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Ubersicht

Die flugdynamischen Eigenschaften moderner Verkehrsflugzeuge werden in hohem MaBe durch das Flug-
steuerungssystem und dessen Flugregelungsfunktionen beeinflusst. Die Ruderausschlage werden nicht mehr
vom Piloten direkt kommandiert, sondern passend zu einem kommandierten Parameter der Flugzeugbewe-
gung, wie einer Lastvielfachen- und Rollratenvorgabe, berechnet. Dadurch kann ein einheitliches Flugverhal-
ten Ober die gesamte Flugenveloppe erreicht werden. Heutige Flugregler beinhalten eine groBe Anzahl von
Funktionen, die zum einen die Flugeigenschaften aktiv verbessern (z.B. Dampferfunktionen) und zum ande-
ren einen sicheren Flugbetrieb gewahrleisten (z.B. Einhaltung von Flugbereichsgrenzen). Gleichzeitig veran-
dern sie das Verhalten des Flugzeuges beim Durchfliegen atmospharischer Stérungen. Die Berlcksichtigung
von Flugregelungsfunktionen bei der Berechnung von Bbden- und Mandverlasten ist deshalb entscheidend
fir realistische Simulationsergebnisse. In diesem Konferenzbeitrag wird die Entwicklung generischer Flug-
reglermodule vorgestellt, welche bestehende Simulationswerkzeuge fir die Lastenanalyse um den Bereich
Flugregelung erweitern. Anhand der Flugzeuggeometrie, Massenverteilung und den elastischen Eigenformen
des Flugzeuges werden mit einfachen Methoden flugmechanische Modelle erstellt. Anhand dieser Modelle
werden die flugmechanischen Eigenschaften des Flugzeuges analysiert und nach Kriterien der MIL-F-8785C
und MIL-F-9490D bewertet. Durch Einsatz eines Basisreglers werden die dort geforderten Flugeigenschaften
eingestellt. Die Reglermodule orientieren sich an Regelungskonzepten moderner Verkehrsflugzeuge und ver-
fiigen nur Uber solche Funktionen, die fiir dynamische Simulationen aeroelastischer und strukturdynamischer
Problemstellungen relevant sind.

Nomenklatur

A Auftriebskraft Tr Rollzeitkonstante
A Systemmatrix T Transformationsmatrix
B Steuermatrix U, v, W Geschwindigkeitskomponente in x-, y-,
¢ Ausgangsmatrix oder z-Richtung
Cao Auftriebsbeiwert bei o = 0 u SteuergréBen
Caa Auftriebsanstieg w Widerstandskraft
Can Hoéhenruderauftriebskraft-Derivativ X, Y, Z Kraftkomponente in x-, y-, oder z-Richtung
Cie Querruderrollmoment-Derivativ z ZustandsgréBenvektor
Cmo Momentenbeiwert bei C4 = 0 z Eigenvektor
Cos Schiebeseitenkraft-Derivativ el Anstellwinkel
Coc Seitenruderseitenkraft-Derivativ B Schiebewinkel
Cwo Widerstandsbeiwert bei C4 = 0 B modale Dampfungsmatrix
D DémpfungsmaB ¥ modale Steifigkeitsmatrix
D Durchgangsmatrix ¢ Seitenruderausschlag
9 Erdbeschleunigung _ n Héhenruderausschlag
Low, Iyy, I..  Massentragheitsmoment um die x-, y-, n modale Amplitude

Ode'f z?Achse S} Langslagewinkel
Loy, Loz, Iy DeV|§t|onm?ment o A Eigenwert
K Matrix mit Dampferrickflihrungsfaktoren " modale Massenmatrix
L, M, N Moment um die x-, y-, oder z-Achse =

& Querruderausschlag
m Masse des Flugzeuges ) .
) . o Realteil des Eigenwerts
D, q,T Roll-, Nick-, und Gierrate . .
. P Hangewinkel
Q Seitenkraft L .
L . w Imaginérteil des Eigenwerts

Q Vektor der generalisierten Krafte w Kennkreisfrequenz
rT vertikaler Abstand der Schubwirkungslinie 0

zum Schwerpunkt o
; Zeit Indizes:

el c kommandierter Wert
T Schubkraft . .
) e experimentelles Koordinatensystem

Ts Doppelwertzeit

el elastisch
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f flugzeugfestes Koordinatensystem
mod modifiziert

