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Zusammenfassung

Es wird der Bedarf fiir einen Prifstand fir multifunktionale Flugsteuerungssysteme identifiziert, wie im
Folgenden erlautert. Zunachst wird dazu eine kinftig modgliche Konfiguration eines Verkehrsflugzeugs
eingefluihrt, das zur Reduzierung von Emissionen hochgestreckte Flligel besitzt. Da diese Fligel aufgrund ihrer
Streckung entsprechend flexibler und damit flatteranfalliger sind, werden die Modellierung des
Flatterverhaltens und die Entwicklung eines entsprechenden Reglers zur Flatterunterdriickung vorgestellt.
Dabei zeigte sich, dass das Flatterverhalten nicht nur von geometrischen, flugmechanischen, strukturellen und
aeroelastischen Parametern abhangt, sondern auch stark durch die Dynamik der verwendeten Steuerflachen-
Aktuatorik gepragt wird. Daher wird auch das zugrundeliegende Flugsteuerungssystem dargestellt und es wird
der Bedarf fir einen Priifstand abgeleitet, um die Modelle der Komponenten des Flugsteuerungssystems, und
schlieBlich auch die realen Komponenten selbst, im Gesamtsystem erproben und validieren zu kénnen. Nur
so lassen sich neuartige Technologien und Regelungsfunktionen zur Flatterunterdriickung und auch
Lastminderung hochgestreckter Fliigel entsprechend der geltenden sicherheitskritischen Anforderungen
realisieren.

folgerichtig derartige Systeme zunachst auf geeigneten
Bodenpriufstanden zu evaluieren und die geforderten
Eigenschaften nachzuweisen.

1. EINFUHRUNG

In kinftigen emissionsarmeren Flugzeugkonfigurationen

werden Fligel mit hoherer Streckung erwartet, um das
Verhaltnis zwischen Auftrieb und Luftwiderstand zu
verbessern. Die hohere Streckung fiihrt zu einer Reduktion
des Verhdltnisses der Fligeltiefe zur Spannweite,
insbesondere an der Wurzel. Trotz der Verfigbarkeit von
Werkstoffen ausreichend hoher Festigkeit um diese
Konfigurationen zu realisieren, fliihrt die Zunahme der
Streckung zu einer Reduktion der Steifigkeit des Fligels.
Dies kann zu hohen lokalen Lastspitzen beim Durchfliegen
turbulenter Atmosphare fiihren und im Extremfall zum
Flattern und dem damit verbunden Verlust der strukturellen
Integritdt  fihren. Ein  vielversprechender Ansatz
Lastspitzen sowie Flattern zu unterdriicken ist deren aktive
Abminderung bzw. Dampfung mittels der Steuerflichen
des Flugsteuerungssystems. Die regelungstechnische
Umsetzbarkeit derartiger Systeme wurde schon in
verschiedenen Studien simulativ nachgewiesen allerdings
hat bisher keine Umsetzung aktiver
Flatterunterdriickungssysteme in der Praxis fir
kommerzielle Transportflugzeuge stattgefunden. Die
Grinde hierfir liegen in der hohen Kritikalitat der Funktion,
die bei Ausfall zum unmittelbaren Verlust des Luftfahrzeugs
fuhren kann, sowie an den hohen Anforderungen an die
Systemkomponenten hinsichtlich Zuverlassigkeit, aber
auch Dynamik und Stellkraft. Da zur praktischen
Realisierung aktiver Flatterunterdriickungssysteme fiir die
Flugsteuerung ziviler Verkehrsflugzeuge in verschiedenen
Bereichen technologisches Neuland betreten wird, ist es
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Im national geférderten Verbundprojekt WISDOM (Wing
Integrated Systems Demonstration On Mechatronic rig)
wird ein entsprechender Priifstand bis 2025 entwickelt und
aufgebaut. Neben 4 DLR-Instituten und der TU-Berlin, sind
Industriepartner wie Liebherr Aerospace, Diehl Aerospace
und FFT Produktionssysteme beteiligt.

Um die systemtechnische Umsetzung neuartiger
Flugsteuerungssysteme und Regelungsfunktionen wie
bspw. aktive Lastminderung und Flatterunterdriickung
erproben, optimieren und demonstrieren zu kénnen, ist eine
Referenz-Flugzeugkonfiguration notwendig. Diese gibt die
geometrischen, flugmechanischen, strukturellen und
aeroelastischen  Randbedingungen vor, um die
Systemtechnik und die Regler zur Flugsteuerung auslegen
zu kénnen. Z. B. wird durch die Flugzeugkonfiguration das
Layout der Steuerflachen und deren maximal geforderte
Ausschlagwinkel  vorgegeben, welche durch die
Systemtechnik umzusetzen sind.

Der Aufbau und das Zusammenspiel der Systemtechnik-
Komponenten, wie Flugsteuerungsrechner, Datenbusse
und Betatigungssysteme mit ihren Kinematik-Bauteilen,
bilden die Flugsteuerungsarchitektur. Diese unterliegt
héchsten  sicherheitskritischen ~ Anforderungen  und
berlicksichtigt daher i.d.R. weitere  gedoppelte
Komponenten, um Redundanzen zur Ausfallvermeidung zu
erzeugen. Das Verhalten bei dynamischen Lasten sowie
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das Laufzeitverhalten aller beteiligten Komponenten ist

ebenso relevant fur die Auslegung eines
Flugsteuerungsreglers.
Damit bildet die Flugzeugkonfiguration mit ihrem

Steuerflachen-Layout, den flugmechanischen, strukturellen
und aeroelastischen Eigenschaften zusammen mit der
Flugsteuerungsarchitektur den Rahmen fir die Entwicklung
und Untersuchung neuartiger Flugregelungsfunktionen wie
die aktive Flatterunterdriickung.

Zunachst wird im nachsten Abschnitt eine mdgliche
kinftige Referenz-Flugzeugkonfiguration mit dessen
Entwurfsprozess  vorgestellt. Danach werden die
Modellierung des Flatterverhaltens und die Entwicklung
des Reglers zur Flatterunterdriickung beschrieben. Da
Modell und Regler auch von der Dynamik der verwendeten
Flugsteuerungs-Aktuatoren abhangen, wird die
vorgesehene sichere Flugsteuerungsarchitektur, mitsamt
den Modglichkeiten zur Modellvalidierung auf einem
Prifstand, im darauffolgenden Abschnitt dargestellt. Eine
Zusammenfassung mit Ausblick rundet diesen Beitrag ab.

