- DGLR-Bericht 97-01

F S T TUHH

Lefter: Prof. Or. = [ng. U. Carl

2. Symposium
Flugzeug-Systemtechnik

Workshop
DGLR-FachausschuB
S2.1 "Starriligelsysteme”

Entwicklungstrends bei
Basissystemen |
und ihre Wechselwirkungen
-zum Flugzeugentwurf

fjl;ﬁnkenwerder

TWI 2

|munuuum||1|||t|||||u|||||t|n||||||||||

BT059757




DGLR-Bericht 97-01

FST

Lefters Prof. Br. = Ing. U. Garl

2. Symposium
Flugzeug-Systemtechnik

Workshop -
DGLR-FachausschuB Mt
S2.1 "Starrfligelsysteme” e

Entwicklungstrends bei
Basissystemen
und ihre Wechselwirkungen
zum Flugzeugentwurf

'Technologiezentrum Hamburg-Finkenwerder
15./16. September 1997




urn:nbn:de:gbv:830-88215472
http://nbn-resolving.org/urn:nbn:de:gbv:830-88215472

The work is licensed under a Creative Commons Attribution 4.0 International
License: CC BY

http://creativecommons.org/licenses/by/4.0

DGLR-Bericht: 97-01
ISBN 3-922010-97-0

Herausgeber

Deutsche Geselischaft fur Luft-und Raumfahrt
- Lilienthal-Oberth e.V.

Bonn, 1997

Arbeitshereich Flugzeug-Systemtechnik
Technische Universitat Hamburg-Harburg

Prof. Dr.-Ing. U. Carl

DGLR-FachausschuB $2.1 "Starrfligelsysteme"

Obmann: W. D. Wissel
Koordinator: D. Scholz

Redaktionelle Bearbeitung des Tagungsbandes
D. Scholz



Entwicklungstrends bei Basissystemen
und ihre Wechselwirkungen zum Flugzeugentwurf

Inhalt

Teil A:

U. CARL, TU Hamburg-Harburg
Vorwort

Aspekte des Gesamtflugzeugs

Teil B:

U. CARL, TU Hamburg-Harburg
Modeme Flugzeugsysteme - Anforderungen an Technologien und
Entwicklungsmethoden

R. SMYTH, DASA Airbus, Hamburg
Entwicklung von hochintegrierten Flugzeugsystemen fiir modeme
Zivilflugzeuge

O. BOTTGER / B. TRAHMER , DASA Airbus, Hamburg
Beeinflussung der Gesamtkonfiguration durch Basissysteme

A. KADEN, Deutsche Lufthansa, Frankfurt

Remote Aircraft Maintenance - ein Beitrag zur Qualitétsverbesserung und
Effizienzsteigerung des Flugzeug-Instandhaltungsprozesses

Systeme und Flugzeug-Nutzung

H. LUTIENS, DASA Airbus, Hamburg
Neue Kabinensystemtechnologien

D. MOSEBACH, DASA Airbus, Buxtehude
Airbus Cabin Communication System fiir A3XX / Kommunalitit und
Evolution versus Revolution

E. SCHLAGENHAFT, Liebherr-Aerospace, Lindenberg
Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBen Verkehrsflugzeugen

G. WAGNER, DASA, Ottobrunn
Kithlung der Klimaanlage durch das Kraftstoffsystem

K. KARLSSON, AOA Apparatebau, Gauting
Dreiphasenstrdmung in Vakuum-Toiletten-Systemen

D. MUSER, MAN Technologie, Karlsfeld
Water- und Wastesysteme im modernen Flugzeugbau




Teil C:

Systeme und Flugzeugauslegung

Teil D:

J. MERTENS, DASA Airbus, Bremen
Systemanforderungen fiir zukiinftige Flugzeuge mit adaptiven Fliigeln

F. GROSCHE, DLR Gottingen
Systeme zur Grenzschichtbeeinflussung und Widerstandsverminderung

X. WANG, TU Hamburg-Harburg
Semiaktive Fahrwerkssysteme mit Fuzzy-Regelung zur Strukturlastminderung

K. ZIMMERMANN, ZF Luftfahrttechnik, Friedrichshafen
Klappenantriebssystem mit variablem Torque Limiter

S. FRISCHEMEIER, TU Hamburg-Harburg
Flugsteuerungskonzepte in ‘Power-by-Wire’-Technologie

R. REICHEL, Bodenseewerk Gerdtetechnik, U berlingen

Aspekte eines modularen Flugsteuerungsrechners hinsichtlich Funktion,
Sicherheit und Wirtschaftlichkeit :

Systemrepriisentanz in Flugsimulationen

D. FISCHENBERG, DLR Braunschweig
Gesichtspunkte zur Modellierung von Subsystemen fiir Simulationszwecke

W. KINDEL, TU Berlin
Nutzung des A340-Simulators fiir Flugeigenschaftsanalysen




~U. CARL

TU Hamburg-Harburg

Yorwort

Sehr geehrte Damen und Herren,

der Arbeitsbereich Flugzeug-Systemtechnik der TUHH und der DGLR-Fachausschuf S 2.1
‘Starrfliigelsysteme’ hat mit Unterstiitzung der Referenten des 2. Symposium ‘Flugzeug-
Systemtechnik’ im Technologiezentrum Hamburg-Finkenwerder (THF) diesen Tagungsband
erstellt. Wir wollten mit diesem Symposium, gleichzeitig Workshop des DGLR-
"Fachausschusses, den fachlichen Informations- und Erfahrungsaustausch zu
Entwicklungstrends in den Flugzeugausriistungssystemen und ihrer Wechselwirkung zum
Flugzeugentwurf fortsetzen und vertiefen.

Neben der Technologieweiterentwicklung von Systemen im klassischen Funktionssinn sind
fiir neue, insbesondere GroBraum-Flugzeugprojekte zwei Aspekte in Forschungs- und
Entwicklungszielen in den Vordergrund getreten.

Zum einen Anforderungen an Systeme und génzlich neue Systemldsungen im Nutzlast- und
Kabinenbereich, die durch Wirtschaftlichkeitsiiberlegungen, ‘passenger appeal’ oder die
Konfiguration des Transportmittels Flugzeug selbst gepriigt sind. Dies betrifft insbesondere
auch Gesichtspunkte seines operativen Einsatzes aus wirtschaftlicher Sicht der
Fluggesellschaften.

Zum anderen Funktionsanforderungen und neue Systemkonzepte, die im Verbund mit
Technologien der Aerodynamik und der Flugzeugzelle darauf abzielen, Potentiale der
Wirtschaftlichkeitssteigerung durch Reduktion des Kraftstoffverbrauchs, Nutzlaststeigerung
und erhohte Einsatz-Flexibilitdt zu erschliefien. Strdmungsbeeinflussung, Reduktion von
Strukturlasten sowie Einwirken auf strukturdynamisches Verhalten und Komfort durch
Systemtechnik sind Beispiele hierfilr und erlauben, aerodynamische Leistungssteigerungen
und extreme Flugzeugkonfigurationen zu realisieren.

Ziel des Symposiums war es, - zumindest punktuell - diese Situation aufzuzeigen und zu
erértern. Als Treffen von Entwicklern, Wissenschaftlern und Anwendern schuf es damit eine
Moglichkeit, durch méglichst breitbandige Sichtweisen und ‘inputs’ iiber diesen Trend zu
informieren.

A2,

Prof. Dr.-Ing. U. Carl




Teil A:

Aspekte des Gesamtflugzeugs




Moderne Flugzeugsysteme -
Anforderungen an Technologien und Entwicklungsmethoden

U. Carl
TUHH/Arbeitsbereich Flugzeug-Systemtechnik
Nefipriel 5, 21129 Hamburg

Die Systeme in heutigen Transportflugzeugen haben einen tiefgreifenden Einflufl auf die tech-
nischen und wirtschaftlichen Eigenschaften und Bewertungsmalfistébe des Fluggeréts im ope-
rativen Einsatz. '

Der heute erreichte Technologiestandard der Systeme ist das Ergebnis von Entwicklungsan-
strengungen, einen sicheren und wirtschaftlichen Weltluftverkehr in einem immer dichteren
Luftverkehrsnetz zu gewdhrleisten. Dies betrifft sowohl die Grundsysteme (Ausriistung und
Ausstattung) der Flugzeuge wie auch die avionischen Systeme zur teilautonomen, optimalen
Flug- und Bahnfiihrung der Flugzeuge. Neben technischer Leistung und Wirtschaftlichkeits-
kenngréBen im konventionellen Sinn, ausgedriickt durch DOC (direct operating cost = direkte
Betriebskosten), s. Abb. 1, sind fiir die Systemauslegung und Entwicklung neuer Technologi-
en Ziele und Notwendigkeiten verstéirkt in den Vordergrund getreten, die eine noch engere
Wechselwirkung der Systeme zum Entwurf und der Nutzung des Flugzeugs erkennen lassen.
Der Vortrag soll diese Situation, zugleich Thema des Symposiums Flugzeug-Systemtechnik
und Workshop des DGLR-Fachausschusses Starrfliigelsysteme, aufzeigen.

Ausloser fiir zum Teil notwendigerweise neue Systemkonzepte und auch Technologien sind
extreme Grofraumflugzeugprojekte (MEGALINER), Abb. 2, deren reibungslose Einreihung
in die Infrastruktur heutiger Flughéifen und deren Verkehrsfithrung neue boden- und bordseiti-
ge logistische Konzepte erfordert. Gestiegene Umweltforderungen, insbesondere auch Flug-
zeuggréfen-abhiingige Larmemission, und nicht abschlieBend beantwortete Fragen nach Risi-
ko und Sicherheitsmargen, die durch heute giiltige FAR/JAR-Forderungen auch nicht voll-
stindig erfaft sind, werden Systeml&sungen ebenso beeinflussen. Der Nutzlast- und Kabinen-
bereich ist ein wesentliches Konkurrenzelement von Hersteller und Flugzeugbetreiber:
Komforterwartungen des Fluggastes sowie neue Rumpf- und Deckkonfigurationen dieser
Flugzeuge erfordern z. T. neue technologische Ansitze und stark gefinderte Ausstattungssy-
steme.

Ein weiteres, schon bei heutigen Grofiraumflugzeugen sensitives Auslegungsproblem betrifft
die starke Wechselwirkung zwischen strukturdynamischen Eigenschaften der sehr schlanken,
leistungsoptimierten Fliigel- und Rumpfkonfigurationen und Ruderaktivititen des Flugsteue-
rungssystems., Durch Regelgesetze in den Flugsteuerungsrechnern wird bereits auf Lasten,
durch Systemredundanzen und Ausfallwahrscheinlichkeiten auf Sicherheitsfaktoren der Struk-
turauslegung Einflul genommen werden. Das sich #dquivalent darstellende Potential neuer
Systemtechnologien im Verbund mit der Strukturauslegung ist bekannt; Stichworte sind
Bien- und Mangver-Lastminderung, aktive Fahrwerke, ride qualities-improvement usw..

Fur Derivate und Weiterentwicklungen heutiger Grofiraumflugzeuge, erst recht fiir Megaliner-
Konfigurationen, ist daher eine solche Technologiesymbiose aus strukturdynamischer Sicht




ebenso notwendig wie interessant im Hinblick auf mégliche Flugleistungssteigerungen, d. h.
die Reduktion des Kraftstoffverbrauches und damit Erhthung der Wirtschaftlichkeit.

Neue Technologien der Aerodynamik und des aerodynamischen Flugzeugentwurfs stiitzen
sich zunehmend auf Systeme ab: Variable Wolbung der Fliigelhinterkante transsonischer
Profile durch Klappenverstellung, Absaugesysteme zur Laminarisierung der Strémungsgrenz-
schicht sowie aktive Systeme zur Stofigrenzschichtbeeinflussung im ‘adaptiven Fliigel® sind
Beispiele hierflir. Entsprechend leistungs- und wirtschaftlichkeitsgesteigerte Flugzeugentwiir-
fe setzen funktionserweiterte oder ganz neue Systeme voraus, Abb. 3.

