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Faserverbundleichtbau und Adaptronik, 38108 Braunschweig, Deutschland

Zusammenfassung

Fir einen turbulenten Referenzfligel eines Mittelstreckenverkehrsflugzeugs erfolgt die Untersuchung einer adaptiven
Hochauftriebskomponente fir die Vorderkante. Auf Grundlage der Anforderungen und Ziele eines spaltlosen
Hochauftriebssystems werden exemplarisch Patente und Konzepte diskutiert. Ein bestehendes Patent wird ausgewahlt
und ein vereinfachtes Konzept mit einer lasttragenden Haut entwickelt. Das vereinfachte Konzept wird anschlieffend im
Sinne der ,Compliant Mechanisms* mit Hilfe einer nicht-linearen Optimierung ausgelegt und die Vorgehensweise sowie
das verwendete Modell fir einen angepassten Steifigkeitsentwurf beschrieben. Kritische Aspekte des Entwurfs eines
solchen Konzepts werden identifiziert und es wird eine Abschatzung der Umsetzbarkeit des ausgewdhlten Konzepts
getroffen. AbschlieBend werden die Kernprobleme beim Entwurf eines adaptiven Hochauftriebssystems an der
Vorderkante zusammengefasst und in einem Ausblick Losungsméglichkeiten aufgezeigt.

1. EINLEITUNG

In den kommenden Jahren wird ein Wachstum des
Luftverkehrs von etwa 5-6% jahrlich erwartet. Aufgrund der
damit zunehmenden Probleme insbesondere im
Flughafennahbereich, werden in der VISION 2020 und den
ACARE Forschungsagenden Forschungsziele identifiziert
die fur Nachhaltigkeit und Umweltvertrdglichkeit des
Luftverkehrs innerhalb der nachsten Jahre erreicht werden
mussen. Die Themen Widerstandsreduktion sowie auch
Larm- und Schadstoffemissionen gewinnen dabei
zunehmend an Bedeutung. Adaptive
Hochauftriebskomponenten steigern die ékonomische und
Okologische Effizienz von Luftfahrzeugen und kénnen
deshalb als Schliisseltechnologie fiir das Erreichen der
gesetzten Ziele gelten. Die Realisierung einer laminaren
Tragfligelumstromung gilt als einer der aussichtsreichsten
Ansatze zur Widerstandsreduktion und somit zur
Reduzierung von Kraftstoffverbrauch und
Schadstoffemissionen zukinftiger Verkehrsflugzeuge [1].
Im Rahmen des 6. européischen Forschungsprogramms
werden dafir in den Projekten NACRE und TELFONA
Tragfligelkonzepte wie z.B. das HARLS (High Aspect
Ratio Low  Sweep) -Konzept fir  zukinftige
Flugzeugkonfigurationen erarbeitet [2]. Diese
Tragfligelkonzepte zeichnen sich, wie in BILD 1
dargestellt, durch schlanke, hochgesteckte
Tragfligelprofile zur Widerstandsreduktion im Reiseflug
aus. Eine besondere Bedeutung bekommen in diesem
Zusammenhang die Hochauftriebssysteme zukinftiger
Flugzeug-konfigurationen an der Vorderkante. Sie
erweitern  bei  heutigen  Verkehrsflugzeugen den
erfliegbaren Geschwindigkeitsbereich durch deutliche
Steigerungen des Auftriebsbeiwerts. Dies erfolgt bei den
meisten heute im Einsatz befindlichen Flugzeugen u.a.
durch Vorfligel, sog. Slats, an der Fligelvorderkante, die
durch die gegenseitige Beeinflussung von Vor- und
Hauptflligel ein Ablésen der Strémung erst bei wesentlich
héheren Anstellwinkeln erreichen. Es kann so auch bei
geringen Fluggeschwindigkeiten der benétigte Auftrieb zur
Verfligung gestellt werden. Allerdings entstehen bei der

Verwendung von konventionellen Systemen Spalten und
Stufen in der Kontur, die die Realisierung einer laminaren
Strdomung im Reiseflug verhindern. Zusétzlich stellt der
gedffnete Spalt im Landeanflug eine signifikante

Larmquelle dar.

BILD 1. Im Projekt NACRE untersuchte Pro-Green
Konfiguration.

Die Ubertragung von Technologien heutiger

Hochauftriebssysteme wie z.B. von Slats, auf die

schlanken Profile zuklnftiger Tragfliigel wiirde aufgrund
des geringen zur Verfiugung stehenden Bauraums
einerseits zu Systemen mit gesteigerter Komplexitat und
damit erhéhten Wartungskosten fiihren, andererseits
erfillen solche Systeme durch den Spalt zwischen Slat
und Flugelkasten nicht die hohen Anforderungen einer
laminaren Strdbmung an die Beschaffenheit der
umstrémten Oberflachen. Fir laminare Strémung auf
Ober- und Unterseite des Profils ist ein spaltloses
Hochauftriebssystem an der Vorderkante oder eine
Vorderkante ohne Hochauftriebssystem die einzige
Alternative.

Im nationalen Verbundvorhaben HIT
(Hochauftriebstechnologien der neuen Generation) befasst
sich daher das Teilvorhaben SmarfLED (Smart Leading
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Edge Devices) mit dem Entwurf und dem Bau eines
Demonstrators einer spaltlosen, adaptiven
Hochauftriebskomponente fir die Vorderkante eines
Verkehrsflugzeugs. Mit Hilfe einer sog. ,,Smart Droop
Nose™ soll die Grundlage fir die Ermdglichung laminarer
Umstrdmung des Tragfligels geschaffen werden. Durch
den Einsatz von gezielt verformbaren Materialien und
intelligenten  Antriebssystemen sollen grundlegende
Technologien in der Faserverbundbauweise entwickelt und
umgesetzt werden. Durch eine Bauweise mit optimierten
Faserverbundmaterialien, leichtbaugerecht eingekoppelten
Aktuatoren und integralen Bauweisen lassen sich
erhebliche Vorteile hinsichtlich Masse, Komplexitat,
Energiebedarf und Preis nutzen. Das technische Ziel
besteht daher in der Entwicklung von hochgradig
anisotropen Materialsystemen zur Realisierung adaptiver
Hochauftriebskomponenten.

