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1. UBERSICHT

Bei der Realisierung einer taumelscheibenlosen
Steuerung ubernehmen die Aktuatoren der Einzel-
blattsteuerung die Funktionen der Primérsteuerung.
Durch den Wegfall der Taumelscheibe wird die me-
chanische Zwangskopplung zwischen den Blattein-
stellwinkelverlaufen der einzelnen Rotorblatter auf-
gehoben, was zu einer Erhéhung der Freiheitsgrade
im Rotorsystem fuhrt. Jeder Blatteinstellwinkelver-
lauf, der Uber einen Aktuator der Einzelblattsteue-
rung festgelegt wird, stellt einen eigenen Freiheits-
grad dar. Eine Erhéhung der Freiheitsgrade gibt eine
Méglichkeit an die Hand, bei Systemausféllen einen
gewissen Ausgleich zu schaffen. Dieses Paper be-
trachtet, wie sich der Rotor und der Hubschrauber
bei Teilausfallen im Steuersystem verhalten und was
es fur Moglichkeiten gibt, die negativen Reaktionen
auszugleichen. Diese Untersuchung wird mit Hilfe ei-
nes Hubschraubersimulationsprogramms durchge-
fuhrt, das um die Fahigkeit mit Einzelblattsteuerung
zu rechnen erweitert worden ist.

2. EINLEITUNG

2.1. Taumelscheibensteuerung

Konventionelle Hubschrauberkonfigurationen ver-
wenden eine Taumelscheibe zur Ubertragung der
Steuersignale vom nichtdrehenden Hubschrauber-
system ins drehende Rotorsystem.

Aktuatoreingange
g <»U\/ T:T:T kollektiv
Rotormastdrehung @ ﬂ,T zyklisch

BILD 1:

Hierzu ist eine Taumelscheibe (vgl. BILD 1) aus zwei
Scheiben aufgebaut, von denen eine fest mit den
Steueraktuatoren und die andere tUber die Steuer-
stangen mit den Rotorbléttern verbunden ist. Lager
zwischen den Scheiben erméglichen, dass sich die
mit den Rotorblattern verbundene Scheibe gegen-
Uber der zellenfesten drehen kann.

Die Steuerbefehle des Piloten gehen an die Aktuato-
ren, die die untere Halfte der Taumelscheibe kippen
oder entlang des Rotormastes verschieben. Diese
Bewegung wird Uber die Lager auf die obere Halfte
der Taumelscheibe und Uber die Steuerstangen auf

Funktionsweise einer Taumelscheibe

die Rotorbléatter bertragen. Wenn die untere Schei-
be entlang des Rotormastes verschoben wird, ver-
andert sich der Blatteinstellwinkel aller Blatter kollek-
tiv — bei allen gleich; wird sie dagegen gekippt, ent-
steht ein zyklischer Verlauf der Einstellwinkel. Die
Einstellwinkel aller Blatter sind uber die Taumel-
scheibe miteinander gekoppelt und werden tber die
Position der Taumelscheibe am Rotormast und de-
ren Neigung festgelegt.
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BILD 2: Gekoppelte und ungekoppelte

Hubschraubersteuerung

Die Ubertragung der Steuerbefehle mittels Taumel-
scheibe ist kein redundant, sondern ein einfach aus-
gelegtes System. Da die Steuerung des Hubschrau-
bers ohne funktionierende Taumelscheibe nicht
moglich ist, haben Systemausfélle im Bereich der
Taumelscheibe katastrophale Folgen und fihren
zum Totalverlust des Hubschraubers.

Die Zwangskopplung der Blatteinstellwinkel l&sst
sich anhand der formelm&fRigen Betrachtung ver-
deutlichen:

1 9, =9,+9.,cos(¥,)+9ssin(¥,) .

Der Blatteinstellwinkel des n-ten Blattes 8, einer
Taumelscheibensteuerung setzt sich, wie schon er-
wahnt, aus dem kollektiven Anteil 9 und den zykli-
schen Anteilen 9c und 9s zusammen, die beide vom
Umlaufwinkel ¥, des n-ten Blattes abhangen.

(2) Y =¥Y+(n-1)AY

Hierbei ist 4% der Winkelabstand zwischen zwei be-
nachbarten Blattern. Sind die GroRen S, S, Is und
A festgelegt, bestimmen sie eindeutig den Einstell-

winkelverlauf aller Blatter. Damit gilt sowohl die peri-
odische Kopplung:

@) 9,(¥,)=9,(¥,+2-m)
als auch die Phasenkopplung aller Blatter:
(4) gn(‘lln)zgnﬂ (Y,n+1) .

In normierter Darstellung kénnen Blatteinstellwinkel-
verlaufe Gber einen Umlauf in BILD 2 - linke Spalte -
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laufe der Blatter 1 bis 3 eines Sechsblattrotors dar-
gestellt. Hierbei wird der Abstand zwischen zwei be-
nachbarten Blattern 4% als Phasenverschiebung der

zyklisch gekoppelten Blatteinstellwinkelverlaufe deut-
lich.