Die generelle und auf die direkten Betriebskosten (DOC’s) als heute gingiges Normativ fiir
Wirtschaftlichkeit zuriickgefithrte Frage, welche Systemkenngréfien (parasitirer Leistungsbe-
darf vom Triebwerk, anteilige direkte Wartungskosten, Systemgewicht oder Systemherstell-
kosten) welchen Einfluf} auf die DOC’s nehmen, zeigt folgendes Ergebnis, Abb. 4: Dominant
sind Systembherstellkosten, am Gesamtflugzeugpreis mit ca. 30 % in modernen Flugzeugen
beteiligt, gefolgt vom Gewicht (Einfluf tiber Kraftstoffverbrauch) und Wartungskosten,
Triebwerkleistungsentnahme (ebenfalls {iber den Kraftstoffverbrauch berticksichtigt) ist dem-
gegeniiber von deutlich geringer Importanz auf die DOC’s.

Diese vereinfachten und im Vergleich zu Strukturgewichiseinsparungen, einer Gleitzahlver-

besserung (als aerodynamischer Giitezahl) bzw. einer Triebwerkverbrauchsreduktion darge-

stellten Potentiale von System-Einzelkennwerten durch Technologieweiterentwicklungen im

Hinblick auf eine DOC-Verbesserung des Flugzeugs legen ein ranking nahe, Abb. 5: Ausge-

hend vom derzeitigen Entwicklungsstand (Referenz) sind dies

o die Verbesserung von Systemen bei gleichem Technologiestandard durch Entwicklungs-
maBnahmen, neue Techniken und Optimierung,

e Neue Systemldsungen und -anwendungen, die Technologiespriinge bzw. deutlich weiter-
entwickelte Technologien beinhalten.

o ‘Integrierte Technologien’ der Systeme mit solchen der Aerodynamik und der Strukturdy-
namik im Flugzeugentwurf, wie oben angesprochen,

Daf dies nur ein qualitatives Bild sein kann und alle entwicklungstechnischen Anstrengungen
und Technologiebeitréige in der Systementwicklung jederzeit auf der untersten der genannten
Stufen ansetzen miissen, sei kritisch angemerkt, zumal Aufwand und entwicklungstechnische
‘Risiken sich tendenziell vergleichbar wie diese Technologie-Potentiale verteilen,

Die Umsetzbarkeit neuer Systemtechnologien und der Erfolg am Ende einer konkreten Ent-
wicklung setzt letztlich auch voraus, daB hierfiir Methoden und unterstiitzende Werkzeuge
weiterentwickelt werden und zur Verfiigung stehen, Abb. 6, sowie der Entwicklungsprozef3
selbst unter dem Druck von Zeit, Kosten und entwicklungstechnischem Risiko gefiihrt wird.

it
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~ﬁL» Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Entwicklung von hochintegrierten Flugzeugsystemen -

Anforderungén fur die nachste Generation von Zivilflugzeugen

Richard Smyth, Leiter Systementwicklung

DGLR, 15.9.97




| Daimler-Benz A
Anforderungen an Flugzeugsysteme %Mbusef enz Aerospace

Prasentationsinhalt
1. Stand heute und neue Anforderungen
2. System-Stratégie der DA
3. Ausgewahlte Schwerpunktthemen
4. Technologie-Programme

5. Das Entwicklungprogramm

6. Schluld

DGLRO1.wpd DGLR, 15.9.97




Anforderungen an Flugzeugsysteme | %’Eiraig&lserﬁenmﬁospace
1. Stand heute und neue Anforderungen

Stand heute

0  Airbus-Familie A319 bis A340 und Beluga .
_ Ca. 1500 Flugzeuge im Liniendienst
Zweite Produktionslinie in Hamburg fir A319 und A321

o  System-Verantwortung der DA auf folgenden Schwerpunktgebieten
- Kabinensysteme
- Hilfsgasturbine APU

- Sekundare Flugsteuerung und Hydraulik |
Verantwortungsvoile Zusammenarbeit mit Al-Partnern auf anderen Systemgebieten

o Beteiligung an Umrlstprogrammen
o Kostensenkungsprogramme
o DA-Mitarbeiter in Al-Organisation in Toulouse und in der Endlinie

o “World Class”-Erfahrung bei allen Systemen im DA-Verantwortungsbereich

DGLR0O2.wpd DGLR, 15.9.97







Anforderungen an Flugzeugsysteme | % Airhus

1. Stand heute und neue Anforderungen

Daimler-Benz Aerospace

DGLRO4.wpd

. Neue Anforderungen

Geplante neue Flugzeugprogramme ,
A340-600/-5600  Entry into Service EIS 200
A3XX EIS um 2003/2005

Enormer Kostendruck
Entwicklungskosten, Flugzeugpreis, Betriebskosten

Verstirkte Kundenorientierung
Betonung auf Kabinenaspekte und “World Class Service”

Entgegnung der verstarkten Wettbewerbssituation
Boeing + MDC , Industrielle und politische Aspekte

Verscharfung von Umweltvorschriften

DGLR, 15.9.87
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Anforderungen an Flugzeugsysteme yremmahasiin

1. Stand heute und neue Anforderungen

—

!;_J Flugzeuge der nichsten Generation,

[ : |
v | Sicherer 0 Systemverbesserungen (Zuverléssigkeit)%
o Bauweisen, Flugfiihrung -
I Wirtschaftlicher 0 Weitere Senkung des Treibstoffverbrauchs
0 Reduzierung von Wartungskosten, Produktionskosten sowie
kundenbezogenen Folgekosten
Umweltschonender o Senkung des Treibstoffverbrauchs
’ o Weniger aerodynamischer Widerstand
o} Gewichtsverbesserungen durch Werkstoffe und Bauweisen
0 Reduzierung gasférmiger Emissionen
| o Larmreduzierung
0 Alternative Treibstoffe
Erhéhte Passagier- 0 Senkung des Kabinen-Innenlarms
komfort 0 Verbesserung externer Kommunikationsmdoglichkeiten
0 Allgemeine Komfortverbesserung (z.B. Betten im Unterflurraum)
0 ReichweitenvergréRerung flir Point-to-Point-Flige

DGLRO4A.wpd ‘ : DGLR, 15.9.97




Airbus Produktstrategie w}w Daimler-Benz Aerospace
Marktpotential flir Strahl-Verkehrsflugzeuge (1997 - 2016) I Airbus

Total 12 900 Flugzeuge . " Total 904 Mrd. US$
(OhneGUS) B (Umsatz)

17% - 7%

1 7% |

=4 71- 130 Sitze T 171 - 210 Sitze BB 301 - 500 Sitze
- 131 -170 Sitze D21 -_.300 Sitze' . iiber 500 Sitze

I
|
i
1

Flugzeug@ mnﬂ: mehr als 300 Sltzen stellen 26% der Flugzeugswckzahlen
mit etwa 51% des Umsatzes. . .. |

Datei: da-de.ppt Datum:  25.03,1997 Ersteller; L-A / Mombaur Blat: 23




PRODUKT- UND TECHNOLOGIESTRATEGIE

- Produktpalette Airbus / Boeing

= Daimler-Benz Aerospace
Airbus

e AL B

Die Fiihrungsposition von Boeing wird durch eine
breit gefacherte Produktpalette gestitzt!

; angstrecken - Sitzanordnung ( 3 Klassen ) :
Sitze & W -.&*L\.R.\B‘g N R R R S R A R R R R R PRI BOEI NG Oproj e_kt
S N \%‘\\% e ' ‘ € Entwicklg.
700|- %:%E‘h SRR @ Produktion Boeing
g&\*n ] ASXX-.2’QO @ Produktion Al
%\3:% S B747-700
600 L ,
| %;;z_;_ : A3XX-100 B747-600X
500} e
B747-500X
4001 B747-400
B777-300
B777-200
300 p~
B777-100X
200 - B767-300
= p 8777300
400 urz-/ Mittelstrecken - Sitza %}
X R 2 RS 8777"200
330-300 ‘
A ’&EZDBN?-K)OX
300+ A330-200
P B767-300
& A300-600
P322-X2 ,
200 P3292.%1 A310-300 , : B767-2.00
N 321100 B737-800
A320-200 = B737-700
A319-100 s B737-600
100 A318-X/Y




Daimler-Benz A
Anforderungen an Flugzeugsysteme Airbuser enz Aerospace

1. Stand heute und neue Anforderungen

Kostensituation |

o Technologie und Kaufentscheidung der Airlines

“Early Days” Einfilhrung von Turbofans, Swept Wing, etc
Erhéhung von Produktividt und Passagierkomfort, Larmsenkung
Schnelle Amortisation der hdheren Kosten
Rechtfertigt den Kauf neuer Flugzeuge

“Heute u. morgen”  Erhdhter Kundenservice, Commonality, neue Technologie, etc
Operationelie Einsparungen sind glaubhaft nachzuweisen
Skeptische Haltung der Airlines: Forderung “ First Time Right”
“Technologie” ohne “Financial Pay Off “ ist kein Kaufargument

"o Dispatch Reliability DR

Fines der wichtigsten Wirtschaftlichkeitsfaktoren fir die Fluggesellschaften
Abhangig von der Art und Anzahl von technischen Stérungen

Fihrt zur Unterbrechung eines planmassigen Fluges

L\ DR der heutigen Airbus-Flotte liegt durchschnittlich zwischen 98% und 99 %

DGLROS.wpd




Anforderungen an Flugzeugsysteme “%“’Eira%{]ﬂser']f‘eml‘*erﬂspace
1. Stand heute und neue Anforderungen

DGLRO7.wpd

Besondere Anforderungen des A3XX-Programmes ergeben sich aus:

Missionskonfiguration und Reichweite

- 600 bis 800 Passagiere in 3 Decks (bisherige Erfahrung bis 400 Pax, 1 Deck)
- Energieversorgung/Energiemanagement

- Flugdauer bis 14 Stunden (neue Passagierkomfort-Aspekte)

Zentrales Thema: Kabinen-/Payload-Systeme/Sicherheitssysteme

GrofRRe Abmessungen (80x80m max. Lange/Breite)

- Starkere Berlcksichtigung von Strukturflexibilitaten
Besondere Berlicksichtigung bei der Flugsteuerung EFCS

- Hohe Aktuatorkréafte fir Flachen der Flugsteuerung




| <%>Dajml Benz A
Anforderungen an Flugzeugsysteme yérmmalt

2. System-Strategie der DA

Die System-Strategie der DA orientiert sich an folgenden Zielfestlegungen:

0 Verantwortung fir den kompletten Rumpf mit allen enthaltenen Systemen
EinschlieRlich Energieerzeugung (APU, ..)

o Verantwortung fir die volle Sekundare Flugsteuerung und Mitarbeit bei
der Priméren Flugsteuerung.
Beibehaltung des Anteils an der Primaren Flugsteuerung
Aktuator HLW und Spoiler

DGLRO8.wpd DGLR, 15.9.97
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Anforderungen an Flugzeugsysteme %;‘ AjralgdlserBenerrospace

2. System-Strategie der DA

Flugsteuerung / Hydraulik

"Kommunikation
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vet Daimler-Benz A
Anforderungen an Flugzeugsysteme +Mbmef enz Aerospace

3. Ausgewéﬁlte Schwerpunktthemen

3.1 Kabinen-Basissysteme

3.2 Konfigurationsauswahl und Integration des Sekundéarantriebs APU
3.3 Inflight Entertainment IFE -

3.4 Flugsteuerung

3.5 Integrierte Modulare Avionik IMA

DGLROYA.wpd . DGLR, 156.9.97




Anforderungen an Flugzeugsysteme ‘%}&%BF’BGDZAGTOSPM
3. Ausgewahlte Schwerpunktthemen

3.1‘ Kabinen-Basissystemen

Neue Anforderungen fiir A3XX (Megaliner):
600 bis 800 Passagiere
3 Decks
Bis zu 14 Stunden Flugdauer

Neue Konzepte und Losungen erforderlich fir Luft/Klimatisierung, Wasser,
Energie-Management, Arbeits- und Ruhebediirfnisse, Kommunikation, Beleuchtung,

Sicherheitsvorkehrungen, Versorgung, etc

Vorarbeiten im Rahmen des Verbundvorhabens Passagiersysteme (1994-98)
Gezielte Weiterfihrung zu planen

DGLR10.wpd DGLR, 15.9.97




A3XX Air Conditioning | ik e

e Air Flow- and Thermal Comfort Analysis
« Air Conditioning is Design Driver for the APU, Bleed System and Packs

