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Ubersicht

Ein Modell fur die Simulation eines elastischen Flugzeugs unter Wirkung einer beliebigen B6 wird im Zeitbereich entwi-
ckelt. Es basiert auf der Annahme, dass die elastischen Verformungen klein sind, und verwendet Streifenmethode zum
Berechnen der inkrementellen aerodynamischen Krafte und Momente. Die zeitliche Verzégerung der durch die B6 indu-
zierten aerodynamischen Krafte und Momente wird mit der Kiissner-Funktion fiir jeden Streifen modelliert. Am Beispiel
des Motorseglers Stemme S6 wird das Verfahren fir die Simulation einer 7—cos B6 demonstriert. Aulerdem werden
Analysen uber den Einfluss der Elastizitat auf die Strukturbelastung, die erzeugten Beschleunigungen, die Verformung
des Flugzeuges, und die im Flug zu messenden Daten durchgefiihrt und diskutiert.

NOMENKLATUR

Symbole
Kg>B’ Mg,B

Wg, Wgmazx,

X0, Tmax

DY
A,
i, &, wn

PEA

1,7, k, 1

inertial
NP

S

SP

inkrementelle, durch die BoO indu-
zierte Kraft und Moment
Steifigkeitsmatrix

Anzahl der ausgewahlten elasti-
schen Eigenformen

generalisierte Kraft an einem elas-
tischen Freiheitsgrad

Parameter der 7-cos BO (s. BILD 1)

ZeitverzogerungsgroRen bzgl. der
Elastizitat
ZeitverzogerungsgroRen bzgl. der
Bo

modale Mass, Dampfung und Fre-
quenz

um die Elastische Achse lineari-
sierte elastische Auslenkung

um die Elastische Achse lineari-
sierte elastische Torsion

korperfestes Koordinatensystem
Elastische Achse

Fltgel

Bo

Hohenleitwerk

eine(r,s) der elastischen Eigenfor-
men, Streifen des Flugels, Strei-
fen des Hohenleitwerks, Freiheits-
graden

inertiales Koordinatensystem
Neutralpunkt

Sensor

Schwerpunkt

1 EINLEITUNG

Die Ublichen Methoden zur Untersuchung aeroelastischer
Phanomene sind Frequenzbereichmethoden. Allerdings
gibt es Anwendungen, bei denen die Simulation elastischer
Flugzeuge im Zeitbereich notwendig oder zumindest vor-
teilhaft ist. Mit dem Begriff “Simulation elastischer Flug-
zeuge” ist eine Simulation gemeint, bei der Flugmechanik
und Aeroelastik gekoppelt sind. Beispiele solcher Verwen-
dungszwecke sind:

e Nichtlineare Analyse von Kopplungen zwischen den
elastischen und den flugmechanischen Eigenbewe-
gungen;

e Nichtlineare Analyse von Kopplungen zwischen dem
elastischen Flugzeug und dem Flugregler (Aeroservo-
elastizitat);

e Nichtlineare Berechnung von Strukturbelastungen,
die aus atmospharischen Stérungen (diskreten Boen)
entstehen;

e Untersuchung des elastischen Flugzeugs in Echtzeit
(Pilot-in-the-loop, Hardware-in-the-loop).

Das zunehmende Interesse an aeroservoelastischen
Simulationen resultiert aus dem Ziel, Flugzeugentwurfe zu
optimieren und dementsprechend das Strukturleergewicht
kontinuierlich zu reduzieren. Dadurch erhoht sich die Fle-
xibilitat der Struktur, und der Frequenzabstand zwischen
flugmechanischen und aeroelastischen Eigenbewegungs-
formen wird geringer, d.h. beim Flugzeugentwurf muss
die Aeroelastizitat frihzeitig in der flugmechanischen
Modellierung berlcksichtigt und bei der Auslegung von
Flugreglern betrachtet werden.

Dieser Artikel basiert auf (und ist eine Erweiterung von)
dem beim International Forum on Aeroelastic and Struc-
tural Dynamics, IFASD 2009, vorgestellten Ansatz [1], in
dem ein nichtlineares flugmechanisches Modell [2] und die
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durch die Struktureigenformen dargestellte Strukturdyna-
mik [3] gekoppelt sind. Ahnlich wie die Formulierung der
inkrementellen, durch die Elastizitat verursachten aerody-
namischen Krafte mithilfe der Wagner-Funktion, wird hier
eine instationare Streifenmethode dargestellt. Dabei wird
die inkrementelle, aus Windstorungen (diskreten Boen)
resultierende Aerodynamik durch die Kissner-Fuktion im
Zeitbereich modelliert.

Diese Arbeit wird in Verbindung mit dem Projekt LAPAZ
durchgeflihrt, einer Kooperation zwischen dem Fachgebiet
Flugmechanik, Flugregelung und Aeroelastizitat des
Institutes fur Luft- und Raumfahrt der TU-Berlin, der Firma
STEMME und des Institutes fur Luftfahrtsysteme der
Universitat Stuttgart fir die Entwicklung des Steuerungs-
systems flr den Motorsegler Stemme S6. Von groRem
Belang sind die induzierten Geschwindigkeiten am Mess-
sensor fir Anstellwinkel und Schiebewinkel. Dieser Sensor
befindet sich an der Spitze eines Kohlefaserrohrs, das
unter dem rechten Fliigel aufgebaut ist.