R Rolle

SP Spirale

st starr

Ts Taumelschwingung

1 EINLEITUNG

Moderne Verkehrsflugzeuge missen kostensparend und
umwelfreundlich operieren, hohe Fluggeschwindigkeiten
erreichen und sicher zu betreiben sein. Um diese teils ge-
gensatzlichen Anforderungen zu erfillen, wird ein multi-
disziplindrer Entwurfsprozess durchlaufen, der in der Re-
gel aus mehreren lterationen besteht und an dessen Ende
ein in allen Disziplinen optimierter Entwurf steht. Im Ver-
bundvorhaben ,AeroStruct”, einem im Rahmen des Luft-
fahrtforschungsprogramm LuFo4 vom Bundesministerium
fir Wirtschaft und Technologie (BMWi) geférderten Vor-
habens, wird eine auf hochwertigen Simulationsverfahren
basierende Analyse- und Optimierungsplattform fir den
Flugzeugvorentwurf entwickelt. Ein Teil dieser Analysen ist
die Berechnung von Strukturlasten mittels CFD-Methoden.
Dabei werden Mandver und Béendurchfliige simuliert und
die auf das Flugzeug wirkenden Lasten bestimmt. Da das
Flugsteuerungssystem moderner Verkehrsflugzeuge das
flugdynamische Verhalten des Flugzeuges beeinflusst, und
damit auch einen Einfluss auf die wirkenden Kréafte beim
Durchfliegen atmosphérischer Stérungen hat, muss es fir
realistische Rechenergebnisse bei den Simulationen be-
ricksichtigt werden.
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BILD 1: LamAiR lll-Konfiguration

Das in diesem Beitrag verfolgte Ziel ist die Entwicklung ei-
ner Prozesskette, welche anhand der Geometrie, der Mas-
senverteilung und den elastischen Eigenschaften des Flug-
zeuges als Eingaben automatisch die Parameter von ge-
nerischen Flugreglermodulen berechnet, die in die CFD-
Simulationsumgebung eingebunden werden kénnen. Die
Prozesskette besteht aus den folgenden Schritten: Im ers-
ten Schritt werden mit einfachen Methoden flugmecha-
nische Modelle des Flugzeuges erstellt. Mithilfe dieser
Modelle werden die flugmechanischen Eigenschaften des
Flugzeuges ermittelt und anhand von Flugregelungsfunk-

Abkiirzungen:

AS Anstellwinkelschwingung

FCS Flugsteuerungssystem (Flight Control
System)

MOPS Multi-Objective Parameter Synthesis

PH Phygoide

tionen gezielt eingestellt. Im Anschluss wird ein Lageregler
ausgelegt, welcher zur Vorgabe von Langslage-, Hange-
und Schiebewinkel des Flugzeuges dient. Fiir ein einheit-
liches Flugverhalten innerhalb der gesamten Flugenvelop-
pe werden die Parameter von Dampfer und Lageregler fir
verschiedene Beladungszustande, Fluggeschwindigkeiten
und -héhen in einem automatisierten Prozess berechnet
und zur Verwendung in CFD-Rechnungen bereitgestellt.
Durch das Einbeziehen der Flugreglermodule in CFD-
Rechnungen wird der Einfluss der Flugregelung auf die wir-
kenden Lasten zu einem sehr frlhen Stadium des Flug-
zeugentwurfs beriicksichtigt. Bei Anderungen der Geo-
metrie oder der Steifigkeit des Flugzeuges im Laufe des
Vorentwurfsprozesses kann der automatisierte Reglerent-
wurfsprozess wiederholt werden und somit schnell und
unkompliziert verschiedene Konfigurationen gegeniiberge-
stellt und miteinander verglichen werden.

Als Anwendungsbeispiel dient die vom DLR entwickelte La-
mAIR llI-Konfiguration, bei der es sich um das Konzept ei-
nes Kurz- und Mittelstreckentransportflugzeug mit vorwarts
gepfeiltem Faserverbundfligel handelt (siehe Bild 1).

2 MODELLERSTELLUNG

In diesem Abschnitt wird die Erzeugung der flugmechani-
schen Modelle beschrieben, die fir die Analyse der flug-
mechanischen Eigenschaften und die anschlieBende Reg-
lerauslegung genutzt werden. Grundlage fur alle Modelle
ist ein nichtlineares 6-Freiheitsgrad-Modell firr die Langs-
und Seitenbewegung des starren Flugzeuges. Die Kréafte-
und Momentengleichgewichte, die diesem Simulationsmo-
dell als Bewegungsdifferentialgleichungen zu Grunde lie-
gen lauten:

(1) X =m(d—rv+ quw + gsinb)
2) Y =m(v 4+ ru — pw — gcos @ sin @)
(3) Z =m(w — qu + pv — g cos 0 cos )