Comparision of installed pack performance
on Airbus Long Range Aircraft -

D) o T S o S s L i e i ey

200 N I _ . T U,

150 |-—— — e e~

A300-600 | A340-300 A340-600 A3XX-200

£5/091.97 -1.2.4- Syslem Status A3XX Concept Phase - 27.08.97




A3XX Air Conditioning ~ —~ Dinirpen eroses

« A3XX tailored Air Distribution System Weight and Size Optization Process

e

TG

Air Distribution size accomodated to fuselage cross section requirements in close
collaboration with Structure-, System- and Interior Cabin Design Teams

ES/091-97 -1.2.6- System Status A3XX Concept Phase - 27.08.97




Anforderungen an Flugzeugsysteme “%Eﬂaigul}fr%enmemspace
3. Ausgewahlte Schwerpunktthemen

3.2 Konfigurationsauswahl und Integration des sekundérantriebs APU

APU Auxiliary Power Unit
Liefert Luft und elekirische Energie
Betrieb am-Boden und in der Luft
N Auswahlentscheidung: Single (kon\ientionell) oder Twin

Problem: In Single-Lésung keine APU in geforderter Leistungsklasse vorhan
den. Sehr hohe Kosten fiir neue APU-Entwicklung

DGLR12.wpd ' DGLR, 15.9.97




Anforderungen an Flugzeugsysteme ‘%’Eiraig;fr&m%mspace
3. Ausgewahlte Schwerpunktthemen

Twin APU Concept - Installation Scheme (Plan View)

inlet Ducts

Bleed Isolation

Valves Centre Firewall

Bleed Air Duct

|7
A

mrewall Aft Firewall

Exhaust Ducts

e




Anforderungen an Flugzeugsysteme %&%ﬁrﬁeﬂz%fos@%
3. Ausgewahlite Schwerpunktthemen

3.3 | Inflight Entertainment IFE |

Zunehmende Vielfalt von Kommunikations- und Unterhaltungsmaoglichkeiten
von Punkt zu Punkt machen vor der Flugzeugkabine nicht halt.

\ Gegenstand heftiger Konkurrenz zwischen den Airlines.
Sehr hoher Kostenanteil: 4 - 7 Mio $ pro Flugzeug heute, rasante Entwicklung
l\__Alrlines wollen dem Fluggast “World Class Service” Fluggast anbieten.
Vom Flugzeughersteller wird erwartet: Es muld alles funktionieren
Hohe Anforderungen hinsichtlich:
integration der neuen Kabinenelektronik und Kommunikationsnetzwerke
Energie-Versorgung und Energie-Management
Gewahrleistung einer hohen Zuverlassigkeit
Flexibilitdt, da mit haufigen Anderungen zu rechnen
Problemstellungen der internen und externen Datenkommunikation
Abstimmung zwischen Flugzeughersteller, Airline und IFE-Hersteller

DGLR14.wpd DGLR, 16.8.97




Daimler-Benz Aerospace

" A3XX Inflight Entertainment Airbus

Study ltems:

Functional

« In-seat PC high speed data link to earth based networks

~e.g. Internet connection with min. 28kBaud
=Main Problem: respectwe Satellite bandwidth

« Worldwide TV Reception during flight

~Replacement for on-board Video Player
—Main Problem: respective Satellite coverage

« Use of GSM (Global System for Mobile Telephone) Telephone during flight

_sMain Problem: EMI, respective Satellite bandwidth & no Airline revenue

|

_—

A/C Integration

« Relocation of SEB”’s

_4.7.6- Status Systems A3XX Concept Phase - 27.8.97




Anforderungen an Flugzeugsysteme ‘%“Ejra%gser%eﬂmerosmce
3. Ausgewadhlte Schwerpunktthemen

3.4 Flugsteuerung

High Lift System {Slat und Flap) auf der Basis von A330/A340
Gute Erfahrungen im Liniendienst: 180 Flugzeuge

7
~ Aktuatoren fiir Primary Flight Control System: Hohe Aktuator-Kréfte erforderlich

\, Erhebliche Auswirkungen flr die Dimensionierung des Hydraulik-Systems
L’_ .

Dringende Untersuchung und Bewertung neuer Konzepte erforderlich, wie z.B.:
- Fortschrittliche Aktuatoren : Elektrisch, elektro-hydromechanisch
- Local Hydraulic Power Package

DGLR15.wpd
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Anforderungen an Flugzeugsysteme % Abbus P
3. Ausgewahlte Schwerpunktthemen
A340 flight controls
Electronic Flight Control System (EFCS)
Surfaces : » all hydraulically actuated
: » all slectrically signalled
. ﬂﬁg?&%rl}lcal back-up control
- Trimmable Horizontal Stabilizer (THS). Rudder
Spoilers = </
gy
. !gg! ///If?» E
DGLR16.wpd Flaps }T_{g;:g?‘?;‘f DGLR, 15.9.97
Slats Ailerons Stabilizer

Elevators ...




Daimler-Benz Aerospace

Anforderungen an Flugzeugsysteme Airbus
3. Ausgewadhlte Schwerpunktthemen

3.5

DGLR17.wpd

Integrierte modulare Avionik IMA

Die leistungsfahigen Bausteine der neuen Avionik bieten die Mdglichkeit,
durch Modularisierung, h&here Integration und Standardisierung Kosten zu senken.
Hiermit auch die Méglichkeit,--die Dispatch Reliability glinstig zu beeinflussen.

Verschiedene Anwendungskategorien bei den Flugzeugsystemen zu unterscheiden:
Flugkritische Systeme z.B. Flugsteuerung
“Utilities” Kabinensysteme, teilweise missionskritisch
Andere Systeme :

Die Ausarbeitung und Abstimmung von Konzepten fiir projektnahe Anwendungen

der neuen Avionik, insbesondere fiir neue Datenbusstrukturen und IMA, zwischen
Flugzeughersteller und Ausristern ist eine dringend notwendige Aufgabenstellung

DGLR, 15.9.97




‘ Daimler-Benz A
Anforderungen an Flugzeugsysteme | +Ahb%ef enz Aerospace

4. Technologie-Programme

Zielgerichtete Technologie-und Forschungs-Programme sind erforderlich, um
innovative Lésungsmoglichkeiten und Konzepte fiir die neuen Herausforderungen an

die Systemtechnik zu untersuchen und hinsichtlich “Technology Readiness” zu
bewerten.

Schwerpunktthemen fir zukiinfitige Technologie- Programme fr ein Megaliner:
O Kabinen-/Payload-Systeme
O Kommunikation (in der Kabine und extern)
O Fortschrittliche Wartungssysteme

O Flugsteuerung {einschlieBlich Aktuatoren und Power Packages)

Ein Teil dieser Themen sind Erganzungen zu bereits laufenden Technologieaufgaben

DGLR19.wpd DGLR, 15.9.97
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5. Das EntwicklUngsprogramm

Die Systementwicklung steht unter besonderem Druck (Kosten und Kundenerwartung)

hinsichtlich:
- Verkiirzung der Entwicklungszeit
- Reduktion der Entwicklungskosten und Zykluszeiten bei Modifikationen

- Beherrschung des Entwicklungsrisikos

1. Dies erfordert u.a. rechnergestiitzte Verfahren zur Absicherung einer weitestgehend
korrekten Spezifikation im ersten Entwurf ---> First Time Right
Hierzu die Simulation von Anforderungen und der Systemintegration vor Herausgabe der
Spezifikation oder in spateren Entwicklungsphasen vor Verfligigkeit der realen Systeme

DGLR20.wpd DGLR, 15.9.97
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Anforderungen an Flugzeugsysteme e

2. Weiterer MaRnahmen zur Reduktion von Kosten und Beherrschung des Entwicklungs
risikos: ' '

- Ausbau der rechnergesttitzten Verfahren (stationér, instationar) zur Erfassung
von Gesamtsystemkomplexen mit allen funktionalen Interfaces
----> Virtuelles Systems Iron Bird

- Aufbau eines representativen System-Integrationspriifstandes
Fehlende Systeme werden voriibergehend simuliert
Verifikation der System- und Kabinenfunktionen vor Beginn der Flugerprobung

- Zusammenarbeit mit Ausriistern bereits in frGhen Phasen eines neuen Pro
grammes

- Verstarkte Bildung von interdisziplindren Arbeitsteams

DGLR20.wpd DGLR, 15.9.97
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A3XX Airbus

. A3XX
Cabin Systems Integration & Verification Testrig
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A3XX Airbus

Cabin .SyStems Integration & Verification Testrig
Ziele: N

- Ausgerelfte Kabmensysteme Zu EIS

- Sichere Kommumkatlon zwischen den Systemen.

- Die Systeme sind in ihrem Verbund getestet worden. - o

- Das Verhalten der Systeme in den verschiedenen Fehlermodi 1st erprobt
- Die Mamtenanceﬁmkt1onen der Systeme sind erprobt Worden

- Common Mode Stérungen sind erprobt.

- D1e Systeme smd in LeIStung und Bedlenbarke1t vom Kunden akzept1ert

ESL TEWS 10.4.97 IXX_IB.GBT Seite s




A3XX

Daimler Benz Aerospace
Airbus

CabmSystems Integration & Verification Testrig

Systems': |

- EnVHonmental Control Systems
Water/W aste Systems |
CIDS
Cabin L1ght1ng Systems
Entertainment Systems
Door Control & Warning Systems
Smoke Detection System
Freezmg Protection Systems

| Cabm Power Managment Systems

Monitoring Systems
Oxygen System e
Equipment/Furnishing Syste o
Cargo Loading Systems
APU Control System

ESL TEWS 10.4.97

IXX_IB.GBT Seite |3
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A3XX Airbus

'Vorschlagzu ReaIiSierung einer Teilkabine

ESL TEWS 10.4.97 3XXN_1B.GBT Seiteig
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6. Schlu3

Die neuen Herausforderungen an die Systementwicklung fir die nachste
Generation von Zivilflugzeugen verlangen eine effizientes und zielgerichtetes
Zusammenwirken aller Ressourcen in Industrie, Hochschulen und in der
Forschung.

Hierzu gehoren:
- Abstimmung von Entwicklungs-/Technolgie- und Forschungsprogrammen
- Verstarkte Kommunikation und Austausch

DGLR21.wpd
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Béeinﬂuﬁung der Gesamtkonfiguration durch Basissysteme

Bernd Trahmer/Ole Bittger
Daimlier-Benz Aerospace Airbus Hamburg
Projektabteilung

1 Gesamtkonfiguration

~ Unter dem Begriff Gesamtkonfiguration werden die Eigenschaften zusammengefa@t,
die charakteristisch fiir den jeweiligen Entwurf sind.

Sie sollten im allgemeinen wihrend des Flugzeugprogrammdurchlaufes, der sich
iiber 20 Jahre erstrecken kann, nicht mehr geéndert werden.

Dies sind insbesondere:

-die Geometrie des Rumpfes (Nase, Heck, Querschnitt der zylindrischen Bereiche)
-diec Anordnung der Fliigel, Leitwerke, Triebwerke und Fahrwerk

~die Auflengeometrie der Flichen

Die detaillierte Ausgestaltung der Komponenten, sowie die Anpassung der
Strukturdicken auf im Laufe der Programmpflege zu erhthende Abfluggewichte
bleibt dabei in der Regel innerhalb der Gesamtgeometrie.

555 Sitze /7650nm
MTOW 540t
OWE 271t




<€}> Daimler-Benz Aerospace
Airbus

2 EinflugroBen der Gesamtkonfiguration

Bei der Wah! der Gesamtabmessungen sind folgende Haupteinfliisse zu beachten:
-das zu transportierende Volumen

-die zu transportierende Masse

-der erreichbare aerodynamische, strukturelle und Triebwerks-Wirkungsgrad

-die zu erzielenden Leistungen: Geschwindigkeit, Reichweite, Flughthe etc

Wiihrend sich unter diesen Einfliissen neben Struktur, Triebwerk und Aerodynamik
zunichst kein Eifluf der Systeme findet, so lassen sich bet detailierterer
Betrachtung einige Einfliisse aufzeigen.

