest einige der Ruderklappen an der Hinterkante der Tragflachen als Elevons
ausgebildet, welche sowohl die Funktion von einem Querruder als auch von ei-
nem Hohenruder Ubernehmen. Hierbei ist zumindest eine Ruderklappe auf jeder
Seite des Rumpfes als derartiges Elevon ausgebildet. Zusatzlich kénnen eine
oder mehrere ansteuerbare Ruderklappen an der Hinterkante des Tragflugels
vorgesehen sein, welche ausschliellich die Funktion eines Hohenruders ausu-
ben, um den Anstellwinkel zu kontrollieren. Auch ist es mdglich, dass auf jeder
Seite des Rumpfes ein oder mehrere als Elevons ausgebildete ansteuerbare
Ruderklappen am Tragflugel vorgesehen sind, wahrend nur auf einer Seite des
Tragflligels eine als Hohenruder ausgebildete ansteuerbare Ruderklappe ange-
ordnet ist. Allgemein ausgedruckt ist es nicht notwendig, dass die Elevons und
auch die reinen Héhenruder in jeweils gleicher Anzahl und/oder symmetrisch zu

beiden Seiten des Rumpfes angeordnet sind.

Gemal der Erfindung ist der Quotient cnite/t grofder als -0,25, wobei bei t die

mittlere Tiefe des Tragflugels (5) ist und fUr Cpitel Qilt:

2.(¢-SL,)

i
Cmii‘:n*l —

Hierbei ist ¢; der in x-Richtung des Luftfahrzeugs gemessene Abstand vom
Massenschwerpunkt des Luftfahrzeugs zum jeweiligen Scharnierlinienmittel-
punkt der Scharnierlinie jeder der besagten ansteuerbaren Ruderklappen am

Tragflligel und SL; die Lange der zu der jeweiligen Ruderklappe zugehdérigen
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Scharnierlinie. Der Massenschwerpunkt liegt hierbei im Nullpunkt des Koordina-
tensystems. Wie in der Fachwelt Ublicherweise vereinbart, sind ausgehend von
diesem Massenschwerpunkt die x-Werte in Richtung der Nase des Luftfahr-
zeugs positiv und in Richtung des Hecks negativ. In der oben genannten Formel
werden sowohl die als Elevons ausgebildeten ansteuerbaren Ruderklappen als
auch die als reine Héhenruder ausgebildeten ansteuerbaren Ruderklappen be-
racksichtigt.

Aulierdem wird die Aufgabe durch die Merkmale des Anspruchs 3 gelost. Bei
dieser Ausfuhrung der Erfindung sind nur auf einer Seite des Rumpfs ein oder
mehrere der ansteuerbaren Ruderklappen am Tragfligel als Elevons ausge-
fuhrt, wahrend auf der anderen Seite des Rumpfes ein oder mehrere der an-
steuerbaren Ruderklappen als reine Héhenruder ausgebildet sind bzw. als sol-
che angesteuert werden. Es ist auch mdglich, dass auf der Seite des oder der
Elevons noch ein oder mehrere reine Hohenruder vorgesehen sind. Bei all die-
sen Fallen gilt ebenfalls oben genannte Formel, in welche ebenfalls alle ansteu-
erbaren Ruderklappen einfliefien, unabhangig von ihrer Ausfuhrung als Elevon

oder reines Hohenruder.

Eine Ausfuhrungsform gemaf Anspruch 3 ist also beispielsweise, dass an der
linken Tragfligelhalfte eine als Elevon ausgebildete ansteuerbare Ruderklappe
vorhanden ist und an der rechten Tragflligelhalfte ein als reines Hohenruder
dienende ansteuerbare Ruderklappe. Auch bei einer solchen Ruderklappenkon-

stellation lassen sich stabile und gut steuerbare Flugzustande erreichen.

Bei den erfindungsgemalen Luftfahrzeugen ist es moglich, auf ein Hohenruder
am Hohenleitwerk zu verzichten. Diese Ausgestaltung ohne Hohenruder am

Hohenleitwerk ist eine besonders bevorzugte Ausfuhrung gemaf} der Erfindung.
Somit kann auf entsprechende Steuerelemente, ggf. aerodynamisch unglnstige

Anlenkungen, Antriebe bzw. Aktoren etc. verzichtet werden, wodurch nicht zu-
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letzt auch Gewicht eingespart wird. Weiter kann beispielsweise der Ausfall eines
Antriebs fur eine oder mehrere Ruderklappen am Tragflugel oder ein sonstiger
Ausfall von einer oder mehreren Ruderklappen leichter kompensiert werden als

der Ausfall eines Hohenruders am Hohenleitwerk.

Die mittlere Tiefe t des Tragflugels ist hierbei, wie aus dem Stand der Technik
bekannt, definiert als der Quotient der Tragfligelflache geteilt durch die Spann-
weite des Tragfllgels. Hierbei wird der Rumpfabschnitt, der zwischen den zwei
Tragfligelflachenhalften angeordnet ist, dergestalt bei der Berechnung der Trag-
flugelflache berucksichtigt, dass jede Tragflugelhalfte sowohl an der Nasenseite
als auch an der Hinterkantenseite (Endleiste) bis zur Ladngsachse des Luftfahr-
zeugs verlangert wird und die somit eingeschlossene Flache im Bereich des
besagten Rumpfabschnitts zu der in die besagte mittlere Tiefe t einflieRenden

Tragflligelflache hinzuaddiert wird.

Elevons sind prinzipiell bekannt, sie stellen eine Kombination aus Hohenruder
und Querruder dar. Aus dieser Kombination ergibt sich der Begriff ,Elevon®, der
ein Kofferwort aus den englischen Begriffen ,elevator® (Héhenruder) und ,aile-
ron“ (Querruder) ist. Elevons werden bei Deltafluglern und Nurfluglern, die beide
keine Drachenkonfiguration aufweisen, eingesetzt. Bisher ist es jedoch noch
nicht gelungen, Elevons bei Luftfahrzeugen in Drachenkonfiguration zu realisie-
ren. Dies ist erstmals im Rahmen dieser Erfindung mittels der Merkmale des

Anspruchs 1 gelungen.

Die ansteuerbaren Ruderklappen am Tragflugel, unabhangig von ihrer Ausbil-
dung als Elevon oder reines Hohenruder, fungieren bei einem Ausschlag in po-
sitiver oder negativer Richtung gleichzeitig auch als Wolbklappen, welche bei
ihrer Betatigung das Tragfltgelprofil hinsichtlich seines Widerstands und seines
Auftriebs verandern. Beim Betatigen der ansteuerbaren Ruderklappen nach un-

ten (positiver Winkelausschlag) wird nicht nur das Profil fUr groere Anstellwin-
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kel optimiert, sondern das Flugzeug wird automatisch in einen erhdhten Anstell-
winkel getrimmt. |dealerweise wird genau in den erhdhten Anstellwinkel ge-

trimmt, fUr den das Profil optimiert ist.

Es ist ein Grundgedanke der Erfindung, dass der Massenschwerpunkt des Luft-
fahrzeugs (in Flugrichtung, unabhangig von der Zuladung) und die Scharnierlini-
enmittelpunkte, die im Wesentlichen den Klappendrehpunkten gleichen, in
x-Richtung relativ nahe beieinander liegen. Auf diese Weise greift die resultie-
rende zusatzliche Auftriebskraft, die durch positive Auslenkung, d.h. Auslenkung
nach unten, der angesteuerten Ruderklappen entsteht, sehr nahe an diesen
Scharnierlinienmittelpunkten bzw. Klappendrehpunkten an. Wenn der besagte
Abstand und damit der besagte Quotient hingegen grofier gewahlt wird, kann
eine Variation anderer Parameter, beispielsweise der Leitwerkshebelarm, die
Grofde des Hohenleitwerks, das Stabilitatsmal, etc. dies nicht kompensieren

und eine Flugtauglichkeit ist nicht mehr gegeben.

Bevorzugt ist der besagte Quotient cmie/t grofRer als -0,2, gemald bestimmter
Ausfuhrungsformen auch gréfer als -0,15 oder sogar grofRer als -0,1. Anderer-
seits ist der besagte Quotient cniel/t vorzugsweise kleiner als 0,2, bevorzugt
kleiner als 0,1. Eine besonders bevorzugte Ausfuhrungsform zeichnet sich
dadurch aus, dass der besagte Quotient kleiner als 0 ist. Mit kleiner werdendem
gemittelten Abstand cmitel bei gleichbleibender mittlerer Tiefe t des Tragflugels
wird der Quotient cnite/t immer kleiner, d.h. der Massenschwerpunkt ruckt, in x-
Richtung gesehen, immer naher — zumindest im Mittel gesehen — an eine theo-

retische gemeinsame Scharnierlinie der ansteuerbaren Ruderklappen.