2. REFERENZ-FLUGZEUGKONFIGURATION
2.1. Grundlegendes

Das Referenzflugzeug ist die sogenannte D2AE
Konfiguration, eine Kurz- und Mittelstreckenkonfiguration
fir ca. 240 Passagiere. Sie wurde beim DLR-Institut fir
Aeroelastik (DLR-AE) entwickelt, um neben
wissenschaftlichen Fragestellungen zur Aeroelastik, auch
weitergehende Betrachtungen zu den Themenbieten
Flugmechanik, Lastanalyse, Strukturauslegung und
Multidisziplinare Optimierung vornehmen zu kénnen [1].

Auch wenn zum jetzigen Zeitpunkt keine belastbare
Aussage dazu getroffen werden kann, wie die nachste
Passagierflugzeuggeneration im Bereich Kurz- und
Mittelstrecke aussieht, soll mit der D2AE-Konfiguration ein
evolutiondrer Entwicklungsschritt auf Basis der aktuell
existierenden Flugzeugkonfiguration in diesem Bereich
gemacht werden. Die deutlichste Weiterentwicklung erfahrt
der Flugel, mit seiner héheren Streckung und Spannweite.
Damit soll auch die Méglichkeit eines Familienkonzeptes zu
einer noch gréReren Variante dargestellt werden.
Nachfolgend soll der eingesetzte Entwurfsprozess zur
Entwicklung der D2AE Konfiguration dargestellt werden.

2.2. Entwurfsprozess

Der Entwurfsprozess setzt sich im Wesentlichen aus drei
Entwurfsschritten zusammen. Der erste Schritt besteht in
der Definition aller Flugzeugparameter auf
Konzeptentwurfsebene und der Festlegung der
grundsatzlichen Konfiguration. Dies beinhaltet die aullere
Geometrie des Flugzeuges, insbesondere die Grofe und
Position des Fligels, des Leitwerks und der Fahrwerke. Die
Rumpfgeometrie ist prinzipiell vorgegeben. Dazu kommen
die Definitionen der Steuerflichen sowie eine erste
Abschatzung der Komponentenmassen und die
dazugehorige Schwerpunktlage. Die Flugleistung (z. B.
Reichweite) wird ebenfalls mit analytischen Methoden
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abgeschatzt. Ergebnis des Konzeptentwurfs ist ein
plausibler Entwurf eines Flugzeugs. Zum Einsatz kommt
hier das Konzeptentwurfsprogramm openAD [2] vom DLR-
Institut fir Systemarchitekturen in der Luftfahrt (DLR-SL).

Der zweite Entwurfsschritt besteht darin, aus dem
vorliegenden  Konzeptentwurf ~ mit  physikbasierten
Methoden die wesentlichen Lasten zu ermitteln und mit
diesen die primare Struktur zu dimensionieren. Dazu
werden entsprechend konstruktionsnahe
Simulationsmodelle fir die Struktur (Steifigkeitsmodell und
Massenmodelle) und die Aerodynamik aufgebaut. Die
angesetzten Lastfdlle orientieren sich an den
Zulassungsvorschriften CS25, also der
Zulassungsvorschrift der EASA fir Transportflugzeuge der
entsprechenden Kategorie. Bei der Auslegung der Struktur,
werden typische Auslegungskriterien verwendet, z. B. bei
Faserverbundmaterial eine maximale vorgegebene
Dehnung. Mit der Dimensionierung der tragenden Struktur
des Flugzeugs werden die Steifigkeitseigenschaften der
Konfiguration festgelegt. Daneben und getrennt davon,
wird ein Massenmodell aufgebaut, das die verteilte Masse
der  Primarstruktur  beinhaltet, aber auch die
Sekundarstrukturmassen und weiter nicht-strukturelle
Massen, wie z. B. Systeme. Zusammen mit verschiedenen
Massenmodellen fiir Kraftstoff und Beladungszustande,
stehen somit eine Reihe von Gesamtmassenmodellen fir
die Lastanalyse zur Verfligung. Fur diesen zweiten
Entwurfsschritt wird der parametrische Entwurfsprozess
cpacs-MONA [3] vom DLR-Institut fiir Aeroelastik (DLR-AE)
eingesetzt.

Die Notwendigkeit plausible Massen und
Steifigkeitsmodelle aufzubauen, liegt darin begriindet, dass
in der Lastanalyse, die Lasten des flexiblen Flugzeugs
ermittelt werden aber auch, dass die Flattereigenschaften
der Konfiguration ermittelt werden sollen.

Da zu erwarten ist, dass die im Versuchsstand zu
dampfende Flatterfrequenz, aufgrund der Vorgaben der
Aktuatoren, gegeniiber der Referenzkonfiguration geringer
ist, besteht der dritte Entwurfsschritt darin, Modifikationen
am Strukturmodell vorzunehmen, um die
Flattereigenschaften entsprechend anzupassen.

Um fir die entsprechenden DLR Simulations- und
Analyseverfahren im Rahmen des Entwurfs von neuen
Flugzeugkonfiguration, den Austausch der Parameter und
Daten zu vereinheitlichen, wurde das sogenannte CPACS-
Format verwendet. Dieses xml-basierte Format dient dazu,
alle wesentlichen Flugzeugparameter zu definieren, wie
z. B. die Geometrie, den Strukturaufbau, das Material, die
globalen Flugzeugmassen, u.v.m. [4][5].

In Abbildung 1 ist der gesamte Entwurfsprozess dargestellt.
Da ein CPACS-Input-Datensatz fiir openAD zunachst
aufzubereiten ist und eine Anpassung des CPACS-Output-
Datensatz als Ergebnis von openAD fiir cpacs-MONA
angepasst werden muss, sind diese Schritte auch
dargestellt.
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Set-up openAD CPACS Input
(“from D239+ to D2AE")

i

| openAD (DLR-SL) |
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{

| cpacs-MONA (DLR-AE) |

Initialisierung openAD CPACS
Input Datensatz

Entwurfsschritt 1

Anpassung openAD CPACS Output
Datensatz fiir cpacs-MONA

Entwurfsschritt 2

Anpassung D2AE FE-Modell
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Abbildung 1: Entwurfsprozess

2.21. openAD

Ausgangsbasis fiir den Entwurf der D2AE-Konfiguration ist
die sogenannte D239+ Konfiguration, eine
Flugzeugkonfiguration fur die Kurz- und Mittelstrecke fiir ca.
240 Passagiere. Allerdings ist bei der D239+ Konfiguration
die Fligelspannweite bis 36 m begrenzt, um die
Anforderungen der Flughafen hinsichtlich der maximalen
Breite fir Flugzeuge dieser GroRRe gerecht zu werden.