2. DERFNG REFERENZFLUGEL

Als Referenzfligel fiur die Untersuchungen dient ein
generisches Modell des FNG Tragfligels (Flugel der
nachsten Generation) (BILD 1). Die Daten fir das Modell
werden aus dem Projekt ProHMS (2.
Luftfahrtforschungsprogramm) von Airbus zur Verfiigung
gestellt. Beim FNG handelt es sich um einen
Tragfligelentwurf fir turbulente Strémung bei einer
Entwurfsmachzahl von Ma = 0.8 und einer Flugelflache
von A = 172 m?. Die Zielkonfiguration fiir diesen Flugel ist
in Anlehnung an den Airbus A320-200 ein Kurz- bis
Mittelstreckenflugzeug mit einem maximalen Startgewicht
von 95,6 to.

BILD 1. FE Strukturmodell des FNG Fligels

Mit einer Pfeilung der Vorderkante des AufRenfligels von
28°, der groRBen Flugelflaiche sowie der hohen
Entwurfsmachzahl entspricht der FNG nicht den o.g.
HARLS Tragfligelkonzepten fir das Anwendungsgebiet
laminarer Strdmung. Dennoch eignet sich das Modell als
Ausgangspunkt fir die Untersuchungen eines adaptiven
Hochauftriebssystems an der Vorderkante, da die
Durchbiegung des Tragfligels aufgrund der um etwa 10°
grofReren Pfeilung unter Luftlast groRer ist, als bei
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schwach gepfeilten Laminarfligeln. Gerade die
Fligeldurchbiegung gilt im Zusammenhang mit der
Absenkung der Vorderkante im Hochauftriebsfall als
einschrankende Randbedingung fiir den Entwurf eines
spaltlosen Hochauftriebssystems an der Vorderkante.

Um einen charakteristischen Abschnitt des Tragfligels fir
die Untersuchungen im Rahmen von SmarfLED zu
wahlen, wurde der in BILD 2 gezeigte innere Bereich des
AuBenfligels untersucht. Als wichtige geometrische
Randbedingung variiert die Lage des Vorderholms in
diesem Bereich von 20.4% bis 23.7% der lokalen
Profiltiefe (clean). Auch im Bezug auf die Verdnderung der
relativen Profildicke und der Verwindung in diesem
Bereich weist der Fligel typische Werte von 0.04 — 0.045
und 3.4°-3.6° auf.

Alsgewahlter

Abschnitt ¢s = comst chord

Slat chord cg
cs=208%

Flap chord ¢ = 28%

BILD 2.  Ausgewahlter Abschnitt fir den Entwurf und
Bau einer spaltlosen Hochauftriebs-
komponente

Im ersten Schritt wurde ein parametrisches FE-

Strukturmodell des Fligels (BILD 1) mit einer zun&chst
generischen Substruktur erstellt. Das so vorliegende FE-
Gesamtmodell dient als Referenz und liefert aus dem
Verformungsverhalten des Gesamtfligels unter Luftlast
die Randbedingungen fir weiterfiihrende Untersuchungen
der adaptiven Vorderkante wie z.B. dem
Verformungsverhalten unter Fligeldurchbiegung und —
Verdrehung zur Auslegung der Hochauftriebskomponente.
Die Modellierung erfolgt auf Grundlage eines strukturierten
CFD- Oberflaichennetzes des Fligels. Fir die
geometrische Modellierung wurde der aus MATLAB-
Skripten bestehende, DLR-interne Strukturgenerator
PARA_MAM verwendet [3]. PARA_MAM erlaubt die
schnelle und flexible Erstellung von beliebigen
parametrischen Flugelstrukturen ausgehend von CFD
Oberflachennetzen. Das so erstellte FE-Modell wurde
anschlieRend mit dem DLR Programm S_BOT [4] (Sizing
RoBOT) vordimensioniert.

3. ZIELSETZUNGEN UND ANFORDERUNGEN

Far die Realisierung eines spaltlosen
Hochauftriebssystems an der Vorderkante existiert eine
Vielzahl von Zielsetzungen und Anforderungen aus
aerodynamischer und strukturmechanischer Sicht. Die fir
den  Entwurf  wichtigsten und einflussreichsten
Einschrankungen werden in diesem Abschnitt fir beide
Gebiete zusammengefasst und diskutiert.
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Der Entwurf einer ,Smart Droop Nose“ ist hauptsachlich
durch das Thema der  Laminarhaltung der
Tragfligelumstrdomung getrieben. Es resultieren
insbesondere aus den aerodynamischen Anforderungen
Einschrankungen die den strukturellen Entwurf stark
dominieren. Dies ist hauptsachlich die Qualitdt der
Oberflachen, die im steifigkeitsgerechten Entwurf der
Struktur zu Problemen fihrt.

Aus Sichtweise der Aerodynamik sollte durch einen
kontrollierten, kontinuierlichen Krimmungsverlauf des
Profils auf der Oberseite die Effektivitdt im Vergleich zur
konventionellen Droop Nose wie z.B. beim A380 gesteigert
werden. Bisher resultiet aus der Gelenkachse der
konventionellen Droop Nose eine lokal héhere Krimmung
des Profils die zur Ausbildung einer zweiten Saugspitze
fuhrt. Die Ausbildung dieser zweiten Saugspitze fiihrt zur
Schwachung der ersten, an der Profilspitze befindlichen,
und begrenzt daher den erreichbaren Auftrieb. Zusatzlich
fuhrt die zweite Saugspitze bei gréRerer Absenkung der
Vorderkante zu einer héheren Belastung der Grenzschicht
und damit zu einem vorzeitigen Umschlagen der Schicht.
Bei der Realisierung einer ,Smart Droop Nose“ muss die
Wahrung der Konturtreue und Oberflachenqualitat
demnach in allen Flugzustdnden hd&chste Prioritat
besitzen. Weiterhin wirkt sich ein kleiner Nasenradius, der
im Reiseflug von Vorteil ist, negativ auf die Umstromung
bei langsamen Fluggeschwindigkeiten aus. Falls strukturell
umsetzbar, ist daher eine Vergréferung des Nasenradius
bei Absenkung der Vorderkante anzustreben.