Wie oben ausgefuhrt, gilt die Berechnungsformel sowohl fUr den Fall, dass am
Tragfligel auf jeder Rumpfseite ausschliel3lich — ein oder mehrere — als Elevons
ausgebildete ansteuerbare Ruderklappen vorgesehen sind, oder ob zusatzlich

ein oder mehrere weitere ansteuerbare Ruderklappen als reine Hohenruder an
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der Hinterkante des Tragflugels angelenkt sind. Auch gilt die 0.g. Formel fur den
Fall des Anspruchs 3, namlich dass ein oder mehrere Elevons auf nur einer Sei-
te des Rumpfes und ein oder mehrere Hohenruder auf der anderen Seite des
Rumpfes vorgesehen sind. Jede dieser Ruderklappen wird mit ihrem Scharnier-
linienmittelpunkt, ihrer Scharnierlinienlange und dem Abstand dieses Scharnier-
linienmittelpunkts zum Massenschwerpunkt des Luftfahrzeugs (in x-Richtung

des Luftfahrzeugs gesehen) in der Formel berucksichtigt.

Es hat sich in bestimmten Fallen als vorteilhaft erwiesen, wenn im Falle von
mehreren nebeneinander angeordneten Elevons auf jeder Seite des Rumpfes
die jeweils inneren Elevons bei Flugmandvern derart angesteuert werden kon-
nen, dass sie bei einem positiven Hohenruderausschlag mehr ausschlagen als
die jeweils duleren. Der Vorteil dieser Ansteuerung liegt darin, dass die innere
Flugelsektion dann fruher zum Auftriebsversagen gezwungen wird als die dul3e-
re, und somit das Luftfahrzeug bei zu langsamen Fluggeschwindigkeiten selbst-
standig den Anstellwinkel reduziert, ohne dass es zu einem Abkippen Uber eine
Flagelhalfte kommt. Dieses Flugverhalten wird von Piloten oft als besonders

angenehm und sicher empfunden.

Auch haben sich Konstruktionen als sehr flugtauglich erwiesen, bei denen je
eine aullere ansteuerbare Ruderklappe als Elevon und je eine innere ansteuer-
bare Ruderklappe als ausschlieRliches Hohenruder ausgebildet ist. Die inneren
Ruderklappen werden dann stets gleichsinnig ausgelenkt, wahrend die dufleren
Ruderklappen wahlweise ebenfalls gleichsinnig ausgelenkt werden kénnen (und
dann auch als — zusatzliche — Héhenruder dienen) oder gegensinnig zur Dre-
hung um die Langsachse des Luftfahrzeugs (Querruderfunktion). Auch die um-
gekehrte Konstruktion (innere Ruderklappen sind Elevons, dul3ere Ruderklap-
pen dienen ausschliellich als Héhenruder) ist moglich. Andere generell ver-
gleichbare Konstruktionen, wie beispielsweise zwei duf’ere und zwei mittlere

Elevons und zwei innere ausschlielliche Hohenruder am Tragflligel, sind eben-
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falls ohne weiteres maoglich. Allgemein ausgedruckt ist es bei bestimmten Aus-
fuhrungsformen bevorzugt, dass einige der ansteuerbaren Ruderklappen am
Tragfligel als Elevons ausgebildet sind, wahrend die Ubrigen ansteuerbaren
Ruderklappen als reine Héhenruder ausgebildet sind bzw. als reine Hohenruder

angesteuert werden bzw. als reine Hohenruder dienen.

Beim erfindungsgemalfien Luftfahrzeug liegt vorteilhafterweise die arithmetisch
ermittelte mittlere Wolbung der Profile des Tragflugels im Geradeausflug zwi-
schen 1% und 4,5%, vorzugsweise zwischen 2% und 4%, besonders bevorzugt
zwischen 2,5% bis 3,5%. Eine solche mittlere Wolbung hat sich beispielsweise
bei dem in den nachfolgenden Figuren dargestellten Luftfahrzeug als sehr guter

Kompromiss zwischen Leistung und Steuerbarkeit erwiesen.

Es hat sich als vorteilhaft — insbesondere fur ein Luftfahrzeug entsprechend der
nachfolgenden Figuren — erwiesen, wenn der Auftriebsbeiwert im Geradeausflug
oberhalb von 0,5 liegt, beispielsweise oberhalb von 0,6 oder 0,9, und/oder dass
der Auftriebsbeiwert im Geradeausflug unterhalb von 2 liegt, beispielsweise un-

terhalb von 1,5, vorzugsweise unterhalb von 1,2.

Des Weiteren betragt die Flachenbelastung des Tragfligels vorzugsweise mehr
als 100 g/dm?. Auch schwere Lasten sind demnach mittels des Luftfahrzeugs
transportierbar. Insbesondere lassen sich aber auch hohere Fluggeschwindig-

keiten mittels einer derart hohen Flachenbelastung erreichen.

Die maximale Gleitzahl des erfindungsgemalien Luftfahrzeugs betragt mehr als

10, vorzugsweise mehr als 15.

Besonders bevorzugt ist eine Regelung in Form eines Autopiloten vorgesehen,

wobei als zumindest eine Regelungsgrofe die Querachse des Luftfahrzeugs
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herangezogen wird. Hierbei wird die Lage des Flugzeugs um die Querachse

geregelt.

Es hat sich als besonders vorteilhaft gezeigt, wenn die arithmetisch ermittelte
mittlere Klappentiefe der ansteuerbaren Ruderklappen gréfier als 25%, vor-
zugsweise groler als 30% betragt. Das erfindungsgemafe Luftfahrzeug weist
somit besonders bevorzugt eine relativ grof3e arithmetisch ermittelte mittlere
Klappentiefe auf, die sich als sehr vorteilhaft fur die Flugeigenschaften sowie die
Steuerbarkeit erwiesen hat. Hierbei berechnet sich die durchschnittliche Klap-
pentiefe als arithmetischer Mittelwert aller lokalen Klappentiefen, die sich jeweils
aus einem lokalen Profilschnitt in x-Richtung ergeben, wobei hier lokal ermittelt
wird, wie weit der jeweilige lokale Punkt der Scharnierlinie von der Hinterkanten-
seite (Endleiste) des Tragflugels entfernt ist, und dieser Abstand in Bezug zu der

Gesamtprofiltiefe an dieser Stelle gesetzt wird.

Die Flugelstreckung der Tragflache liegt vorzugsweise zwischen 5 und 25, be-
sonders bevorzugt zwischen 8 und 18. Die Flugelstreckung ist eine dimensions-
lose Kennzahl fur die Schlankheit einer Tragflache. Sie ist definiert als das Ver-
haltnis des Quadrats der Spannweite des Tragflugels zur Fllgelflache oder al-
ternativ auch als Verhaltnis der Spannweite zur mittleren Tiefe t des Tragflugels
(entsprechend dem Vorhergesagten ist die mittlere Tiefe t des Tragflligels defi-
niert als Quotient aus Tragflugelflache geteilt durch die Tragfligelspannweite).
Bei dem erfindungsgemalfien Luftfahrzeug, das vorzugsweise mit einem relativ
hohen Auftriebsbeiwert betrieben wird, ist die Flugelstreckung in den genannten
Bereichen vorteilhaft. Eine Flugelstreckung in diesen Bereichen ist relativ grof3
und geht einher mit einer relativ geringen Wendigkeit, die in bestimmten An-

wendungsfallen auch nicht notwendig und daher nicht von Nachteil ist.

Der Leitwerkshebelarm betragt bei dem erfindungsgemafien Luftfahrzeug min-

destens ein Drittel der Flugelspannweite und ist damit relativ grol} gewahlt. Der
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Leitwerkshebelarm ist definiert als in x-Richtung verlaufender Abstand vom
Neutralpunkt der Tragflache bis zum Neutralpunkt des Hohenleitwerks, geteilt
durch die mittlere Tiefe t des Tragflugels. Wie aus der Literatur bekannt, sind die
beiden Neutralpunkte N1 und N, diejenigen Punkte des Profils, bei denen das
Drehmoment bei Erhdhung des Anstellwinkels nahezu konstant bleibt. Der rela-
tiv grole Leitwerkshebelarm kann bei der Handhabung des Luftfahrzeugs, ins-
besondere bei einer Ausfuhrung mit einer Spannweite des Tragflugels im Be-
reich von ca. 1 bis 3 m, hinderlich sein. Es kann daher vorgesehen sein, den
Rumpf des Luftfahrzeugs in der Lange teilbar auszufuhren, damit die Transport-

box nicht zu unhandlich wird.