Fir den Konzeptentwurf wird das vom DLR-Institut fir
Systemarchitekturen in der Luftfahrt (DLR-SL) entwickelte
Computerprogramm openAD verwendet. Darin werden fiir
eine Anzahl von ca. 100 vorgegebener Entwurfsparameter
und weniger freier Variablen, die typischen Parameter
eines Flugzeuges in diesem Entwurfsstadium ermittelt
(Masse, Reichweite, etc.). Das Computerprogramm
openAD berechnet die Parameter auf Basis empirischer
und analytischer Formeln.

Alle  ermittelten  Flugzeugparameter basieren  auf
analytischen Formeln, denen u.a. existierende
Flugzeugkonfigurationen zugrunde liegen. Zu erwartende
Weiterentwicklungen hinsichtlich neuer Technologien oder
Materialien, werden Uber skalierende Faktoren in den
jeweiligen analytischen Berechnungsformeln
berlcksichtigt. Ein Bereich  der  resultierenden
Flugzeugparameter, sind die Massen der
Flugzeugkomponenten sowie weiterer relevanter Masse-
Daten. Die Aufteilung der Massen der
Flugzeugkonfiguration ist in Abbildung 2 dargestellt.

" TiGL (TIVA geometric library) ist eine Bibliothek um die
Geometrie aus einer CPACS-Datei auszulesen, zu interpretieren
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In Abbildung 3 ist die Geometrie der Referenzkonfiguration
inklusive der Geometrien samtlicher Steuerflachen
dargestellt. Die dargestellte Flugzeuggeometrie ist eine
Umsetzung der im CPACS-Datensatz definierten
Parameter ins Geometrieformat IGES, das vom
parametrischen Modegenerator ModGen von DLR-AE
aufgebaut werden kann. Das Geometriemodell der
Querruder wird u.a. fir die Konstruktion und Auslegung der
Steuerflachen fiir den Versuchsstand verwendet. Eine

geometrische Darstellung einer Flugzeugkonfiguration, die
im CPACS-Datensatz definiert ist, kann auch mit dem TiGL-
direkt

Viewer' vorgenommen werden, der CPACS

verarbeiten kann.

Outer
Alleron

Abbildung 3: Geometrie der D2AE Konfiguration und
Darstellung der Steuerflichen

2.2.2. cpacs-MONA

Im Rahmen des Entwurfs der D2AE Konfiguration wird der
Entwurfsprozess cpacs-MONA eingesetzt. Zunachst soll
dazu der in cpacs-MONA integrierte parametrische

und mittels des TiGL-Viewer zu visualisieren [5].
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Entwurfsprozess MONA dargestellt werden, dieser besteht
aus drei grundlegenden Schritten. Das ist die
parametrische Modellierung, die Lastanalyse und die
Strukturauslegung. Der Schritt Lparametrische
Modellierung” dient dazu, alle in MONA verwendeten
Simulations- und Optimierungsmodelle parametrisch
aufzubauen. Parametrisch bedeutet u.a., dass Variationen
eines Entwurfs vergleichsweise einfach auszufiihren sind.
So kann z. B. die Fliigelgeometrie modifiziert werden (z. B.
Variation der Fligelstreckung) und der im Fllgel definierte
Flugelkasten, der die tragende Flugelstruktur ausmacht,
wird automatisch entsprechend angepasst.

Den zweiten Schritt stellt die Lastanalyse mit den
aufgebauten Simulationsmodellen fir das Gesamtflugzeug
dar. Die Lastanalyse umfasst die Ermittlung von Manéver,
Bbden und Landelasten, wobei fur die Mandver- und
Bdenlastanalyse MSC Nastran verwendet wird.

Im dritten Entwurfsschritt wird die Primarstruktur der
fligelartigen Baugruppen, als der Fliigel und die Leitwerke,
mit  Strukturoptimierungsmethoden dimensioniert. Die
Definition der mathematischen Optimierungsaufgabe, also
die Festlegung der Entwurfsvariablen und der
Restriktionen, wird ebenfalls Uber die parametrische
Modellbildung im Entwurfsprozess MONA realisiert. In
Abbildung 4 ist der MONA Prozess skizziert.

Der parametrische Entwurfsprozess cpacs-MONA basiert
auf der einen Seite im Kern auf dem zuvor dargelegten
MONA Prozess, beinhaltet aber noch weitere Aspekte um
den Entwurfsprozess. In cpacs-MONA werden vor der
Anwendung des MONA  Prozesses die zu
berlicksichtigenden Lastfélle  definiert  und auf
Konzeptentwurfsebene verteilte Lasten mit vereinfachten
Methoden ermittelt. Ferner werden verschiedene
Massenmodelle fiir die Konfiguration aufgebaut, die auf den
in openAD abgeschatzten Massen basiert. Zudem findet
nach Konvergenz des Entwurfsprozessanteils ein
Flattercheck statt. Weiterhin werden in cpacs-MONA die
Flugzeugkonfigurationsdaten  Gber  einen = CPACS-
Datensatz definiert. Dieser stammt urspriinglich aus
openAD und wird um weitere Parameter erweitert, die fur
cpacs-MONA bendtigt werden.

Parametric Sef-Up of Simulation and Optimization Models (ModGen)

W2G, FA2L,
I WEK.

Structural Optimization (MSC Nastran)
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Abbildung 4: MONA Entwurfsprozess

2.3. Anpassungen fiir das Projekt WISDOM

Da im Verbundprojekt WISDOM eine Flatterfrequenz von
bis zu 7 Hz erwartet wird und diese auf dem Priifstand als
demonstrierbar  gilt, wurden die aeroelastischen
Eigenschaften des Strukturentwurfs aus cpacs-MONA
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dahingehend angepasst. Dies wurde durch Anbringung

zusatzlicher Massenelemente an der Vorder- und
Hinterkante  erreicht, wodurch die Biege- und
Torsionsfrequenz  entsprechend abgesenkt werden

konnten (siehe Abbildung 5).