Diese treten merkbar immer dann auf, wenn die entsprechenden Systeme einen
auflerordentlich hohen... : '

\] -Volumenbedarf (zB Luft- oder Wassersysteme)
-Massenanteil (zB Strom- oder Hydrauliksysteme)
J Leistungsbedarf (zB Klimanlage)

™~

...aufweisen.
MTOW [ka] Systemgewicht [kg]
550000 T X000
500000 +
450000 + Electrik 1 15000
Kraltstofi
400000
Flugsteuerung 4 o0
350000 1
00 Nutzinat Klima
Ausstatiung Systeme 1 %00
T *
7000 Hydraulik
0000 e —— Lo
150000
Rumpf
100000 |
500001 Fiiiget
0

Massenanteil der Systeme

Flugsteuereng
& Avionik

i/ rd 8=z die

Klima Systeme

Fahrwerk

Volumenanteilanteil der Systeme (Rumpf)

2
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2 EinflufigroBien der Gesamtkonfiguration (Fortsetzung)

Konnen fiir bestimmte Systeme besondere Einsparungen oder ein Mehrbedarf an
Volumen, Masse oder Antriebsleistung nachgewiesen werden, so kann dies bei
rechtzeitiger Identifikation zu einer geéinderten Auslegung von Rumpi-, Fliigel und
LeitwerksgriéBen fiihren.

Dieser sogenannte “Schneeballeffekt” fiihrt zu einer ungefihren Verdoppelung der Vor-
oder Nachteile. Ein “nachtrigliches” Erziclen von Verbesserungen wirkt hingegen nur
einfach, kann aber im Rahmen der Programmweiterentwicklung (mehr Sitze oder
Reichweite) genutzt werden.

Beispicle fiir einfluBreiche Basissysteme:
Im folgenden werden beispielhaft einige interessante Basissysteme aufgegriffen

-Klimasysteme Zusammenspiel des Raumbedarfes mehrerer Disziplinen
-Roll-Leit-System Ermoglicht Umgestaltung des Rumpfmittelbereiches
-Laminarisierung Einsparungen durch Einsatz eines neuen Systemes
-kiinstliche Stabilisierung  Abhdingigkeit von der absoluten Ausfallsicherheit
-Trimmsystem moglicher Fortfall eines angestammten Systemes

3 Beispiele fiir einfluBBreiche Basissysteme: Klimasysteme

T " Aufgrund des relativ grofien Volumenbedarfes und der Forderung nach einer zentralen

~ Unterbringung der Klimasysteme bedarf es eines sorgfiltigen Abwiigens zwischen den
Belangen der Nutzlastunterbringung (Frachtraum und Kabine), der
Kraftstoffunterbringung (Fliigelmitteltank) und der aerodynamisch giinstigen Gestaltung
der Fliigel-Rumpfverkleidung.

\ So muB bei giinstiger und wartungsfreundlicher Integration der Wirmetauscher und
Mischereinheiten darauf geachtet werden,

-daB der Frachtraum nicht beeintréichtigt wird (Wérmetauscher, Mischer)

-die Kabinennutzung nicht beintriichtigt wird (Steigleitungen, Fensterflachen)

-die Fliigel-Rumpfverkleidung im aerodynarisch sensitiven Bereich moglichst nicht
1 aufgedickt werden muf.

Klima Leitungen

ixer Ei
Mixer Einheit Wiirmetauscher

Volumenbedarf des Klimasystems
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4 Beispiele fiir einflulreiche Basissysteme: Rolleitsystem

Ein besonders komplexer Bereich bei Verkehrsflugzeugen ist der Fliigel-Rumpf-

B Ubergang, wo im allgemeinen der Fahrwerksschacht liegt.

| "Beiden groflen Abmessungen des A3XX wire es von Vorteil, wenn die

Gesamtspurweite des Fahrwerkes anwachsen wiirde, und so einen kompakten
Fahrwerkschacht erlaubte.

Derzeit ist aberdie Spurweite des Fahrwerkes durch die Breite existierender
Rollbahnen scheinbar eingeschrinkt.

\ Bei detailierterer Betrachtung zeigt sich jedoch, daB von der Rollbahnbreite von
derzeit 23m durch historisch gewachsene Sicherheitstoleranzen volle Sm
“verbraucht” werden, so da3 nur 14m fiir die Flugzeugspurweite nutzbar bleiben.

Angesichts bereits existierender hochgenauer Leitsysteme in anderen
Verkehrsbereichen erscheint es nicht mehr zeitgemil, dafl das hochwertigste aller
Verkehrsmittel nach automatischer Landung (Toleranz: 1m!) manuell gesteuert mit
erheblichen Abweichungen in die Parkposition rollt.

Die Einfiihrung moderner Rollfiihrungstechniken in das A3XX erlaubte primir die
Einhaltung geringerer Rollbahnabweichungen, der Haupteffekt wire aber die
mdgliche komplette Umgestaltung der Fahrwerks- und Frachtraumanordnung, mit
Vorteilen fiir Nutzlastunterbringung, Struktur und Fahrwerksanlage sowie Vorteile
bei der Integration des Fliigels an den Rumpf.

Rollbahn- und Spurbreite
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5 Beispiele fiir einfluireiche Basissysteme: kiinstliche Stabilisierung

Ebenso wie der Reibungswiderstand bietet auch der sogenannte Trimmwiderstand
zumindest in der Theorie ein Einsparpotential.

So erhalten alle bisherigen Verkehrsflugzeuge die geforderte Richtungs-und
Geschwindigkeitsstabilitidt durch die Stabilisierungsflichen am Rumpfheck
abgestimmt auf verschiedene Lagen des Flugzeugschwerpunktes.

Die Einhaltung des Momentengleichgewichtes um diese Schwerpunktlagen mit
“natiirlicher Stabilitdt” erfordern in der Regel, da am Hohenleitwerk, zumindest
begrenzt, ein Abtrieb erzeugt wird, den der Tragfliigel in Form von “Mehrauftrieb”

wieder kompensieren muf.

Kann nun das ohnehin vorhandene Flugsteuerungssystem erweitert und dazu genutzt
werden, neben der Steuerung- auch eine aktive Stabilisierungsfunktion auszuiiben,
so lassen sich in vielen Fillen Leistungsverbesserungen erzielen.

Sicherheitsabstand
i tiirliche Stabifitdt
natiirlich stabiles Flugzeug natiirliche Stabidi
nutzbarer
Schwerpunkisbereich

Trimmwiderstand

Widerstand

g
&
kiinstlich stahiles Flugzeug &
genutzter &
Schwerpunkisbereich

Widersiand

EinfluB der Schwerpunktsituation auf den Trimmwiderstand
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S Beispiele fiir einfluBreiche Basissysteme; kiinstliche Stabilisierung
(Fortsetzung)

{ Die besondere Problematik eines solchen Systemes beruht zum einen in den
wesentlich hoheren Anforderungen an die Sensorik und Stellgeschwindigkeiten,
sowie an die unbedingt erforderliche Ausfallsicherheit, da ein instabiles Flugzeug
nicht mehr kontrollierbar wire.

Neben dem Sicherheitsnachweis fiir die Verkehrszulassung ist sicher auch ein
erheblicher Nachweisaufwand fiir die zukiinftigen Betreiber erforderlich.

Wihrend solche Systeme im militdrischen Flugzeugbau schon eingesetzt werden,
stellt die Anwendung im Verkehrsflugzeugbau eine weitere grofie Herausforderung
dar.

Im iibrigen erfordert auch die Anordnung einer Hohenleitwerksfliiche vor dem
Hauptfliigel (Enten- sowie Dreifléichenkonfiguration) eine kiinstliche Stabilisierung,
um deutliche Leistungsvorteile zu bieten,

Anpassung der Konfiguration an ein noch zu entwickelndes System
birgt Entwicklungsrisiken
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6 Beispiele fiir einfluBreiche Basissysteme: HLW-Trimmsystem

/

—

Ebenso wie sich zuweilen Einsparungen durch den Einsatz neuer Systeme anfzeigen
lassen, so kénnen sich auch Verbesserungen durch Entfall bisher angestammter
Systeme ergeben.

Fin Beispiel hierfiir kann die Trimmung der H6henleitwerksflosse darstellen, die
historisch gewachsen, ihren angestammten Platz in fast allen Verkehrsflugzeugen
hat.

Bei elektronisch gesteuerten Flugzeugen ist die Geschwindigkeitstrimmung auch mit
fester HLW-Flosse durch Verstellung der Hohenruder-Mittelposition zu erreichen.

Neben dem Entfall der Wartungsintensiven Trimspindel ermoglicht dieses eine
strukturell giinstigere Rumpfhecksektion durch den Fortfall des fiir die
Trimbewegung nétigen Ausschnittes.

Eine besonderer Anreiz fiir eine feststehende HLW-Fléche ergibt sich aus den
Lufitiichtigkeitsforderungen, in denen u.a. der Nachweis der Mandvrierfahigkeit bei
ungiinstiger Trimstellung des Leitwerkes verlangt wird.

Ein nicht trimbares Leitwerk kann aber auch nicht ungiinstig getrimmt sein, so dafl
dieser Auslegungsfall erheblich entschirft wiirde.

Neben diesen zahlreichen Anreizen fiir einen Entfall der Flossentrimmung gibt es
aber natiirlich auch gute Griinde fiir ein trimbares Hohenleitwerk.

Diese sind insbesondere die Moglichkeit, die Leitwerksfliche jederzeit bestmoglich
auf die individuellen Bedingungen einstellen zu kénnen, wihrend eine feste
Montage des Leitwerks fiir fast alle Fille eine ungiinstige Stellung ergibt.




+ Daimler-Benz Aerospace
Airbus

7 Beispiele fiir einfluBreiche Basissysteme: Grenzschichtabsaugung

Einen grofen Anteil der Abflugmasse von Langstreckenflugzeugen stellt die
Kraftstoffmasse fiir den Reiseflug, sowie die mitzunehmenden Reserven dar.

Von diesem Kraftstoff wird ein GroBteil dafiir benétigt, den Reibungswiderstand der
Flugzeugoberfliche mit der AuBlenluft zu iiberwinden (ca 53%).

Weitere Widerstands- und Verbrauchsanteile sind der induzierte Widerstand (ca
40%) und die kompressiblen Effekte bei hoher Machzahl (ca 7%).

Aufgrund des groBen Kraftstoffbedarfes resultierend aus der Luftreibung erscheinen
MafBnahmen zur Widerstandsreduktion besonders lohnend.

Eine derartige Malnahme stellt die sogenannte Hybrid-Laminarisierung dar.

Gegenliber der herkdmmlichen Umstrdmung kann durch besondere Formgebung
sowie eine Absaugung der Grenzschicht in ausgewéhlten Bereichen des Flugzeuges
" eine deutliche Verringerung der Oberflichenreibung erzielt werden.

Dieser Widerstandsreduktion stehen Mehraufwiinde flir Struktur und Systeme
entgegen, so daB eine Gesamtbilanz erstellt werden muf.

Die Laminarisierung stellt besondere Systemanforderungen dadurch...

-daf} ein solches System villig neu entworfen werden mul3

-die Tauglichkeit im rauhen Alltagsflugbetrieb nachgewiesen werden mul3
-die Wirkung wiihrend des Betriebes kontrolliert werden muf, da bei etwaiger

Fehlfunktion der resultierende Mehrverbrauch zu ReichweiteneinbuBen fithrt, die
rechtzeitig erkannt werden miissen.

Bei der Entscheidung, ein solches System in die Basisdefinition eines
Flugzeugprojektes aufzunehmen, muf} lange vor dem tatséichlichen Einbau des
Systems die zuverlissige Funktion sichergestellt sein, um vor unausbesserlichen
Leistungseinbriichen sicher zu sein.

Absaugung der Grenzschicht an Seitenleitwerk

und Triebwerksgondeln







Remote Aircraft Maintenance
-ein Beitrag zur Qualititsverbesserung und Effizienzsteigerung im Flugzeug-Instandhaltungsprozess

Andreas Kaden
Technischer Betriebsleiter
Deutsche Lufthansa AG
Abt. FRA OB, 60546 Frankfurt

1 Uberblick

Ich bedanke mich fiir die Gelegenheit, Thnen heute die Erfahrungen der Lufthansa mit der Ein-
bindung moderner elektronischer Datenverarbeitungsméglichkeiten in den Flugzeugwartungs-
prozef vorstellen zu konnen.