Besonders bevorzugt erstrecken sich die ansteuerbaren Ruderklappen am Trag-
flugel, also alle Elevons und alle ggf. zusatzlich vorhandenen reinen Hohenruder
zusammen genommen, Uber mehr als 70% der Spannweite des Tragflligels.
Auch eine Erstreckung der ansteuerbaren Ruderklappen am Tragfligel von Uber
80%, wie beispielsweise Uber 90%, und sogar Uber 95% bis hin zu 100% der
Spannweite des Tragflugels ist bei bestimmten Ausfuhrungen des erfindungs-
gemalien Luftfahrzeugs vorteilhaft. Demgegenuber werden herkdmmliche Quer-
ruder zumeist deutlich kirzer ausgefuhrt. Bei dem erfindungsgemafen Luftfahr-
zeug erleichtert eine Ausfuhrung mit einer grofen Erstreckung der ansteuerba-

ren Ruderklappen die Steuerung und verbessert die Effizienz.

Eine besonders bevorzugte Ausfuhrungsform des erfindungsgemalien Luftfahr-
zeugs zeichnet sich dadurch aus, dass es zumindest einen hinteren und einen
vorderen Antrieb zum Antreiben des Luftfahrzeugs aufweist, die in x-Richtung
voneinander beabstandet angeordnet sind. Bei diesbezuglichen Ausfuhrungs-
beispielen sind zwei hintere und zwei vordere Antriebe, oder zwei hintere An-
triebe und ein vorderer Antrieb, oder ein hinterer Antrieb und zwei vordere An-

triebe zum Antreiben des Luftfahrzeugs vorgesehen.
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Das erfindungsgemale Luftfahrzeug ist vorteilhafterweise als senkrecht starten-
des Luftfahrzeug, vorzugsweise unbemanntes Fluggerat (UAV), Drohne

und/oder unbemanntes Flugsystem (UAS), ausgebildet.

Die Lage des Luftfahrzeugs ist vorzugsweise beim Abheben (Schwebeposition)
und im Reiseflug (Horizontalflug) im Wesentlichen die gleiche, wobei der Trag-
flugel starr ausgebildet und sowohl im Schwebeflug als auch im Horizontalflug

im Wesentlichen horizontal ausgerichtet ist.

Vorzugsweise sind einige der Antriebe zum Antreiben des Luftfahrzeugs mittels
jeweils eines Schwenkmechanismus zwischen einer Senkrechtstartposition fur
den Schwebeflug und einer Horizontalflugposition fur den Horizontalflug ver-
schwenkbar. Damit kdnnen Antriebe sowohl fur den Senkrechtstart (bei im We-
sentlicher vertikal verschwenkten Antrieben) als auch im Reise- bzw. Horizontal-

flug (in waagerecht verschwenkter Position) eingesetzt werden.

Der besagte Tragflugel ist vorzugsweise sowohl im Schwebeflug als auch im
Horizontalflug im Wesentlichen horizontal ausgerichtet und ermdglicht einen
aerodynamischen Horizontalflug. Das Luftfahrzeug weist vorzugsweise weiterhin
in Bezug auf den Massenschwerpunkt des Luftfahrzeugs mindestens einen in
Horizontalflugrichtung gesehen hinteren regelbaren Antrieb, umfassend einen
hinteren Motor und einen vom hinteren Motor angetriebenen hinteren Propeller,
sowie mindestens einen in Horizontalflugrichtung gesehen vorderen regelbaren
Antrieb, umfassend einen vorderen Motor und einen vom vorderen Motor ange-
triebenen Propeller auf. Hierbei sind die Motoren vorzugsweise Elektromotoren,
und zumindest ein Teil der Antriebe ist mittels jeweils eines Schwenkmechanis-
mus zwischen einer Senkrechtstartposition fur den Schwebeflug und eine Hori-
zontalflugposition fur den Horizontal- bzw. Reiseflug verschwenkbar. Hierbei ist
der mindestens eine hintere oder vordere Antrieb derart angeordnet und ausge-

legt, dass er im Betrieb mehr als 50% der zum Schweben des Luftfahrzeugs
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notwenigen Schwebeflugschubkraft aufbringt und fur den Horizontalflug ab-
klappbar ausgebildet ist. Demgegenuber ist der mindestens eine vordere bzw.
hintere Antrieb derart angeordnet und ausgebildet, dass er im Betrieb weniger
als 50% der zum Schweben des Luftfahrzeugs notwenigen Schwebeflugschub-
kraft und mehr als 50% der Vortriebskraft, vorzugsweise 100%, im Horizontal-

flug aufbringt.

Bevorzugt ist der Massenschwerpunkt des Luftfahrzeugs aul3ermittig in Bezug
auf die hinteren und die vorderen Propeller angeordnet, wobei vorzugsweise der
Massenschwerpunkt des Luftfahrzeugs naher an denjenigen Antrieben zum An-
treiben des Luftfahrzeugs angeordnet ist, die mehr als 50% der Schwebeflug-

schubkraft aufbringen.

Der Durchmesser der Propeller derjenigen Antriebe, die mehr als 50% der
Schwebeflugschubkraft aufbringen, ist bevorzugt gréfier als der Durchmesser
der Propeller, die weniger als 50% der Schwebeflugschubkraft aufbringen, vor-
zugsweise um mindestens 5% gréfer, besonders bevorzugt um mindestens
10% gréfer.

Die Erfindung wird nachfolgend anhand von Figuren naher erlautert. Es zeigen:

Fig. 1 eine Draufsicht auf eine erste Ausfuhrungsform eines erfindungs-

gemalen Luftfahrzeugs in Drachenkonfiguration;

Fig. 2 eine Draufsicht auf eine zweite Ausfuhrungsform eines erfin-
dungsgemalen Luftfahrzeugs in Drachenkonfiguration;

Fig. 3 eine perspektivische Draufsicht auf eine dritte Ausfuhrungsform
eines erfindungsgemafen Luftfahrzeugs in Drachenkonfiguration

im Schwebezustand;
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Fig. 4 das Luftfahrzeug gemalf der Fig. 3 im Schwebezustand, von der
Seite gesehen,;
Fig. 5 eine perspektivische Draufsicht auf das Luftfahrzeug gemaf der

Fig. 3 und 4, nun im Horizontalflug;

Fig. 6 das Luftfahrzeug gemalf der Fig. 5 im Horizontalflug, von der Seite
gesehen;
Fig. 7 eine Draufsicht auf das im Schwebezustand befindliche Luftfahr-

zeug der Fig. 3 - 6 mit eingezeichnetem Massenschwerpunkt, und

Fig. 8 eine vergroRerte Detailansicht von Fig. 7.

In der Fig. 1 ist ein erstes, sehr skizzenhaftes Ausfuhrungsbeispiel eines erfin-
dungsgemalfen Luftfahrzeugs 1 in Drachenkonfiguration dargestellt. Dieses
weist einen Rumpf 2 mit einem Heck 3 und einer Nase 4 auf. Der hintere Teil
des Rumpfes 2 ist als Leitwerktrager 6 ausgebildet, an dem ein Hohenleitwerk 7
vorgesehen ist. Im vorliegenden Fall (und auch in den Ubrigen in den Figuren
dargestellten Ausfuhrungsbeispielen) umfasst das Hohenleitwerk 6 kein Hohen-
ruder, sondern lediglich ein feststehende Flache, auch Hohenflosse genannt.
Ein Seitenleitwerk mit feststehender Seitenflosse sowie mit oder ohne Seitenru-
der (nicht eingezeichnet) kann vorgesehen sein, was vorliegend aber nicht er-
findungswesentlich ist. Das Hohenleitwerk kann zudem mit einem Seitenleitwerk
in Form eines V-formigen Leitwerks kombiniert sein. Im Rahmen der Draufsicht
der Fig. 1 sind alle diese Ausgestaltungen maglich. Der Rumpf 2 kann in
x-Richtung, welche der Horizontalflugrichtung entspricht, in zwei oder mehr Teile

zerlegbar sein, um einen Transport des Luftfahrzeugs 1 zu erleichtern.
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An der Nase 4 ist ein Antrieb 16a fur das Luftfahrzeug 1 vorgesehen, der einen
Motor 17a und einen Propeller 18a aufweist, was dem Stand der Technik ent-

spricht.