2.2. Taumelscheibenlose Steuerung

Drehaktuator an jeder Blattwurzel

/N

BILD 3:

Wird die Taumelscheibe durch jeweils einen Aktua-
tor an jeder Blattwurzel ersetzt (vgl. BILD 3), ergibt
sich eine systembedingte Redundanz. Die Ansteue-
rung der Rotorblatteinstellwinkel ist entkoppelt und
kann individuell bestimmt werden. Das ist gleichbe-
deutend mit einer Vergréerung der Freiheitsgrade
im Hubschraubersteuerungssystem. Die vollstandige
Entkopplung der Blatteinstellwinkel bei der taumel-
scheibenlosen Steuerung ist gleichzusetzen mit der
periodischen Entkopplung:

B)  9,(¥,)=9,(¥,+2m)
und mit der Aufhebung der Phasenkopplung:
(6) 9n(Y/n)¢9n+1(Y,n+1) *

Der Blatteinstellwinkelverlauf kann damit beliebigen
Funktionen folgen. Dies ist prinzipiell in BILD 2 in der
rechten Spalte dargestellt.

Bei der Taumelscheibensteuerung wird ein Blattein-
stellwinkelverlauf vorgegeben, dem alle Blatter pha-
senverschoben folgen. Dagegen kann bei der tau-
melscheibenlosen Steuerung fir jedes Blatt ein eige-
ner Einstellwinkelverlauf vorgegeben werden. Diese
FreiheitsgradvergréRerung ist als positiv einzuschat-
zen, da der Ausfall eines Aktuators die Steuerung
des Blatteinstellwinkelverlaufs eines Rotorblattes
blockiert. Die restlichen Blatteinstellwinkelverlaufe
sind durch die beschriebene Entkopplung weiterhin
steuerbar.

Weitere Vorteile eines taumelscheibenlosen Hub-
schraubersteuerungssystems sind die Verringerung
der mechanischen Komplexitat, die Integrierbarkeit
der gesamten Primarsteuerung in den Rotorkopf, die
Fly-by-Wire-Fahigkeit des Systems, wodurch auch in
der Hubschrauberei das Thema ,More Electric Air-
craft" mehr Gestalt annimmt, und die einfache Erwei-
terbarkeit der Primarsteuerung durch ,IBC*-Funktio-
nen (Individual Blade Control) (vgl. [1]). Der grofte
Vorteil ist aber, dass ein Systemausfall eines Aktua-
tors nicht gleichbedeutend mit dem Totalverlust der
Steuerbarkeit ist.

3. VORGEHEN

Um die Mdglichkeiten und Auswirkung der Entkopp-
lung der Rotorblatter und damit der Vergréerung
der Rotorfreiheitsgrade bewerten zu kénnen, sind die
taumelscheibenlose Rotorblattsteuerung und magli-
che Systemausfalle modelliert worden. Mit Hilfe die-

Prinzip einer taumelscheibenlosen Steuerung
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ser Modellierung kénnen Hubschrauberflige mit
Systemausfallen getrimmt und simuliert werden und
im Vergleich mit dem fehlerfreien Flug bewertet wer-
den. Durch Ausnutzung der systembedingten Re-
dundanz kann die Steuerung der fehlerfrei funktio-
nierenden Aktuatoren so manipuliert werden, dass
die Auswirkungen der Systemausfélle abgeschwacht
oder sogar beseitigt werden kénnen. Hierbei sind
drei Strategien zur Abschwachung der negativen
Auswirkungen der  simulierten  Ausfalle -
Gegenmafinahmen — definiert und simuliert worden.

3.1. Simulationstechnik

Die Basis bildet das Hubschraubersimulationspro-
gramm ArnHel, mit dem Hubschrauber sowohi ge-
trimmt als auch simuliert werden kénnen. Es basiert
auf einem Gleichungssystem, das Rotor und Zelle
gekoppelt behandelt. Die Modellierung des Rotors ist
durch die getrennte Modellierung aller Rotorblatter
gekennzeichnet, was die Simulation der konven-
tionellen, gekoppelten Taumelscheibensteuerung als
auch der individuellen, entkoppelten taumelschei-
benlosen Steuerung zulasst. Es werden die Rotor-
blattbewegungsformen Schiagen, Schwenken und
Torsion beriicksichtigt, und ein Abwindmodell nach
Pitt-Peters verwendet.

Fur die Berechnungen liegt ein Datensatz vor, der
die Eigenschaften eines Hubschraubers der 20to-
Klasse in klassischer Konfiguration mit einem Haupt-
rotor und einem Heckrotor zum Drehmomentenaus-
gleich modelliert. Der Hauptrotor hat einen Durch-
messer von 22 m und sechs Rotorblatter und ist voll-
gelenkig ausgelegt. Der Hauptrotor dreht mit einer
Frequenz 1/T von ungefahr 3,125 s.

3.2. Einschrankung

Die taumelscheibenlose Rotorsteuerung sieht die
vollstandige Entkopplung der Blatteinstellwinkel vor,
d.h. es kann sowohl auf die periodische Kopplung
als auch auf die Phasenkopplung verzichtet werden.
Mit den bisher in ArnHel implementierten Anderun-
gen kann zwar fur jedes Blatt ein beliebiger Blattein-
stellwinkelverlauf vorgegeben werden; aber bei den
folgenden Untersuchungen werden periodische
Blatteinstellwinkelverldufe vorgegeben (vgl. BILDER
4 und 5):

M 9.(¥,)=9,(¥,+2m).

Um die Vorteile der Entkopplung bei taumelschei-
benlosen Steuerung untersuchen zu kénnen, wird
auf die Phasenkopplung zwischen den einzelnen
Blattern verzichtet (vgl. BILDER 7, 8 und 9):

(8) sn(\IIn)¢9n+1(\I/n+1) .