4) L= Toop— LoyG — Lot — Iy(g° —1°)
- (Iyy - IZZ)qr - p(Izzq - Izy'f')

(5) M= Lyp+ lyyq — Iyzi — Lz (r® — p°)
- (Izz - [:cz)pT - Q(Izyr - Iyzp)

6) N=—IL.p—Iy.q+ L.i — Ly(p* — ¢°)
- (Im - Iyy)pq - T(Iyzp - IzZ‘I)

X, Y und Z sind die am Flugzeug angreifenden Kréfte in
x-, y- und z-Richtung im flugzeugfesten Koordinatensystem
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(Index f), L, M und N die korrespondierenden Momente
um die jeweiligen Achsen.

Die Krafte und Momente setzen sich aus Schubkraften und
aerodynamischen Kraften zusammen:

X T W q st X el
@MY | =|0|+L, - Q| +|vY

z |, 0 -A |, z |,

(8) l

L 0 L q st L e
M | =|re T |+L, - | M| +|M

N |, 0 N, N

Fur das starre Flugzeug (hochgestellter Index st) werden
diese anhand eines Zweipunkt-Modells ermittelt, das die
aerodynamischen Kréafte (Widerstand W, Seitenkraft @
und Auftrieb A) fir Fligel und Leitwerk getrennt vonein-
ander betrachtet und die im Schwerpunkt angreifende Ge-
samtkraft, sowie die zugehdrigen Momente (Rollmoment
L, Nickmoment M und Giermoment V) bestimmt.

Fir Simulationen des elastischen Flugzeuges wird das Mo-
dell durch ein Streifenmodell erganzt. Dafiir werden flir den
Fligel, das Hohen- und das Seitenleitwerk eine Anzahl
Streifen mit jeweils drei Freiheitsgraden definiert (siehe Bild
2). Wird ein Streifen aus dem unverformten Zustand aus-
gelenkt (Hubbewegung, Rotation, oder Ruderausschlag),
folgt daraus eine aerodynamische Kraft und zusammen mit
der Lage des Streifens relativ zum Schwerpunkt ein resul-
tierendes Moment. Diese durch die elastische Verformung
des Flugzeuges hervorgerufenen aerodynamischen Krafte
und Momente sind in Gleichung 7 und 8 mit dem hochge-
stellten Index el gekennzeichnet.

Flugzeuges. Die Eigenschaften des jeweils untersuchten
Flugzeuges finden anhand von Datensatzen mit aerody-
namischen, massenspezifischen und strukturdynamischen
Daten Eingang. Die Grundlage zur Erzeugung dieser Da-
tensatze sind Finite-Elemente-Ausgabedateien, welche die
Geometrie, die Massenverteilung, sowie die elastischen
Eigenschaften des Flugzeuges in modaler Form enthalten.
Diese Daten werden eingelesen und fir die Verwendung
in den Simulationsmodellen in ein einheitliches Format ge-
bracht.

Zur Berechnung der aerodynamischen Beiwerte und Deri-
vative des starren Flugzeuges wird auf die frei verfigbaren
Programme TORNADO [4] und DIGITAL DATCOM [1] zu-
rickgegriffen.

MAC
® Referenzpunkt
® Schwerpunkt

z-Koordinate (TORNADO KS)
o N & o

45

unausgelenkte Lage

Hubbewegung

Rotation

ausgelenkte Lage

elastische Achse

i

Ruderausschlag

BILD 2: Streifenmodell zur Berechnung aerodynamischer
Lasten in Folge elastischer Verformungen des Flugzeuges

Die Verformung des Flugzeuges und damit die Auslenkung
der einzelnen Streifen wird durch strukturdynamische Dif-
ferentialgleichungen bestimmt (Gleichung 9)

©) wii(t) + 8 in(t) + 4 n(t) = Q1) -

Dabei wird die modale Superpositionsmethode angewen-
det: i, B und «y sind diagonale Matrizen, in denen die ge-
neralisierten Massen, Dampfungen und Steifigkeiten des
Systems stehen, @ ist ein Vektor mit den generalisierten
Kraften, die an den Streifen angreifen.