Das Luftfahrzeug 1 weist einen in seinem vorderen Bereich angeordneten, sich
quer zum Rumpf 2 erstreckenden Tragfligel 5 auf. Unterhalb jeder Tragfligel-
halften sowie unterhalb der Nase 4 sind Standkufen 9a, 9b vorgesehen. Diese

drei Standkufen 9a, 9b bilden das Fahrwerk des Luftfahrzeugs 1.

Erfindungsgemal sind an der Hinterkante der beiden Halften des Tragflugels 5
als Elevons ausgebildete, ansteuerbare Ruderklappen 84 und 8; angeordnet.
Diese Ruderklappen 81 und 8, ubernehmen sowohl die Funktion des Querru-
ders als auch des Héhenruders. Die Ruderklappen 84 und 8; sind jeweils ent-
lang einer Scharnierlinie S an dem Tragflligel 5 schwenkbar befestigt, wobei
jede Scharnierlinie $1 bzw. S, einen Scharnierlinienmittelpunkt SP1 bzw. SP»
aufweist, welcher in der geometrischen Mitte jeder Scharnierlinie S bzw. S;

liegt.

Zudem ist dem Tragfligel 5 eine mittlere Tiefe t zugeordnet, die als Quotient der
Tragflugelflache geteilt durch die Spannweite SW des Tragfligels 5 erhalten

wird. In der Fig. 1 ist eine mittlere Tiefe t nur zur Veranschaulichung eingezeich-
net; die eingezeichnete mittlere Tiefe ist in Wirklichkeit eine wie oben berechne-

te Grofle und kann daher der Regel nicht bildlich dargestellt werden.

Des Weiteren ist der Massenschwerpunkt 20 des Luftfahrzeugs 1 — der sich bei
entsprechender Konstruktionsauslegung auch bei einer Zuladung nicht relevant
verandert — eingezeichnet. Erfindungsgeman gilt nun, dass der Quotient

Cmitel/t €rfindungsgeman grofler als -0,25 ist (nicht unbedingt aus der Fig. 1 ent-

nehmbar, die — wie auch die Fig. 2 — lediglich die strukturellen und geometri-
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schen Grundbegriffe einzufUhren beabsichtigt). Fur die Berechnung von Cpittel
gilt:

Z( G- SL,' )
2. 8L,

c mittel ™

Hierbei ist ¢; der in x-Richtung des Luftfahrzeugs 1 gemessene Abstand vom
Massenschwerpunkt 20 des Luftfahrzeugs 1 zum jeweiligen Scharnierlinienmit-
telpunkt SP; (in Fig. 1: SP4 und SP,) der jeweiligen Scharnierlinie S; (in Fig. 1: Sy
und S») jeder Ruderklappe 8; (in Fig. 1: 8¢ und 8,) und SL; (in Fig. 1: SL; und
SL,) die Lange der zu der jeweiligen Ruderklappe 8; zugehdrigen Scharnierlinie
Si. Vom Massenschwerpunkt im Nullpunkt des Koordinatensystems verlauft die
positive x-Richtung in Richtung der Nase des Luftfahrzeugs und die negative
x-Richtung in Richtung des Hecks. Der besagte Abstand in x-Richtung ist auch
gleichzeitig der jeweilig kleinste Abstand der besagten Scharnierlinienmittel-
punkte SP;von der Schwerachse 21, die durch den Massenschwerpunkt 20 und
senkrecht zur Langsachse 22 des Luftfahrzeugs 1 verlauft. Die Abstande ¢4 und
c2 gemaf dem in der Fig. 1 dargestellten Ausfuhrungsbeispiel sind in dem ge-

wahlten Koordinatensystem als negative Werte definiert.

Im Fall des ersten Ausfuhrungsbeispiels der Fig. 1 gilt nach alledem also:
Cmittel = (C1 X SL1 + ¢z x SLy) / (SL4 + SLy).

Gemal der Erfindung greift auf Grundlage der aerodynamischen Gesetze die
resultierende zusatzliche Auftriebskraft, die durch positive, nach unten gerichte-
te Auslenkung der Ruderklappen entsteht, demnach sehr nahe am jeweiligen
Scharnierlinienmittelpunkt bzw. Klappendrehpunkt an. Es hat sich herausge-
stellt, dass auf diese Weise auch Elevons bei Luftfahrzeugen in Drachenkonfigu-

ration eingesetzt werden kdnnen, was in der Vergangenheit nicht gelang.
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Der besagte Quotient cmitel/t ist sogar bevorzugt gréfRer als -0,2, und kann sogar
grofier als -0,15 oder gréfier als -0,1 gewahlt werden. Andererseits hat es sich
erwiesen, dass es vorteilhaft ist, wenn der besagte Quotient Cnitel/t kleiner als
0,2 gewahlt wird, vorzugsweise sogar kleiner als 0,1 oder sogar kleiner als 0.
Insbesondere bei Tragfligelhalften mit entgegengesetzten Fllgelpfeilungen, bei
denen ansteuerbare Ruderklappen an jedem der unterschiedlich gepfeilten Ab-
schnitte vorgesehen sind, konnen positive Quotienten cnine/t hinsichtlich der
Flugeigenschaften vorteilhaft sein. Positive Quotienten bedeuten grofie Hohen-
leitwerke und/oder lange Leitwerkstrager, welche allerdings in bestimmten Fal-

len die Flugleistung nachteilig beeinflussen kénnen.

Die arithmetisch ermittelte mittlere Klappentiefe der ansteuerbaren Ruderklap-
pen 84, 8, — allgemein 8; — ist besonders bevorzugt groer als 25%, vorzugswei-
se gréler als 30%, und damit im Vergleich zu herkdmmlichen Klappentiefen von
Luftfahrzeugen in Drachenkonfiguration relativ grof3. Eine grof3e arithmetisch
ermittelte mittlere Klappentiefe geht hierbei einher mit einem geringen Quotien-

ten Cnittal/t.

Wie den Fig. 1 und 2 (und auch den Ubrigen Figuren) zu entnehmen ist, erstre-
cken sich die ansteuerbaren Ruderklappen 8;in ihrer Gesamtheit Uber einen
Groldteil der Spannweite SW des Tragflugels 5, vorliegend Uber jeweils mehr als
90% der Spannweite SW des Tragfltigels 5.

Die Ausflhrungsform gemalf der Fig. 1 kann auch dergestalt ausgelegt sein,
dass beispielsweise die Ruderklappe 84 als Elevon ausgebildet ist und die Ru-
derklappe 8; als reines Héhenruder (oder umgekehrt). Es hat sich herausge-
stellt, dass sogar in dieser Konstellation, welche die Merkmale des Anspruchs 3
realisiert, ein flug- und steuerungsfahiges Luftfahrzeug realisiert werden kann.

Es bedarf auch in diesem Fall keines weiteren Hohenruders im Hohenleitwerk.



10

15

20

25

30

WO 2019/063600 PCT/EP2018/076096

16

Die folgenden Werte haben sich als vorteilhaft fur die Flugeigenschaften des
erfindungsgemalen Luftfahrzeugs 1 gemaf aller hier in den Figuren 1-8 vorge-
stellten Ausfuhrungsformen erwiesen:

- Die arithmetisch ermittelte mittlere Wdlbung der Profile des Tragfligels 5 im
Geradeausflug liegt vorzugsweise zwischen 1% und 4,5%, weiterhin bevorzugt
zwischen 2% und 4%, besonders bevorzugt zwischen 2,5% und 3,5%.

- Der Auftriebsbeiwert im Geradeausflug liegt oberhalb von 0,5, beispielsweise
oberhalb von 0,6 oder 0,9.

- Der Auftriebsbeiwert im Geradeausflug liegt unterhalb von 2, beispielsweise
unterhalb von 1,5, vorzugsweise unterhalb von 1,2.

- Die Flachenbelastung des Tragflugels 5 liegt vorzugsweise oberhalb von 100
g/dm?.

- Die Flugelstreckung betragt vorzugsweise zwischen 5 und 25, weiterhin bevor-
zugt zwischen 8 und 18.