3.3. Systemausfille

Die in ArnHel modellierten Systemausfalle sind:

— Mittelpositionsverschiebung

— Amplitudenreduktion

— Kombinationen aus der Mittelpositionsverschie-
bung und der Amplitudenreduktion.

Die Mittelpositionsverschiebung stelit sich als Off-

set (OS) dar. In BILD 4 ist iber dem Umlaufwinkel ¥
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in Grad der Blatteinstellwinkel ¢ in Grad aufgetra-
gen. Die durchgezogene Kurve stellt den Blattein-
stellwinkelverlauf dar, der nétig ist, um mit 160 kt zu
fliegen. Die beiden anderen Kurven entsprechen ei-
nem Offset von -5 bzw. -10 °, der mit einer Redukti-
on des kollektiven Blatteinstellwinkels gleichzusetzen
ist.
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BILD 4:  Beispiel einer Mittelpositionsverschiebung bei

160 kt

Die Amplitudenreduktion ist in BILD 5 dargestellt.
Als Maf wird die Restamplitude A_R in Prozent des
ausgetrimmten, fehlerfreien Rechenfalls angegeben.
Das bedeutet, dass die Restamplitude A_R = 100%
den fehlerfreien Blatteinstellwinkelverlauf, die Rest-
amplitude A_R = 50 % die Reduktion auf die Halfte
und die Restamplitude A_R = 0 % den volistandigen
Ausfall des zyklischen Steuers darstellt.
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BILD 5:  Beispiel einer Amplitudenreduktion bei 160 kt

Im Folgenden werden nicht Ergebnisse aller drei
Ausfallméglichkeiten  vorgestellt, sondern aus-
schlief3lich die Amplitudenreduktion betrachtet. Des
Weiteren erfahrt das erste Rotorblatt den System-
ausfall und ist damit das betroffene Rotorblatt. Alle
anderen Rotorblatter bleiben voll funktionsfahig und
sind damit ,gesund”.
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BILD 6: Beschreibung des Ausfallverhalten bei 160 kt

In der Simulation tritt der Ausfall nach 0,1 s Simulati-
onszeit auf und wird rampenférmig wéahrend eines
Umlaufs eingeleitet. Dies ist in BILD 6 dargestellt, in
dem der Einstellwinkelverlauf des ersten Rotorblat-
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tes Uber der Zeit aufgetragen ist.

3.4. GegenmafRnahmen

Die Betrachtung der GegenmafRnahmen ist gleichbe-
deutend mit der Entwicklung von Strategien zur Ab-
schwachung der negativen Auswirkungen der be-
trachteten Systemausfélle durch Ausnutzung vor-
handener konstruktiver und flugmechanischer Re-
dundanz.

In der Flachenfliegerei werden die Gegenmafnah-
men im allgemeinen unter dem Begriff der Rekonfi-
gurierung zusammengefasst. Hierbei wird die flug-
mechanische oder konstruktive Redundanz ausge-
nutzt, um auftretende Systemausfélle auszugleichen.
Dieses Konzept ist z.B. mit Erfolg in den 90er Jahren
beim PCA (Propulsion Conrolled Aircraft) eingesetzt
worden. Hierbei ist trotz Totalausfall aller Steuerfla-
chen eine F-15 nur mit Hilfe von Schubvektorsteue-
rung erfolgreich gelandet worden (vgl. [3]). Dies ist
ein extremes Beispiel fur flugmechanische Redun-
danz. Die Ausnutzung konstruktiver Redundanzen ist
z.B. ein fester Bestandteil der Auslegung von sicher-
heitstechnisch relevanten Baugruppen in Fluggera-
ten, wie z.B. das doppelte hydraulische System zur
Ubertragung der Steuersignale vom Piloten auf die
Taumelscheibe der Bo 105 (vgl. [2]).

Bei Hubschraubern stehen fir flugmechanische Re-
konfigurierungskonzepte die Leitwerke, der Heckro-
tor und der Hauptrotor zur Verfugung. In der hier
dargestellten Untersuchung wird ausschlief3lich der
Hauptrotor betrachtet. Durch die Entkopplung der
Rotorsteuerung stehen die ,gesunden” Rotorblatter
zur Rekonfigurierung zur Verfugung. Damit kénnen
sie zur Erhaltung der Steuerbarkeit des Hubschrau-
bers eingesetzt werden.
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BILD 7:  Blatteinstellwinkelverlauf - Gegenmaf3nahme 1

(A_R =21%, V = 160 kt)

Im Einzelnen werden folgende drei Gegenmalinah-
men betrachtet:

- Gegenmafinahme 1:
Reduzierung der zyklischen Amplitude des ge-
genuberliegenden Blattes auf die Amplitude des
betroffenen Rotorblattes

— Gegenmalnahme 2:
Nachbarblatter gleichen je die Halfte der Amplitu-
denreduktion des betroffenen Rotorblattes aus

— Gegenmafinahme 3:
Parameterstudie zur Ermittlung des optimalen,
kollektiven Blatteinstellwinkels des betroffenen
Blattes

Die Anpassung des gegenuberliegenden Blattes an

den Systemausfall (GegenmaBnahme 1) soll die
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Symmetrie des Rotors wiederherstellen. In BILD 7 ist
die zyklische Amplitude des betroffenen ersten Ro-
torblattes auf 21 % reduziert. Entsprechend der Ge-
genmalnahme verhélt sich das Rotorblatt 4 phasen-
verschoben identisch.