Auf Basis der Erfahrungen mit der Droop Nose des Airbus
A380 wird als ZielgroRe fur die notwendige Absenkung
einer ,,Smart Droop Nose®, ein Wert von etwa 25°
vorgegeben. Dies entspricht im betrachteten Profilschnitt
einer Absenkung von etwa 6,5%. Je nach notwendiger
Laminatdicke der Haut zum Gewahrleisten einer
ausreichenden Konturtreue fuhrt eine solch starke
Absenkung der Vorderkante zu hohen Umformungen der
Nase und damit zu hohen Dehnungen in den auflen
liegenden Fasern der Haut. Es sind daher insbesondere
Materialsysteme mit gesteigerter Bruchdehnung durch z.B.
innovative Matrixsysteme auf Basis von Nanopartikeln [5]

fur die Realisierung von Verbundsystemen mit
ausgepragter Anisotropie fur elastische Haute von
Interesse.

Damit eine laminare Strémung ermdglicht werden kann,
dirfen keine Spalten oder Stufen die Kontur unterbrechen.
Auch wenn bisher nur unzureichende Kenntnisse Uber die
maximal zuldssige Hoéhe von Stufen in der Kontur
existieren, ist damit zu rechnen, das schon geringe Werte
von etwa 1/10 mm nicht Gberschritten werden durfen um
nicht einen vorzeitigen Umschlag der Grenzschicht hervor
zurufen. Diese Randbedingung schlielt geschlitzte
Konzepte einer Droop Nose, wie sie in Abschnitt 4
diskutiert werden, aus und wirft Fragestellungen in der
Anschlusstechnik der Vorderkante an den Fligelkasten
des Hauptfligels auf.

Aus aero-akustischer Sicht kénnte mit einem spaltlosen
Hochauftriebssystem an der Vorderkante die negative
Larmcharakteristik, wie sie bei konventionellen Slats durch
die Durchstrémung des Spalts entsteht, vermieden
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werden. Da die Charakteristik der Larmabstrahlung von
Anbaukomponenten wie z.B. Slats, aber z.B. auch des
Fahrwerks stark mit der Anfluggeschwindigkeit zunimmt,
ist dies nur dann der Fall, wenn eine mit Slats
vergleichbare Hochauftriebsleistung zu erzielen ist, so
dass die Anfluggeschwindigkeit nicht erhéht werden muss.
Aerodynamische Untersuchungen zeigen, dass dies
voraussichtlich nicht der Fall sein wird [8]. Deshalb kann
eine Bewertung der Leistungsféahigkeit einer ,Smart Droop
Nose“ nicht isoliert erfolgen, sondern muss auch die
Hochauftriebssysteme an der Hinterkante mit einbeziehen.

Letztendlich missen Anforderung berlicksichtigt werden,
die die Betriebssicherheit des  Gesamtsystems
garantieren. Dazu zahlen z.B. Sicherheitsbestimmungen
die den Vogelschlag und die Enteisung des Tragflligels
betreffen. Insbesondere durch den Wegfall des Slats als
starre Komponente an der Vorderkante des Tragfligels
die vor Vogelschlag schitzt, missen Konzepte entwickelt
werden, die ausreichenden Schutz auch bei Verwendung
einer elastischen Vorderkante wie bei der ,Smart Droop
Nose" bieten.

4. KONZEPTE & PATENTE

Da der Wunsch nach einer kontinuierlichen Anpassung
des Tragflugels an die sich andernden Flugbedingungen
seit Beginn der Luftfahrt existiert, findet man eine Vielzahl
von Patenten, die sich mit Konzepten zur Umsetzung von
formvariablen  Konturen  zur  Verbesserung  der
aerodynamischen Leistungsféhigkeit von Luftfahrzeugen
beschaftigen. In Patenten, die sich auf die Anpassung des
Profils durch Verformung der Vorder- und/oder Hinterkante
beschéaftigen, werden in der Regel Konzepte fur
zweidimensionale Kinematiken vorgestellt. Dabei werden
meist durch geeignete Hebelprinzipe, Streben und
Anlenkungen an der Haut, Systeme vorgestellt, die eine
nicht n&her beschriebene elastische Haut in eine
Zielkontur im verformten Zustand verformen. Eine genaue
Beschreibung des Hautmaterials fehlt in den meisten
Fallen. Diese auf Kinematiken fokussierte Vorgehensweise
fuhrt in der Regel zu komplexen Systemen mit hohem
Gewicht und hohem Wartungsaufwand die sich nur auf
den 2D-Problemfall beziehen.

BILD 3. Prinzipskizze mdglicher Konzepte und
kritischer Bereiche spaltloser
Hochauftriebskomponenten an der

Vorderkante.
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In BILD 3 sind Prinzipe méglicher Konzepte und kritische
Bereiche beim strukturellen Entwurf einer ,,Smart Droop
Nose* schematisch zusammengefasst. Dazu gehéren
unter anderem die, aufgrund der hohen Umformung der
Struktur, entstehenden Dehnungen in der Haut z.B. auf
der Oberseite beim Ubergang zum Fligelkasten. Ein
weiteres Kernproblem in der Entwicklung eines spaltlosen
Hochauftriebssystems fir die Vorderkante stellt die
Stauchung der Haut auf der Unterseite des Profils in
abgesenktem Zustand der Vorderkante dar. Geht man
davon aus, dass die Lange der neutralen Faser in der
Haut konstant bleibt und keine in-plane Streckung der
Haut erfolgt, so ergibt sich bei einer Verformung der
Kontur eine Stauchung der Haut auf der Profilunterseite.
Dies macht einen Langenausgleich bei Absenkung bzw.
Wélbungsanderung erforderlich. Viele Patente und
Konzepte sehen daher ein geschlitztes Profil vor, bei dem
die ,Uberschissige” Haut in abgesenktem Zustand der
Nase, auf der Unterseite des Profils eingeschoben werden
kann. Ein Beispiel daftr ist das in BILD 4 gezeigte Patent
der Firma Boeing, 1985, [6] . Bei entsprechenden
Konzepten ist zu beachten, dass als Bauraum fiir einen
Einschubmechanismus im Allgemeinen nur der Bauraum
vor dem Vorderholm zur Verfiigung steht.

§861°61 ON  JUR)Eg
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BILD 4. Patent US 4553722 der Firma Boeing,
geschlitztes Konzept einer ,Droop Nose*,

1985.