- Der Leitwerkshebelarm betragt vorzugsweise mindestens ein Drittel der
Spannweite des Tragflugels 5. Der Leitwerkshebelarm ist vorliegend definiert als
in x-Richtung verlaufender Abstand A (s. Fig. 1 und 2) vom Neutralpunkt N1 der
Tragflache 5 bis zum Neutralpunkt N> des Hohenleitwerks 7, geteilt durch die
mittlere Tiefe t des Tragfllgels 5. Die beiden Neutralpunkte N1 und N sind hier-
bei wie Ublich als Punkt des Tragflugels 5 bzw. des Héhenleitwerks 7 definiert,
in dem das Drehmoment bei einer Anstellwinkelanderung jeweils nahezu kon-
stant bleibt.

In der Fig. 2 ist ein zweites Ausfuhrungsbeispiel eines erfindungsgemafien Luft-
fahrzeugs 1 dargestellt, bei dem auf jeder Seite des Rumpfes 2 zwei als Elevons
ausgebildete Ruderkliappen in Form von auf3eren Ruderklappen 8; und 8, und
zwei als Elevons ausgebildete Ruderklappen in Form von inneren Ruderklappen
83 und 8, vorgesehen sind. Jeder dieser Ruderklappen 84, 8;, 83, 84 weist eine
Scharnierlinie S1, Sy, S3, S4 mit einer Scharnierlinienlange SL4, SLy, SL3, SL4

sowie einen entsprechenden geometrischen Scharnierlinienmittelpunkt SP+,
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SPy, SP3, SP4 auf. Entsprechend der Formel von Anspruch 1 wird ein gemittelter
Abstand cnitel berechnet, der in den relevanten Quotienten Cnite/t von Anspruch
1 eingesetzt wird. Wie oben ausgefuhrt, wird hierbei der gemittelte Abstand Cpities
— ausgehend vom Massenschwerpunkt 20 des Luftfahrzeugs 1 als Koordinaten-
nullpunkt — berechnet aus der Summe aller Produkte von jeder Scharnierlinien-
lange SL4, SLp, SLs bzw. SL4 fur die Ruderklappen 84, 82, 83 bzw. 84 mit dem
zugehdrigen Abstand ¢4, ¢, C3 bzw. ¢4 (wobei diese in dem vorliegenden Koor-
dinatensystem nur negative Werte einnehmen), der gemessen wird als Abstand
des zugehdrigen jeweiligen Scharnierlinienmittelpunkts SP1, SP2, SP3, SP4 der
betreffenden Ruderklappe 84, 8, 83, 84 zum Massenschwerpunkt 20, wiederum
jeweils in x-Richtung gemessen. Diese Summe wird dann durch die Summe al-
ler Scharnierlinienlangen SL+, SL, SLs, SL4 geteilt, wobei das Ergebnis den ge-
mittelten Abstand cnmitel €rgibt. Als Formel ausgedrickt:

Crmittel = (C1 X SLy + €2 X SLz + €3 X SL3 + ¢4 x SL4) / (SL1 + SLy + SLs + SL4)
Erfindungsgemal sind die Geometrien des Luftfahrzeugs 1 derart ausgelegt,

dass der Quotient Cniel/t grofler als -0,25 ist.

Die Berechnung nach Anspruch 1 gilt auch bei erfindungsgemaflen Ausfuhrun-
gen mit mehr als zwei als Elevons ausgebildeten Ruderklappen an jeder Trag-
flugelhalfte. Auch ist sie einschlagig, wenn nur ein Teil der ansteuerbaren Ru-
derklappen als Elevons ausgebildet ist, wahrend der andere Teil der ansteuer-
baren Ruderklappen am Tragfligel als reine, d.h. ausschlief3liche, Hohenruder
ausgebildet sind, die stets in die gleiche — positive oder negative — Richtung

ausgelenkt werden.

In den Fig. 3 — 8 ist ein drittes Ausflhrungsbeispiel eines erfindungsgemalien
Luftfahrzeugs dargestellt, welches senkrecht starten und landen kann. Es behalt
hierbei seine Lage sowohl beim Schweben als auch im Horizontalflug im We-
sentlichen bei. Die Fig. 3 und 4 zeigen das dritte Ausfuhrungsbeispiel in per-

spektivischer Draufsicht und in Seitenansicht im Schwebezustand, wahrend die



10

15

20

25

30

WO 2019/063600 PCT/EP2018/076096

18

Fig. 5 und 6 das Luftfahrzeug 1 im Reise- bzw. Horizontalflug darstellen (hori-

zontale Flugrichtung H, welche der x-Richtung des Luftfahrzeugs 1 entspricht).

Das Luftfahrzeug 1 gemaf dem dritten Ausfuhrungsbeispiel weist einen langge-
streckten Rumpf 2 mit einem Heck 3 und einer Nase 4 auf. Bei der dargestellten
Ausfuhrungsform ist der Rumpf 2 einteilig ausgebildet; er kann aber auch aus
mehreren Teilen bestehen, beispielsweise aus zwei in Langsrichtung des Luft-
fahrzeugs 1 nebeneinander verlaufenden Rumpfteilen. Der hintere Teil des
Rumpfes 2 ist als Leitwerkstrager 6 mit einem relativ kleinen Durchmesser aus-
gefuhrt, an dessen zum Heck 3 gewandten Ende ein V-Leitwerk 7 (vorliegend
ohne kombiniertes Hohen- und Seitenruder) angeordnet ist. Auch ist es maglich,
dass der Rumpf 2 in der Lange unterteilt ist, so dass er in Form von zwei kurze-
ren Rumpfteilen leichter in eine entsprechend kurze Transportbox untergebracht

werden kann.

Im vorderen Bereich des Luftfahrzeugs 1 ist ein sich quer zum Rumpf 2 erstre-
ckender Tragflugel 5 angeordnet. Der Tragfiligel 5 weist ausgehend von der
Langsachse 22 des Luftfahrzeugs 1 zunachst eine nach vorn zeigende negative
Flugelpfeilung auf, wahrend er anschlieend zu den Fllugelenden eine nach hin-
ten zeigende, positive Flugelpfeilung besitzt. An der Hinterkante des Tragflugels
5 sind erfindungsgemalf ansteuerbare Ruderklappen 84, 8, 83, 84 vorgesehen.
Weiterhin sind unterhalb jeder Tragfligelhalfte sowie unterhalb der Nase 4
Standkufen 9a, 9b vorgesehen. Diese drei Standkufen 9a, 9b bilden das Fahr-

werk des Luftfahrzeugs 1.

In den Fig. 7 und 8 (letztere ist ein vergroRerter Detailausschnitt der linken Trag-
flugelseite der Fig. 7) sind — ahnlich der Fig. 2 — die fur die Erfindung wesentli-

chen geometrischen Verhaltnisse eingezeichnet. Prinzipiell ahnelt die Konstruk-
tion der Fig. 3-8 in Bezug auf die ansteuerbaren Ruderklappen 84, 8;, 83, 84 der-

jenigen der Fig. 2. Eingezeichnet sind in den Fig. 7 und Fig. 8 insbesondere die
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beiden Scharnierlinien S; und S, der jeweils aul3eren, vorliegend als Elevons
ausgebildeten Ruderklappen 81 und 8, sowie die beiden Scharnierlinien Ss und
S4 der jeweils inneren Ruderklappen 8; und 84. Diese konnen beispielsweise
ebenfalls als Elevons fungieren oder aber als reine Hohenruder. Auch die um-
gekehrte Ausbildung ist moglich, d.h. also die Ausbildung der dueren Ruder-
klappen 84, 8, als reine Hohenruder und der inneren Ruderklappen 83, 84 als

Elevons.

Die Formel nach Anspruch 1 fUr Cmitte gilt hier bei der Ausfuhrung gemaf der
Fig. 3-8 ebenfalls. Im konkreten Fall ist dies die oben fur die zweite Ausfuh-
rungsform der Fig. 2 angegebene Formel (die in Fig. 8 nicht dargestellte rechte
Tragflligelhalfte ist symmetrisch zu der linken aufgebaut, wobei c,=c1, c4=Cs,
SLp=SL+, SL4=SL3):

Crmittel = (C1 X SLq + C2 X SLp + €3 X SL3 + €4 X SL4) / (SL4 + SL, + SL3 + SLy)

Wie insbesondere der Fig. 8 zu entnehmen ist, ist der Abstand ¢; (und somit
auch der Abstand c4) im gewahlten Koordinatensystem positiv, wahrend der Ab-
stand ¢4 (und somit auch der Abstand c,— genauso wie alle Abstande ¢; in den
Ausfuhrungsformen gemal der Fig. 1 und 2) negativ ist. Daher wird fur die inne-
ren ansteuerbaren Ruderklappen 83, 84 die Summe (c3 x SLs + ¢4 x SL4) positiv.
Da aber die Summe (¢4 x SL1 + ¢2 x SLy ) in Bezug auf die aufieren Ruderklap-
pen negativ und als Absolutwert gréof3er ist, ist Cmiter iINSgesamt auch negativ.