—o— Blatt #1
2 —e—Blatt #2
1] —e—Blatt #3
£ —>— Blatt #4
»° —— Blatt #5
—=— Blatt #6
10 .
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BILD 8: Blatteinstellwinkelverlauf - GegenmafRnahme 2

(A_R =21%, V = 160 kt)

Bei der GegenmaBnahme 2 werden die Amplituden-
verlaufe der benachbarten Blatter 2 und 6 soweit
vergroRert, dass sie jeweils die Halfte des System-
ausfalls ausgleichen. Dies soll den Schubverlust an
dem betroffenen ersten Rotorblatt ausgleichen. Die
benachbarten Blatter sind gewahlt worden, damit die
Schubverteilung tiber die Rotorkreisscheibe gesehen
moglichst gleichmaRig wird. In dem Beispiel aus
BILD 8 besteht eine zyklische Restamplitude an Ro-
torblatt 1 von 21 %. Damit werden jeweils die be-
nachbarten Rotorblatter 2 und 6 mit knapp 140 %
der zyklischen Amplitude beaufschlagt.

I | ——Blatt #1
—e— Blatt #2
——Blatt #3
—>— Blatt #4
—— Blatt #5
—=— Blatt #6

9 _in Grad

0 90 180 270 360
¥ in Grad

Blatteinstellwinkelverlauf - Gegenmafinahme 3
(A_R=21%, V=160 kt)

Die GegenmaBnahme 3 wird mit Hilfe einer Para-
meterstudie ermittelt. Der betrachtete Systemausfall
betrifft die zyklischen Anteile des Blatteinstellwinkels
des ersten Rotorblattes; der kollektive Anteil ist nicht
betroffen. Dadurch steht er zur Entwicklung von
Strategien zur Abschwéachung der negativen Auswir-
kungen des Systemausfalls zur Verfugung. Bei di-
versen Rechnungen ist festgestellt worden, dass es
fur jeden Rechenfall einen optimalen kollektiven
Blatteinstellwinkel des betroffenen ersten Rotorblat-
tes gibt. Die Parameterstudie liefert zu den betrach-
teten Systemausféllen in Abhangigkeit von der Flug-
geschwindigkeit den optimalen kollektiven Blattein-
stellwinkel des ersten Rotorblattes. Die Blatteinstell-
winkelverlaufe der anderen funf Rotorblatter bleiben
unverandert.

Damit ergibt sich zum Beispiel bei einer Restamplitu-
de von 21 % und einer Fluggeschwindigkeit von 160

kt ein optimaler kollektiver Blatteinsteliwinkelverlauf
mit einem Offset von -3,8° (vgl. BILD 9).

Die Gegenmaflnahmen werden &hnlich den Ausfal-

BILD 9:
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len eingeleitet. Nach einer Zeitspanne Afre nach
dem Eintreten des Ausfalls wird die Anderung der
Blatteinstellwinkel entsprechend der GegenmafRnah-
men rampenférmig tber einen Umlauf T eingeleitet
(vgl. BILD 10).
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Zeit t in Sekunden
BILD 10: Beschreibung der Einleitung der
GegenmalBnahmen (A_R =21 %, V = 160 kt,
Gegenmafinahme 2, Blatt 2)

3.5. Auswertung

Fur den Ausfall und die drei GegenmafRnahmen sind
jeweils Trimm- und Simulationsrechnungen far Flug-
geschwindigkeiten von 0 bis 160 kt durchgefihrt
worden. Fur jede Fluggeschwindigkeit ist das Hub-
schrauber- und Rotorverhalten fir die Restamplitu-
den des betroffenen ersten Rotorblattes 100 bis 0 %
betrachtet worden.

r—:%

BILD 11: Darstellung der Schlagbewegung am
Rotorkopf

Interessant fur die Auswertung sind die Hubschrau-
berbeschleunigungen ¢, v, w, p, g und f und
die Schlagbewegung der Rotorblatter g(n) (fur n =
1...6).
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Zeit1in Sekunden
BILD 12: Schlagwinkel-Zeit-Darstellung bei V = 160 kt

Die Schlagbewegung ist die Blattbewegung aus der
Drehebene heraus (vgl. BILD 11). Beispielhaft ist in
BILD 12 der Schlagwinkel des Rotorblattes 1 sowohl
fur die Simulation mit 100 % als auch mit 25 % Rest-
amplitude Uber der Simulationszeit dargestellt. Deut-
lich zu erkennen ist, dass mit geringerer Restampli-
tude die Schlagamplitude stark ansteigt.
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BILD 13: schematische Hubschrauberdarstellung mit
gesteuerten Rotorblattern

Bei einem gesteuerten Rotor wird den Rotorblattern
mit Hilfe des Einstellwinkelverlaufes — definiert durch
Sorrim, Fcrim UNA Ssmim — ein Schlagverhalten derart
aufgezwungen, dass der Schubvektor in die Rich-
tung weist und den Betrag hat, die notwendig sind,
um den gewiinschten Flugzustand aufrecht zu erhal-

ten.