Mit dem Einschub der Haut auf der Unterseite des Profils
l&sst sich das Problem der Stauchung zwar umgehen,
eine laminare Strémung auf der Unterseite kann wegen
des dadurch entstehenden Spalts allerdings nicht mehr
realisiert werden. Zusétzlich erhdlt man ein System,
welches durch die hohe Anzahl gegeneinander
beweglicher Teile anfélliger fir Funktionsstérungen ist.
Durch die Gleitpaarung des Einschubmechanismus
entsteht dabei ein hoher Wartungsaufwand. Aus Sicht der
Gesamtsteifigkeit des Systems ergeben sich ebenfalls
Nachteile: Da die Steifigkeit des Profils durch die
Schlitzung stark abnimmt, kann die Vorderkante nicht zur
Steifigkeit des Gesamtfligels beitragen, was im Vergleich
zu geschlossenen Konzepten 2zu einem hdéheren
Gesamtgewicht des Systems fuihrt. Die Umsetzung eines
Einschubmechanismus (ber die gesamte Spannweite
eines realistischen (3D) Tragfliigels vor dem Vorderholm
sowie auch die Abdichtung des Systems stellen weitere
Probleme dar. Aufgrund der, aus der Schlitzung des Profil
hervorgehenden Nachteile, konzentriert sich der Entwurf
einer ,,Smart Droop Nose“ im Rahmen des Teilvorhabens
SmartLED auf geschlossene Profile.
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Ein Patent, welches einen GroRteil der Zielsetzungen und
Anforderungen aus Kapitel 3 erfillt, ist das in BILD 5
dargestellte Patent der Firma Dornier aus dem Jahr 1979,

[71.

BILD 5. Patent DE 2907912 A1 der Firma Dornier,
spaltloses Konzept einer ,Smart Droop Nose*,

1979.

Ausgehend von einem vollkommen geschlossenen Profil
mit diinnen, flexiblen Hautfeldern, erfolgt die Abstiitzung
der Haut gegen die duReren Luftlasten iber Streben und
Anschlage, die die Haut der Unterseite mit der Haut der
Oberseite verbinden bzw. an die sich die Haut anlegen
kann. Die Verformung bzw. Wélbungsénderung erfolgt
durch eine geringe Anzahl aktiv angesteuerter
Krafteinleitungsstellen auf der Unterseite des Profils. Die
Krafteinleitung der Luftkréfte in den Vorderholm erfolgt
ausschlieRlich durch die Kinematik und den Aktuator, die
die stitzende Wirkung der konventionellen, kontur-
gebenden Rippe Ubernehmen. Zum Langenausgleich bei
Wélbungsanderung wird die ,Uberschissige” Haut auf der
Unterseite bei der Absenkung der Nase in eine
VergréRerung des Nasenradius umgesetzt und so die
Leistung bei geringen Fluggeschwindigkeiten wie bei Start
und Landung verbessert. Auch bei diesem Konzept sind
aufgrund der Flexibilitdt der dinnen, elastischen
Hautfelder relativ viele Streben und Abstutzungen zur
Sicherstellung der Profilkontur unter Luftlast erforderlich.
Dies fuhrt zu einem schweren, komplexen System mit
vielen beweglichen Teilen, so dass auch hier durch die
Komplexitat hohe Wartungskosten entstehen.

Moéchte man im Bezug auf Gewicht und Komplexitdt ein
zum konventionellen Slat konkurrenzfahiges System
entwerfen, muss die Aufgabe der Wahrung der
Konturtreue teilweise von der Hautstruktur selbst
Ubernommen werden. Im Rahmen des Teilvorhabens
SmartLED wird daher versucht, den Lastpfad zu einem
relevanten Teil zuriick in die Haut zu verlegen und so die
Anzahl bendtigter Stutzstellen zur Sicherung der
Konturtreue unter Luftlast durch die Kinematik bzw.
Stltzstreben zu verringern. Es kann dadurch eine
signifikante Reduktion der Komplexitat und der Masse bei
verbesserter Konturqualitdt und flexiblerer Nutzbarkeit der
aktiven Formanpassung erzielt werden. Der verfolgte
Ansatz fihrt zu einem optimierten Materialsystem
bestehend aus einer lasttragenden Haut und
unterstitzender Substruktur mit mafigeschneiderter
Steifigkeit. Der lasttragende Charakter der Haut bedingt
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dabei allerdings eine hohe Steifigkeit der Hautstruktur zum
Aufnehmen der Luftlasten.

5. STEIFIGKEITSENTWURF DER HAUT

Im Gegensatz zu gegenwartigen Luftfahrtstrukturen, die
starr, d.h. ohne jegliche Ausnutzung struktureller
Elastizitdten ausgelegt werden, muss zur Auslegung einer
formvariablen aber gleichzeitig lasttragenden Haut eine
Auslegung im Sinne der ,compliant mechanisms*
stattfinden. Durch angepassten Steifigkeitsentwurf der
Struktur muss eine, auf die &uReren Lasten und
gleichzeitig auf die zu erreichende Zielverformung der
Nase angepasste Steifigkeitsverteilung der Haut gefunden

werden. Das Entwurfsziel ist eine Struktur, die mit
minimaler Energie bei moglichst wenigen
Krafteinleitungspunkten quasi ,von sich aus“ die

aerodynamische Zielform bei Aktuierung einnimmt und
den &uReren Lasten standhdlt. Zu Methoden und
Vorgehensweisen fiir die Auslegung solcher Strukturen
existieren bereits zahlreiche Arbeiten wie z.B. von Frecker,
(1997), [8], Kerr-dia, (2002), [9] oder Saggere, L, (1999),
[10]. Die hier verfolgten Ansadtze und Methoden zur
Auslegung solcher Systeme orientieren sich an den
Arbeiten von Saggere und Kota, 1999, [11].

Die strukturelle Herausforderung einer solchen Auslegung
besteht im Wesentlichen aus der Vereinbarung von zwei
Zielen im Entwurf des Systems: Gesucht wird eine
Steifigkeitsverteilung der Haut, die

1. fur eine mdglichst geringe Anzahl von
Krafteinleitungspunkten, bei Aktuierung quasi
,von selbst” in eine Zielform findet.