Der Quotient cnitel/t liegt bei der Ausfuhrungsform gemaf der Fig. 3-8 bei

ca. -0,09. Ware die Pfeilung der aufieren Abschnitte der beiden Tragflugelhalf-
ten wesentlich positiver, das Hohenleitwerk wesentlich groer und/oder der
Leitwerkshebelarm wesentlich [anger, kann sogar ein positiver Quotient resultie-

ren, der rechnerischen Abschatzungen zufolge bis zu 0,2 betragen kann.
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An dem Tragfltgel 5 sind zwei Paare von Antrieben 11, 16 symmetrisch zur
Langsachse des Luftfahrzeugs 1 angeordnet. Jede der beiden Tragflugelhalften
weist hierbei einen hinteren Antrieb 11 und einen vorderen Antrieb 16 auf, wobei
jeweils zwei dieser Antriebe 11, 16 in Langsrichtung des Luftfahrzeugs 1 hinter-
einander liegen. Die Antriebe 11, 16 sind jeweils an einer hinteren bzw. vorde-
ren Gondel 10 bzw. 15 angeordnet, wobei die Gondeln 10, 15 ineinander Uber-
gehen, d.h. einstlickig ausgebildet sind. Die hinteren Gondeln 10 sind in Rich-
tung des Hecks 3 leicht aufwarts geschwungen ausgebildet, wahrend die vorde-
ren Gondeln 15 im Wesentlichen horizontal verlaufen.

Am freien Ende jeder hinteren Gondel 10 ist ein hinterer Antrieb 11 schwenkbar
mittels eines Schwenkgelenks 14 angeordnet, wobei die hinteren Antriebe 11
insbesondere jeweils einen hinteren Motor 12, besonders bevorzugt einen Elekt-
romotor, und einen hinteren Propeller 13 umfassen. Die hinteren Propeller 13

sind hierbei entgegen der Flugrichtung anklappbar ausgebildet.

Gleichfalls ist am freien Ende jeder vorderen Gondel 15 ein vorderer Antrieb 16
angeordnet, wobei die vorderen Antriebe 16 insbesondere jeweils einen vorde-
ren Motor 17, besonders bevorzugt einen Elektromotor, und einen vorderen

Propeller 18 umfassen.

Die zum Betreiben der Antriebe 11, 16 weiteren bendétigten Teile, wie beispiels-
weise Akkus, Motorregler bzw. Motorsteller usw., sind vorliegend nicht darge-
stellt, dem Fachmann jedoch hinlanglich bekannt. Diese Teile sind vorzugsweise

im Rumpf 2, dem Tragfllgel 5 oder den Gondeln 10, 15 untergebracht.

Die Motoren 12, 17 und Propeller 13, 18 der beiden Antriebe 11, 16 sind jeweils
schwenkbar mittels eines Schwenkgelenks 14, 19 an den Gondeln 10, 15 ange-
bracht. Die hinteren Antriebe 11 sind hierbei aus einer nach unten gerichteten

Position (Fig. 3, 4), bei der die Achse der Motoren 12 senkrecht verlaufen, ent-
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gegen der Flugrichtung H in eine horizontale Position verschwenkbar (Fig. 5, 6),
in der die Achsen der Motoren 12 horizontal ausgerichtet sind. Die vorderen An-
triebe 16 sind aus einer nach oben gerichteten Position (Fig. 3, 4), bei der die

Achse der Motoren 17 senkrecht verlaufen, in Flugrichtung H in eine horizontale
Position verschwenkbar (Fig. 5, 6), in der die Achsen der Motoren 17 horizontal

ausgerichtet sind.

Die beiden hinteren Propeller 13 weisen einen gréieren Durchmesser auf als
die vorderen Propeller 18 (s. auch Fig. 7). Aullerdem ist bei den beiden hinteren
Propellern 13 der Quotient aus Durchmesser geteilt durch Steigung gréfier als
bei den vorderen Antrieben, vorzugsweise um mindestens 25% gréRer, weiter
bevorzugt um mindestens 50% gréfer, beispielsweise um mehr als 100%. Es ist
auch maoglich und in bestimmten Fallen bevorzugt, dass der Quotient aus
Durchmesser geteilt durch Steigung bei den hinteren Propellern 13 um 150%,

beispielsweise um 200%, gréfer ist als bei den vorderen Antrieben 16.

Wie aus den Figuren 4 und 6 zu entnehmen ist, ist der Massenschwerpunkt 20
des Luftfahrzeugs 1 auflermittig in Bezug auf die hinteren und die vorderen An-
triebe 11, 16 angeordnet. Zwar ist die Lage des Massenschwerpunkts 20 gering-
flgig abhangig von insbesondere den Schwenkzustanden der Antriebe 11, 16.
Die auRermittige Lage des Massenschwerpunkts 20 gilt aber flr jeden dieser
Schwenkzustande. In die oben genannte Formel zum gemittelten Abstand Crjer
flie3t die Lage des Massenschwerpunkts 20 mit fur den Horizontalflug ver-
schwenkten Antrieben 11, 16 ein (siehe Fig. 5 und 6), da die erfindungsgemale
Ausgestaltung der ansteuerbaren Ruderklappen 81, 82, 83, 84 auf den Horizon-

talflug ausgerichtet ist.

Entsprechend der Draufsicht der Fig. 7 liegt der Massenschwerpunkt 20 naher
an den hinteren Antrieben 11 als an den vorderen Antrieben 16. Hierbei ist der

Abstand des hinteren Antriebs 11 zur Schwerachse 21, die durch den Massen-
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schwerpunkt 20 und senkrecht zur Langsachse 22 des Luftfahrzeugs 1 verlauft,
kleiner als der Abstand des vorderen Antriebs 16 zur Schwerachse 21. Der He-
belarm der hinteren Antriebe 11 kann vorzugsweise um mindestens 10%, bei-
spielsweise um mehr als 20% oder mehr 30%, kurzer sein als der Hebelarm der
vorderen Antriebe 16, wobei die Hebelarme auf den jeweils kurzesten Abstand
zur Schwerachse 21 bezogen sind. Bei einem konkret umgesetzten Ausfuh-
rungsbeispiel betrug der Abstand der Hebelarme der Motorachse 12a der vorde-
ren Antriebe 11 zur Schwerachse 21 400 mm, wahrend die Lange der Hebelar-
me von der Motorachse 17a der hinteren Antriebe 16 bis zur Schwerachse 21
bei 240 mm lag. Der letztgenannte Hebelarm war also 40% kurzer als der vor-

genannte Hebelarm.

In den Fig. 3 und 4 ist das Luftfahrzeug 1 in der Schwebeposition dargestellt, in
der es in Startrichtung S startet und in Landerichtung L landet. Hierbei sind die
beiden hinteren Propeller 13 nach unten geschwenkt und schieben das Luftfahr-
zeug 1 in Richtung S, wahrend die beiden vorderen Propeller 18 nach oben ge-

schwenkt sind und das Luftfahrzeug 1 ebenfalls in Richtung S ziehen.

Es ist nicht zwingend, dass das Luftfahrzeug 1 in der Schwebeposition genau
horizontal ausgerichtet ist. Es ist beispielsweise ohne weiteres mdglich, dass
das Heck 3 in einem kleinen Winkel, beispielsweise mit etwa 10°, gegenuber der

Nase 4 hangt.