BILD 14: schematische Hubschrauberdarstellung mit
ungesteuerten Rotorblattern

Ware der Rotor ungesteuert (9¢c = & = 0), wirde
sich ein Schlagverhalten ergeben, dass dies nicht
leisten kann. Der Schubvektor F wiirde entgegen der
Flugrichtung weisen und demnach bremsen und
nicht antreiben (BILD 14). Damit ist die zyklische
Steuerung notwendig, um die Schlagbewegung
,wegzusteuern®. :

30 ,
—A R=100%

25}
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Zeit t in Sekunden

BILD 15: Blatteinstellwinkelverlauf bei V = 160 kt

Das Hubschrauberverhalten ist stark mit dem Rotor
gekoppelt. Eine Stérung in den Rotorblattbewegun-
gen spiegelt sich in den Hubschrauberbeschleuni-
gungen wider. Fur die Betrachtung der Pilotenbelas-
tung und Materialbeanspruchung ist die Auswertung
der Beschleunigungen von Bedeutung. Anhand der
Hubschrauberbeschleunigungen kann aber nicht
Uberprift werden, ob konstruktive Grenzen, wie z.B.
die Hardstops der Schlagbewegung, Uberschritten
werden. Die Hardstops begrenzen die Schlagbewe-
gung kunstlich, um z.B. Einschlage der Rotorblatter
in den Heckausleger und die Kanzel zu verhindern
(vgl. gestrichelte Linie in BILD 14). Dieses Bewer-
tungskriterium soll berticksichtigt werden, weswegen
die Auswertung der Schlagbewegung als Grundlage
fur die Bewertung der GegenmaRnahmen gewahlt
worden ist.

BILD 15 zeigt die Blatteinstellwinkel des betroffenen

Rotorblattes 1 wahrend eines Vorwartsfluges mit 160
kt sowohl mit einer Restamplitude von 25 % als auch
den fehlerfreien Bezugsfall. Die Auswirkungen der
dargestellten Blatteinstellwinkel auf den Verlauf der
Schlagwinkel werden in BILD 16 gezeigt.
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BILD 16: Schlagwinkelverlauf bei V = 160 kt

Als Auswertungskriterien werden die Amplitudenauf-
weitung
(max ,—min,)—(max,—min,)

AmpAuf =
(9) mpAu At

und die Mittelwertverschiebung
(max ,+min,)—(max ,+min,)
2-At
betrachtet. Die Zeitspanne At betragt in allen Aus-
wertungen 2 s.

Beide Kriterien spiegeln den Grad der Anderungen
der Rotorbewegung mit der Zeit wider. Je starker
sich das Schlagen mit der Zeit ohne eine Steuerein-
gabe verandert, umso gréRer sind die Anderungen in
der Hubschrauberbewegung und umso weniger Zeit
hat der Pilot, auf den Systemausfall zu reagieren.

4. ERGEBNISSE
4.1. Ausfallergebnisse

(10)  MWVer=

Schlagamplitudenaufweitung in Grad/s von 1s bis 3s
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BILD 17: Ausfall-Schlagamplitudenaufweitung

o

Fur die Ergebnisdarstellung ist eine Isoliniendarstel-
lung gewahlt worden. Die Abszisse der Darstellung
bildet die Fluggeschwindigkeit in kt und die Ordinate
die Restamplitude in %. In dritter Dimension ist in
dieses Parameterfeld entweder die Amplitudenauf-
weitung in Grad/s oder die Mittelwertverschiebung in
Grad/s mit Hilfe einer Farbskala eingetragen, die

2107



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2005
DGLR-2005-013

sich am rechten Rand der Darstellung befindet.
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BILD 18: Schlagwinkelverlauf bei 120 kt

BILD 17 stellt die Ausfallergebnisse dar. Die durch-
gezogene Linie mit der Schraffur verdeutlicht den
Bereich, in dem die Hardstops der Schiagbewegung
Giberschritten worden sind.
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BILD 19: Schlagverhalten bei 150 kt

Die Zeitverldufe des Schlagwinkels der Ausfallrech-
nungen, die mit den schwarzen Kreuzen markiert
sind =V = 160 kt mit A_R =100 % und A_R =25 %
- sind in BILD 16 dargestellt. Wie deutlich zu erken-
nen ist, erfahrt die Schlagbewegung bei einem sté-
rungsfreien, schnellen Vorwartsflug kaum Verande-
rungen. Sowohl eine Amplitudenaufweitung als auch
eine Mittelwertverschiebung sind nicht vorhanden.
Dagegen ist bei einer Einschrankung des Blattein-
stellwinkels von Rotorblatt 1 auf 25 % Restamplitude
eine starke Amplitudenaufweitung festzustelien.
Gleichzeitig werden sowohl die obere als auch die
untere Hardstop-Grenze im Bewertungszeitraum
Uberschritten. Diese Uberschreitung ist sowohl in der
Zeitdarstellung (BILD 16) als auch in der Isolinien-
darstellung (BILD 17) erkennbar.
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BILD 20: Schlagverhalten bei 150 kt

Bei den sehr vielen Rechnungen ergeben sich maxi-
male Schlagamplitudenaufweitungen, die kleiner als
0,1 °/s sind. Dieser Wert wird zum Beispiel in der
Rechnung mit 120 kt und 37,5 % Restamplitude er-
reicht (vgl. BILD 17 - weilles Kreuz). Die Darstellung
des Schlagwinkels fir diesen Fall Gber der Simulati-
onszeit (vgl. BILD 18) zeigt deutlich, dass im Simula-
tionszeitraum weder eine starke Anderung der
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Schlagamplituden oder Mittelwerte vorhanden sind,
noch ein Uberschreiten der Hardstops auftritt. Diese
Rechnungen kénnen als vollkommen unkritisch
angesehen werden.

Schlagamplitudenaufweitung
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BILD 21: Ausfall-Schlagamplitudenaufweitung
(Ausschnitt)

Bei der Rechnung mit 150 kt und 25% Restamplitu-
de ergibt sich eine der gréfiten Amplitudenaufweitun-
gen von 0,8 °/s (vgl. BILD 17 - weiles Kreuz). Diese
Aufweitung und die Uberschreitung des unteren
Hardstops ist deutlich anhand des Zeitverlaufs zu er-
kennen (vgl. BILD 19).