2. fur Konturtreue unter Luftlast, die Einhaltung der
Steifigkeits- und Festigkeitsanforde-rungen
garantiert, und dennoch effizient aktivierbar ist.

In den folgenden Abschnitten werden die Vorgehensweise
sowie das verwendete Modell fir einen angepassten
Steifigkeitsentwurf beschrieben. Anhand von einfachen
Ansétzen zur Einschrédnkung des Parameterraums und zur
Reduzierung der Menge der Entwurfsvariablen wird ein
60cm Segment des in Abschnitt 2 vorgestellten
Referenzfligels betrachtet. Durch eine gradienten
basierte, nicht-lineare Optimierung ohne
Nebenbedingungen werden kritische Aspekte des
Konzepts im Entwurf identifiziert und eine erste
Abschétzung der Umsetzbarkeit des ausgewahliten
Konzepts getroffen.

6. MODELLBILDUNG UND OPTIMIERUNG

Wie in BILD 6 dargestellt, wurde ausgehend vom Aufbau
des Dornier-Patents ein Konzept abgeleitet, welches mit
mdglichst wenigen Krafteinleitungspunkten bei
vorgegebener  Wolbungsanderung  die  geforderte
Zielkontur im Sinne der ,Compliant Mechanisms® von
selbst finden soll.
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Es wurde dazu der Angriffspunkt des Aktuators auf der
Unterseite in Richtung des Vorderholms verschoben um
an der Nasenspitze einen gréf3eren Bereich fur eine freie
Verformung und Waélbungsanderung der Struktur zu
erhalten. Die Streben 18 und 38 sowie auch die
Profilformstiicke 25 und 26 in BILD 5 sollen durch die
,Smarte* Struktur ersetzt werden und wurden daher
entfernt. Das entstehende Modell lasst sich dann in drei
Bereiche einteilen, die sich  durch teilweise
unterschiedliche Auslegungsziele unterscheiden: Auf der
Profilober- und Unterseite liegen die Bereiche (1) und (3)
zwischen den Angriffspunkten der Kinematik und dem
Anschluss an den Vorderholm. Diese Bereiche sind fir
ausreichende Steifigkeit in Spannweitenrichtung durch
Stringer gegen Beulen bei Fligeldurchbiegung versteift
und bestimmen bei Aktivierung bzw. Absenkung der
Vorderkante die Kontur des Ubergangs zum Fligelkasten
auf der Ober- und Unterseite.

BILD 6. SmartLED Konzept fur eine spaltlose
Hochauftriebskomponente im Sinne der

»,Compliant Mechanisms".

In Bereich (1) muss daher die Auslegung so erfolgen, dass
die Anforderung aus Abschnitt 3 nach einer glatten Kontur
unter Luftlast erfullt wird, d.h. eine lokale Erhéhung der
Krimmung muss vermieden werden. In diesem Bereich
werden bei Absenkung der Vorderkante nur relativ geringe
Dehnungen induziert, so dass der Schwerpunkt der
Auslegung dieses Bereichs auf der Konturtreue liegt.
Bereich (2) bildet zunachst den Zielbereich fiur die
Optimierung der Steifigkeitsverteilung. Je nach Relativ-
Verschiebung der beiden Kraftangriffspunkte (A) und (B)
auf Profilober- und —Unterseite kann nun abhangig von der
Steifigkeitsverteilung des dazwischen liegenden Hautfelds
der Nase, die gewilnschte Woélbung eingestellt werden.
Gleichzeitig treten aber auch groBe Umformungen der
Struktur auf, so dass die Auslegung dieses Bereichs durch
Zielkontur und Materialfestigkeit in gleichem Male
bestimmt wird. Der Punkt (C) wird bei Wélbungsénderung
frei mitgefihrt und dient nur in Reiseflugstellung zur
Stutzung der Profiloberseite. Der Bereich (3) ist durch den
S-formigen Verformungszustand bei Absenkung der Nase
durch hohe Dehnungen in den Ubergangsbereichen zu
steiferen Komponenten wie z.B. der Krafteinleitung durch
die A-Stringer gekennzeichnet und ist daher von einer
festigkeitsgerechten Auslegung dominiert.
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Fur den Entwurf und die Auslegung des Konzepts wurde
ein  detailliertes  parametrisches  FE-Modell  des
Vorderkantenabschnitts erstellt. Far die
strukturmechanischen Berechnungen kommt  die
kommerzielle FE Software ANSYS zum Einsatz, da sich
diese aufgrund der integrierten Programmiersprache
APDL besonders gut fur Optimierungsrechnungen eignet.
Bestehend aus Schalenelementen (SHELL99) der ANSYS
Elementbibliothek kdénnen im vorliegenden Modell
Geometrie, Position, Anzahl und Aufbau sowie auch die
Art (L-Stringer, A-Stringer) der Versteifungen verandert
werden. Fur die Fillung der A-Stringer stehen
verschiedene Schaumkernmaterialien zur Verfigung. Der
Aufbau der Haut wird zunéchst aus einem quasi-isotropen
GFK-Laminat bestehend angenommen.

6.1. Steifigkeitsverteilung ohne Luftlasten

Da das Verformungsverhalten der Struktur in den
Bereichen 1 und 3 durch die Einspannung und die
Vorgabe der Verschiebungen an den Punkten A und B in
ausreichendem Male vorgegeben ist, bezieht sich die
Optimierung nur auf den Bereich 2. Fiur diesen Bereich soll
mit Hilfe einer Optimierung der Laminatdicke eine
Steifigkeitsverteilung der Haut gefunden werden, die fur
die gegebenen Krafteinleitungsstellen und
Verschiebungen die beste N&herung an eine vorgegebene
Zielkontur des Profilschnitts erreicht. Da keinerlei
aerodynamische Zielkonturen fiir eine Optimierung der
Struktur vorliegen, wird die Zielkurve fir das weitere
Vorgehen unter Berlcksichtigung der grundsatzlichen
aerodynamischen Anforderungen aus Abschnitt 3 frei
gewahlt. Die Lange der neutralen Faser wird dabei als
konstant angenommen.

Fir eine einfache Bewertung der Gute der errechneten
Deformationskurven werden die Aufpunkte der Zielkurve
direkt aus den Knoten des parametrischen FE Modells
bestimmt. Als Kostenfunktion dient die Summe der
euklidischen  Entfernungen  der  Aufpunkte  von
Deformations- und Zielkurve nach Gleichung (1). Das
Vorgehen entspricht der Methode der kleinsten Quadrate.