In den Fig. 5 und 6 ist das Luftfahrzeug 1 im Reise- bzw. Horizontalflug darge-
stellt, in der es in horizontaler Flugrichtung H fliegt. Hierbei sind die beiden hin-
teren Propeller 13 nach hinten entgegen der Flugrichtung H geschwenkt und
angeklappt, wahrend die beiden vorderen Propeller 18 nach vorne in Flugrich-
tung H geschwenkt sind. Lediglich diese beiden vorderen Propeller 18 sind im

dargestellten Ausfuhrungsbeispiel fir den Vortrieb im Horizontalflug zustandig.
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Die Ubergénge zwischen den verschiedenen Zustdnden sind wie folgt: In den
Fig. 3 und 4 befinden sich die hinteren Motoren 12 und die vorderen Motoren 17
in der Position, in welcher das Luftfahrzeug 1 startet. In diesem Schwebezu-
stand sind die Antriebe 11 nach unten und die Antriebe 16 noch oben ge-
schwenkt. FUr den Horizontalflug schwenken die Antriebe 11 nach hinten entge-
gen der Flugrichtung H und die vorderen Antriebe 16 nach vorne in Flugrichtung
H. Beim Losfliegen klappen dann die beiden Blatter der beiden hinteren Propel-
ler 13 aufgrund des Fahrtwindes nach hinten entgegen der Flugrichtung H, so
dass die hinteren Propeller 13 nicht zum Vortrieb beitragen. Beim Ubergang
vom Horizontalflug in den Schwebezustand werden die vorderen Antriebe 16
wieder nach oben geschwenkt, wahrend die hinteren Antriebe 11 wieder gestar-
tet und nach unten geschwenkt werden. Durch dieses Starten klappen die Pro-

peller 13 aufgrund der Zentrifugalkraft wieder auf.

Die hinteren Antriebe 11 Ubernehmen mehr als 50% der zum Schweben not-
wendigen Schwebeflugschubkraft und tragen im Horizontalflug nicht zum Vor-
trieb bei. Demgegenuber Ubernehmen die vorderen Antriebe 16 weniger als
50% der zum Schweben des Luftfahrzeugs 1 notwendigen Schwebeflugschub-
kraft und bringen die gesamte Vortriebskraft im Horizontalflug auf. Im vorliegen-
den Ausfuhrungsbeispiel sind die hinteren Antriebe 11 demnach nicht am Vor-
trieb beteiligt. Vielmehr klappen sie aufgrund des Fahrtwinds an- bzw. zusam-

men.

Die oben genannte Aufgabenverteilung der hinteren und vorderen Antriebe 11,
16 ist bei dem in den Figuren dargestellten Ausfuhrungsbeispiel insbesondere
durch die Verschiebung des Massenschwerpunktes 20 realisiert. Weiter tragt
der héhere Quotient aus Durchmesser geteilt durch Steigung der hinteren An-
triebe zu einer Effizienzsteigerung des Schwebefluges bei. Der kleinere Quotient
aus Durchmesser geteilt durch Steigung der vorderen Antriebe tragt zu einer

Effizienzsteigerung des Horizontalfluges bei.
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Die Steuerung der Antriebe 11, 16, der Propeller 13, 18, der Querruder 8a, 8b

usw. kann manuell, halbautomatisch oder automatisch erfolgen. Insbesondere
der Ubergang zwischen den beiden Flugzusténden (Schweben mit eingeschal-
teten vorderen und hinteren Antrieben — Horizontalfliegen nur mit angeschalte-
ten vorderen Antrieben) kann entweder manuell oder automatisiert realisiert

werden. Dann werden insbesondere die Propellerdrehzahlen angepasst.

Die Erfindung wurde anhand eines Ausfuhrungsbeispiels naher beschrieben, ist
aber nicht auf dieses beschrankt. Abwandlungen im Rahmen der Patentanspru-
che sind ebenso maglich wie eine Kombination der Merkmale, auch wenn diese

in unterschiedlichen Ausflhrungsbeispielen dargestellt und beschrieben sind.

Insbesondere lasst sich das erfindungsgemalie Luftfahrzeug auch von Men-
schen steuern und/oder zum Beférdern von einem oder mehreren Menschen
einsetzen. Insbesondere ist das erfindungsgemalie Luftfahrzeug als Drohne fur
den Warentransport, zur Kontrolle und Sicherung des Flugraums oder Gegen-

den am Boden, zu Forschungszwecken, zur Bilderzeugung usw. geeignet.
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Bezugszeichenliste

Luftfahrzeug
Rumpf

Heck

Nase
Tragflugel
Leitwerkstrager
Hohenleitwerk

ansteuerbare Ruderklappen

Standkufe
Standkufe

Gondeln fur hintere Antriebe
hintere Antriebe

hintere Motoren

hintere Propeller
Schwenkgelenk

Gondeln fur vordere Antriebe
vordere Antriebe

Antrieb

vordere Motoren

Motor

vordere Propeller

Propeller

Schwenkgelenk

Massenschwerpunkt des Luftfahrzeugs
Schwerachse

Langsachse des Luftfahrzeugs
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t mittlere Tiefe des Tragfligels
C1-C4 Abstand von Scharnierlinienmittelpunkt SP4-SP4 zum Massen-
schwerpunkt 20
5  Cmittel gemittelter Abstand
S1-S4 Scharnierlinien

SP+1-SP4  Scharnierlinienmittelpunkte
SL1-SLs Lange der Scharnierlinien $4-S4

10 A Abstand
N1 Neutralpunkt der Tragflache 5
N> Neutralpunkt des Hohenleitwerks 7
SW Spannweite des Tragfligels 5
Startrichtung
15 L Landerichtung

H Horizontalflugrichtung
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Patentanspriiche

1. Luftfahrzeug (1) in Drachenkonfiguration, mit einem Rumpf (2), einem
Tragflligel (5), einem Uber einen Leitwerkstrager (6) vom Tragflugel (5)
beabstandeten, im Bereich des Hecks (3) des Luftfahrzeugs (1) angeord-
neten Héhenleitwerk (7), welches ggf. zusammen mit einem Seitenleit-
werk ausgebildet ist, wobei der Tragfllgel (5) eine zumindest doppelt so
grofie Spannweite (SW) aufweist wie das Hohenleitwerk (7), und wobei
eine oder mehrere ansteuerbare Ruderklappen (84, 82; 84, 82, 83, 84) auf
jeder Seite des Rumpfes (2) entlang je einer Scharnierlinie (S4, Sg; S1, Sz,
Ss, S4) an der Hinterkante des Tragfllgels (5) angelenkt sind, sowie mit
mindestens einem Antrieb (16a; 11, 16) zum Antreiben des Luftfahrzeugs
(1), dadurch gekennzeichnet, dass zumindest jeweils eine der besagten

Ruderklappen (84, 82; 81, 82, 83, 84) auf jeder Seite des Rumpfes (2) als
Elevon ausgebildet ist, welche sowohl die Funktion von Querruder als

auch Héhenruder Gbernimmt, wobei die Geometrien des Luftfahrzeugs
(1) derart ausgelegt sind, dass der Quotient Cnitel/t grofRer als -0,25 ist,

wobei t die mittlere Tiefe des Tragfliigels (5) ist und fUr Citer Qilt:
>_(¢-SL))

cmr‘i“t&i o
2. 8L,
i

b

wobei ¢; der in x-Richtung des Luftfahrzeugs (1) gemessene Abstand vom
Massenschwerpunkt (20) des Luftfahrzeugs (1) zum jeweiligen Scharnier-
linienmittelpunkt (SP1, SP2; SP1, SP2, SP3, SP4) der Scharnierlinie (S1, Sy;
S1, Sy, S3, S4) jeder der besagten ansteuerbaren Ruderklappen (81, 8;

81, 82, 83, 84) und SL; die Scharnierlinienlange (SL+, SL,; SL4, SL,, SLs,
SL4) der zu der jeweiligen Ruderklappe (81, 82; 81, 82, 83, 84) zugehorigen
Scharnierlinie (S1, So; Sq, S2, Ss3, Sa) ist.
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2. Luftfahrzeug (1) nach Anspruch 1, dadurch gekennzeichnet, dass nur

einige der besagten ansteuerbaren Ruderklappen (81, 82; 84, 82, 83, 84)
am Tragflugel (5) als Elevons ausgebildet sind, wahrend der oder die Ub-
rigen ansteuerbaren Ruderklappen als reine Héhenruder ausgebildet sind

oder als reine Hohenruder angesteuert werden.