Abbildung 5:

D2AE FE-Modell,
zusiitzlichen Massen fiir das Projekt WISDOM

angepasst mit

3. FLATTERN
3.1. Hintergrund

In diesem Abschnitt werden einige Zusammenhange zum
Flattern und zur Technologie der aktiven
Flatterunterdriickung (AFS — Active Flutter Suppression)
erlautert, die hauptsachlich auf der griindlichen Darstellung
von Livne [6] basieren. Die Wechselwirkung zwischen der
Struktur und der instationaren Aerodynamik eines
verformbaren Fluggerats kann zu einer selbsterregten
aeroelastischen Instabilitat fihren, ndmlich zum Flattern.
Jenseits der Flattergrenze nehmen die Schwingungen zu
und fiihren schlieBlich entweder zum Bruch der Struktur
oder bleiben aufgrund nichtlinearer Effekte auf eine
bestimmte Amplitude begrenzt
(Grenzzyklusschwingungen). Flattern hat somit ein
destruktives Potenzial und hangt von den Flugbedingungen
wie Héhe und Machzahl sowie vom Lastfaktor und den
Mandéverparametern ab.

Die Mdglichkeit der Unterdriickung von Flatterinstabilitdten
in Flugzeugen durch aktiv gesteuerte Regelung von
Steuerflachen und anderen Geréaten ist seit Jahren bekannt
und wurde mit dem Erscheinen von Aktuatoren mit hoher
Bandbreite und Entwicklungen in der Theorie und
Hardware von Regelsystemen immer realisierbarer.

Aktive Flatterunterdriickung ist ein wichtiger Beitrag zur
effektiven Losung aeroelastischer Instabilitdtsprobleme,
wenn diese erst spat in der Entwicklung eines neuen
Flugzeugs oder einer neuen Maschine auftauchen.
Alternativ  ist sie ein wesentliches Element der
multidisziplinaren Entwurfsoptimierung, das zu
effizienteren Flugzeugen flihren kann, wenn es von Beginn
des Entwurfsprozesses an eingesetzt wird.
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In den 1970er und 1980er Jahren fanden mehrere
Forschungs- und Entwicklungsaktivitaten zu AFS statt [6],
aber obwohl andere aktive Regelungstechnologien fiir die
Zulassung akzeptiert wurden, wird AFS immer noch mit
Vorbehalt und Vorsicht betrachtet. Natlrlich kann die
Bereitschaft der Behodrden, jede Form von AFS zu
akzeptieren, von der Art des Flatterverhaltens abhangen.
So kann Dbeispielsweise ein aktives Regelsystem
akzeptabel sein, wenn das zu unterdrickende
selbsterhaltende aeroelastische Verhalten vom LCO-Typ
ist (Limit Cycle Oscillation) und akzeptable Amplituden
aufweist, wie am Beispiel des Flugzeugs Boeing 747-8
gezeigt wurde [7]. In diesem Fall wirde ein Ausfall des
Steuerungssystems zu einem LCO flihren, das eine
angemessene Reaktion der Piloten und einen sicheren
Flug ermdglicht. Der  Ausfall eines aktiven
Unterdriickungssystems im Falle eines "harten" Flatterns
jenseits der passiven (ohne Steuerung) Fluggrenze wirde
zu einer sofortigen Beschadigung der Flugzeugstruktur
fuhren, so dass das System eine strenge Redundanz und
Zuverlassigkeit bis zu einem erforderlichen
Wahrscheinlichkeitsgrad erflllen muss.

Verschiedene aktive Regelungssysteme sind bereits seit
Jahren in zivilen und militdrischen Flugzeugen anerkannt,
zertifiziert und im Einsatz. Dazu gehéren Systeme zur
Verringerung  von  Mandvern- und  Bdenlasten,
Flugsteuerungssysteme fiir gewilinschte und sichere
Flugeigenschaften und aktiver Flugkomfort. In all diesen
Fallen ware ein Ausfall der betreffenden Systeme aufgrund
ihrer strengen Redundanz und Zuverlassigkeit mit an
Sicherheit grenzender Wahrscheinlichkeit nicht
katastrophal. Der Ausfall eines AFS-Systems kann jedoch
zu einem Versagen der Flugzeugstruktur flihren, das zu
schnell  eintritt, als dass die Piloten  durch
KorrekturmafRnahmen reagieren kdnnten.

So hat es beispielsweise lange gedauert, bis die aktive
Steuerung zur Stabilisierung eines statisch instabilen
Flugzeugs, wie sie erstmals bei der F-16 [6] in der
Produktion eingesetzt wurde, zustande kam. Den Stand der
Technik von AFS auf einen Reifegrad zu bringen, der einen
weit verbreiteten Einsatz ermdglichen wirde, ist eine viel
gréRere Herausforderung, da die Frequenzen hoch und die
Flattermechanismen komplex und vielfaltig sein kdnnen.

Dartiber hinaus kénnen verschiedene Arten von Flattern
auftreten. Bei "explosivem" oder "hartem" Flattern fiihrt ein
geringer Geschwindigkeitsanstieg Uber die Flattergrenze
hinaus zu stark divergierenden Schwingungen und zum
Versagen der Flugzeugstruktur innerhalb  eines
Sekundenbruchteils. Bei ‘"leichtem" Flattern ist der
Stabilitatsverlust weit unterhalb der Flattergeschwindigkeit
erkennbar, und bei Uberschreiten der Flattergrenze wéchst
die divergente Schwingung nur langsam an, so dass die
Piloten im Prinzip wieder in den stabilen Flugbereich
abbremsen kdnnen.