1
(1) dyg = ;Z\/(ydqf,i _ytar,i)2 + (Zdef,i _Ztar,i)z

In diesem ersten Schritt wurde die Position, die Art und
der Aufbau der Stringer ebenso wie die Anordnung der
Kraftangriffspunkte (A) und (B) auf Ober- und Unterseite
konstant gehalten. Far die Anderung der
Materialverteilung im Bereich (2) wurden je 3 Stiitzpunkte
(i), () und (k) in Pofilumfangsrichtung gewahit (BILD 6),
zwischen denen die Hautdicke linear interpoliert wird. Da
es sich beim betrachteten Abschnitt um einen realistischen
Abschnitt einer Vorderkante handelt, der sich zum
AuBenfligel hin konisch verjingt, muss die Kostenfunktion
prinzipiell in mehreren Schnitten des Modells ausgewertet
werden um die Konturtreue Uber den gesamten Abschnitt
garantieren zu kdnnen. Da hier nur ein 60cm
Spannweitenabschnitt des Profils betrachtet wird, erfolgt
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die Auswertung zunachst nur in einem Schnitt. Zur
Uberpriifung auf eine geeignete Materialverteilung wird die
Optimierung im ersten Schritt unter Vorgabe der
Verschiebung in z-Richtung am Punkt (A) der
Krafteinleitung und zun&chst ohne Luftlasten durchgefihrt.
Die Verteilung der Hautstarken in den Bereichen 1 und 3
ergibt sich aus einer linearen Interpolation zwischen den
Einspannpunkten (5mm) und den Stitzstellen (i) und (k).

Fir den Fall ohne Luftlasten und mit der Beschrankung
auf zwei Parameter (Laminatdicke an der Stelle (i) = (k)),
konvergiert die Lésung nach etwa 45 Funktionsaufrufen.

1200
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200
0
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BILD 7. Laminatdicken aus der Optimierung ohne

Luftlasten (Referenzschnitt).

Die resultierende Verteilung der Laminatdicke ist dadurch
gekennzeichnet, dass an der Nasenspitze, im Bereich der
groflten auftretenden  Wélbungsénderung, minimale
Hautstarken vergeben werden. Durch die optimierte
Steifigkeitsverteilung erfolgt bei einer Verschiebung des
Punktes (A) in negative z-Richtung eine Abroll-Bewegung
des vorderen Nasenbereichs (2), so dass die Konturkurve
der verformten Struktur am Ende der Bewegung auf der
Zielkontur zum liegen kommt. Dabei wird die Bewegung
durch die angepasste Steifigkeit so ausgefiihrt, dass am
Ende dieser Bewegung der Punkt (j) nicht mehr an der
Spitze des Profils liegt, sondern auf der Oberseite der
verformten Struktur (j’) wandert.

BILD 8. Zielkontur und Kontur der verformten Struktur

ohne Luftlast in Schnitt 1 des Profils.
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Die summierte Abweichung d,e der so erzielten Kontur

der verformten Struktur von der Zielkontur betragt 0.235m.
Dies entspricht bei der Anzahl von 100 gewahlten
Aufpunkten einer mittleren Abweichung von 2,3mm pro
Punkt. Mit Hilfe der Optimierung unter Verwendung von
einfachen Verteilungsansétzen fiir die Laminatdicke Iasst
sich unter Vernachldssigung der Luftlasten eine
Steifigkeitsverteilung  finden, die bei  gegebener
Verschiebung die gewlnschte Kontur im verformten
Zustand einnimmt. Es kann daraus das grundsatzliche
strukturelle Design fiur weitere Untersuchungen und den
Entwurf mit Berlcksichtigung der Luftlasten abgeleitet
werden.

6.2. Steifigkeitsverteilung mit Luftlasten

Im zweiten Schritt folgt die Suche einer Verteilung der
Laminatdicke unter Bericksichtigung der wirkenden
Luftlasten. Aufgrund der Saugspitze muss die
Verschiebung in z-Richtung zusatzlich zu Punkt (A) auch
in Punkt (B) vorgegeben werden. Als Entwurfsvariablen
wird die Laminatdicke an den Stellen (i), (j) und (k) gewahlt

(BILD 6). Die Steifigkeitsverteilung zu Beginn der
Optimierung entspricht dabei der in Abschnitt 6.1
errechneten. Die Luftlasten wurden aus 2D CFD

Rechnungen mit der, aus dem ersten Schritt erhaltenen
Kontur bestimmt. Das Profil im Referenzschnitt wurde
daftr mit einer Einfachspaltklappe in Landekonfiguration
(konstanter  Klappenwinkel 32°) ausgestattet. Die
Umrechnung und Transformation der 2D Druckbeiwerte
erfolgt unter Beriicksichtigung des Einflusses der Pfeilung
und mit der Einfihrung eines Skalierungsfaktors anhand
der Gleichungen (2)-(3) aus [12] :

(2) ¢,35p =CLop -co8(@yx )
3) P3p = Pionsp ~ P
4) p3D:%'7'Cp3D'p'Ma2'az

BILD 9.

Kontur sowie cp-Verteilung bei alpha = 7.8°,
Ma=0.42, H=6000m.

Wahrend der Optimierungsrechnungen werden die
I:uftlasten als konstant angenommen, so dass eine
Anderung der Luftlasten wahrend der Wélbungsénderung
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bzw. des Absenkens der Nase nicht berlcksichtigt wird. In
BILD 9 ist die Verteilung des Druckbeiwerts sowie der in
Abschnitt 3 beschriebene Effekt lokal erhéhter
Krimmungen im Ubergangsbereich zum Vorderholm zu
erkennen: Dadurch, dass die vorgegebene Zielkontur in
BILD 8 nicht exakt angenahrt werden kann, entsteht
zwischen x = 0,04m und 0,18m auf der Oberseite ein
Bereich in dem die Krimmung der Oberseite lokal
abnimmt. AnschlieBend steigt sie bis zum Vorderholm
wieder an und sorgt damit fir eine zweite Saugspitze bei
x=0,18m.