3. Luftfahrzeug (1) in Drachenkonfiguration, mit einem Rumpf (2), einem
Tragflligel (5), einem Uber einen Leitwerkstrager (6) vom Tragfligel (5)
beabstandeten, im Bereich des Hecks (3) des Luftfahrzeugs (1) angeord-
neten Héhenleitwerk (7), welches ggf. zusammen mit einem Seitenleit-
werk ausgebildet ist, wobei der Tragfligel (5) eine zumindest doppelt so
grofie Spannweite (SW) aufweist wie das Hohenleitwerk (7), und wobei
eine oder mehrere ansteuerbare Ruderklappen (81, 82; 84, 82, 83, 84) auf
jeder Seite des Rumpfes (2) entlang je einer Scharnierlinie (S4, Sg; S1, Sz,
S3, S4) an der Hinterkante des Tragfltgels (5) angelenkt sind, sowie mit
mindestens einem Antrieb (16a; 11, 16) zum Antreiben des Luftfahrzeugs

(1), dadurch gekennzeichnet, dass nur auf einer Seite des Rumpfs (2)

zumindest eine der besagten Ruderklappen (81, 82; 84, 82, 83, 84) als Ele-
von ausgebildet ist, welche sowohl die Funktion von Querruder als auch
Hohenruder Ubernimmt, und dass mindestens eine weitere der besagten
Ruderklappen (84, 82; 81, 82, 83, 84) auf der anderen Seite des Rumpfs (2)
als reines Hohenruder ausgebildet ist oder als reines Hohenruder ange-
steuert wird, wobei die Geometrien des Luftfahrzeugs (1) derart ausgelegt
sind, dass der Quotient cninel/t grofier als -0,25 ist, wobei t die mittlere

Tiefe des Tragflugels (5) ist und flr Cmitel gilt:
>.(¢-SL,)

Cmr‘tml -
> SL,
i

b

wobei ¢; der in x-Richtung des Luftfahrzeugs (1) gemessene Abstand des
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Massenschwerpunkts (20) des Luftfahrzeugs (1) zum jeweiligen Schar-
nierlinienmittelpunkt (SP4, SP2; SP1, SP2, SP3, SP4) der Scharnierlinie (Sq,
So; S1, So, S3, S4) jeder der besagten ansteuerbaren Ruderklappen (84,
82; 81, 82, 83, 84) und SL; die Scharnierlinienlange (SL+, SLy; SL1, SL,, SLs,
SL4) der zu der jeweiligen Ruderklappe (81, 82; 81, 82, 83, 84) zugehorigen
Scharnierlinie (S1, Sg; Sq, S2, S3, Sa) ist.

4. Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Anspriche,
dadurch gekennzeichnet, dass der besagte Quotient Cnnel/t grofier als

-0,2 ist, vorzugsweise grofder als -0,15, beispielsweise grofler als -0,1.

5. Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Ansprlche,

dadurch gekennzeichnet, dass der besagte Quotient critel/t kleiner als 0,2

ist, vorzugsweise kleiner als 0,1, beispielsweise kleiner als 0.

6. Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Anspriche,

dadurch gekennzeichnet, dass am Hohenleitwerk (7) kein Héhenruder

vorgesehen ist.

7. Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Anspriche,

dadurch gekennzeichnet, dass die arithmetisch ermittelte mittlere Wol-

bung der Profile des Tragflligels (5) im Geradeausflug zwischen 1% und
4,5% liegt, vorzugsweise zwischen 2% und 4%, besonders bevorzugt
zwischen 2,5% und 3,5%.

8. Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Ansprtche,

dadurch gekennzeichnet, dass der Auftriebsbeiwert des Luftfahrzeugs (1)

im Geradeausflug oberhalb von 0,5 liegt, beispielsweise oberhalb von 0,6
oder 0,9, und/oder dass der Auftriebsbeiwert im Geradeausflug unterhalb
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von 2 liegt, beispielsweise unterhalb von 1,5, vorzugsweise unterhalb von
1,2.

Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Anspriche,

dadurch gekennzeichnet, dass die Flachenbelastung des Tragfligels (5)

oberhalb von 100 g/dm? liegt.

Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Anspriche,
dadurch gekennzeichnet, dass die arithmetisch ermittelte mittlere Klap-

pentiefe der besagten ansteuerbaren Ruderklappen (84, 82; 81, 82, 83, 84)

am Tragfligel gréRer als 25%, vorzugsweise grofer als 30% betragt.

Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Anspriche,

dadurch gekennzeichnet, dass die Flugelstreckung der Tragflache (5)

zwischen 5 und 25, vorzugsweise zwischen 8 und 18, betragt.

Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Anspriche,

dadurch gekennzeichnet, dass der Leitwerkshebelarm mindestens ein

Drittel der Spannweite (SW) des Tragfllgels (5) betragt.

Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Anspriche,
dadurch gekennzeichnet, dass sich die ansteuerbaren Ruderklappen (84,

82; 84, 82, 83, 84) am Tragfllgel (5) Uber mehr als 70%, bevorzugt Uber
80%, wie beispielsweise Uber 90%, der Spannweite (SW) des Tragfllgels

(5) erstrecken.

Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Anspriche,

dadurch gekennzeichnet, dass es zumindest einen hinteren und einen

vorderen Antrieb (11, 16) zum Antreiben des Luftfahrzeugs (1) aufweist,

die in x-Richtung voneinander beabstandet angeordnet sind.
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Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Ansprtche,

dadurch gekennzeichnet, dass es als senkrecht startendes Luftfahrzeug

(1), vorzugsweise unbemanntes Fluggerat (UAV), Drohne und/oder un-

bemanntes Flugsystem (UAS), ausgebildet ist.

Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Anspriche,

dadurch gekennzeichnet, dass die Lage des Luftfahrzeugs (1) beim Ab-

heben, d.h. in der Schwebeposition, und im Reiseflug, d.h. im Horizontal-
flug, im Wesentlichen die gleiche ist, wobei der Tragflugel (5) starr aus-
gebildet und sowohl im Schwebeflug als auch im Horizontalflug im We-
sentlichen horizontal ausgerichtet ist, wobei vorzugsweise zumindest ei-
nige der Antriebe (11, 16) zum Antreiben des Luftfahrzeugs (1) mittels
jeweils eines Schwenkmechanismus zwischen einer Senkrechtstartpositi-
on fur den Schwebeflug und einer Horizontalflugposition fur den Horizon-

talflug verschwenkbar sind.

Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Anspruche,

dadurch gekennzeichnet, dass zwei hintere und zwei vordere Antriebe

(11, 16) zum Antreiben des Luftfahrzeugs (1), oder zwei hintere Antriebe
und ein vorderer Antrieb zum Antreiben des Luftfahrzeugs, oder ein hinte-
rer Antrieb und zwei vordere Antriebe zum Antreiben des Luftfahrzeugs

(1) vorgesehen sind.

Luftfahrzeug (1) nach mindestens einem der vorhergehenden Ansprtche,

dadurch gekennzeichnet, dass der besagte Tragflugel (5) sowohlim
Schwebeflug als auch im Horizontalflug im Wesentlichen horizontal aus-
gerichtet ist und einen aerodynamischen Horizontalflug ermdglicht, wobei
das Luftfahrzeug (1) weiterhin in Bezug auf den Massenschwerpunkt (20)

des Luftfahrzeugs (1) mindestens einen in Horizontalflugrichtung gesehen
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hinteren regelbaren Antrieb (11), umfassend einen hinteren Motor (12)
und einen vom hinteren Motor (12) angetriebenen hinteren Propeller (13),
sowie mindestens einen in Horizontalflugrichtung gesehen vorderen re-
gelbaren Antrieb (16), umfassend einen vorderen Motor (17) und einen
vom vorderen Motor (17) angetriebenen Propeller (18), wobei die Moto-
ren (12, 17) vorzugsweise Elektromotoren sind, und wobei zumindest ein
Teil der Antriebe (11, 16) mittels jeweils eines Schwenkmechanismus
zwischen einer Senkrechtstartposition fur den Schwebeflug und eine Ho-
rizontalflugposition fUr den Horizontal- bzw. Reiseflug verschwenkbar
sind, und wobei der mindestens eine hintere oder vordere Antrieb (11, 16)
derart angeordnet und ausgelegt ist, dass er im Betrieb mehr als 50% der
zum Schweben des Luftfahrzeugs (1) notwenigen Schwebeflugschubkraft
aufbringt und fur den Horizontalflug abklappbar ausgebildet ist, wahrend
der mindestens eine vordere bzw. hintere Antrieb (16, 11) derart ange-
ordnet und ausgebildet ist, dass er im Betrieb weniger als 50% der zum
Schweben des Luftfahrzeugs (1) notwenigen Schwebeflugschubkraft und
mehr als 50% der Vortriebskraft, vorzugsweise 100%, im Horizontalflug

aufbringt.
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