Mittelwertverschiebung des
Schlagens in Grad/s von 1s bis 3s
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BILD 22: Ausfall-Mittelwertverschiebung

Bemerkenswert an der Gesamtdarstellung ist, dass
die Amplitudenaufweitung fur den Extremfall mit ei-
ner Fluggeschwindigkeit von 160 kt und einer Rest-
amplitude von 0% geringer als die Amplitudenauf-
weitung fur Rechenfalle mit geringerer Geschwindig-
keit und groRerer Restamplitude ist (vgl. BILD 17 -
weilles Kreuz). Aber der Zeitverlauf des Schlagwin-
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kels (vgl. BILD 20) lasst deutlich erkennen, dass in
diesem Extremfall die Mittelwertverschiebung einen
grofRen, positiven Wert annimmt.

Ursache fur die Reduktion der Amplitudenaufweitung
im Extremfall ist die Tatsache, dass die Schlagampli-
tuden zu einem festen Zeitpunkt bestimmt werden.
Ist die Schlagbewegung nach der Stérung noch nicht
wieder in einem eingeschwungenen Zustand, treten
Schwebungseffekte auf. Die eigentliche Schwingung
der Schlagbewegung wird durch eine weitere
Schwingung Uberlagert. Dieser Schwebungseffekt
wird meistens durch eine gréRere Mittelwertver-
schiebung begleitet. Wenn also eine relativ geringe
Schlagamplitudenaufweitungen mit einer gréReren
Mittelwertverschiebung begleitet wird, befinden wir
uns in einem nicht eingeschwungenen Zustand, der
fur den Piloten schwer beherrschbar ist. Diese Re-
chenfélle werden als kritisch angesehen.

Far die weiteren Betrachtungen sind die Rechnun-
gen mit grofRen Schlagamplitudenaufweitungen, gro-
Ben Mittelwertverschiebungen und Hardstop-Uber-
schreitungen von Interesse, da fur diese Falle eine
Abschwéachung der negativen Folgen des System-
ausfalls nétig ist. Die Beschrankung auf eine Aus-
schnittsvergréRerung, die die kritischen Falle wider-
spiegelt, erméglicht eine detailliertere Darstellung
der kritischen Falle.

Die AusschnittsvergroRerung umfasst die Restampli-
tuden von 70 bis 0 % und die Fluggeschwindigkeiten
von 130 bis 160 kt. Der Vergleich der BILDER 17
und 21 zeigt, dass auch weiterhin der Bereich der
grolten Amplitudenaufweitung dargestellt wird.. Die
Mittelwertverschiebung wird wie die Schlagamplitu-
denaufweitung in Grad/s angegeben und ist als Isoli-
niengrafik in BILD 22 dargestellt. Es ist zu beachten,
dass beide Isoliniendarstellungen den gleichen Farb-
verlauf verwenden, der aber unterschiedliche Werte-
bereiche abdeckt. Die gréRte Mittelwertverschiebung
ist fur den Extremfall bei 160 kt und 0 % Restampli-
tude zu finden.

4.2. Ergebnisse der GegenmaBnahmen

Fur die Bewertung der Gegenmafinahmen wird auf
die gleiche Weise wie bei der Bewertung der Ausfall-
rechnungen vorgegangen. Es werden ebenfalls die
Amplitudenaufweitung und die Mittelwertverschie-
bung bestimmt und in Isoliniendiagrammen darge-
stellt. Zur Verbesserung der Detaildarstellung wer-
den die AusschnittsvergroBerungen gezeigt. Die
Farbskalen, die in den Isoliniendarstellungen der
Ausfallrechnungen gewahlt worden sind, werden in
allen Isoliniendarstellungen beibehalten. Dadurch
wird die Vergleichbarkeit der Ergebnisse verbessert.

Bei der GegenmaBnahme 1 hat sich eine Ver-
schlechterung ergeben. Der Vergleich der Schlag-
amplitudenaufweitung des Ausfalls (BILD 21) mit der
der Gegenmalnahme 1 (BILD 23) zeigt, dass sich
die groRte Schlagamplitudenaufweitung von 1,5 auf
2,5 °/s erhéht hat.

Die gemeinsame Betrachtung der Amplitudenaufwei-
tung in BILD 23 und der Mittelwertverschiebung in
BILD 24 bestatigt, dass die beiden Auswertungskri-

terien nur gemeinsam eine eindeutige Bewertung zu-
lassen. Durch die in allen Rechnungen gezeigte Ver-
schlechterung beider Auswertungskriterien gegen-
uber des Ausfalls erweist sich die Gegenmafinahme
1 als ungeeignet.
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BILD 23: GegenmafBnahme 1 -Amplitudenaufweitung

Dieses Ergebnis lasst sich aber nicht auf alle Strate-
gien zur Abschwachung der negativen Auswirkungen
des Systemausfalls beziehen, die die Rotorsymme-
trie wiederherstellen. Andere mégliche Gegenmaf-
nahmen, wie z.B. die Symmetrie zweier Drei-Blatt-
Rotoren — Anpassung der Blatter 3 und 5 an das Ro-
torblatt 1, erscheinen weiterhin als vielversprechend
und sollten aufgrund dieses negativen Ergebnisses
nicht ausgeschlossen werden.