Um Konvergenzprobleme bei der nicht-linearen L&sung
des (FE) Gleichungssystems zu vermeiden und um die
Wahl der Stitzstellen (i), (j) und (k) fur die Optimierung zu
Uberprufen, wurde der Skalierungsfaktor in Gleichung (4)
zunachst zu ¥ = % gewahlt und so zunachst die Luftlast

halbiert.

T
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BILD 10. Unverformte Kontur, verformte Kontur und

Zielkontur mit optimierter Steifigkeits-verteilung
bei y =%

Es zeigt sich, dass auch bei Bericksichtigung der
Luftlasten ein stickweise linearer Ansatz fur die Verteilung
der Hautstarke ausreicht und die Steifigkeitsverteilung so
angepasst werden kann, dass die Zielkontur mit einer
Fehlersumme von 0,304m relativ gut angendhert werden
kann (BILD 10). Aufgrund der Saugspitze auf der
Oberseite des Profils, wirken nun allerdings hohe Kréfte
auf den flexiblen Abrollbereich (2) die eine unzuléssige
Verformung nach oben bewirken. Dieser Kraftwirkung
kann nur durch eine héhere Steifigkeit des Profils auf der
Profilunterseite entgegen gewirkt werden. Fir das
Erreichen der Zielkontur in diesem Bereich resultieren

daher schon bei halber Luftlast ( = !4 ) relativ groRe

Hautstarken von bis zu 5mm. Dies fiihrt insbesondere im
Ubergangsbereich vom Stringerfuld der Krafteinleitung (A)
zur Haut des Bereichs (2) (s. BILD 6) zu hohen
Dehnungen. Die Festigkeit des Materials wird in diesem
Bereich klar Uberschritten, so dass es zum Versagen der
Struktur kommen wirde. Im Folgenden werden daher
Konzepte und Mdglichkeiten diskutiert, die sich mit Arten
der Versteifung des Profils gegen Luftlasten beschéaftigen,
so dass die Hautstdrken und damit die auftretenden
Dehnungen aufgrund der Biegung reduziert werden
kénnen.
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7. VERSTEIFUNGSMOGLICHKEITEN

Aufbauend auf der Optimierung der Steifigkeitsverteilung
der monolithischen Haut wurden mehrere Konzepte zur
Stitzung der Haut gegen die &uBeren Luftlasten
untersucht. Das Ziel ist eine Erhéhung der out-of-plane
Biegesteifigkeit der Haut, ohne die zulassige
Bruchdehnung des Laminats durch zu grofe Hautdicken
bei gegebener Krimmung zu Uberschreiten. Das
bestehende FE-Modell wurde dazu um eine generische,
stitzende Substruktur wie z.B. einem Sandwichkern
erweitert und anschlieBend auf die Einhaltung der
Steifigkeits- und Festigkeitsanforderungen tberprift. Um
den Rechenaufwand zu begrenzen und die Verformung
unter voller Luftlast abschatzen zu kénnen wurden lineare
Rechnungen durchgefihrt.

7.1. Stiitzende Substrukturen

Da das Ziel eine Erhéhung der out-of-plane
Biegesteifigkeit der Haut ist, kdnnte die Stitzung der Haut
durch einen Sandwichkern erfolgen. Dies kdnnte durch
einen Aufbau als Halbsandwich umgesetzt werden.
Selektiv deformierbare Waben wie z.B. Faltwaben sind
kommerziell verfigbar und bieten die Mdglichkeit die
benétigten Materialkennwerte Uber eine geeignete
Falttechnik  gezielt herzustellen [13]. Aber auch
schadenstolerante, zah-elastische Hartschaumstoffe wie
z.B. Airex R63 ohne sproédes Bruchverhalten koénnten
durch hohe Bruchdehnungswerte von bis zu 80% [14]
Anwendung finden.

Durch die Modellierung und Optimierung des Bereichs (2)
in Bauweise eines Halbsandwich soll Uberprift werden,
welche Hautstérken notwendig sind um die vorgegebene
Zielkurve zu erreichen, wenn eine zusatzliche Stitzung
durch eine generische Substruktur erfolgt. Das Ziel sind
verringerte Hautstérken bei  gleich bleibender
Biegesteifigkeit der Struktur. Das Modell wird lediglich im
flexiblen Abrollbereich (2) der Nase um einen generischen
Sandwichkern erweitert. Damit weiterhin  mit drei
Entwurfsvariablen gearbeitet werden kann, wird fir die
Optimierung der Steifigkeitsverteilung die Sandwichschicht
an den Punkten (i), (j) und (k) des Bereichs als ein
Vielfaches der Laminatdicke angenommen. Die
Optimierung findet unter Berlicksichtigung voller Luftlasten

(7 =1) statt. Da hohe Dehnungen des Sandwichkerns zu

erwarten sind, beschréanken sich die folgenden
Untersuchungen auf eine generische Substruktur deren
Materialeigenschaften ahnlich denen des
schadenstoleranten Kernwerkstoffs AIREX R63 ohne
sprédes Bruchverhalten sind.

In BILD 11 ist beispielhaft die Kontur der verformten
Struktur fir ein Sandwichmaterial dhnlich dem AIREX
R63.80 Sandwich gezeigt. Mit einer Drucksteifigkeit von
56 N/mm? und einem Schubmodul von 21 N/mm? liegt
dieser zwischen einer weicheren und einer steiferen
Ausfihrung dieses Kernwerkstoffs. Auch bei einem
Aufbau als Halbsandwich eignet sich der stiickweise
lineare Ansatz fur die Steifigkeitsverteilung noch relativ
gut. Durch die Verwendung des Sandwichkerns zur
Versteifung kann die Hautstarke (und damit auch die
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maximal auftretende Dehnung aus Biegung) im Vergleich
zur monolithischen Haut auf der Unterseite um 5,5% und
auf der Oberseite um 48% reduziert werden. Da die
Rechnungen allerdings unter Berlcksichtigung der vollen
Luftlast ausgefihrt werden, betrdagt die maximale
Hautstarke im Bereich (2) auf der Profilunterseite 5,3mm.
Dabei wird lediglich eine minimale Fehlersumme von

d,g-= 0.630m erreicht und das Profil nur maRig

angendhert. Aufgrund der resultierenden groRen
Hautstarken  (trotz der Versteifung durch den
Sandwichkern) in Bereichen groRer Wdélbungsénderung
werden die zuldssigen Dehnungen weit Uberschritten.
Bessere Ergebnisse sind evil. mit aufwandigeren
Anséatzen zur Beschreibung der Steifigkeitsverteilung,
dadurch mehr Entwurfsvariablen sowie der Untersuchung
von verschiedenen Sandwichmaterialen zu erhalten.