Mein Vortrag wird vier Teile umfassen:

- Eine kritische Wertung gegenwirtiger Flugzeugwartungssysteme

- Die Beschreibung der Lufthansa BISAM Erprobung

- Die Zusammenfassung der erzielten Ergebnisse und Erfahrangen

- Unsere Empfehlungen fiir das weitere Vorgehen

2 Das gegenwirtige Flugzeugwartungssystem

Das Geschiftsfeld der Luftfahrtunternehmen ist derzeit wie nie zuvor gepridgt von wachsen-
dem Wetthewerb und aufBerordentlichem Kostendruck. Gleichzeitig nimmt der erzielbare
Ertrag aus dem Verkauf von Flugtickets stindig ab. Es ist daher lebensnotwendig, jede sich

__bietende Maglichkeit einer Betriebskostensenkung zu nutzen.

" Mit etwa zehn Prozent der Gesamtkosten einer Luftverkehrsgesellschaft z#hlt das
Flugzeugwartungssystem zu den wesentlichen Kostenblocken. Die Effizienz heutiger
Wartungssysteme wird durch eine Reihe von Beschrinkungen beeintrichtigt: Das
konventionelle Verfahren handschriftlicher Reports auf Papierformularen ist uneffektiv und
fehlertriichtig.  Informationen iiber aufgetretene Flugbeanstandungen werden dem

\ Wartungspersonal in der Regel erst nach der Landung zugiinglich. Erst wenn das Flugzeug

" bereits am Boden steht beginnt die mithsame manuelle Korrelation der wesentlichen

Fehlerinformationen aus verschiedenen Informationsquellen, die Zusammenstellung der
notwendigen Dokumentation, oft in Papierform, usw.
Es ist offensichtlich, daB effizientere und zeitsparendere Arbeitsmethoden dringend entwickelt
werden miissen. Das "gewachsene" konventionelle Flugzeugwartungssystem bedarf einer
grundlegenden Uberarbeitung. Von besonderer Bedeutung ist dabei die systematische Nut-
zung moderner Datenverarbeitungs- und Datenkommunikationstechnologien.

3 Die BISAM Erprobung der Lufthansa

BISAM steht fiir Broadband Integrated Services For Aircraft Maintenance. BISAM ist ein
zukunftsweisendes Wartungskonzept, das von Lufthansa, Lufthansa Systems und der Deut-
schen Telecom entwickelt und vom 1. Mai bis 30. November 1996 in einem Feldversuch
erprobt wurde. Die B 747-400 Flotte mit damals 18 Flugzeugen und die damals 15 Flugzeuge

—




unserer A 340 Flotte waren an der Erprobung beteiligt. Die zentrale BISAM Bodenstation und

eine Anzahl von Terminals befinden sich in Frankfurt. Weitere Terminals wurden in
Diisseldorf und in Miinchen eingerichtet, waren jedoch erst gegen Ende des
Erprobungszeitraumes einsatzbereit.

Zielsetzung von BISAM ist die Verbesserung der Effizienz und der zeitlichen Synchronisation
des Flugzeugwartungssystems. Dies soll erreicht werden durch eine Optimierung des Gesamt-
prozesses von der Generierung des Fehlerreports an bis hin zum Abschiufl der Korrekturmagi-
nahme durch die Wartung und der Flugklarschreibung des Flugzeugs.

Als ein Ergebnis des BISAM Feldversuchs sollten Anzahl und Dauer von technischen Verspi-
tungen signifikant abnehmen.

Ein weiteres Ziel war die Bereitstellung von Wartungshandbiichern und anderen notwendigen
Unterlagen in elektronischer Form. Dabei sollte eine automatische Korrelation zwischen der
berichteten Beanstandung und den relevanten Seiten in den Wartungsunterlagen erprobt
werden.

Die Beurteilung groferer Beschiddigungen, die unterwegs auftreten, erfordert einen umfang-
reichen Informationsaustausch mit der Heimatbasis. BISAM sollte eine hierfiir geeignete
Kommunikationskomponente beinhalten, einschlieBlich E-mail und Ubertragung von Photos.

Nun zur BISAM Architektur im einzelnen:

Flugzeugseitig wurde die bestehende Bordsystem-Infrastruktur verwendet: ACARS, MCDU
und CMC. Fehlercodes werden manuell in die MCDU eingegeben und iiber ACARS und die
Service Provider SITA/ARINC an den Lufthansa Host in Frankfurt-Kelsterbach gesendet. Der
Host ist tiber cine Bodenleitung mit der BISAM Station verbunden. Das BISAM
Zentralsystem besteht aus einem Server und einem ATM Netzwerk, das den Server mit fiinf
auf der Basis Frankfurt verteilten Terminals verbindet. Zwei zusiitzliche Stationen, Diisseldorf
und Miinchen, sind tiber ISDN an den Server angeschlossen. Eine drahtlose Spread Spectram
LAN Verbindung mit einem Mobilterminal ist auf der Frankfurter Basis erprobt worden. Eine
FErweiterung auf eine drahtlose Spread Spectrum Verbindung zu Flugzeugen fiir zukiinftige
Gatelink Anwendungen ist moglich.

BISAM bietet iiber eirie zentrale Nutzeroberfidche den Zugriff auf mehrere Funktionen, Eine
Bildschirmseite zeigt alle verfiigbaren wartungsrelevanten Informationen an. Jede BISAM
Funktion ist auf dieser Seite in Form eines eigenen Control Desks verfilighar, Funktionsstart
und -ende sowie der Datenaustausch zwischen Funktionen werden von hier gesteuert. Eine
flexible Konfigurierbarkeit kann den Zugang je nach Autorisation des Nutzers auf ausgewiihl-
te Funktionen beschriinken. BISAM ermdéglicht die folgenden Funktionen (Anwendungen) :
History: Die Fault History Funktion basiert auf einem elektronischen Fault Reporting System,
das bei Lufthansa bereits in der Flugzeugiiberholung eingefiihrt ist. Neu ist die automatische
Aufzeichnung {am Boden) von standardisierten Crew Reports und CMC Daten. Hinweise auf
CMC Reports, zugehdrige Wartungsunterlagen oder zusitzliches Photomaterial werden
automatisch erzeugt und angezeigt.

Reports: Diese neu entwickelte Funktion verwaltet die per Datalink am Boden empfangenen
Daten. Auch bei Mehrfachiibertragung wird pro Fehler und Flugstrecke nur ein standardisier-
ter Fault Report und ein CMC Report in der BISAM Datenbank gespeichert. Die Reports
Funktion nimmt auch die Zuordnung von Crew und CMC Reports waht.

Manuals: BISAM unterstiitzt die elektronische Darstellung von Maintenance Manual,
Troubleshooting/Fault Isolation Manual und [llustrated Parts Catalogue. Nach der Markierung




eines Elements in der Fault History erfolgt automatisch die Anzeige der relevanten Seiten in
den entsprechenden Handbiichern.

Photo, Mail and Conference: Diese Funktion erlaubt die photographische Dokumentation
und elektronische Speicherung hauptsidchlich mechanischer Schiden. Photos k6nnen zwi-
schen Linienstationen und Heimatbasis ausgetauscht und in einer Konferenzschaltung hin-
sichtlich erforderlicher ReparaturmaBnahmen begutachtet werden.

__Riickgrat des BISAM Konzepts ist das Standardisierte Fault Reporting Verfahren. Fiir seine
Einfiihrung mufiten zundchst Cockpit und Kabine der B 747-400 und A 340 Flotten mit Fault
Report Handbiichern ausgestattet werden. Die existierenden FIM bzw. TSM Manuals dienten
als Basis fiir den Cockpit Part. Die TSM Daten wurden strukturiert und in Kapitel gruppiert.
Fiir die A 340 mufite eine 8stellige Kodierung zugeordnet werden, Boeing nutzt bereits eine
Standardkodierung. Das Fault Report Handbuch fiir die Kabine wurde von Lufthansa
entwickelt.

4 Ergebnisse und Erfahrungen

Die BISAM Erprobung begann am 1. Mérz 1996, Das Diagramm (Bild 8) zeigt die Entwick-
Jung der durchschnittlichen Anzahl von Reports pro Tag wihrend der 38wochigen Erprobung,
Es schliefit Cockpit und Kabinen Reports ein. Ein Report kann dabei mehrere voneinander
unabhingige Fault Reports enthalten.

Die geringere Anzahl von A 340 Reports hat mehrere Griinde. Nur 15 A 340 Flugzeuge waren
an der Erprobung beteiligt, gegenitber 18 B 747-400. A 340 Ziclflughéfen schlieBen Diissel-
dorf und Miinchen ein, und aufgrund der sehr spéten Verfiigbarkeit von BISAM Terminals auf
diesen Stationen lag die Report-Rate iiber lange Zeitrdume der Erprobung sehr niedrig. Ein
weiterer wichtiger Faktor: 340 ECAM Wartungsstatusanzeigen werden in A 340 Flugzeugen -
im Gegensatz zur B 747-400 - wihrend des Fluges nicht automatisch der Cockpit Crew ange-
zeigt. Damit ergibt sich fiir den Piloten kein Anla3, einen Fault Report zu senden.

Die Beteiligung von Crewseite wurde untersucht fiir Landungen in Frankfurt als grofiter Sta-
tion. Die Anzahl von Anfliigen mit BISAM Reports wurde bezogen auf die Gesamtzahl von
Anfliigen mit Beanstandungen im konventionellen Bordbuch. 70 % der B 747-400 und 40 %
der A 340 Cockpit Crews nutzten die standardisierte Fault Report Funktion von BISAM.
Die Beteiligung der Kabinencrews betrug 30-40% fiir A 340 und 20-30% fiir B 747-400.
Obwohl das standardisierte Fault Report Verfahren auch kabinenseitig unterstiitzt wurde, litt
die praktische Anwendung unter der noch unzuléinglichen Eingabemoglichkeit fiir Beanstan-
dungen: Alle Daten mufiten manuell auf ein Formblatt geschrieben und an die Cockpit Besat-
zung weitergereicht werden, die schlieBlich die Eingabe in die ACARS MCDU vornahm. Ein
eigenes Terminal in der Kabine wiirde die Akzeptanz sicher erhthen.

Zwischen 1. Mai und 30. November 1996 betrug die durchschnittliche tiigliche Anzahl von
BISAM Fault Reports, die im Bodenterminal vor der Flugzeuglandung verfiigbar waren, 36
fiir die B 747-400 und 19 fiir die A 340 Flotte. Relativ hoch ist der Anteil an Fault Reports mit
fehlerhafter FRM Kodierung. Griinde hierfiir waren Irrtlimer bei der manuellen Eingabe der
Kodierung, aber auch bei der Heraussuche des korrekten Codes fiir Kabinenbeanstandungen;
der Kabinen FRM Code setzt sich zusammen aus einer Fehlerbeschreibung und einer sepa-
raten Kodierung fiir den Einbauort des betroffenen Geriites. Hiufig war die Kombination
beider Teile unkorrekt, oder aber der Lokalisierungscode fehlte ganz. Grundlegende Abhilfe




ist hier nur von einem rechnerunterstiitzten Kodierungsverfahren zu erwarten, das derzeit
zusammen mit Boeing in der Entwicklung ist.

Automatische Korrelation von Crew und CMC Reports: Nach dem Empfang eines Fault Re-
ports antwortet die BISAM Bodenstation automatisch mit einem Triggersignal an das Flug-
zeug, was den CMC an Bord veranlafit, vorhandene CMC Reports an die BISAM Station zu
senden. Die Korrelation von Fault Reports und zugehorigen CMC Reports durch BISAM ge-
lang erfolgreich in 92 - 98 % aller Fille. Weitere Verbesserungen kénnten mit einer System-
l6sung erreicht werden, die ohne die Notwendigkeit einer separaten Abfrage der CMC Daten
funktioniert.
t Effizienzsteigerung in der Wartung: Sie sehen hier (Bild 11) den gegenwiirtig {iblichen zeitli-
chen Ablauf einer ReparaturmaBnahme durch die Wartung. Die frithzeitige Verfiigbarkeit der
Fehlerinformation am Boden ist ein Schliisselelement, um diesen Prozel zu beschleunigen
und effizienter zu gestalten. In der Erprobung wurde der Zeitgewinn von BISAM Fault Re-
ports iiberpriift durch Gegeniiberstellung des Report Zeitpunktes und der geplanten Ankunits-
zeit. Basierend auf einer Zufallsauswahl von etwa 440 Fliigen zeigte sich, daf} die BISAM Re-
ports in beiden teilnehmenden Flotten durchschnittlich schon 1 Stunde 36 Min vor der Lan-
dung am Boden vorlagen.
Fehlersuche, Vorbereitung der Reparatur sowie Bereitstellung von Material und Ersatzgeriten
‘ konnen bereits erfolgen wihrend das Flugzeug sich noch in der Luft befindet. Spezielle not-
\ wendige Hilfsmittel oder Werkzeuge konnen rechtzeitig bereitgestellt werden. Der erforderli-
che Personalbedarf (Menge und Qualifikation) kann im voraus individuell an die bevorstehen-
de WartungsmaBnahme angepalt und eingeplant werden. Unmittelbar nach Eintreffen des
Flugzeugs kann die Verifikation und Korrektur der Beanstandung beginnen. Die erforderliche
Bodenzeit fiir WartungsmaBnahmen 1468t sich um etwa 35 bis zu 65 Minuten verringern.