Mittelwertverschiebung des
Schlagens in Grad/s von 1s bis 3s
70

Restamplitude des Steuerwinkels
am Rotorblatt 1 in %

0 i
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BILD 24: GegenmaRnahme 1 -Mittelwertverschiebung

Bei der GegenmaRBnahme 2 ergibt sich ein vollkom-
men anderes Bild. Der Vergleich der Amplitudenauf-
weitungen des Ausfalls in BILD 21 und der Gegen-
mafinahme 2 in BILD 25 zeigt, dass sich eine Ver-
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kleinerung der Schlagamplitudenaufweitungen er-
gibt. Die Maximalwerte reduzieren sich um ca. 0,5 °/
s. Des Weiteren ist eine geringfiigige Verkleinerung
des Bereichs zu erkennen, in dem die Hardstops
Uberschritten werden.
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BILD 25: GegenmaRnahme 2 -Amplitudenaufweitung
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BILD 26: GegenmaRnahme 2 -Mittelwertverschiebung

Bei diesen Rechnungen spielt die Mittelwertver-
schiebung (vgl. BILD 26) nur noch eine eher unter-
geordnete Rolle, da sie maximal Werte von 0,2 °/s
annimmt, was darauf hindeutet, dass der kollektive
Schlagwinkel durch die Gegenmafnahme konstant
gehalten wird. Es treten keine Schwebungseffekte
auf und es wird sehr schnell ein eingeschwungener
Zustand erreicht. Damit stellt diese GegenmaRnah-
me eine eindeutige Abschwéchung der negativen
Auswirkungen des Systemausfalls dar.

Die starksten Verbesserungen im Bereich der Ampli-
tudenaufweitung erreicht die GegenmaBnahme 3.
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Das Potential dieser GegenmaRnahme, die negati-
ven Auswirkungen des Systemausfalls abzuschwa-
chen, ist sehr gro3, wie die Auswertung deutlich er-
kennen lasst. Die erreichten Amplitudenaufweitun-
gen sind alle kleiner als 0,5 °/s und der Schiagverlauf
Uberschreitet in keiner Rechnung die Hardstops (vgl.
BILD 27). Die Mittelwertverschiebung ist ebenfalls
sehr gering — allerdings mit maximal 0,5 °/s etwas
groRer als bei der GegenmalRnahme 2 (Vergleich
von BILD 26 und BILD 28), bei der es primar gelun-
gen ist, das Niveau des kollektiven Schlagwinkels
konstant zu halten. Die Gegenmaf3nahme 3 hatte die
Optimierung des Schlagens aller Blatter zum Ziel.
Diese Optimierung lasst eine Veranderung des kol-
lektiven Schlagens zu, wodurch die leicht schlechte-
ren Werte im Vergleich mit der Gegenmal3nahme 2
erklaren lassen.
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BILD 27: Gegenmalnahme 3 -Amplitudenaufweitung
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BILD 28: GegenmaRnahme 3 -Mittelwertverschiebung
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4.3. Vertikale Hubschrauberbeschleunigung

Die Betrachtung der einzelnen Gegenmafnahmen
wird mit der Betrachtung der Zeitverldufe des
Schlagwinkels und der Vertikalbeschleunigung bei-
spielhaft anhand des Rechenfalls 145 kt und 7 %
Restamplitude abgeschlossen.

Fur alle im folgenden dargestellten Diagramme gilt
diese Legende:

Referenz
- — — Ausfall
Gegenmalnahme

Bei der Betrachtung der drei Schlagwinkelverlaufe
von Rotorblatt 1 (BILDER 29, 30 und 31) sind die
anhand der Isoliniendarstellungen vorgestellten Er-
gebnisse nochmals deutlich erkennbar.

Bei der GegenmaRnahme 1 verringert sich zwar fr
diesen Rechenfall die Schlagamplitudenaufweitung,
aber die Mittelwertverschiebung nimmt sehr stark zu.
Anhand der Darstellung des Schlagwinkelverlaufs in
BILD 29 kann der Schwebungseffekt in der
strichpunktierten Kurve deutlich erkannt werden. Bei
3 s Simulationszeit ist die Schlagamplitude der
Gegenmafnahme 1 deutlich kleiner als die bei 2 s
Simulationszeit. Dieses Verhalten kann auch in BILD
32, dem zu dieser Gegenmaflnahme und diesem
Rechenfall gehoérenden Verlauf der vertikalen
Hubschrauberbeschleunigung, erkannt werden. Die
strichpunktierte Kurve der Gegenmal3nahme wandelt
sich sofort nach Einleiten des Ausfalls von einer
Schwingung um den Ursprung in eine Schwingung
um einen Mittelwert von 9 m/s? um, deren Amplitude
kleiner als die des Ausfalls ist. Uber die betrachtete
Simulationszeit bleibt der Mittelwert nicht konstant,
sondern steigt bei 3 s Simulationszeit auf tber 20
m/s? an und fallt danach wiederum auf den alten
Wert zuriick. Hieran kénnen die Pilotenbelastung
und die Materialbeanspruchung klar erkannt werden.
Diese GegenmaRnahme ist keine Verbesserung und
sollte nicht angewendet werden.