In Kapitel 2 wird die Modellierung der Dynamik des elas-
tischen Flugzeugs kurz dargestellt. Kapitel 3 enthalt die
Beschreibung der Béenmodellierung, und Kapitel 4 zeigt
die angenommene Modellierung fir die Dynamik des
Anstellwinkel- und Schiebewinkelsensors. Kapitel 5 stellt
die wichtigsten Ergebnisse dar und Kapitel 6 fasst die Ar-
beit zusammen.

2 DYNAMIK DES ELASTISCHEN FLUGZEUGS - VOR-
HANDENES MODELL

In [1] wird eine Methodik im Zeitbereich zur Berechnung
des dynamischen Verhaltens eines elastischen Flugzeugs
bei Ausschlagen der Stellflachen beschrieben. Charakte-
ristika dieser neuen Methodik sind:

e Gekoppelte Simulation der nichtlinearen Flugmecha-
nik und der Strukturdynamik;

e GroRe Ahnlichkeit mit der klassischen Flugmechanik;

e Geringe Anzahl der Freiheitsgraden;

e Nicht rechenzeitaufwendig und deswegen geeignet
fir Echtzeitsimulationen;

e Bereit fir die Kopplung mit Reglern;

e Verwendbar fir von Stabi-

litatsanalysen;

die Durchflihrung

e Die Berechnungen erfolgen im Zeitbereich.

Dieses Verfahren ermdglicht auch die Berechnung von
Boenlasten, die auf die Struktur wirken, was fur die Analy-
se der Leistung von Boenlastminderungsreglern notwendig
ist. AuRerdem konnen die durch die Struktur am Messsen-
sor induzierten Geschwindigkeiten bestimmt werden, was
fur die Analyse der Qualitat der gemessenen Daten eine
entscheidende Rolle spielt.

Diese Methodik basiert auf den in [4] mittels der Lagrange-
schen Mechanik abgeleiteten Bewegungsgleichungen ei-
nes flexiblen Flugzeugs. Kinetische, Potential- und Dissi-
pationsenergie beinhalten die Beitrage der Elastizitat und
die folgenden Vereinfachungen werden angenommen:

e Die elastischen Verformungen sind senkrecht zu den
Tragflachen;

e Die elastischen Verformungen sind klein im Vergleich
zu der Translation und Rotation des Flugzeugs;

e Das Bezugssystem sind die sogenannten mean axes.

Durch die Annahme von kleinen elastischen Auslen-
kungen kann dieses Bezugssystem als koinzident zu
dem korperfesten Koordinatensystem betrachtet werden,
was letztendlich die Inertialkopplung zwischen den elas-
tischen Freiheitsgraden und denen der Bewegung des
Flugzeugs annulliert. Die Struktur wird durch die elasti-
schen Eigenformen reprasentiert. Die Aerodynamik wird
mit einer zweidimensionalen, instationaren Streifenmetho-
de modelliert, die auf der Wagner-Funktion [5] basiert.
Den Gleichgewichtszustand rechnet man aber mit quasi-
stationaren Aerodynamik durch erweiterte, elastische Sta-
bilitatsderivative. Die Bewegungsgleichungen folgen in Gl.
(1),(2) und (3).

(1)
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U= % + pw — ru + g cos 0 sin ¢

=2 + qu—pv+ gcosbcos

m
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— Ly = I:2) qr —p(Iozq — Loyr) = L

—LayP + Ly — Iyt — La- (7’2 — p2)
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wobei u, v, w die Komponenten der Fluggeschwindigkeit;
p, q, r die Komponenten der Winkelgeschwindigkeit; X, Y,
7 die Komponenten der externen Kraft (aerodynamischen
und antreibenden); und L, M, M die Komponenten der
externen Momente im korperfesten Koordinatensystem
sind. ¢, 6 und ¢ sind die Eulerwinkel; x, y und z die
Koordinaten im inertialen Bezugssystem; und H = —z
die Flughdhe. 7); ist die modale Amplitude der i—ten
elastischen Eigenform; 1, &, wy,; und @, die modalen
Massen, Dampfungen, Frequenzen bzw. Krafte fiir die
n ausgewahlten elastischen Eigenformen. A7, und A§,
sind die dementsprechenden Verzégerungsgrofen, die
der Wagner-Funktion nach der Jones’schen Naherung
entsprechen, fir die 6 Freiheitsgrade der Translation und
Rotation und die n ausgewahlten elastischen Eigenfor-
men. Letztendlich reprasentiert A; fir jeden Freiheitsgrad
die Summe der Beitrage aller Streifen zur dementspre-
chenden generalisierten Krafte, die durch die elastischen
Auslenkungen induziert werden [1, 6].

Dieses Verfahren wurde durch die Flatterrechnung der
Stemme S6 validiert, indem die Diagramme V—g (aerody-
namische Dampfungen) und V—f (Frequenzen) dargestellt
und mit denen aus der g—Methode der kommerziellen
Software ZAERO [7] verglichen wurden.’

Hier ist zu beachten, dass die Annahme der mittleren
aerodynamischen Fllugeltiefe ¢ fir die Berechnung der
Verzogerung aller Streifen eine Vereinfachung darstellt.
Durch diese Vereinfachung sinkt erheblich die Anzahl der
Gleichungen. Allerdings schlief3t sie die Bestimmung der
Lastverteilung auf das gesamte Flugzeug aus, indem nur
die Summe aller Streifen gerechnet wird. Flir den Zweck
dieser Arbeit muss diese Vereinfachung aufgehoben wer-
den, d.h. Gl. (3) muss fir jeden Streifen verwendet werden
(I =1 : s, wobei s die Anzahl der Streifen ist).