AFS kann hochstwahrscheinlich fiir zwei Szenarien
akzeptabel sein:

¢ Bei der Bereitstellung von Stabilitat bis zu den
Sicherheitsmargen, die Uiber die schwersten
Flugbedingungen hinaus erforderlich sind (im Bereich
zwischen der dive-Fluggeschwindigkeit und 15 %
dariber), fiir ein Flugzeug, das ansonsten innerhalb
seines Flugbereichs stabil ist
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e Zur Erhéhung der Stabilitat innerhalb des
Flugbereichs, um die unzureichende Dampfung in
aeroelastischen Modi mit geringer Dampfung auf das
erforderliche Niveau zu bringen. Dies steht in der
Regel im Zusammenhang mit "leichten” Flatterfallen
oder sogar "Hump Modes", einem Flattertyp, der die
Stabilitat bei zusatzlichem Anstieg des dynamischen
Drucks wiederherstellt

Die verwendeten mathematischen Modelle beruhen in der
Regel auf bestimmten Annahmen und enthalten
Unsicherheiten, so dass bestimmte Effekte, die fur die
Beschreibung des aeroelastischen Systems wichtig sein
kénnen, eventuell nicht berlicksichtigt werden. Daher sind
effiziente, zuverlassige und aussagekraftige Experimente
von groRter Bedeutung, da sie eine Verbindung zwischen
den mathematischen Modellen und der "Realitat"
herstellen. Die Entwicklung neuer aktiver Steuersysteme
fir Flugzeuge kann ohne umfangreiche Versuche nicht
vollstandig sein, da sie Schwachen in den Steuergesetzen
und der Fahigkeit des Systems (Software und Hardware)
aufdecken kénnen, die Entwurfsziele zu erreichen und die
erforderliche  Sicherheit zu  gewahrleisten.  Der
vorgeschlagene Prifstand soll zum weiteren Verstandnis
und zur Bewertung der AFS-Technologie beitragen, die fiir
ihre Einfihrung in Verkehrsflugzeugen erforderlich ist.

3.2. Modellierung des Flatterverhaltens in
WISDOM

Die aktive Steuerung von Flugzeugen umfasst
Flugsteuerungssysteme (Verbesserung der Flugstabilitat
und Abminderung der Bdenlasten), aktive
Flugkomfortsteuerung und Abminderung von
Manoverlasten. Die Stabilitatsverbesserung konzentriert
sich in der Regel auf die Starrkérperbewegung des
Flugzeugs, um die gewunschten sicheren
Flugeigenschaften zu erreichen. Bei hochflexiblen
Flugzeugen ist die Trennung zwischen Starrkérper- und
elastischen Anteilen jedoch nicht gegeben und beide
mussen gleichzeitig berucksichtigt werden. Fir die hier
betrachtete Konfiguration hat sich gezeigt, dass der
Einfluss der Starrkérpermoden auf das Flatterverhalten
signifikant ist und bertcksichtigt werden muss. In diesem
Fall muss das Flugsteuerungssystem einschlief3lich des
gesamten aktiven Steuerungssystems, das alle Funktionen
umfasst, betrachtet werden und in voélliger Harmonie
arbeiten. Es ist zu beachten, dass sogar zusétzliche
Flatterinstabilitaten aufgrund unerwiinschter
Wechselwirkungen zwischen Steuerungssystemen und
dem aeroelastischen Verhalten eines aktiv gesteuerten
Flugzeugs auftreten kdnnen, was eine aeroservoelastische
Instabilitat darstellt.

Bei den Mechanismen der Flatterinstabilitat handelt es sich
in der Regel um die Interaktion von zwei oder mehr
Schwingungsformen. Aufgrund der unterschiedlichen
Flugbedingungen, die bericksichtigt werden missen,
liegen bei der aktuellen Konfiguration verschiedene
Flattermechanismen vor, die zu unterschiedlichen
Flattergeschwindigkeiten fiir jeden Mechanismus flihren.
Dies erschwert den Entwurf des AFS-Reglers, da
unterschiedliche Bedingungen innerhalb des erweiterten
Flugbereichs (einschlieflich Geschwindigkeitswerte
jenseits der dive-Flugbedingung VD/MD) zZu
unterschiedlichen Instabilititsmechanismen fiihren, die alle
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vom Regler "stabilisiert" werden mussen. Es ist klar, dass
aus Sicht der Zertifizierung die Sicherheit und das
aeroservoelastische System durch Analysen und Tests im
gesamten Flugbereich weiter nachgewiesen werden
mussen.

Dariiber hinaus muss das AFS-System das Flugzeug
stabilisieren, das andernfalls Uber mehrere Flug- und
Manéverbedingungen hinweg instabil ware, wobei alle
Konfigurationen und Flattermechanismen abgedeckt
werden. Bei der in WISDOM betrachteten oben genannten
Konfiguration treten "harte" Instabilitadten innerhalb des
erweiterten Flatterbereichs auf, d. h. jenseits des dive-Flugs
VD/MD. Daher werden Flugbedingungen mit H6hen von
7000 (m) bis 4000 (m) in Schritten von 250 (m) bei einer
Machzahl von 0,9 jenseits dieser
Geschwindigkeit/Machzahl (VD/MD) betrachtet. Bei dieser
Machzahl treten Flatterinstabilitdten (die erste bei 7000 (m)
fur eine aeroelastische Mode bei 4.17 (Hz)) auf, an denen
mehrere aeroelastische Moden beteiligt sind, wenn der
dynamische Druck schrittweise erhéht (oder die Hohe
entsprechend verringert) wird. Diese zusatzlichen
aeroelastischen Moden treten bei Frequenzen von 4.63, 7,
7.6 bzw. 8.37 (Hz) auf. Eine zusatzliche Machzahl innerhalb
des regularen Flugbereichs (unterhalb der
Sturzflugbedingung) ist zusatzlich zu berticksichtigen.
Damit soll sichergestellt werden, dass keine nachteiligen
aeroservoelastischen Wechselwirkungen auftreten, wenn
das AFS-System nicht erforderlich, aber dennoch aktiv ist.
Ein alternativer Ansatz besteht darin, einen Schalter mit der
erforderlichen Zuverlassigkeit zu berlcksichtigen, der
sicherstellt, dass das AFS-System nur in dem Bereich aktiv
ist, in dem das Flugzeug passiv instabil ist.