Dennoch zeichnet sich ab, dass der Ansatz einer
lasttragenden Haut auch mit Substruktur und angepasster
Steifigkeit aufgrund der hohen Luftlasten und auftretenden
Dehnungen bei einer vorgesehenen Absenkung von etwa
25° nicht realisierbar ist.
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BILD 11.  Unverformte Kontur, verformte Kontur und
Zielkontur mit Halbsandwich zur Abstiitzung
bei y =1.
8. FAZIT

Aus den dargestellten Untersuchungen geht hervor, dass
eine lasttragende monolithische Hautstruktur auch mit
unterstiitzender Substruktur voraussichtlich fir eine
formvariable Vorderkante nicht realisierbar ist. Es hat sich
gezeigt, dass die widerspriichlichen Anforderungen nach
einer lasttragenden - also steifen Haut und gleichzeitig
effektiv aktivierbaren Haut nicht vereinbar sind. Mdchte
man den Bereich (2) als Bereich mit einer lasttragenden
Haut ausfihren um aufwéndige Hebel-Konzepte =zu
vermeiden, muss die Hautstruktur in diesem Bereich eine
minimale Biegesteifigkeit B, besitzen, damit auch unter
Luftlast die Konturtreue und Qualitét der Oberfldche des
Profils gewahrleistet werden kann. Einflussparameter
dafir sind die Materialsteifigkeit sowie die Laminatdicke.
Bei begrenzter Materialsteifigkeit des Laminats stellt sich
die Bruchdehnung des Materials als einschrdnkende
GroéRe dar. Auch bei zusétzlicher Versteifung durch eine
Bauweise als Halbsandwich resultieren zu grofle
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Laminatdicken und damit Dehnungen bei einer gegebenen
Kriimmung der Profilkontur. Es lasst sich daher festhalten,
dass sich mit einer monolithischen Bauweise nur eine
geringe Absenkung der Vorderkante realisieren lasst, will
man nicht die Materialfestigkeit Uberschreiten. Mé&chte
man gréflere Absenkungen realisieren ist eine Bauweise
mit einer dinnen Haut und der Stitzung durch eine
geeignete Kinematik, bestehend aus Anschlagprofilen und
Streben, unumganglich. Bei der Verwendung von festen
Stitzelementen ahnlich wie im Patent der Firma Dornier
(BILD 5) zu erkennen, kdnnte das prinzipielle Konzept des
Abrollens zur Wélbungsénderung beibehalten werden und
die Stitzung der Haut Uber feste Anschldge o.8. erfolgen.
Der Vorteil ist eine klare Definition der Kontur der
verformten Struktur unter Luftlast durch die Formgebung
der Stltzelemente in jedem Verformungszustand und eine
leichtbaugerechte  Ausnutzung des Materials mit
Anstrebung eines reinen Membranspannungszustandes in
der Haut.

9. ZUSAMMENFASSUNG

Auf Grundlage der Anforderungen und Ziele eines
spaltlosen Hochauftriebssystems fur die Vorderkante
eines Verkehrsflugzeugs werden beispielhaft zwei
Konzepte fur eine adaptive Vorderkante zur Realisierung
einer laminaren Tragfligelumstromung diskutiert. Ein als
Patent bestehendes spaltloses Konzept wird ausgewahlt
und in Hinsicht auf Kinematik und Aktuatorik vereinfacht.
Es soll dazu der Lastpfad zu einem relevanten Teil zuriick
in die Haut verlegt werden. Dies fuhrt auf das Konzept
einer lasttragenden Haut, die die Aufgabe der
Formstabilitdt und der Einhaltung der Konturtreue
Ubernimmt. Das aus Streben und komplexen
Hebelprinzipen bestehende Konzept kann dadurch
vereinfacht werden und ist damit kostengiinstiger in der
Wartung. Zur Auslegung eines solchen Konzepts wird die
Vorgehensweise bei der Auslegung einer lasttragenden
und dennoch flexiblen Hautstruktur mit Hilfe einer
gradienten- basierten Optimierung beschrieben. Aus der
Optimierung  kann eine  Steifigkeitsverteilung  der
Vorderkante abgeleitet werden, welche vorteilhaft zu einer
LAbroll-Kinematik® der Hautstruktur fihrt und zu einer
VergréfRerung des Nasenradius bei Absenkung der
Vorderkante fuhrt. Aufgrund der hohen Luftlasten und der
daraus fur die Formstabilitdt erforderlichen, grof3en
Laminatdicken, resultieren jedoch hohe Dehnungen in den
aullen liegenden Fasern des Laminats die die
Bruchdehnung des Materials Uberschreiten. Mit Hilfe einer
Bauweise als Halbsandwich wird versucht die benétigte
Laminatdicke  bei  gleichbleibender  Steifigkeit zu
reduzieren. Auch wenn die Laminatdicke dadurch reduziert
werden kann, treten bei der geforderten
Mindestabsenkung weiterhin zu hohe Dehnungen auf. Fir
die Realisierung eines adaptiven Hochauftriebssystems fiir
die Vorderkante wird daher eine Kombination aus der
gefundenen Kinematik des Abrollens der Haut und einer
diinnen Hautstruktur, die durch Profilstiicke abgestutzt
wird, vorgeschlagen.

10. AUSBLICK

Da der Nachweis einer lasttragenden Hautstruktur zur
Realisierung einer adaptiven Vorderkante nicht erfolgen
konnte, werden sich die weiteren Untersuchungen auf
vereinfachte Kinematikkonzepte =zur Stitzung einer
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dinnen Hautstruktur konzentrieren. Dabei liegt der Fokus
zundchst auf der Auslegung einer Haut fir die
vorgesehene Absenkung von 25 ° und der Synthese eines
Konzepts zur Abstitzung der dinnen Haut gegen die
Luftlasten in Anlehnung an das in BILD 5 dargestellt
Patent der Firma Dornier.
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