3 BOENMODELLIERUNG

Windstoérungen haben einen signifikanten Einfluss auf die
Belastung der Flugzeugstruktur. Beim Strukturentwurf sind
in der Regel zwei idealisierte Falle zu bericksichtigen
[8]: 1) kontinuierliche Turbulenz und 2) diskrete B6. Der
erste Fall wird normalerweise im Frequenzbereich durch
die Spektralanalyse (PSD - Power Spectral Density) be-
trachtet, wahrend der zweite im Zeitbereich durch das
1-cos Boenmodell beschrieben wird [9]. Der Fokus die-
ser Arbeit liegt auf die Auswertung der am Messsensor,
durch die Elastizitat induzierten Geschwindigkeit bzw. der
Boenlasten durch Zeitsimulationen mit dem diskreten 17-
cos Boenmodell, das in BILD 1 dargestellt wird. Nach der
Definition der EASA Zulassungsvorschrift CS-23 [8] lautet
das Geschwindigkeitsprofil einer vertikalen 7-cos B6 in ei-
nem erdfesten (“inertialen”) Koordinatensystem:

_wg,;naw |:1 — cos (ﬂ-x :L’f:IZ)x ):| ,

max 0
wy(z) = fur (z — x0) € [0, 2(Tmaz — Z0)]
0, andernfalls

Gemal [8] mussen nur symmetrische Boen, jeweils ver-

Diskrete 7-cos B6

Wg max

=
Tinertial

Yinertial

Zinertial

BILD 1: Definition des 7-cos Béenmodells nach CS/AMC
23.333 [8]

tikal und seitlich, betrachtet werden, d.h. jeder Schnitt
der BO senkrecht zu der Flugrichtung hat die selben Ge-
schwindigkeiten. In dieser Arbeit wird nur die vertikale B
bertcksichtigt. Bevor die Krafte auf dem gesamten Flug-
zeug nach einer beliebigen B6 abgeleitet werden, wird das
Klssner-Problem vorgestellt.

3.1 Das Kiissner-Problem

Kissner [10] hat untersucht, wie sich der Auftrieb andert,
wenn eine ebene Platte horizontal in eine Vertikalbd mit
diskontinuierlicher Zunahme der Vertikalgeschwindigkeit
(vertikale, scharfkantige B6) hineinfliegt. Wobei die Platte
in ihrer Lage fixiert ist (s. BILD 2, in dem ein Profil die ebe-
ne Platte ersetzt). Daraus kann der resultierende Auftrieb
(Ar), der an der 25% Linie des Profils angreift, wie folgt
bestimmt werden [11]:

® Ar(r) = S pVeCaaunb(r)

wobei 7 = Vt/(5) die dimensionslose Zeit in Anzahl von
geflogenen Halbflligeltiefen, (1) (r > 0) die Kissner-
Funktion, w, die Geschwindigkeit der Bo, V' die horizontale
Fluggeschwindigkeit des Profils, ¢ seine Fllgeltiefe, C'4 o
der Auftriebsanstieg (= 27 fir die ebene Platte), und p die
Luftdichte ist.

scharfkantige B6 k‘—,,

T i
wo PEEN . wo
1 - 1 [ —
v v

t=1t;

BILD 2: Kissner-Problem

1. Die Flatterrechnung fiir die Stemme S6 wurde vom Institut fir Zu-
verlassigkeitstechnik an der Technischen Universitat Hamburg—Harburg
mit ZAERO durchgefiihrt [12].
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3.2 Beliebige Bo

Unter Anwendung des Duhamel-Integrals kann, basierend
auf der Antwort des Profils nach der scharfkantigen B6,
der aus einer beliebigen Bo resultierende Auftrieb ermit-
telt werden [11, 13, 9]. Dieses wird durch Gl. (6) nach der
Transformation der dimensionslosen Zeit 7 in die Zeit ¢ be-
schrieben.

(6)

AW) = 5pVeCaa [wq(o / dwg(")
Wir nehmen die algebraische Annaherung der Kissner-
Funktion 9 (t) ~ 1 — 0, 5e=%13Vt/5 — 0, 5e=V#/5 an [11].
Somit kann das Integral in Gl. (6) folgendermafen gerech-
net werden?:

—o)do]| .

@)

wobei sich die Verzégerungszusténde (lag states) A und
AJ folgendermaRen berechnen lassen:

8)

[ Ai(t)
Az(t)

A1 (t)
Ao (t)

] :[ 70.1?60\//5 49/5 } [

|- o2

Héhenleitwerk

dt

Querschnitt &

Flagel ' oL
Querschnitt j 4
% .
{ NP
Lk HL ‘;‘"
Flugzeug

@ﬁﬁ

beliebige B6 Zo 0}
Tinertial
Zinertial

BILD 3: Auftreten einer vertikalen B6 im Horizontalflug

Um die gesamte, durch die Bo verursachte Belastung
zu berechnen, muissen die inkrementellen Auftriebsbei-
trage der einzelnen Streifen bestimmt werden. Die geo-
metrischen Verhaltnisse zeigt BILD 3, im einzelnem den
Schwerpunkt des Flugzeuges (SP), die Streifen j des
Fligels (Index ;) bzw. k des Hohenleitwerks (Index
k,HL) und die beliebige, im inertialen Koordinatensys-
tem definierte BO. Der Streifen j des Flligels hat die
Flugeltiefe c; » und seine Vorderkante die x-Koordinate
L; r im korperfesten Koordinatensystem. Der Streifen k&
des Hohenleitwerks hat hingegen die Fllgeltiefe ¢, 7, und
seine Vorderkante die z-Koordinate Ly, g7, im kérperfesten