Die Auswirkungen von BISAM zur Reduzierung technisch bedingter Verspitungen wurde auf
Basis der Verspitungsstatistik von September bis November 1996 analysiert. In diesem Zeit-
raum wurden 118 technikbedingte Verspétungen in der B 747-400 Flotte und 76 Verspatun-
gen in der A 340 Flotte gezihlt. Fiir etwa ein Viertel der B 747 Verspétungen wurde das tech-
nische Problem der Wartung rechtzeitig vor der Landung durch BISAM Reports angekiindigt.
Bei weiteren 39 % der Verspitungen hitte zeitig genug ein Fault Report iibermittelt werden
konnen, wire BISAM benutzt worden. Damit kénnte BISAM fiir insgesamt 64 % der aus
technischen Griinden verspiiteten Fliige dazu beitragen, die Verspitungsdauer zu reduzieren
oder ganz zu vermeiden. In der A 340 Flotte konnte sich BISAM in etwa 50 % der technik-
relevanten Verspitungsfille positiv auswirken, 16 % nachgewiesen in der Erprobung und wei-
l __tere 34 %, die potentiell iiber BISAM Reports abdeckbar gewesen wiiren.
Zu erwiihnen ist auch die systematische Abfrage des CMC Fault Speichers durch BISAM.
Fehler ohne direkte Cockpit-Auswirkungen, die aber durchaus die Systemredundanz verrin-
gern konnen, werden im CMC zwar gespeichert, der Crew jedoch normalerweise nicht ange-
zeigt. Damit werden sie nicht im Bordbuch oder einem Fault Report beanstandet. Mit den ge-
genwiirtigen Wartungsverfahren bleibt diese Fehlerkategorie hiufig unerkannt, obwohl ein
weiterer auftretender Ausfall schnell MEL Grenzen erreichen und damit den Start zum néch-
sten Weiterflug verhindern kann. Friihzeitige Kenntnis solcher Defekte und damit entspre-
chende Abhilfemoglichkeiten tragen mafgeblich dazu bei, diese Art von Verspétungen oder
gar Flugstreichungen zu verhindern.




Die Ergebnisse der 6-monatigen BISAM Erprobung waren vielversprechend und sehr zufrie-
denstellend. Unser Versuch, die diversen fiir Wartungszwecke existierenden Datenbasen und
Informationswerkzeuge wie Fault Reports, Fault History, photographische Dokumentation,
Handbiicher usw. zu integrieren und in Korrelation zu bringen verlief erfolgreich. Das Poten-
tial von BISAM zur Erhohung der Transparenz, zeitlichen Verfligbarkeit, Qualitit und Wirt-
schaftlichkeit des Wartungsprozesses konnte nachgewiesen werden. Sowohl Cockpit- und
Kabinbesatzungen als auch das Wartungspersonal unterstiitzten die BISAM Erprobung. In
zahlreichen Fillen bestiitigte sich die Niitzlichkeit friithzeitig verfligbarer Fault Reports und
umfassender Fault History Daten fiir eine Reduktion oder Vermeidung von Verspiitungen,
Aufgrund der positiven Erfahrungen wurde beschlossen, auch zukiinftig die BISAM Ent-
wicklung zu unterstiitzen. Boeing und Airbus haben ihr Interesse am BISAM Konzept ge-
duPert und eine Kooperation bei seiner Weiterentwicklung angeboten.

Natiirlich hat der Erprobungsaufban auch noch einige Limitierungen aufgezeigt. Besonders
die standardisierte Fault Report Funktion als Kernelement des Konzeptes weist noch Schwi-
chen auf. Die derzeitig praktizierte Methode rein manueller Fehlerkodierung hat sich als unbe-
quem, zeitaufwendig und fehlertriichtig erwiesen. Fault Report Referenz-Handbiicher, die
wihrend der Erprobung zur Kodierung von Cockpit- und Kabinenbeanstandungen dienten,
muBten von uns erst erstellt werden, ausgehend von einer Herstellerdokumentation mit recht
unterschiedlichem Entwicklungsgrad. Die erwihnte indirekte Eingabemoglichkeit von Fault
Reports der Kabine iiber die Cockpit MCDU wurde kritisiert und verlangt nach einem eigenen
Kabinenterminal.

Kf Empfehlungen J

Um die Entwicklung fortschrittlicher Unterstiitzungssysteme fiir die Flugzeugwartung voran-
zutreiben sehen wir eine Reihe von Maflnahmen, mit denen in néichster Zukunft begonnen
werden sollte. Unsere Empfehlungen griinden sich auf die Erfahrungen aus BISAM, kdnnen
jedoch angesichts der Breitbandigkeit des Themas nicht alle Aspekte vollstindig abdecken.
Der Bereich des standardisierten Fault Report Verfahrens mufl grundlegend verbessert wer-
den. Ein vollstindiger und konsistenter Standard zur klaren und eindeutigen Kodierung von
Cockpit- und Kabinenbeanstandungen muf} sichergestelit werden. Fiir diesen Zweck ist die
ATA 100 Spezifikation geschaffen worden. Flugzeughersteller sollten sie bei der Entwicklung
der Referenz-Dokumentation zur Fehlerkodierung nutzen, nicht nur fiir zukiinftige Flugzeug-

. muster, sondern auch fiir bereits existierende Flotten. Die Mensch-Maschine Schnittstelle in
der Fault Report Kette muf entscheidend verbessert werden. Moderne Datenverarbeitungs-
Techniken bieten hier vielversprechende fortschrittliche Losungsmiglichkeiten. Eine Option
etwa wiire die Nutzung eines graphischen Interfaces. Ausgehend von einer Symboldarstellung
des gesamten Flugzeugs konnte sich die Crew per Mausklick durch Aufeinanderfolge
geeigneter Bildsequenzen bis zur betroffenen Flugzeugsektion, dem System und Untersystem
bis letztlich hin zur defekten Komponente und ihrem Einbauort (Position 1, 2, ...) vortasten.
Der Fehlercode sollte dem Fault Report der Crew dann automatisch angefiigt werden.
Selbstverstindlich ist fiir eine Losung auf Bordsystemebene die Standardisierung durch
ARINC erforderlich..

Eine weitere Funktion, die der Verbesserung bedarf, ist die Handhabung und ﬁbermittlung
von CMC Daten. Methoden zur automatischen Korrelation von Crew und CMC Reports so-
J wie fiir interaktive, vom Boden getriggerte CMC Abfragen miissen definiert und standardisiert
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werden. Zur Ubertragung von CMC Daten per Datalink sind die erforderlichen Protokolle zu
entwickeln und in den ACARS Standard zu integrieren,

Ziel sollte letztendlich die Schaffung eines voll elekironisch gestiitzten Wartungssystems sein,
das weitgehend ohne Papierdokumentation auskommt. Nur eine solche Losung bietet genti-
gend Flexibilitit und Leistungsfahigkeit, um das gesamte Potential an Verbesserungsmdglich-

\ keiten auszuschdpfen. Auch erlaubt dieser Ansatz eine nahtlose Ankopplung an die bodensei-

tige EDV Infrastruktur einer Luftfahrtgesellschaft.

Bordseitig wire eine neue zentrale File Server Unit notwendig. Diese koordiniert die Fault
Report Generierung und stellt automatisch den Bezug zu den verschiedenen weiteren, aus
einem Massenspeicher abrufbaren Dokumenten her. Dariiber hinaus steuert der File Server ein
LAN, welches an verschiedenen Stellen im Flugzeug den AnschiuB von Peripheriegeriten wie
Laptops fiir Cockpit- und Kabinencrews oder fiir Wartungszwecke am Boden gestattet. Kon-
zepte fiir elektronisch gestiitzte Wartungssysteme sind bereits von namhaften Geréteherstel-
lern vorgestelit worden. Eine weitere enge Zusammenarbeit mit Flugzeugherstellern und Laft-

~ fahrtgesellschaften ist unerldBlich. Der File Server bendtigt eine ARINC Standardisierung.

Fiir Peripheriegeriite sollte standardmiBig verfiigbare Hardware benutzbar sein, was eine Zu-
lassung dieser Art Gerdte fiir die Ein- und Ausgabe von Daten ohne schidliche Auswirkungen
auf flugkritische Avioniksysteme voraussetzt. Galvanische Trennung oder Infrarotkopplung
mogen geeignete Losungswege sein.

Des weiteren sind auch legale Aspekte im Umfeld einer Wartung ohne Papierdokumentation
zu untersuchen und zugehorige Verfahren zu entwickeln und standardisieren, Beispiele sind
u. a. die eindeutige Nachvollziehbarkeit von durchgefiihrten Wartungsmafinahmen, die Flug-
klarschreibung eines Flugzeugs ohne Papierformular, und die elektronische Unterschrift.

Lassen Sie mich zusammenfassen:

Die Luftfahrtgesellschaften benétigen das neue, elektronisch gestiitzte Wartungssystem drin-
gend! Die Zeit fiir seine Entwicklung in einem gemeinsamen industrieweiten Vorgehen ist
reif]
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KABINENSYSTEMTECHNOLOGIEN

Dipl.-Ing. Heiko Liitjens
Daimler-Benz Aerospace Airbus GmbH
21129 Hamburg

Einleitung

Die zukiinftige Marktsituation im Luftverkehr ist gekennzeichnet durch den deutlich
schiirferen Wettbewerb der Luftfahrtgesellschaften untereinander. Naturgeméf wird sich diese
Tendenz bei der Auswahl des Fluggerites widerspiegeln. Neben den Betriebskosten der
angebotenen Flugzeuge gewinnen zunehmend andere Kriterien bei der Kaufentscheidung der
Luftfahrtgesellschaften an Bedeutung. Der gréBte Stellenwert dabei wird der
Einsatzflexibilitdt zukommen. Das bedeutet variable Gestaltung des Transportvolumens,
optimale Ausnutzung der Kabine und des Frachtraumes bei gleichzeitig attraktivem
Komfortniveau sowie die Moglichkeit, das Fluggerit mit wenig Aufwand veriinderten
Kundenbedtirfnissen, Passagierauslastungen oder Einsatzprofilen anpassen zu kénnen.

Die Forderungen nach mehr Funktionalitdt und Effizienz der Systeme fiihren dazu, daB die
Abhingigkeiten zwischen Konfiguration, Kabinenlayout und Systemarchitektur deutlich enger
‘werden. :

Aus diesem Grund haben wir bei der Daimler-Benz Aerospace Airbus die kabinenbezogenen
Technologieaufgaben in einem Verbundvorhaben Passagiersysteme zusammengefalt.

Der Vorteil ist, da} auf diese Weise ein abgestimmtes Anforderungsprofil und
Bewertungsschema entworfen werden kann, das die gegenseitigen Abhéingigkeiten der
Finzelaufgaben und -ziele angemessen beriicksichtigt. Nur so wird verhindert, daf lediglich
lokal optimiert wird, das Gesamtergebnis aber suboptimal bleibt.