Die den Simulationsmodellen zugrunde liegenden Glei-
chungen 1 bis 9 gelten unabhangig von der Konfigurati-
on (Geometrie, Masse und Steifigkeit) des Flugzeuges.
Sie bilden das Grundgerust zur automatischen Erstellung
der spater verwendeten flugmechanischen Modelle des

BILD 3: TORNADO-Modell der LamAiR llI-Konfiguration
zur Berechnung aerodynamischer Kennwerte

Bild 3 zeigt ein Modell des Flugzeuges, welches zur Be-
rechnung der aerodynamischen Beiwerte mit TORNADO
verwendet wird. Die schwarz eingezeichneten Punkte stel-
len die aus dem Finite-Elemente-Modell stammenden, ver-
einheitlichten Geometriepunkte von Fliigel, H6hen- und
Seitenleitwerk dar. Vereinheitlicht bedeutet hier, dass ein
regelméBiges Netz von Punkten aus den unregelméaBig
verteilten Gitterpunkten des FE-Modells interpoliert wird.
Die schwarz umrandeten Flachen stellen ein an diese Geo-
metriepunkte angepasstes Basismodell, sowie die Ruder
und Klappen des Flugzeuges dar. Anhand dieses der FE-
Geometrie entsprechenden Modells werden die in Tabelle
1 genannten aerodynamischen Kennwerte far Fllgel, Leit-
werk und Ruder berechnet.

Fllgel Leitwerk Ruder Rumpf
CAa CAa CAn CAoe
Cao Cao Coc¢ Cos
Cwo Cwo Cie
CmO CmO

Cos

TAB 1: Aerodynamische Beiwerte und Derivative des star-
ren Flugzeuges

Der aerodynamische Einfluss des Rumpfes wird anhand
des Programmes DIGITAL DATCOM berechnet. Wie zuvor
fur Fligel und Rumpf wird ein Basismodell an die Geome-
trie aus einem Finite-Elemente-Modell des Rumpfes ange-
passt (siehe Bild 4). Das Modell wird zur Berechnung des
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Auftriebsanstieges C'an, sowie des Schiebeseitenderiva-
tivs Cps des Rumpfes verwendet.

”~

BILD 4: DIGITAL DATCOM-Modell des Rumpfes

Mit den in Tabelle 1 aufgelisteten aerodynamischen Kenn-
werten, der Flugzeugmasse und den Massentrédgheitsmo-
menten lassen sich flugmechanische Simulationen des
starren, ungeregelten Flugzeuges durchfiihren. Fir Si-
mulationen des elastischen Flugzeuges werden zusétzli-
che Daten zur Berechnung der aerodynamischen Kréafte
und Momente, die in Folge der elastischen Verformung
des Flugzeuges wirken, erforderlich. Neben der Geometrie
werden aerodynamische Kennwerte der Streifen sowie de-
ren Auslenkung bendétigt. Zur Berechnung der aerodynami-
schen Kennwerte werden ebenfalls Ergebnisse aus TOR-
NADO verwendet. Zur Berechnung der Auslenkung der
Streifen werden die elastischen Eigenformen des Flugzeu-
ges aus FE-Ausgabedateien eingelesen und die vertikalen
und rotatorischen Auslenkungen der Streifen (Hub und Tor-
sion) in folge jeder Eigenform berechnet. Die Anregung je-
der elastischen Eigenform wird Uber je eine strukturmecha-
nische Differentialgleichung berechnet. Alle Gleichungen
zusammen ergeben in Matrizenschreibweise Gleichung 9.
Die modale Superpositionsmethode ermdglicht dabei die
Vernachladssigung einzelner elastischer Eigenformen, bei-
spielsweise solcher Eigenformen, die fir die Flugmechanik
von untergeordneter Bedeutung sind.

Durch Linearisieren der bis dahin nichtlinearen Model-
le werden fir jeden zu untersuchenden Flugzustand Zu-
standsraummodelle erzeugt

(10)
(11)

Diese Modelle werden zur Berechnung der charakteris-
tischen KenngréBen der flugmechanischen Eigenformen
des Flugzeuges, sowie bei der Optimierung der Parame-
ter des Flugsteuerungssystems verwendet.
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3 REGELUNGSFUNKTIONEN
STEUERUNG

ZUR  FLUG-

Die Steuerung des Flugzeuges geschieht lber Vorgabe-
werte, die der Pilot mit seinen Bediengeréten (z.B. Side-
stick, Pedale) kommandiert.

Der Vorgaberegler der Flugsteuerung ist in Bild 5 gezeigt.
Der Flugregler ist um das im vorigen Abschnitt beschrie-
bene flugmechanische Modell herum aufgebaut und lasst

sich getrennt nach Funktion in die Hauptgruppen ,Damp-
fer und ,Lageregler” gliedern. Die zum Dampfer gehéren-
den Komponenten sind gelb gekennzeichnet und flr die
Verbesserung der flugmechanischen Eigenschaften des
Flugzeuges vorgesehen. Anhand von Nick-, Roll- und Gier-
déampfer kénnen die flugmechanischen Eigenformen des
Flugzeuges gezielt eingestellt werden. Der Nickdampfer
besteht aus den Rickfiihrungen der Nickrate ¢ und des
Langslagewinkels © auf das Héhenruder. Zur Einstellung
eines gewlnschten Eigenverhaltens in der Seitenbewe-
gung werden im Roll- und Gierdampfer alle vier Zustands-
groBen der Seitenbewegung (Gierrate r, Rollrate p, Schie-
bewinkel 5 und Hangewinkel ®) jeweils auf das Seiten- und
die Querruder zuriickgefihrt.