} dw, (t)

Koordinatensystem. Die inkrementellen Auftriebe im unten
definierten aerodynamischen Koordinatensystem (z- und
z-Achsen umgekehrt im Vergleich zu dem von Kissner de-
finierten) folgen:

©)

1
Ajp(t) = 5PVC]',F (CA»C“)j,F [
wy (zsp(t) — o + Lj F cos )

+ (M), r O+
flr den j-ten Streifen des Fllgels und

(Ag)J,F (t)] )

(10)

1
Ap,ur(t) = §Pvck,HL (Caa)ppmrl
wq (xgp(t) — 0 + Ly, m1, cos a)
+ D s O+ (09) 4, O]

fir den k-ten Streifen des Hohenleitwerks. Da die Bo die
Vorderkanten der Streifen in unterschiedlichen Zeiten er-
reicht, stellen Strecken L; pcosa und Ly pp cosa die
Eindringtiefe der B6 dar. Nach der Transformation in das
korperfeste Koordinatensystem (durch die Matrix Lpy,4)
und der Summe des Beitrages aller Streifen kann die re-
sultierende Kraft K, g abgeleitet werden. Unter der Vor-
aussetzung, dass A; r und A} gy die Kraftvektoren im
aerodynamischen Koordinatensystem sind (z.B. A; r =

[0 0 1]"4;p), folgt

(11)

Ky = Lgja (/ A pdy + Ak,HLdy)
F HL

MHL

Lg/a ZAJ FAY + > ArmrLAy |
=1 k=1

Q

wobei ng und ng die Anzahl der Streifen des Fliigels
bzw. des Hohenleitwerks sind. Die Momente um den
Schwerpunkt des Flugzeuges M, g ergeben sich zu:

(12)

Mg,B ~

E I‘1/4 F
MHL

+ Z T1/4p, L

Die z-Komponente der i-ten elastischen Eigenform des
Flugzeugs im korperfesten Koordinatensystem wird mit
¢'(x,y) berechnet. Nach ihrer Linearisierung um die Elas-
tische Achse (EA) [6, 1] kdnnen die entsprechenden Aus-
lenkungen und Drehungen bestimmt werden: %A bzw.

x (Lp/aAjr) Ay;

X (Lp/aAx,HL) Ay

2. S. [1], wo die gleiche Prozedur fir die Faltung des durch die elasti-
sche Strukturverformung induzierten Abwindes mit der Wagner-Funktion
beschrieben ist
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9%5A  Die Abstinde zwischen der 1-Fliigeltiefe und der
Elastischen Achse, jeweils fur Fligel und Hohenleitwerk,
sind aj Fp = (x1/4j,F — fEAJ-)F) und g, HL = (x1/4k,HL —
TEA, ;. ). Der Beitrag der B fir die generalisierte Kraft
der i-ten elastischen Eigenform lasst sich somit schreiben:

(13)

ng

Z Aj Fcosa (qﬁﬁAj’F +ajF

Jj=1

99
i ~ j, X
Qg ~ 8xJ ij
nHL

. O0kA,
+ Z Ak,HL COS & ¢EAk HL +akYHL 83; ij

k=1

4 Modellierung der Dynamik des Messsensors

Die Messsensoren von « und 3 sind an einem Messbau
befestigt, der an zwei Punkten am Flugel fixiert ist, s. BILD
4. BILD 5 zeigt das mit dem Messsensor ausgerustete
Flugzeug.

BILD 4: Fixierung des Kohlefaserrohrs am Fligel

BILD 5: S15 (Prototyp der S6 im Projekt LAPAZ) aus-
gerustet mit dem Kohlefaserrohr

Die Dynamik des Messsensors wird hier vereinfacht, indem
die Struktur Messsensor-Kohlefaserrohr durch eine einzige
Masse m an der Spitze und einem Balken zwischen dieser
und dem Fllgel reprasentiert wird (s. BILD 6). Die Mas-
se m ist die Summe der Masse des Messsensors und der
Halfte des Rohrs. Das Gleiche gilt fiir das Tragheitsmoment
I,,. Wenn zg und s die Auslenkung und die Rotation
des Sensors sind und zz und 0 die des Fllgelstreifens,
an dem das Robhr fixiert ist, folgt laut Balkentheorie nach
Euler-Bernoulli [14]:

Qr ZF

MF _ A B HF
(14) _QS - |: C D :| 25 )

Mg | 45

K

wobei K die Steifigkeitsmatrix des Balkens ist.3

Sensor QS QF
C( _ """ } Ci Fltgel o
Ms Qs Ms QF Mr ‘_} 2B

Kohlefaserrohr

BILD 6: Kraftverteilung am Fligel und am Messsensor

Die Bewegung des Sensors relativ zu einem Gleichge-
wichtszustand lasst sich daher wie folgt schreiben:

Zs 25 ZF

- D =-C .
L3 ]l J=-eli
Auslenkung zr und Rotation des Flligels 0 setzen sich
aus der vertikalen Bewegung und Rotation des Schwer-

punktes und der elastischen Verformung am Ort des Strei-
fens zusammen:

m 0

(16)

n

zp = —AH — L; psin(A0) + Z [mﬂaAi,F
i=1
+(ajF + Cj,F/4)ni&¢ig$‘| ;
0p = A0 émaqﬁgf’p.
5 SIMULATION

Das Gleichungssystem (1) mit Zusatz der Gleichungen
(8) — fur jeden Streifen — und (15) wurde in MATLAB
programmiert. Der Fligel der S6 wurde in 80 Streifen
unterteilt, und das Hohenleitwerk in 40. Daher ergeben
sich 12 Gleichungen der Flugmechanik, 32 der elasti-
schen Freiheitsgrade, 240 der aus der Wagner-Funktion
resultierenden Verzogerungszustande, 240 der aus der
Klssner-Funktion resultierenden Verzogerungszustande,
und 4 der Dynamik des Messsensors (insgesamt 528
Gleichungen).

Fir die Simulationen wurde das Flugzeug in der Konfigu-
ration der TAB. 1 angenommen, wobei V4 die design ma-
neuvering speed bedeutet [15].

3. S. ANHANG fiir den algebraischen Ausdruck von K.

7



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2010

Eigenschaft Wert  Einheit
Gewicht 9408 N
Geschwindigkeit (V4) 55 mls
Hohe 1900 m
Lage des SP (hinter der Nase) 2,605 m
Klappenstellung 4,2 (5 °

TAB. 1: Flugkonfiguration zur Simulation

Die Eigenformen der S6 wurden mittels eines Stand-
schwingversuches am Institut flir Zuverlassigkeitstechnik
der Technischen Universitat Hamburg—Harburg gemessen
[12]. Fur die Modellierung des elastischen Flugzeuges wur-
den die ersten 16 symmetrischen und antisymmetrischen
Eigenformen berlcksichtigt. Das Verfahren lauft mit allen
16 elastischen Eigenformen [6], obwohl fir die Analyse
dieser Arbeit (vertikale, symmetrische Bo) nur die sym-
metrischen Eigenformen wichtig sind. Sie sind in TAB. 2
zusammengefasst. Die Strukturdampfungen, auch wenn
im Schwingversuch bestimmt, wurden hier vernachlassigt
(konservative Naherung).

# Eigenform Frequenz [HZ]
1 1. Biegung, Flugel 3,29
2 1. Swing, Flugel 7,39
3 1. Biegung, Rumpf 9,02
4 2. Biegung, Flugel 11,55
5 2. Biegung, Rumpf 19,74
6 3. Biegung, Fligel 21,02
7 2. Swing, Flugel 25,32
8 1. Torsion, Fligel 27,87

TAB. 2: Erste 8 symmetrische Eigenformen der S6

Die Eigenschaften des Kohlefaserrohrs, das den Messsen-
sor tragt, sind in TAB. 3 zu sehen. Zwei spannweitige Posi-
tionen fir die Fixierung des Rohrs am Fliigel wurden ange-
nommen: Position 1 (2,0m von der Symmetrieebene ent-
fernt), und Position 2 (3, 5m von der Symmetrieebene ent-
fernt).®

Eigenschaft Wert  Einheit
Dichte 1600  kg/m?®
Elastizitatsmodul 70 GPa
Externer Durchmesser 0,04 m
Interner Durchmesser 0,03 m
Lange 3,00 m

TAB. 3: Eigenschaften des Kohlefaserrohrs

Béen mit wg ,uq; von 7,5 und 15m/s von unten nach
oben (—zjnertiar) Wurden simuliert. Fir alle Simulationen
befindet sich die B6 zum Zeitpunkt Os 2m vor dem
Schwerpunkt (zg = 2m), d.h. sie trifft auf die Vorder-
kante des ersten Fllgelstreifens nach 30ms und auf
die des Hohenleitwerkstreifens nach 130ms. Bdentiefen
(Tymae — xp) von 6 bis 107m wurden angenommen.
Dieses entspricht Anregungsfrequenzen bei gegebener
Fluggeschwindigkeit von 4, 58 bis 0, 51Hz.%

Alle Simulationen wurden auf einem Standard-PC mit AMD
Athlon (tm) 64x 2 Dual Core, 2,10GHz, 2GB RAM durch-
gefiihrt. Die Schrittweite der Simulation war 20ms, das ent-
spricht einer Frequenz von 500Hz.

5.1 Biegemoment an der Fliigelwurzel

Das Biegemoment an der Fligelwurzel im instationaren
Ubergang’ besteht aus fiinf Anteilen, die von den folgen-
den, verschiedenen Quellen erzeugt werden [11]: a) B6, b)
Bewegung des Flugzeuges, c) elastische Auslenkungen,
d) Tragheit aufgrund von (b), und e) Tragheit aufgrund von

(c).