Aus diesem Verbundvorhaben Passagiersysteme finden Sie in den nachfolgenden Kapiteln
zusammengefafite Ergebnisdarstellungen und Erlduterungen zu den Themen:

B Fortschrittliches Wassersystem

B Kabinenluftaufbereitungssystem
B Zukunfisgerechte Isolationssysteme.
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\ Fortschrittliches Wassersystem

/_

Die Entwicklung eines Wassersystems einer A3XX bringt eine Vielzahl von
Herausforderungen mit sich. Das Systern mufl 900 Passagiere in einem Zeitraum von bis zu
15 Stunden mit Frischwasser versorgen und das entstehende Abwasser entsorgen.
Diese Funktionen miissen unter extremen Randbedingungen, wie z.B. grofie
Temperaturbereiche, geringes Einbauvolumen, geringes Gewicht, etc., sichergestellt werden.
Grundsitzlich gelten fiir die Systemauslegung Designziele wie:
» Hohe Zuverlissigkeit
* Senkung der Systembetricbskosten

Senkung der Herstellungskosten
e IHohe Flexibilitit fiir den Betreiber

Frischwassersystem

Fiir das Frischwassersystem sollen die Ziele mit folgenden Ansiitzen erreicht werden:
e Verzicht auf dezentrale Beheizung des Systems
e zentrale Wasserbehandlung (Desinfektio
Hiirtestabilisierung) -
¢ Frischwassertank mit integrierter Beheizung und Fiillstandsmessung
o Frischwasserrohre aus Verbundmaterialien

Die heute in Flugzeugen eingebauten Frischwasserleitungen miissen durch spezielle Heizleiter
auf und in den Rohren gegen Eisbildung geschiitzt werden. In einem fortschrittlichen
Wassersystem wird auf diese aufwendige Methode des Frostschutzes verzichtet.

Die Frischwasserrohre werden in den warmen Bereichen des Flugzeuges (Mindestabstand zur
AuBenhaut des Flugz. = 0,5m ) verlegt. Aus konstruktiven Griinden hat dies eine parallel zur

_Liingsache des Flugzeuges verlaufende Verrohrung (chne Gefille) zur Folge.
'Entsprechende, heute nicht tibliche, Drainageprozeduren muften untersucht werden.

. Eine weitere MaBnahme zur Verhinderung von Eisbildung in den Frischwasserleitungen stellt

die zentrale Beheizung in einem Ring- bzw. Umwiilzsystem dar,

Ein Umwiilzsystem bietet den Vorteil, dafl weitere MaBinahmen zur Wasserbehandlung wie
eine zentrale Desinfektion oder eine physikalische Wasserbehandlung an zentraler Stelle
leicht zu integrieren sind. Verfahren zur Desinfektion von Frischwasser oder zur
Hiirtestabilisierung sind aus vielen Anwendungsbereichen bekannt. Allerdings sind die
meisten Verfahren nicht direkt auf den Anwendungsfall ,,Flugzeug" iibertragbar, so dal} hier
viele Detailuntersuchungen und Tests notwendig sind.

Gespeichert wird das zur Verfiigung stehende Wasser in zentralen Tanks, die in der

., Wickeltechnik® aus CFK gefertigt werden. Diese Tanks werden heute mit nachtraglich

_installierten Heizmatten beheizt.

Zur Fiillstandsmessung werden Sensoren installiert, die einen direkten Kontakt zum zu
messenden Medium benotigen.
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\ Um die Fertigung und den Installationsaufwand zu verringern, wurden Tanks entwickelt, bei

denen die Beheizung withrend des Wickelvorganges mit aufgebracht wird. AuBlerdem wird der
Filistand tiber Ultraschalisensoren gemessen, die keinen direkten Kontakt zum zu messenden
Medium haben. Aus diesem Grund miissen im Tankkorper keine Offnungen berticksichtigt
werden, was den Fertigungsprozess mafigeblich vereinfacht.

Grauwassersystem

Heute ist es iiblich, das Abwasser aus den Waschbecken der Toiletten und Kiichen
(Grauwasser) withrend des Fluges abzulassen.

Ein fortschrittliches Wassersystem wird ein ,,geschlossenes Wassersystem® sein, was
bedeutet, dall das gesamte Abwasser gesammelt werden mubB.

Der Transport und die Speicherung des Grauwassers wird, als eine weitere Funktion, vom
Vakuum Toilettensystem tibernommen.

Besonders im Hinblick auf hygienische Aspekte muf3 der Anschiuf} der Galleys an das
Vakuum Toilettensystemn durch Versuche analysiert werden.

Der Ansatz ein geschlossenes System zu realisieren, bedeutet natiirlich auch, das erheblich
groBere Mengen Abwasser zu bewiltigen sind.

Um die resultierenden Speicherkapazititen klein zu halten, wird an der Verwendung des
Abwassers als Spiilwasser fiir die Toiletten gearbeitet.

Grauwasseraufbereitung

Durch die Realisierung einer Grauwasseraufbereitung besteht die Moglichkeit bis zu 34% des
heute benotigten Frischwassers einzusparen.

Das ist der Anteil des Frischwassers, der zur Spiilung der Toiletten ben&tigt wird und in
Zukunft aus dem anfallendem Grauwasser gewonnen werden kann. Auch hier gilt, daf die
prinzipiellen Verfahren der Wasseraufbereitung bekannt sind.

Alierdings ist besonders bei der Thematik ,,Grauwasseraufbereitung® auf das geringe
verfiighare Installationsvolumen und die Realisierung eines wartungsfreien Systems zu
achten.

Vakuum Toilettensystem

In einer A3XX wird es ndtig sein Fikalien und Abwisser iiber eine Strecke von ca. 60m durch
das Flugzeug zu transportieren. Desweiteren wird, durch den geschlossenen Systemansatz,
eine groBere Anzahl von ,,Verbrauchern an das Vakuum Toilettensystem angeschlossen sein,
Aus der Erfahrung mit den heutigen Systemen ist bekannt, daf} es in den Vakuum
Toilettensystemen zu Ablagerungen und, in Extremfillen, zu Blockagen kommen kann. Diese
werden im wesentlichen durch einen unzureichenden pneumatischen Transport des
Fordergutes verursacht.

Blockagen und Ablagerungen miissen durch aufwendige Wartungsmafinahmen entfernt
werden.

—
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In einem fortschrittlichen System wird durch die Optimierung des pneumatischen
Fordervorganges das Entstehen von Ablagerungen vermindert.

Um dies zu erreichen, werden, neben der Simulation des Fordervorganges,ausgiebige

Versuche an Teststéinden durchgefiihrt.

Kabinenluftaufbereitungssystem

Im Rahmen des Verbundvorhabens Passagiersysteme wird das fortschrittliche Klimasystem
erarbeitet und optimiert. Folgende Technologien werden fiir die zukiinftigen Anforderungen
untersucht:

Luftverteilsystem fiir zwei Passagierdecks mit Luftmanagement ( DA )

CFD - optimierte Kabinenbeliiftung ( DA )

CFD - optimierte Klimakomponenten ( DA )

Packs mit hocheffizienter Wasserabscheidung und hoher Durchlissigkeit ( LLI)
Intelligente drehzahlgeregelte Geblise fiir Luftmanagement ( AOA )
Kabinenabluftventile mit groem Volumenstromregelbereichen ( Nord Micro )
Zusatzkithlung fiir erhéhte Wirmelasten ( LLI/ DA )

*« & & & & & »

L

Der Megaliner verfiigt aufgrund seiner Konfiguration nur iiber sehr eng bemessene
Systemeinbauriume. Die Integration des Klimasystems, die einen hohen Platzbedarf hat, ist
daher eine grofie Herausforderung. Dies sei beispielhaft am Luftverteilsystem néher erldutert,
Im Gegensatz zur A320/A340 mit zentraler Mischung im Unterflur wird bei dem Megaliner
ein dezentrales Konzept mit lokalen Rohrmischstellen im Hauptdeckdeckenbereich verfolgt.
Die Steigeleitungen fiir die Frischluftversorgung fiihren entlang der Spanten an den Fenstern
vorbei in die Decks. Die Rezirkulationsfilter fiir beide Decks befinden sich im Oberdeck
unterhalb der Fenster. Darunter, im Hauptdeckdeckenbereich, sind alle lokalen
Rezirkulationsgeblise angeordnet.

Folgende Eigenschaften des neuen Klimakonzepts sind herauszustellen:

Niedrige Platzbedarfanforderungen

Minimierter Energiebedarf ( Zapfluft- und elektrische Energie )
Kein Verlust von Fenstern

Grofie Komponentenanzahl ( Geblase, Filter,... )

Fiir den Kabinenkomfort geniigt es nicht, nur gut temperierte Luft hoher Qualitit in die Decks
zu fordern. Ebenso wichtig fiir die Behaglichkeit ist eine gleichmifige Verteilung von
Temperatur und Luftgeschwindigkeit in der Kabine.

Dies wird bei der DA durch Berechnung der Raumluftstromung mit CED realisiert. Dies
erfordert eine enge Zusammenarbeit mit den Kabinendesignern, da die Ausblaspositionen das
Raumluftstromungsprofil entscheidend beeinflussen.

—
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1 Die dazu notwendige Vorarbeit ist die Vernetzung des zu untersuchenden Kabinenaus-
schnittes.Dabei wird der Raum in finite Volumenelemente unterteilt.
Die Abhéngigkeiten jedes finiten Volumens lassen sich durch die Navier Stokeschen
Gleichungen beschreiben, die {iber numerische Verfahren iterativ berechnet werden.

. Die Berechnung einer Losung dauvert mit einer Alpha 500 Maschine 3 - 5 Tage.

\»Zi'ei ist es, im Sitzbereich der Passagiere eine moglichst gleichmifige
Strémungsgeschwindigkeit zu erreichen, die nicht groBer als 0,25 m/s betragen soll.
Durch Klimaversuche im Technologiedemonstrator in 1998 werden die

}7 ~ Berechnungsergebnisse iiberpriift.
Ebenso werden die Schliisselkomponenten des Klimasystems, speziell die
Kabinenluftausblaskisten und die Vormischkammer mithilfe von CFD optimiert.

\ Zukunftsgerechte Isolationssysteme

Wesentliche Voraussetzungen fiir hohen Passagierkomfort sind ein gut temperiertes
Raumklima sowie ein als angenehm empfundener Gerduscheindruck. Beides héngt
entscheidend von der Qualitit der Isolierung des Rumpfes ab.

Die thermische Behaglichkeit wird nicht allein durch die Lufttemperatur und die Temperatur
der Wiinde, sondern auch durch die Kabinenluftfeuchte und durch die Luftgeschwindigkeit
beeinfluBt. Anhand dieser Parameter wird ein Mafistab zur Beurteilung des Klimakomforts
bestimmt.

Die Kabinenluftfeuchte in Flugzeugen wird allgemein als zu niedrig empfunden, was zur

Lf_,éustrocknen der Schleimhiiute, Staubentwicklung und elektrischen Aufladungen fiihrt
Bei einer variablen Gestaltung der Kabinenisolierung kann mit minimalem Gewichtsaufwand
liber die gesamte Flugzeuglidnge ein gleichmiBiges thermisches und akustisches
Komforiniveau erzielt werden. Hierzu sind Untersuchungen zur Klimakomfort- und

__ Griuschempfindung ( Psychoakustik ) unter Flugbedingungen nétig.
Der zur Zeit verwendete Isolationswerkstoff Glaswolle ist als krebserregend verdéchtigt und
kann eventuell in naher Zukunft durch die Behdrden verboten werden. Im Rahmen des

_ Vorhabens Passagiersysteme muf dieser Tendenz durch die Definition geeigneter
Isolationskonzepte entsprochen werden.
In dem Teilprojekt Zukunfisgerechte Isolationssysteme sind zur Zeit folgende Ergebnisse
erarbeitet wurden:
Einteilung des Megaliners in unterschiedliche Isolierbereiche. Aus heutiger Sicht kommen als
Werkstoffe fiir diese Isolierbereiche nur offenzellige Weichschaumstoffe ( Polyimid-

\_ _schaum } und organische Faserstoffe in die engere AuswabﬁlJBei der Werkstoffgruppe der
anorganischen Faserstoffe ist das Ziel mit einer KI 40 Faser ( Kanzerogenititsfaktor ( KI ) >
40 keine krebserzeugende Einstufung aufgrund der Bioldslichkeit ) zur Zeit national wie auch
international produktionstechnisch nicht realisierbar.