Die zum Lageregler gehdérenden Komponenten sind in
orange und griin eingezeichnet. Er dient zum Einstellen
von Schiebe-, Hange- und Langslagewinkel des Flugzeu-
ges und berechnet die notwendigen Steuereingaben, um
die kommandierten Lagewinkel zu erreichen und zu hal-
ten.

Bei der Auslegung des Flugsteuerungssystems wird ein
Aktuatormodell verwendet, wodurch ein realistisches Ver-
halten (PT1) beim Ausschlagen der Ruder erzielt wird. Die
maximalen Stellgeschwindigkeiten und Ausschlége orien-
tieren sich dabei an kommerziellen Verkehrsflugzeugen,
weiterhin wird eine Totzeit von 100 ms beriicksichtigt.

Lageregler
Dampfer

Roll- und

s
| -
cbevinte - fSotemnuer}
Seitenruder|
be Tl S ;tT+ - Flugmech. Z
Hangewinkel ] b L
)-[—J ’1 Se ‘Querruder }i» Modell »
[ —
at oo
= = Ne = n (ungeregelt)
L e g
==
k s — |

BILD 5: Struktur des Vorgabereglers zur Flugsteuerung

4 ANPASSUNG DER FLUGMECHANISCHEN EI-
GENSCHAFTEN DURCH DAMPFER

In diesem Abschnitt wird die Auslegung des inneren Rege-
lungskreises beschrieben, der zur Einstellung der Flugei-
genschaften des Flugzeuges dient. Die in Abschnitt 2 be-
schriebenen Zustandsraummodelle des starren Flugzeu-
ges werden dazu entsprechend Bild 5 um die Dampferma-
trix K erweitert.

(12) ¢=A z+Bu

(13) A

4. .=A+BK

Die charakteristischen KenngrdéBen der Eigenbewegungs-
formen des Flugzeuges mit Dampfer lassen sich so anhand
der Eigenwerte der modifizierten Systemmatrix émod far
den jeweiligen Flugzustand bestimmen.

Die gewiinschten Eigenschaften, die anhand der Dampfer
eingestellt werden sollen, orientieren sich an den Anfor-
derungen der militarischen Zulassungsvorschriften MIL-F-
8785C. In Tabelle 2 sind die Forderungen fur jede Eigen-
form des Flugzeuges zusammengestellt.
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|

| Forderung nach MIL-F-8785C |

Anstellwinkelschwingung 0,3>D>2
wo > 0, 7red
Phygoide D > 0,04
Taumelschwingung wo > 074”;61
D > 0,08
D-wy>0,15
Rolle 0,3s<Tr < 1,4s
Spirale T5 > 20s

TAB 2: Anforderungen an die flugmechanischen Eigen-
schaften des Flugzeuges

Zur Verbesserung der flugmechanischen Eigenschaften in
der Langsbewegung besitzt die Dampfermatrix zwei Eintra-
ge flr die Rickfiihrungen von ¢ auf n und von © auf 7. Bild
6 zeigt die zugehdrigen Wurzelortskurven. Die linke Seite
zeigt die dampfungserhéhende Wirkung der Rlckflihrung
q — n auf die Anstellwinkelschwingung (AS). Auf der rech-
ten Seite ist die ddmpfungserhéhende Wirkung der Rlck-
fihrung ©® — 7 auf die beim ungedampften Flugzeug nur
sehr schwach gedampfte Phygoide (PH) zu sehen. Gleich-
zeitig verringert diese Rickflihrung jedoch die Dampfung
der Anstellwinkelschwingung.

a)

BILD 6: Wurzelortskurven der Ubertragungsfunktionen a)
fir ¢ — n und b) fir © — n (H = 12000m, Mach = 0, 8)