Bei der GegenmaBnahme 2 verringert sich die
Schlagamplitudenaufweitung und die Mittelwertver-
schiebung minimal im Vergleich zu dem Wert der
Ausfallrechnung (vgl. BILD 30). Die eigentlichen Ver-
besserungen fiir den betrachteten Rechenfall sind im
Verlauf der vertikalen Beschleunigung zu erkennen.
In BILD 33 kann anhand des Vergleichs zwischen
gestrichelter und strichpunktierter Kurve erkannt
werden, dass sich die Amplitude der vertikalen Be-
schleunigung auf ein Drittel reduziert. Dies ist eine
enorme Verbesserung im Hinblick auf Pilotenbelas-
tung und Materialbeanspruchung.

Die Gegenmafinahme 3 liefert fir den betrachteten
Rechenfall klar erkennbare Verbesserungen sowohl
im Schlagwinkelverlauf als auch im Verlauf der verti-
kalen Beschleunigung. Die Schlagamplitude verrin-
gert sich auf ein Drittel, die Schlagamplitudenaufwei-
tung und die Mittelwertverschiebung sind sehr gering
und die Hardstops werden nicht mehr Gberschritten
(vgl. BILD 31). Im Bereich der vertikalen Beschleuni-
gung tritt eine Verringerung um ein Viertel der Ampli-
tude ein und der Mittelwert bleibt konstant (vgl. BILD
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34). Die Verringerung der Pilotenbelastung und
Materialbeanspruchung ist klar ersichtlich.

Damit sind sowohl die Gegenmafinahme 2 als auch
die GegenmaRnahme 3 vielversprechende Ansatze,
auf deren Basis weitere Untersuchungen durchge-
fuhrt werden sollen.
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BILD 29: GegenmaRnahme 1 - Schlagwinkelverlauf fir
145 kt und 7 % Restamplitude
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BILD 30: Gegenmafinahme 2 - Schlagwinkelverlauf fir
145 kt und 7 % Restamplitude
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BILD 31: Gegenmafnahme 3 - Schlagwinkelverlauf fiir

145 kt und 7 % Restamplitude

5. ZUSAMMENFASSUNG

Das Simulationsprogramm ArnHel ist so erweitert
worden, dass die Simulation einer taumelscheibenlo-
sen Rotorblattsteuerung, eventuell auftretender Sys-
temausfalle an den Aktuatoren der Rotorblattsteue-
rung und die Einleitung zusatzlicher Steuerbefehle
zur Abschwachung der negativen Auswirkungen der
Systemausfalle moéglich ist.

Es sind fur den Systemausfall des Aktuators von Ro-
torblatt 1, bei dem die zyklische Amplitude reduziert
wird, systematisch fur Fluggeschwindigkeiten von 0
bis 160 kt und Restamplituden von 100 bis 0 % die
Amplitudenaufweitung und die Mittelwertverschie-
bung des Schlagwinkelverlaufs bestimmt und mit Hil-
fe einer Isoliniendarstellung anschaulich dargestelit
worden.

Unter Ausnutzung des Rekonfigurierungsprinzips

2111



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2005
DGLR-2005-013

sind drei Strategien zur Abschwachung der negati-
ven Auswirkungen des Systemausfalls definiert, mo-
delliert, simuliert und ebenfalls anhand der Bewer-
tungskriterien ~ Schlagamplitudenaufweitung  und
Schlagmittelwertverschiebung ausgewertet und in
Isolinendarstellungen zusammengefasst worden. Die
Verschlechterung der Bewertungskriterien und die
VergréRerung der Vertikalbeschleunigung im Be-
reich der Gegenmafinahme 1 haben gezeigt, dass
diese Methode ungeeignet ist, die negativen Auswir-
kungen des betrachteten Systemausfalls abzu-
schwachen. Dagegen verzeichneten die Gegenmali-
nahmen 2 und 3 Verbesserungen der Bewertungs-
kriterien. Die GegenmafRnahme 2 ist durch einen
fast vollstandigen Wegfall der Mittelwertverschie-
bung und die Gegenmallnahme 3 durch eine drasti-
sche Reduktion der Schlagamplitudenaufweitung
und der Mittelwertverschiebung ausgezeichnet. Die
Betrachtung der vertikalen Hubschrauberbeschleuni-
gungen bestatigen die Auswertung durch die Be-
trachtung der zwei Schlag-Kriterien.
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BILD 34: Gegenmalnahme 3 - Vertikalbeschleunigung

fur 145 kt und 7 % Restamplitude
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Das Prinzip der taumelscheibenlosen Rotorblatt-
steuerung bewirkt eine Entkopplung der Rotorblatt-
einstellwinkel und somit eine Erhéhung der Rotorfrei-
heitsgrade. Die positiven Ergebnisse der Gegen-
maRnahmen 2 und 3 haben gezeigt, dass es durch
die Freiheitsgraderh6hung méglich ist, die negativen
Auswirkung des betrachteten Systemausfalls abzu-
schwachen. Dies kann als eine Erhéhung der Flug-
geratesicherheit gewertet werden, da die Pilotenbe-
lastung und die Materialbeanspruchung gesenkt wer-
den.

Um diese positiven Ergebnisse weiter verwenden zu
kénnen, mussen die bisher getroffenen Einschrén-
kungen in der Entkopplung aufgehoben werden und
der Untersuchungsbereich vergroert werden. Es
mussen weitere Systemausfalle in Kombination mit
weiteren Gegenmaflinahmen betrachtet werden. Da
die Vielzahl der Kombinationen eine weitere manuel-
le Bearbeitung ausschlieRen, bietet sich die Entwick-
lung einer Optimierer-Software zur Bestimmung ge-
eigneter Gegenmalnahmen fir unterschiedlichste
Systemausfalle an.
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