Die Frequenzen, bei denen die Instabilitaten auftreten, sind
sehr empfindlich gegeniiber dem mathematischen Modell,
das das aeroelastische System darstellt. Dies st
hauptsachlich auf drei Griinde zurlickzufiihren:

¢ Die Berlicksichtigung von Starrkdrper-Freiheitsgraden
fur diese flexible Flugzeugkonfiguration hat
Auswirkungen auf die Frequenzen, bei denen die
Instabilitdten auftreten. Aufgrund der eingeschrankten
Modellierung von Potentialstrdomungsmethoden,
insbesondere der Doublet-Lattice-Methode (DLM),
koénnen Krafte in Widerstandsrichtung nicht
bericksichtigt werden, was zu praktisch instabilen
niederfrequenten Moden fuhrt. Diese werden durch
kiinstliche Veranderung der numerischen Eintrage der
entsprechenden Zeilen im Zustandsraummodell
behandelt, da ihre Vernachlassigung das
aeroelastische Verhalten der Konfiguration verandert

¢ Die Darstellung der instationaren aerodynamischen
Krafte, wie sie im Frequenzbereich berechnet werden,
hangt sehr stark von der Methode ab, die fur die
Erstellung des erforderlichen aerodynamischen
Zustandsraummodells verwendet wird

e Die Ubertragung von Verschiebungen und Kréften
zwischen dem Struktur- und dem aerodynamischen
Modell hat einen nicht zu vernachlassigenden Einfluss
auf die Bestimmung der Flattergrenze

Diese Aspekte stehen nicht im Mittelpunkt dieses Projekts,
sind aber erwahnenswert. Daher besteht eine Ldsung in
dieser Arbeit darin, ein gemeinsames Modell fiir den
Entwurf der Mandver- und Boéenlastminderung sowie fiir

©2023

den Entwurf des Flatterunterdriickungsreglers zu
berlcksichtigen, wobei zu beachten ist, dass diese Aspekte
in einem anderen Kontext weiter analysiert werden sollten.

Um die Leistung des AFS-Reglers zu bewerten, wird eine
vertikale Boe mit einer (1-Kosinus-) Form mit einer
Amplitude von 10 (m/s) und einer Frequenz, die dem
instabilen aeroelastischen Modus entspricht, betrachtet.
Alle sechs verfigbaren Querruder dirfen die Instabilitaten
kompensieren. Obwohl Uber die dive-Flugbedingung
hinaus keine Boen definiert sind [8], gibt dieses Szenario
ein MaR dafir, wie leistungsfahig der AFS-Regler ist, wenn
das Flugzeug durch eine turbulente Atmosphare fliegt.
Wenn bei der Unterdriickung der Instabilitat fur dieses
Szenario bestimmte Grenzwerte (Sattigung oder maximale
Rate) erreicht werden, kann die Bdenamplitude
herunterskaliert und die Begrenzung des AFS-Systems als
"maximale Bdenamplitude, die das System bei
gleichzeitiger Stabilisierung des Flugzeugs kompensieren
kann" interpretiert werden.

Aufgrund der Schwierigkeit des AFS-Designs, das die oben
genannten Aspekte umfasst, missen die Sicherheit und
das aeroservoelastische System aus Sicht der
Zertifizierung durch Analysen und Tests im gesamten
Flugbereich nachgewiesen werden.

3.3. Entwicklung der Regelung zur
Flatterunterdriickung

Fir den Entwurf eines AFS-Systems muss das verwendete
Modell das gesamte zu kontrollierende aeroservoelastische
System umfassen. Seine Genauigkeit und Anwendbarkeit
bei Frequenzen, die hdher sind als bei anderen aktiven
Systemen, ist von grofiter Bedeutung. Auch bei der
Betrachtung "harter" Flatterfalle (die bei dieser
Konfiguration im  Bereich  oberhalb der dive-
Geschwindigkeit auftreten) ist die hohe Genauigkeit des
aeroservoelastischen Modells sehr wichtig, da kleine
Anderungen der Systemparameter zu einer relevanten
Anderung der Flattergrenze fiihren kdnnen. Dies erfordert
eine hohe Anzahl von Freiheitsgraden fiir das Modell,
typischerweise in der GréRenordnung von Hunderten, was
bei der Anwendung von Methoden der Kontrolltheorie eine
Herausforderung darstellen kann. Fir die aktuelle
Konfiguration werden insgesamt 200 Zustdnde nach der
Reduktion mit balancierter Trunkierung beibehalten. Es hat
sich gezeigt, dass dies keinen Einfluss auf die berechneten
Instabilitaiten hat, wenn man es mit dem Referenz-
Zustandsraummodell mit insgesamt mehr als 1200
Zustanden vergleicht.

Zur Berechnung des strukturierten Reglers wurde die
Matlab-Funktion systune [9] verwendet, die einen H-infinity-
Rahmen mit einem Multi-Modell-Ansatz verbindet. Fir den
Regler mit dynamischer Riickkopplung wurde eine Anzahl
von 10 Zustanden festgelegt. Er verwendet insgesamt 20
Beschleunigungssensoren, die Uber die Fligel, den Rumpf
und das Leitwerk verteilt sind. Darliber hinaus wird auch die
Stabilititt des Reglers selbst vorgeschrieben. Die
Mdglichkeit, den Regler mit Machzahl und Staudruck zu
modulieren, wurde implementiert [10], aber noch nicht
genutzt. Bislang wurde ein Regler mit festen Gains bei
Machzahl 0.9 fir Héhen zwischen 7000 und 4000 (m)
synthetisiert. Wie bereits erwahnt, konnen alle sechs
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verfugbaren Querruder vom AFS-Regler
werden.

angesteuert

Aus der Sicherheitsperspektive ist es wichtig, bei der
Synthese eines aktiven Regelungssystems klare
quantitative Robustheitsanforderungen zu bertiicksichtigen,
die das erforderliche Sicherheitsniveau gewéhrleisten. Zu
diesem Zweck werden in der Systune-Routine am Eingang
der aeroservoelastischen Anlage, d. h. fir die befohlenen
Querrudersignale, Disk-Margins, wie sie fur Multiple-Input-
Multiple-Output (MIMO)-Systeme erforderlich sind, als
harte Bedingung vorgeschrieben. Es wird eine Gainmargin
von 5 (dB) und eine Phasenmargin von 40 (deg)
berlcksichtigt. Um einen Regler zu finden, der diese
Randbedingungen erflillt, bendtigt der Algorithmus bis zu 3
zufallige Starts. Auch ein statischer Regler mit
Ausgangsruckfihrung konnte nicht gefunden werden,
wenn man diese Stabilititsmargins vorschreibt. Der
synthetisierte AFS-Regler ist in der Lage, alle betrachteten
Hoéhen bei einer Machzahl von 0.9 zu stabilisieren, bei
denen mehrere Instabilititen gleichzeitig fiir das passive
Flugzeug vorhanden sind. Er ist dazu auch dann in der
Lage, wenn Unsicherheiten in Form von bis zu 6 (ms)
Verzdgerung in den Kommandosignalen fiir eine Hohe von
4000 (m) auftreten.