Anhand dieser beiden Rickfihrungen werden die Damp-
fungsgrade von Anstellwinkelschwingung und Phygoide
iterativ auf 0,7 bzw. 0,3 eingestellt. Bild 7 vergleicht das
Verhalten des Flugzeuges mit und ohne Dampfer nach ei-
nem kommandierten Héhenrudersprung von 1°. Schwarz
gestrichelt eingezeichnet sind Simulationsergebnisse des
Flugzeuges ohne jeglichen Regler, in blau eingezeichnet
die Ergebnisse fir das gleiche, jedoch mit den Damp-
fern ausgestattete Flugzeug. Die fett eingezeichneten Li-
nien kennzeichnen hier die Verlaufe fur das starren Flug-
zeug, dunn eingezeichnet Vergleichsrechnungen mit dem
elastischen Modell. Die ddmpfungssteigernde Wirkung des
Nickdampfers ist innerhalb der ersten Sekunden nach dem
Sprungkommando gut zu erkennen. Bei dem ungedampf-
ten Flugzeug ist die Anstellwinkelschwingung innerhalb der
ersten 8 Sekunden deutlich zu erkennen. Mit eingeschal-
tetem Dampfer ist die Schwingung wesentlich starker ge-
dampft und bereits innerhalb von etwa 2 Sekunden abge-
klungen.

I A
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t[s]
— — — el -ohne Dampfer
el - mit Dampfer

= = = st-ohne Dampfer
st - mit Dampfer

BILD 7: Antwort des ungedampften und gedampften Flug-
zeuges auf einen kommandierten Héhenrudersprung von
1° (H = 12000m, M ach = 0, 8)

Am Verlauf des Hbhenruderausschlages kann die Funkti-
onsweise des Dampfers verfolgt werden. Die Ruckfihrung
q — n bewirkt in den ersten Sekunden nach dem Sprung-
kommendo eine Ricknahme des Hohenruderausschlages
aufgrund der auftretenden (negativen) Nickrate. Die glei-
che Wirkung hat die Rickfiihrung © — 7 im Falle eines
von null verschiedenen Langslagewinkels ©. Der Héhenru-
derausschlag weicht deshalb zugunsten des gewlinschten
Flugverhaltens von dem kommandierten Wert von 1° ab.

t[s]

BILD 8: Aktuatorverhalten des Héhenruders

Bild 8 zeigt den Héhenruderausschlag in der ersten Sekun-
de nach dem Héhenrudersprungkommando. Hier ist das
Verhalten des verwendeten Aktuatormodells zu erkennen.
Nach einer Totzeit von 100ms baut sich der Ausschlag
kontinuierlich auf und erreicht den kommandierten Wert
ohne Uberschwingen (PT;-Verhalten).

Die Auslegung der Dampfer flir die Seitenbewegung ge-
staltet sich aufgrund der gekoppelten Eigenbewegungs-
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formen des Flugzeuges komplizierter als in der Langsbe-
wegung. Hier wird das Verfahren der Eigenstrukturvorga-
be zur direkten Berechnung der Verstarkungsfaktoren der
Dampfer angewendet. Bei dem Verfahren werden Kriteri-
en fur die Eigenwerte und Eigenvektoren der modifizierten
Systemmatrix A definiert und die Dampfungsmatrix K
berechnet, mit der die Kriterien erfiillt werden. o
In diesem Anwendungsfall mit vier ZustandsgréBen (S,
r, ® und p) und den SteuergréBen ¢ und & kdénnen vier
Eigenwerte, sowie je ein Eintrag in den zugehdrigen Ei-
genvektoren festgelegt werden [2]. Um die geforderten
Eigenschaften aus Tabelle 2 zu erreichen, werden die
folgenden Ktriterien fiir Eigenwerte und Eigenvektoren defi-
niert.

Taumelschwingung:

Aus gewahlten Werten fiir Kennkreisfrequenz wo,.g und
D&mpfungsgrad Drs werden die Eigenwerte Arg, und
Ars, der Taumelschwingung wie folgt zusammengesetzt

(14) >\Tsl/2 =0Ts iijs mit

(15) ors = Drs -wo,rs und

(16) wrs = \/"-’g,Ts + 0% -

Fir die Eigenvektoren werden die Elemente gewahlt, die
bei dem gedédmpften Flugzeug zu Null werden sollen. Die-
se Elemente sind in den in Gleichung 17 und auch den
folgenden Gleichungen durch eine 1 gekennzeichnet. Die
mit einer Null besetzten Eintrage sind unbeschrankt

0 0

. 1 N 0

(17) Zrs, = | o | 7 Lrs. = | 4
0 0

Die Eigenvektorkriterien wurden hier so gewahlt, dass alle
vier ZustandsgréBen an der Taumelschwingung beteiligt
bleiben.