BILD 7 stellt das inkrementelle Biegemoment an der
Flugelwurzel (positiv. wenn die unteren Fasern des
Flugels zugbelastet sind) flr alle simulierten Bdentiefen
dar. Es wurden auch die zwei Ansatze verglichen: das
Starrkorpermodell und das elastische Flugzeug (der letzte
im instationaren Fall). Der Unterschied zwischen beiden
Modellen, obwohl nicht so grof3, wird deutlich. In den
meisten Fallen erhoht die Flexibilitat die Spitzenbelastun-
gen. Z.B. fir die Boentiefe von 15m sind die Anteile des
Biegemomentes in BILD 9 dargestellt. Die B6 erzeugt
inkrementelle Krafte auf der Fllgelflache nach oben (posi-
tives Biegemoment), und dadurch wird der Fllgel elastisch
nach oben beschleunigt. Diese elastische Auslenkung
erzeugt inkrementelle, aerodynamische Krafte in die Ge-
genrichtung (negatives Biegemoment), und entsprechend
deren Beschleunigung werden Tragheitskrafte auch in die
Gegenrichtung generiert, was den Effekt der BO mindert.
Wenn die elastische Auslenkung die Richtung wechselt,
dann wird der Effekt der B6 sinngemall verscharft. Der
erste Effekt ist groRer bei kleineren Boentiefen, da die
erste Biegung des Fligels starker angeregt wird (vgl. BILD
8 flr eine Boentiefe von 6m, was einer Anregungsfrequenz
von f = 4,58Hz entspricht). Da der Fliigel ziemlich
steif ist, gibt es kaum Unterschied in der Dynamik der
Bewegung des Flugzeugs nach beiden Ansatzen. Daher
sind die oben genannten Anteile b) und d) sehr ahnlich fir
beide Modelle (vgl. BILDER 8 und 9).

Nachdem das Hohenleitwerk von der Bo getroffen wird,
wird ein negatives Nickmoment erzeugt und das Flugzeug
beginnt abzunicken. Dadurch biegen sich die Flligel nach
unten und bewirken ein zusatzliches negatives Biegemo-
ment an der Fligelwurzel. Je langer die Boentiefe ist, de-
sto starker taucht das Flugzeug, und desto groRer ist die-
ser Effekt. Die Amplituden werden aber schwacher, wie in
BILD 7 zu sehen ist.

4. Bei Flugversuchen wurde ein Unterschied von ca. 15% zwischen
Soll- und Istwert der Klappenstellung beobachtet.

5. Wahrend der Flugversuche war das Rohr an Position 1.

6. Nach dem Zulassungsvorschrift CS—23 muss flir diese Kategorie
von Flugzeugen nur die Bdentiefe von 25¢ simuliert werden.

7. In dem theoretischen Fall des Kiissner-Problems wiirde der instati-
onare Ubergang dem Zeitraum zwischen Auftreten der B6 und dem Ein-
stellen des neuen Trimmzustandes entsprechen.
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T T
Boentiefe 2o — Tmar =

—Flexibles Flugzeug
- - -Starres Flugzeug

Biegemoment an der Fliigelwurzel [kN.m]

1000 . . . . K .

BILD 7: Biegemoment an der Fllgelwurzel fur verschiede-
ne Bdentiefe und wy 14, = 15m/s, nach den Modellen des
flexiblen und starren Flugzeugs

von 9m und wy e, = 15m/s . Es gibt kaum Unterschied
in den Beschleunigungen am Hoéhenleitwerk fur flexibles
und starres Flugzeug, da die erste Biegung des Rumpfes
kaum angeregt wurde (kleine Schwingungen in der roten
Kurve, flr das flexible Flugzeug). Die Frequenz dieser Ei-
genform liegt bei 9,02Hz, viel hoher als die Anregungs-
frequenz der BO. Auf der anderen Seite gibt es einen Un-
terschied von mehr als 1g in der Beschleunigung an der
Flugelwurzel zwischen dem starren und dem flexiblen Mo-
dell, da die erste Biegung des Fllgels angeregt wird, wie
vorher erwahnt. Wobei die elastische Auslenkung in dieser
Position héchstens 0, 03m betragt. Die Beschleunigungen
am Messsensor an Position 1 und 2 sind natirlich gleich
nach dem Modell des starren Flugzeugs. Wenn die Elasti-
zitat betrachtet wird, kdnnen an der Position 2 die hochsten
Beschleunigungen beobachtet werden. D.h. die Flexibilitat
in diesem Fall hat den Effekt der Bo verstarkt. An der Po-
sition 1 hingegen hat die Flexibilitat den Effekt der Bo ver-
ringert. Das kann dadurch erklart werden, dass die elas-
tischen Auslenkungen der ersten Biegung des Flligels flir
Position 1 und 2 umgekehrt sind.

80, T T T
Boentiefe o — Tymax = 6m ——Gesamtes Biegemoment
A —<—B§
60 [\ ——Bewegung des Flugzeugs 8
[\ —+—Elastische Auslenkungen ‘ . ' ——Flugel |
[/ \ Boentigfe 2,0, — 0 = 9 ugelwurzel
I \\ —+Tragheit der Bewegung des Flugzeugs I v ro=om —< Héhenleitwerk
408 /! \ Trégheit der elastischen Auslenkungen 6l | ‘ —+Messsensor, Position 1
A [ Al —+Messsensor, Position 2
— Flexibles Flugzeug \ -
- - - Starres Flugzeug 4 _— Flexibles Flugzeug

Biegemoment an der Flugelwurzel [kN.m]

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.6 0.7 0.8 0.9 1

05
Zeit [s]

BILD 8: Anteile des Biegemomentes an der Fligelwurzel
far eine BOentiefe von 6m und wy 0, = 15m/s

80
——Gesamtes Biegemoment

—~—B6

\\ ——Bewegung des Flugzeugs
\| #—Elastische Auslenkungen
—+Trégheit der Bewegung des Flugzeugs ||
Tragheit der elastischen Auslenkungen