Wie oben erwahnt, ist die Bericksichtigung der
Steuerungssysteme zur Vermeidung von
aeroservoelastischen Instabilitaten essentiell und soll im
nachsten Abschnitt betrachtet werden.

4. FLUGSTEUERUNGS-ARCHITEKTUR

Das Flugsteuerungssystem (FCS — Flight Control System)
ist ein entscheidendes System fiir den sicheren Betrieb
kommerzieller Passagierflugzeuge. Es ist im Allgemeinen
dafur verantwortlich, die vom Piloten geforderten
Steuerflachenkommandos ~ umzusetzen, oder  bei
moderneren FCS geforderte Bewegungen des Flugzeuges
mithilfe der Steuerflachen zu realisieren. Ab einer gewissen
FlugzeuggrofRe kommen FCS nicht ohne Aktuatorik zur

Unterstitzung der Piloteneingabe aus. Diese wird
Ublicherweise durch hydraulische oder elektrische
Aktuatoren an den Steuerflachen umgesetzt

[111[12][13][14][15]. FCS wird meistens weiter unterteilt in
primare Flugsteuerung und sekundare Flugsteuerung
[11][13][14].

Das primare FCS ist verantwortlich fiir die Raten und
Winkel der Roll-, Nick- und Gierbewegungen und die
dadurch erreichte Flugbewegung entlang des Flugpfades.
Kommerzielle Passagierflugzeuge  nutzen hierfur
mindestens Querruder, Seitenruder und Hoéhenruder
[11][12][13]. Das sekundare FCS ist vor allem fur die
aerodynamische Konfiguration des Flugzeuges
verantwortlich. Hierfir werden Fligelflache und effektiver
Anstellwinkel mithilfe von Klappen beeinflusst, um Auftrieb
und Widerstand an die jeweiligen Betriebspunkte
anzupassen. Hierfir werden zumeist Klappen an den
Vorder- und Hinterkanten der Fliigel genutzt. Spoiler auf
den Fligel werden sowohl flir primare als auch sekundare
Flugsteuerungsaufgaben genutzt [11][12][13].
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Fly-by-wire Technologie, die elektronische Ubertragung
von Steuersignalen vom Piloten zu den Steuerflachen,
ermoglicht es modernen FCS ihren Funktionsumfang zu
erhéhen [14][15]. So kénnen aktuelle Flugzeuge von Airbus
neben den klassischen Steuerflichenkommandos auch
direkte Rollraten oder Winkelforderungen vom Piloten
erhalten, die dafiir notwendigen Steuerflachenausschlage
mithilfe von Flugsteuerungsrechnern (FCC — Flight Control
Computer) berechnen und eigenstandig mithilfe der
Aktuatoren realisieren.

Power-by-wire ist ein weiterer wichtiger Begriff, der auf dem
technologischen Stand des fly-by-wire aufbaut und um die
elektrische Leistungsubertragung erweitert. Power-by-wire
Aktuatoren erhalten sowohl ihre Leistungsversorgung als
auch ihre Steuersignale in elektronischer Form. Primare
Vorteile hiervon liegen vor allem in der Rekonfigurierbarkeit
der Leistungsversorgung und einer effizienteren
Leistungsbereitstellung [15].

Fir zukinftige Entwicklungen im Bereich der FCS
existieren mehrere angestrebte technische Neuerungen.
Die meisten werden von Ubergeordneten
Entwicklungszielen im Flugzeugenwurf getrieben. Zu
nennen waren hier primar die fortlaufende Elektrisierung
von Flugzeugsystemen, zunehmende Digitalisierung und
aktive Lastminderung fiur die Flugel. In WISDOM flhrt dies
zu einer Betrachtung von elektromechanischen Aktuatoren
(EMA) und elektrohydrostatischen Aktuatoren (EHA) fiir die
Aktuierung eines dreigeteilten Querruders.

Die Aktuatoren sind mit lokalen Rechnereinheiten
ausgestattet, die einen lokalen Positionsregelkreis
realisieren und digital mit den zentralen

Flugsteuerungsrechnern kommunizieren. Des Weiteren
kénnen die lokalen Rechnereinheiten superpositionierte
hochfrequente Positionskommandos berechnen, wie sie
potentiell beispielsweise fir die Flatterunterdriickung
notwendig sein kénnen [16]. Jede dieser drei
Teilentwicklungen stellt eine technische Herausforderung
dar, vor allem im Hinblick auf die sicherheitskritische
Anwendung im FCS.

Fir die Umsetzung im angestrebten Teststand wurden
mogliche FCS Architekturen generiert und anhand ihres zu
erwartenden Ausfallverhaltens untersucht. Die
resultierende Architektur beinhaltet mittels EMAs simplex
aktuierte Querruder, die jeweils mit einer lokalen
Rechnereinheit ausgestattet sind. Auf diesen werden
Flatter- und Positionsregelkreise umgesetzt. Die EMAs

werden jeweils uber voneinander separate
Versorgungsbusse gespeist, die potentiell auch die
weiteren Steuerklappenaktuatoren in klassischer

Redundanz versorgen kénnen. Weitere Beschreibungen
der FCS Architektur und des zugrundeliegenden Entwurfs-
und Analysevorgehens sind in [17] zu finden. Die
grundsatzlich fur das Projekt gewahlte
Flugsteuerungsarchitektur ist in Abb. 6 dargestellt. Die
Abbildung gibt einen Uberblick iiber die raumliche
Verteilung der betrachteten Aktuator- und
Versorgungselemente. Fir den Teststand wird diese
Flugsteuerungsarchitektur als Grundlage verwendet, im
Teststand sollen jedoch nur die Querruder eines Flugels
aufgebaut werden.
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Abbildung 6: Darstellung der riumlichen Verteilung
der FCS Komponenten