Rolle:
Aus einer gewdhlten Rollzeitkonstante T'r ergibt sich direkt
der Eigenwert fUr die (aperiodische) Rolle

1

(18) /\R—fT—R.
1
N 0
(19) Tp = 0
0

Durch den gewéhlten Eigenvektor wird der Schiebewinkel
(3 bei der Rolle unterdriickt.

Spirale:
Die Spirale soll in diesem Anwendungsfall indifferent ein-
gestellt werden. Daraus ergibt sich direkt der Eigenwert

(20) Asp=0.

1) Fop =

(= elNe e

Wie zuvor bei der Rolle wird der Schiebewinkel 8 bei der
Spirale unterdrickt.
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BILD 9: Antwort des ungedampften und gedampften Flug-
zeuges auf einen kommandierten Seitenrudersprung von
1° (H = 12000m, M ach = 0, 8)

Fir die Taumelschwingung werden eine Kennkreisfre-
quenz von wg = 1 % und ein Dampfungsgrad von
D = 0,7 eingestellt. Fir die Rollzeitkonstante Tr wird
ein Wert von 0,5s gew&hlt und flr die Spirale wird ein in-
differenter, also ein im Ursprung liegender Eigenwert, ge-
wabhlt. Bild 9 vergleicht die Antwort des Flugzeuges mit und
ohne D&mpfer auf einen sprungférmiges Seitenruderkom-
mando von 1°. Fett dargestellt sind wieder Simulationser-
gebnisse des starren Flugzeuges, diinn eingezeichnet die
Vergleichsrechnungen mit dem elastischen Modell. Gut zu
erkennen ist die stérker geddmpfte Taumelschwingung im
Vergleich zum ungedampften Flugzeug. Wie an den un-
teren Zeitverlaufen zu sehen ist, werden durch die Riick-
fihrung aller ZustandsgréBen der Seitenbewegung auf das
Quer- und Seitenruder auch beide Stellflachen zum Einstel-



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2014

len der gewahlten Eigenschaften genutzt.
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BILD 10: Antwort des ungedampften und gedampften Flug-
zeuges auf einen kommandierten Querrudersprung von 1°
(H = 12000m, Mach = 0,8)

Bild 10 zeigt die Antwort auf eine sprungférmige Querru-
dereingabe von 1°. Hier lasst sich das indifferente Verhal-
ten infolge des gewéhlten Eigenwertes der Spirale erken-
nen. Bei einer konstanten Querrudereingabe stellt sich ei-
ne konstante Rollgeschwindigkeit p und folglich ein linear
steigender Hangewinkel ® ein. Insgesamt werden damit
die geforderten Eigenschaften aus Tabelle 2 erfillt. Da-
mit kann im n&chsten Schritt die duBere Regelungsschleife
ausgelegt werden.

5 AUSLEGUNG DES LAGEREGLERS

Der Lageregler dient zur Einstellung von Langslage-,
Hange- und Schiebewinkel. Die Kriterien zur Auslegung
des Lagereglers orientieren sich an der militarischen Zu-
lassungsvorschrift MIL-F-9490D. Fir den Langslagewinkel

© wird hier gefordert, dass der kommandierte Wert inner-
halb von finf Sekunden erreicht und mit einer Genauigkeit
von +10% eingehalten wird. Um diese Vorgaben zu er-
fullen verfligt das Flugsteuerungssystem uber den in Bild
5 orange eingezeichneten Lageregler, sowie die grln ein-
gezeichnete Vorsteuerung. Zur Optimierung der Parameter
dieser Komponenten wird die vom DLR Oberpfaffenhofen
entwickelte Matlab(©)-Toolbox MOPS (Multi-Objective Pa-
rameter Synthesis) [3] verwendet. Hier werden neben der
Einhaltung der Grenzen des kommandierten Wertes Kri-
terien bezlglich der Ruderausschlage, Raten und Robust-
heit des Reglers definiert und die Parameter in zwei Schrit-
ten berechnet. Im ersten Schritt werden die Parameter fir
die Langsbewegung anhand von Sprungkommandos des
Langslagewinkels ermittelt. Bild 11 zeigt die Antwort des
Flugzeuges mit aktiviertem Flugsteuerungssystem auf ein
sprungférmiges Langslagewinkelkommando von 1°.

1 b ff N
D 05
o N N
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0
°_-05
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-1 . .
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t[s]
st - mit FCS —— el-mitFCS
BILD 11: Antwort des geregelten Flugzeuges auf

einen kommandierten Langslagewinkel von 1° (H =
12000m, Mach = 0, 8)

Wie zu erkennen ist werden die rot eingezeichneten Gren-
zen fir den Langslagewinkel mit dem ausgelegten Lage-
regler sowohl vom starren, als auch vom elastischen Flug-
zeug fur diesen Flugzustand eingehalten.