T
Béentiefe

/
Ty = Tyaz = 15m / \

601

40

20 \ — Flexibles Flugzeug B

- - - Starres Flugzeug

Biegemoment an der Fliigelwurzel [kN.m]

- . . . . . . . . .
800 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
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BILD 9: Anteile des Biegemomentes an der Flligelwurzel
fir eine Bdentiefe von 15m und wy, a4, = 15m/s

5.2 Beschleunigungen

BILD 10 stellt die Beschleunigungen an der Fllgelwurzel,
am Hohenleitwerk, und am Messsensor fiir eine Boentiefe

- Starres Flugzeug
A AN

Beschleunigung [1g]

-2

-4+ o V ‘;‘ Vo4

1
Zeit [s]

BILD 10: Beschleunigungen an verschiedenen Stellen des
Flugzeugs fir eine Boéentiefe von 9m und wg 1,4, = 15m/s

10 T T T

+ —=—Flugelwurzel

9 ——Hohenleitwerk 4
\ —+—Messsensor, Position 1

——Messsensor, Position 2 i

\ — Flexibles Flugzeug
7b o - - - Starres Flugzeug ]

Grohte Beschleunigung [1g]

L I |
0 69 1520 30 50 70 90 107
Boentiefe [m]

BILD 11: GroRte Beschleunigungen fir die simulierten
Bdentiefen und wg,nq = 15m/s

In BILD 11 werden die héchsten Beschleunigungen fir al-
le simulierten Boentiefen gezeigt. Da die berlicksichtigten
Frequenzen des Kohlenfaserrohrs um 4,3 und 17, 1Hz
liegen, ist zu erwarten, dass die dementsprechenden
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groften Beschleunigungen fir Position 2 bei Béen hoherer
Frequenzen (klrzerer Boentiefen) ausgelost werden. Der
umgekehrte Effekt ist fur Position 1 zu erwarten. Fur
die Beschleunigungen an der Flugelwurzel und am
Hohenleitwerk zeigt sich die Boentiefe von 15m die Kri-
tische. Fur groRere Boenlangen spielt die von der Dyna-
mik des Flugzeuges erzeugte Beschleunigung die grofite
Rolle, und deswegen erfahrt der Messsensor an beiden
Positionen ahnliche Beschleunigungen. BILD 12 zeigt die
induzierte, vertikale Geschwindigkeit am Messsensor auf-
grund sowohl der Bewegung des Flugzeugs als auch der
Elastizitat flr eine Béentiefe von 9m und wyg, yq. = 15m/s.
Die (nur) durch die Elastizitat verursachten Abweichungen
des Anstellwinkels werden in BILD 13 dargestellt. Abwei-
chungen von +2° sind zu erwarten. Die Auslenkungen des
Messsensors bleiben trotzdem klein (zwischen —10 und
+15cm) auch in diesem Extremfall, und an der Position 1
wird die Elastizitat die Auslenkung vermindern (vgl. BILD
14).

12 T

Boentiefe “max — L0 = 9m ~ ~ ~

Induzierte Geschwindigkeit [m/s]

—>Position 1, Flexibles Flugzeug i
—+ Position 2, Flexibles Flugzeug
- &-Position 1, Starres Flugzeug

- +-Position 2, Starres Flugzeug
I I I I | N

I I I
1.2 1.4 1.6 1.8 2

1
Zeit [s]

BILD 12: Induzierte Geschwindigkeit am Messsensor fiir
eine Bdentiefe von 9m und wy e = 15m/s

2.5 T

Boentiefe Lmax — L0 = 9m

Elastisch induzierter
Anstellwinkel [°]

1
Zeit [s]

BILD 13: Elastisch induzierter Anstellwinkel am Messsen-
sor flr eine Béentiefe von 9m und wy 4, = 15m/s

5.3 Dynamik des Flugzeuges

Die flugmechanischen ZustandsgroRen werden fir eine
Bdentiefe von 9 und 20m und wy maee = 7,5m/s in BILD
15 nach den Modellen des flexiblen und starren Flugzeugs
dargestellt. Nur die Abweichung vom Gleichgewichtszu-
stand wird gezeigt. Kleine Unterschiede sind bemerkbar,

0.15 T T T

ngntlefe [ - Position 1, Flexibles Flugzeug

——Position 2, Flexibles Flugzeug
-&-Position 1, Starres Flugzeug
-+-Position 2, Starres Flugzeug

0.1F

Relative Auslenkung [m]

BILD 14: Relative Auslenkung des Messsensors flr eine
Bdentiefe von 9m und wy 4, = 15m/s

—O— Flexibles Flugzeug, Béentiefe 9m
10 ——{ — — — Starres Flugzeug, Béentiefe 9m :
—>— Flexibles Flugzeug, Boentiefe 20 m
— — — Starres Flugzeug, Boentiefe 20m

ATAS [m/s]
(&}

A8 [°]

Aq [°/s]

Ao []

AH [m]

Zeit [s]