5. HERAUSFORDERUNGEN DER
TECHNISCHEN UMSETZUNG

Wie in Kapitel 2 beschrieben, stellen flexible Fligel den
notwendigen Entwicklungsschritt fur Flugzeuge der
nachsten Generationen dar. Um diese jedoch zu
ermdglichen, ist, neben weiteren aktiven und passiven
Lastminderungstechnologien, die Realisierung der in
Kapitel 3 beschriebenen Flatterunterdriickungs-
MaRnahmen notwendig. Wahrend es sich hierbei
grundsatzlich um ein seit vielen Jahren erforschtes und
lebendiges Entwicklungsfeld im Bereich der Regelung und
Simulation handelt, liegt noch eine deutliche Unbekannte
bei der Umsetzung in realer Hardware, wie sie in
zukiinftigen kommerziellen Flugzeugen zum Einsatz
kommen koénnte. Die grundsatzliche Funktionsweise des
Flugsteuerungssystems und mehrere  angestrebte
Entwicklungstrends hierfur sind in Kapitel 4 naher
beleuchtet. Die Umsetzung von leistungsfahigen
Flatterunterdriickungsfunktionen stellt hohe Anforderungen
an die Zuverlassigkeit und Sicherheit der
Flugsteuerungskomponenten. Gleichzeitig sind viele
technische Herausforderungen zu erwarten, vor allem im
Bereich der Aktuator-, Rechner- und Sensorperformance,
sowie deren Zusammenspiel. Einige dieser, wie
Buskommunikation und Aktuatoranlaufverhalten, sind
grundsatzlich bekannt. Vor allem aber in der
Wechselwirkung der Komponenten untereinander bildet
sich hier ein deutlicher Forschungsbedarf ab. Die
Forschungsarbeit an einem  Hardware-in-the-loop-
Teststand kann hierbei zum einen dabei helfen,
bestehende Annahmen zu technischen Herausforderungen
und Losungen zu bestatigen, zum anderen aber auch noch
vorhandene Blindstellen fiir bisher unbekannte Probleme
aufzuldsen.

Hierzu soll ein Teststand realisiet werden, der es
ermoglicht, die simulative Darstellung der
Flatterunterdriickung und Lastminderung an reale
Hardware anzuschlieBen. Querruder, Aktuatoren und
Flugsteuerungsrechner  werden in Echtzeit  mit
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Simulationsdaten verbunden, um so das von der Simulation
geforderte Systemverhalten abzubilden.

Der angestrebte Teststand soll hierbei in der Lage sein, die
von der Simulation berechneten Luftlasten auf die
Querruder und Aktuatorik aufzubringen und gleichzeitig
notwendige Sensordaten von der Simulation an die
Hardware zu liefern und somit eine Kopplung von
Simulation und Hardware in Echtzeit zu ermdglichen. Die
verwendete Aktuatorik fir die Querruderaktuierung soll
zusatzlich fur zukunftige Flugzeugprogramme geeignet
sein, weswegen im Teststand eine grundsatzliche
Modularitat angestrebt wird.

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Das national geférderte Verbundprojekt WISDOM hat zum
Ziel einen Prifstand fur Flugsteuerungssysteme zu
entwickeln und aufzubauen, um z. B. sicherheitskritische
Technologien und Regelungsfunktionen zur aktiven
Lastminderung und Flatterunterdriickung zu erproben und
zu demonstrieren. Dazu wurde eine Flugzeugkonfiguration
zu einem realistischen Business-Case fir ein
emissionsarmes Verkehrsflugzeug mit hochgestreckten
Fligeln vorgestellt. Hierbei wurden Anpassungen fir das
Projekt WISDOM vorgenommen, indem einerseits 3
ungefahr gleichgrole Querruder eingesetzt wurden und
andererseits Massenelemente eingebracht wurden, um die
vom Projektteam erwartete und demonstrierbare
Flatterfrequenz von ca. 7 Hz zu erreichen.

Fir die vorgestellte Flugzeugkonfiguration wurde das
Flatterverhalten der Fligel simulativ abgebildet und
festgestellt, dass das Flatterverhalten nicht nur von
geometrischen, flugmechanischen, strukturellen und
aeroelastischen Parametern abhangt, sondern auch stark
von der Dynamik des gesamten Steuerungssystems,
insbes. der Aktuatorik, gepragt wird. Entsprechend sind
moglichst realitdtsnahe Modelle und deren Validierung auf
einem Prifstand essentiell, um aeroservoelastische
Instabilitaten vermeiden und damit sicherheitskritische
Regelungsfunktionen hinsichtlich Lastminderung und
Flatterunterdriickung realisieren zu kdnnen.

Aufgrund der Bedeutung des Steuerungssystems fiur das
aeroservoelastische Verhalten des Flugzeugs, wurde hier

auch die vorgesehene Flugsteuerungs-Architektur
vorgestellt. Nach Analysen des erwarteten
Ausfallverhaltens, ergab sich eine plausible und

vielversprechende Architektur mit elektromechanischen
Aktuatoren (EMA), wobei jeder ein einzelnes Querruder
betatigt. Die Verschaltungen von, zugunsten der
Redundanz, mehrfach vorhandenen Komponenten wie
Flugsteuerungsrechner, Aktuator-Elektroniken und Daten-
sowie Versorgungs-Bussen, miissen zusammen mit allen
vorhersehbaren Ausfallszenarien analysiert werden. Da
Modelle, ihrer Definition nach, die Realitat nie vollstandig
abbilden, missen die Flugsteuerungskomponenten
zusammen mit den Regelungsfunktionen aufgrund ihrer
Kritikalitdt im Einzelnen sowie im Gesamtverbund als
Hardware-Tests auf einem Priifstand integriert und
abgesichert werden.
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Basierend auf der vorgestellten Flugzeugkonfiguration und
der Flugsteuerungs-Architektur konnte ein vergleichsweise
robuster Regler zur Flatterunterdrickung entwickelt
werden. Wie jedoch erwahnt, ist eine Validierung der
Simulationsmodelle der beteiligten Flugsystem-
Komponenten sowie deren Zusammenwirken durch
Hardware-Tests essentiell und auch die Annahmen der
zugrundeliegenden Flugsteuerungs-Architektur sind Uber
einen System-Prifstand abzusichern, bevor solch kritische
Regelungsfunktionen in der Luftfahrt zum Einsatz kommen
kdénnen.

Zu diesem Zweck entwickelt der Projektverbund im Projekt
WISDOM bis 2026 einen entsprechenden Prifstand flr
Flugsteuerungssysteme.

FORDERUNG

Die zugrundeliegenden Arbeiten im Verbundprojekt
WISDOM wurden im Rahmen des Luftfahrtforschungs-
Programms (LuFo VI-2) getatigt und unter dem
Forderkennzeichen 20Y2105 geférdert durch das
Bundesministerium  fir Wirtschaft und Klimaschutz
(BMWK) aufgrund eines Beschlusses des Deutschen
Bundestags.
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