Im zweiten Schritt werden die Parameter fiir die Seitenbe-
wegung optimiert. Dies geschieht gleichzeitig flir Sprun-
geingaben im Schiebe- und Hangewinkel. Dazu wird ein
Simulationsmodell genutzt, in dem parallel mit gleichen
Flugreglerparametern die Antworten auf ein Schiebewin-
kelkommando und auf ein Hangewinkelkommando berech-
net werden. Ziel ist auch hier das Erreichen und Halten
des kommandierten Wertes mit einer Genauigkeit von hier
4+20% des kommandierten Wertes.
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12: Antwort des geregelten Flugzeuges
einen kommandierten Hangewinkel von (H
12000m, M ach = 0, 8)
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13: Antwort des geregelten Flugzeuges

BILD

einen kommandierten Schiebewinkel von 1°

12000m, M ach = 0, 8)

(H

auf

Die Bilden 12 und 13 zeigen die Antwort des Flugzeu-
ges mit aktivem Flugsteuerungssystem flr einen komman-
dierten Hangewinkel und fir einen kommandierten Schie-
bewinkel von jeweils 1°. Wie zu erkennen ist werden die
Grenzen fur den jeweils kommandierten Wert eingehalten,
wéahrend 3, bzw. ® wieder auf Null zuriickgehen.

6 AUTOMATISIERTE BERECHNUNG DER
FLUGREGLERMODULE FUR VERSCHIEDENE
FLUGZUSTANDE

In den vorangegangenen Abschnitten wurde die Berech-
nung der Reglerparameter fir einen einzelnen Flugzustand
beschrieben. Fir ein einheitliches Verhalten des Flugzeu-
ges innerhalb der Flugenveloppe werden die Parameter fir
verschiedene Flughéhen und Flugeschwindigkeiten auto-
matisiert berechnet.

Geometrie, Elastische
Massen Eigenschaften
-
@
R

Erstellung flugmechanischer Modelle

Y

Anpassung der flugmechanischen Eigenschaften
mittels Dampfern

Auslegung von Lageregler und Vorsteuerung

Y

Bereitstellung der Flugreglermodule far
verschiedene Machzahlen, H6hen und Beladungen

BILD 14: Ablauf des Prozesses von den Eingaben bis zu
den fertigen Flugreglermodulen

Bild 14 zeigt den Ablauf des Prozesses. Mit dem in Ab-
schnitt 2 beschriebenen Verfahren werden flugmechani-
sche Modelle des Flugzeuges erstellt. Durch Trimmen und
Linearisieren des Modells fiir die in Bild 15 dargestellten
Flugzustdnde werden Zustandsraummodelle des starren
Flugzeuges gebildet.
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BILD 15: Auslegungspunkte fur verschiedene Machzahlen
und Flughdhen

Fir jedes dieser Modelle wird das in Abschnitt 4 be-
schriebene Verfahren zur Auslegung der innerer Rege-
lungsschleife des Flugsteuerungssystems angewendet. Im
letzten Schritt wird der aus Lageregler und Vorsteuerung
bestehende auBere Teil des Flugsteuerungssystems opti-
miert.
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BILD 16: Auswahl von Reglerparametern fiir verschiedene
Flughéhen und -geschwindigkeiten

Bild 16 stellt die Verlaufe von sechs exemplarischen
Reglerparametern fiir fir verschiedene Flughéhen und -
geschwindigkeiten als Ergebnis des Reglerauslegungspro-
zesses dar. Aus diesen tabellarisch abgelegten Werten
kdnnen die zur Einstellung des definierten Flugverhaltens
notwendigen Flugreglerparameter interpoliert werden.

7 FAZIT

Fir gute Ergebnisse der im Flugzeugentwurfsprozess
durchgefiihrten, hochwertigen aerodynamischen und
strukturdynamischen Analysen ist die Berlicksichtigung
des Einflusses von Flugreglerfunktionen auf das flugdy-
namische Verhalten von reglerunterstitzen Flugzeugen
unbedingt notwendig. Anhand der in diesem Beitrag vorge-
stellten Methode zum automatischen Reglerentwurf kon-
nen in einem frihen Stadium des Flugzeugentwurfs Flug-
reglermodule ausgelegt und in Simulationsmodelle fir die
Berechnung von Mandver- und Bdenlasten eingebunden
werden.

Dadurch wird die Qualitdt des Auslegungsprozesses er-
heblich gesteigert.
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