BILD 15: Flugmechanische ZustandsgrofRen nach einer B
mit Béentiefen von 9 und 20m, wy, maee = 7,5mM/s

die aber mit der Erhéhung der Boentiefe zunehmen (in
der Phygoide). Die Amplituden der elastischen Eigenfor-
men sind in BILD 16 zu sehen. Wie vorher erwahnt, wur-
de die erste Biegung des Fllgels dank ihrer kleinsten Fre-
quenz am starksten angeregt. Da die Torsionssteifigkeit
der Fligel sehr hoch ist, wird die Torsion kaum angeregt
(ihre Frequenz liegt bei 27,87Hz). Die dementsprechen-
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den, generalisierten Krafte werden in BILD 17 dargestellt.
Zusatzlich wird in BILD 19 das Verhalten des Flugzeugs
in 100s dargestellt, und in BILD 18 die Verformung des
Flugzeugs wahrend 1s, die mit deinem Faktor 10 multipli-
ziert wurde. Die Verformung enthalt aber die Verformung
im Gleichgewichtszustand (At = 0s). Die maximale Ver-
schiebung an der Flugelspitze (relativ zum Gleichgewichts-
zustand) erreicht 20cm nach oben und 22cm nach unten.

—©O— Flexibles Flugzeug, Béentife 9m
—>X— Flexibles Flugzeug, Boentiefe 20m

1. Biegung, Fligel b

An, -]

IR

-1

-2

0.02

1. Biegung, Rumpf

-0.1 2. Biegung, Fligel B

-0.2

0.02

0.01

Ang[7]
o

-0.01

0.02

0.01

Ang [7]
o

-0.01 1. Torsion, Fliigel E

-0.02

2. Biegung, Rumpf E
3

Zeit [s]

BILD 16: Modale Amplituden nach einer B6 mit Boentiefen
von 9 und 20m, wg ymae = 7,5M/s

100

50

-50

——1. Biegung, Fliigel
—+—1. Biegung, Rumpf
—+2. Biegung, Fliigel
—+2. Biegung, Rumpf
—1. Torsion 4

-100]

Generalisierte Kraft [N.m]

-150]

200 . . . . . . . . .
1
Zeit [s]

BILD 17: Generalisierte Krafte an den elastischen Frei-
heitsgraden nach einer B6 mit einer Boentiefe von 9m,
Wy, maz = (,0M/S

[IStarres Flugzeug
I At=0s

WAt=0,27s
M At=0,46s
[At=0,61s
[]At=0,75s
llAt=0,92s

Die Auslenkungen sind um
den Faktor 10 tiberhéht

BILD 18: Elastische Auslenkungen des Flugzeugs nach ei-
ner B6 mit Béentiefe von 9m in 1s, wg ;az = 7, 5m/s

— Flexibles Flugzeug
— — — Starres Flugzeug

ATAS [m/s]

A6 [7]

Zeit [s]

BILD 19: Flugmechanische Zustandsgrofien nach einer B
mit Béentiefe von 9m in 100s, wg, maee = 7,5m/s

6 ZUSAMMENFASSUNG

Es wurde mit der in dieser Arbeit entwickelten Methodik
gezeigt, dass Simulationen der gekoppelten Flugmecha-
nik und Strukturdynamik im Zeitbereich friihzeitig im Flug-
zeugentwurf durchgefihrt werden kdnnen. Auch wenn die
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Einfachheit der Streifentheorie detaillierte Analysen (z.B.
von Flattern oder der Berechnung von Boenlasten) mit der
bendtigen Genauigkeit einschrankt, kdnnen wichtige Infor-
mationen der gegenseitigen Einflisse zwischen Flugme-
chanik und Aeroelastizitdt gewonnen werden. Dies sind nur
innerhalb der vorausgesetzten Annahmen zutreffend. Z.B.:

e FUr den Motorsegler Stemme S6 sind die zu erwarten-
den Beschleunigungen am Sensor fir Anstellwinkel
und Schiebewinkel in der Ordnung von 2,5 bis 9, 5g
fir den Extremfall einer B6 mit Spitzengeschwindig-
keit von 15m/s, je nachdem wo der Sensor positioniert
wird. Das bedeutet einen Unterschied von Gber 2g im
Vergleich zu dem Modell des starren Flugzeugs.

e Die Abweichung des gemessenen Anstellwinkels
kann bis +2° erreichen (das ist natirlich abhangig
von den Eigenschaften des Rohrs und davon, wo der
Sensor liegt);

e Die Berlcksichtigung der Elastizitat kann in 3 — 5%
das Biegemoment an der Flugelwurzel verscharfen;

e Nur die erste Eigenform dieses Flugzeugs wird ange-
regt;

e Die Flugmechanik wird durch Elastizitadt kaum beein-
flusst, d.h. fur flugmechanische Simulationen (z.B. flr
Analysen der Leitung des Autopiloten) kann das klas-
sische Modell des Starrkorpers angenommen wer-
den.

Grolke Vorteile dieses Verfahrens sind, dass die nichtli-
neare Flugmechanik betrachtet wird und die Kopplung von
Reglern maglich ist. Der letzte Punkt und die dadurch not-
wendige Stabilitatsanalyse sind die Themen der nachsten
Arbeiten.
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ANHANG

Fir einen Balken mit Lange L und Biegesteifigkeit £ [} las-
sen sich die Submatrizen der Steifigkeitsmatrix K in Gl.
(14) folglich schreiben:

12EI, _ GEI, __12EI, _ 6EI,
L3 L2 L3 I?
A= ,B =
_6EI, AEI, 6E1, 2E1,
L2 L L? L

_ 12F1I, 6EI 12E1, 6EI
L3 L2 L3 L2
C = , D =
__6FE1I 281, 6ET, 4ET
L? L L2 L
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