Parallel zur Materialuntersuchung sind bei der DASA Basis-Isolationssysteme ausgearbeitet
worden. Auf Grundlage dieser Ausarbeitungen finden bei der TUHH mit Hilfe numerischer
Simulationsrechnungen thermische Bewertungen, insbesondere hinsichtlich
Kondenswasserbildung, statt.

Seite 5




Erste Rechnungen im Vergleich mit Realdaten haben ergeben, daf die relativen Feuchten vom
Simulationsprogramm gut wiedergegeben werden, wihrend die errechneten Temperaturen zur
Zeit noch ca. 4K zu hoch liegen. '

Fiir die Ermittlung von Realdaten ist eine Lufthansamaschine A340-300 mit neuen
Isolierungskonzepten partiell ausgeriistet worden.

\_MFﬁr die qualitative und quantitative Bestimmung der akustischen Verhiilinisse in einem

\

-

Passagierflugzeug sind Anteile von Korperschall, Luftschall und Leckschall im Labor
gemessen worden. Hierbei wurde festgestellt, dafl erhebliche Teile der Kabinengeriusche
durch Korperschall entstehen. Dieser Korperschall wird tiberwiegend durch Verkleidungs-
oder Hatrackteile iibertragen.

Ziel der weiteren Untersuchungen ist es nun, die Ursache dieses Korperschalls zu
identifizieren, um dann mit geeigneten DidmpfungsmaBnahmen die Akustik im Flugzeug zu
verbessern, ohne die Leistung der Akustik-Isolierung zu erhhen. Die akustischen Nachteile
einer Polyimid-Schaumstoff-Isolierung kénnen damit umgangen werden.

Die hier aufgefithrten Beispiele zeigen Losungsansétze, wie in Zukunft die Anforderungen an
Kabinensysteme geldst werden kénnten. :
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Verbundvorhaben Passagiersysteme % Daimiler-Benz Aerospace

Airbus
Projektleitung
| ,
| | ' l !
Technische Nutzlast- | \F:gfss:r%ljggs- Kabinen-
Leitung systeme systeme elektronik
. -~ Neue Fortschrittliches Kabinenelektronik-
Projektkoordination Kabinenkonzepte Wassersystem architektur
APO AP1 APB AP10

Fortschrittlicher Zukunftsgerechte integrierte modulare
Kabinenservice Isolationssysteme Avionik Demonstrator

AP2 AP7 AP11
. — Kabinenluftaufberei-

Sichere Evakuierung tungssystem

AP3 AP8S
Automatisierte Fortschrittliche
Frachtkonzepte Luftsysteme

AP4 ' AP9
Effiziente
Bodenabfertigung

AP5 -
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Verbundvorhaben Passagiersysteme aimler-Benz Aerospace
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Daimler-Benz Aerospace
Verbundpartner und Unterauftragnehmer | Airbus

Passagierversorgungssysteme

Fortschrittliches Zukunftsgerechte Kabinenluft- Fortschrittliche
Wassersystem Isolationssysteme aufbereitung Luftsysteme
APG6 AP7 AP8 AP9
MAN Technologie bruck, Leverkusen Dornier, Friedrichshafen LLi, Lindenberg
Wasserumlaufsysiem Materialentwicklung CO2-Filterung Niederdruckklimasysteme
AOQA Gauting TU Harburg, Prof. Schmitz Blucher, Erkrath ' Nord-Micro, Frankfurt
Unterdrucksystem Numerische Berechnung Geruchsfilterung Druckregelung
Unterautirag
TU Harburg, Prof. Schulte Dragerwerk, Libeck ACA Gauting
Nichtmetallische Rohre : Sauerstofferzeugung Rezirkulationsgeblése
TU Beriin, Prof. Siekmann
Zentr. Energieeinbringung
Uni Bochum, Prof. Fasol
Entwicklungsmethodik
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1 Passagiersysteme |
B Ew . Daimler-Benz Aerospace
0 AP6 Fortschrittliches Wassersystem | Airbus P
improvement of minimization of
pneumatic conveying tank capacity

deletion of
dedicated duct heating

improvement of

deletion of drain masts/

closed system prevention of water/waste tanks

calcium sedimentations

ESF / Schotte ' 1.1-




Passagiersysteme Dl B .
AP9 Fortschrittliche Luftsysteme ﬁyg Kb ACTOSPAE

Luftverteilsystem fur
zwei Passagierdecks Intelligente drehzahl-
mit Luftmanagement geregelte Geblase

CFD - optimierte
Kabinenbellftung

Zusatzkiihlung fir
erhéhte Warmelasten

Kabinenabluftventile

CFD - optimierte Packs mit hocheffizienter
Klimakomponenten Wasserabscheidung und
hoher Durchiéssigkeit

mit groBem Volumen-
stromregelbereich




. Daimler Benz Aerospace
Advanced Insulation Systems Airbus

- CURRENT SITUATION

) Increased Costs for Installation

B risk for health

Reduced Passenger Comfort Water Condensation
s less humidity B corrosion

g~ Cold bridges . & weight increase
g NOISE gz Maintenance costs
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K.l.D.-Systeme <-‘%=> Daimler-Benz Aerospace
Airbus |

Workshop des DGLR-Fachausschusses Starrfliigelsysteme

“ Airbus Cabin Communication System fur A3XX
Kommunalitat und Evolution versus Revolution”

1716601.wpd/04.08.97 /Blatt 1




K.l.D.-Systeme + Daimler-Benz Aerospace
| Airbus

Inhalt

1. Einfiihrung CID-System
2. Ausgangssituation

3. Stand Januar 1997

4. Zukunftsszenarien

5. Bewertung

6. Fazit
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K.I.D.-Systeme 4? Daimler-Benz Aerospace
! Airbus

1. Einflhrung CIDS System Functionen

Passenger Address

Pax related functions Passenger Lighted Signs
2 \ Passenger Call

Cabin lllumination

Passenger Reading Light Controll /Test

Prerecorded Announcement and Boarding Music Control

Air Conditioning Control

Passenger Entertainment System Configuration

Cabin and Flight Crew Interphone

Evacuation Function

Cabin Ready Function
Slide/Door Status

Cabin Configuration

Service Interphone

Water/Waste Quantity Indication and Preselection

Maintenance
functions

Slide/Door Botties Pressure Signalling

System Test

EKE, 1716601.pre/09.09.97/Blatt 3




K.l.D.-Systeme

Cabin Intercommunication Data System

CFES

FWC's

SDAC's

I
|
[
[ AMU
r

Call panel

| Service Interphone I N\,
[ No smeking /seat bellj—\

| EVAC

[ Discrete signals

Cockpit
Handset
DG Essential I_M/

DC Nermal

11717

o

Area call light

Stide pressure sensor _1

EKE, 1716601.pre/09.09.97/Blatt 4




K.l.D.-Systeme

4#%» Daimler-Benz Aerospace
Airbus

2. Ausgangssituation

CIDSA320 : CIDSA321 | CIDSA330/340 (1)

1985

1986

N I I
@ | ] @

1987

1988 |

-

1989 |

s
;
;
|

i

1990

i
3
: s
eiterentwicklung
%
!
!
i
i

1991

i
!
!

W
i
§

1992

Weiter-

1993

entwicklung

1994

1995

1996

1997

Sparelieferung gerienr- l; Serien- u. Sparelieferung
A320 parelieferung A330/340
1988-1996 A319/320/321

EKE, 1716601.pre/09.09.97/Blatt 5

"Erfindung", Spezifikation und Realisierung
des CID-Systemes fur den Airbus A320.

Spezifikation und Realisierung eines CID-
Systemes flr den Airbus A330/340. Dieses
System ist nicht im AIRBUS A320 anwendbar.

Weiterentwicklung des CID-Systemes A320 fir

den Einsatz in die A321, um

- dem groBeren Flugzeug Rechnung zu
tragen.

- neue Funktionen der A330/340 zu
integrieren.

Die Weiterentwickiung ist ohne Anderungen in

der A320 nicht einsetzbar.

Weiterentwicklung der AIRBUS A320 SW,
um Teile der A32 1-Funktionalitéten zur Ver-
flgung zu stellen (+Bug-Bereinigung).

Das weiterentwickelte A32 1-System wird auch
in die A320 Serie eingeflihrt.




K.I.D.-Systeme + Daimler-Benz Aerospace
Airbus

3. Stand Januar 1997

Es wurden 3 Systeme entwickelt.u

Alle Systeme sind gleichzeitig in der Produktion.

Die System-Funktionalitaten sind anndhernd identisch.

Die Entwicklungskosten sind dreimal angefallen.

Eine Amortisation erfolgt iber jeweils nur eine AIRBUS-Familie.
Alle Systeme werden gIeichZeitig betreut und weiterentwickelt.

Keines der Systeme erfiillt heute schon die A3XX-Anforderungen.

1716601.wpd/04.08.97 /Blatt 6




K.I.D.-Systeme @&L; Daimler-Benz Aerospace
Airbus

4. Zukunftsszenarien

. Szenario . Szenario . Szenario
; ' @ @ Entwicklung eines neuen Systemes flir die A3xx
S Y ohne Berucksichtigung der Limitierung heutiger
Systeme {Revolution).

1999 .. ysteme | )
1 e - I e s @ Weiterentwickiung des A330/340-Systemes
2000 ‘ ' . flr die A3xx-Anwendung unter Bericksichtigung

; der Abwartskommunalitat (Evolution).

............... j

2001 E Weiterentwicklung eines bestehenden Systemes
N b flr den Einsatz in allen AIRBUS-Familien

% (Evolution + Standardisierung).

2002 (
e 4 :

2003 |

Serien- u. A319/320/ A330/340/ A319-A3xx
Sparelieferung 321 A3xx
A319/A320/A321
A3xx
A330/340

EKE, 1716601 .pre/09.09.97/Blatt 7




K.I.D.-Systeme 4{'L Daimler-Benz Aerospace
| Airbus

5. Bewertung

Szenario 1 (Revolution)

Vorteile: \ |
- Das System kann auf die A3SXX-Anforderungen optimal zugeschnitten werden.
- Es bestehen keine Restriktionen fiur die Spezifikation und Entwicklung aus “Alt-

programmen”.

Nachteile: :
- Die Entwicklungskosten kdonnen nur aus der A3XX-Serie armotisiert werden.

- Die zu erwartenden Serienstuckzahlen sind nicht groB.

- Die Systeme der A319-A340 sind parallel zu betreuen.

- Die neuen A3XX-Funktionalitaten werden mit hoher Wahrscheinlichkeit von den
Kunden auch fir die anderen Airbus-Programme gefordert und sind dafur zu reali-
sieren.

- First time right ist besser bei einer Neuentwicklung nicht zu erreichen.

1716601.wpd/04.08.97 /Blatt 8




K.1.D.-Systeme % Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Szenario 2 (Evolution)

Vorteile:

- Die Weiterentwicklung des bestehenden Systemes kann gleichzeitig als RC-Costim-
provement genutzt werden,

- Amortisation der Entwicklungskosten zusatzlich zur A3XX-Serie auch durch das
Costimprovement aus der A330/340 Serie.

- Der A330/340 kommen auch die neuen Funktionalitdten der A3SXX zugute.

- Die Serienstiickzahlen sind groBer.

- First time right ist besser erreichbar, da das System vor Fertigstellung der A3XX in
bestehende AC “s erprobt werden kann.

Nachteile:

- Es bestehen nicht mehr alle Freiheitsgrade fiir die Definition der A3XX, da eine
Erweiterung der heutigen Realisierung auch Limitationen hat.

- Gravierende Anderungen in der Systemarchitektur sind nicht umsetzbar (z. B. IMA,
da keine Abwartskommunalitat zur A330/340).

- Das System der A319-A321 ist parallel zu betreuen und weiterzuentwickelin.

1716601.wpd/04.08.97 /Blatt 9




K.I.D.-Systeme . | + Daimler-Benz Aerospace

Airbus

Szenario 3 (Evolution + Standardisierung)

Vorteile:

Die Weiterentwicklung der bestehenden Systeme kann gleichzeitig als RC-Costimprove-
ment genutzt werden.

Die Entwicklungskosten konnen ber alle AIRBUS-Programme amortisiert werden.

Alle AIRBUS-Programme bekommen den technologisch neuesten Stand und kdnnen die
neuen Funktionalitdten der A3XX nutzen.

Es braucht nur noch ein System betreut und weiterentwickelt werden.

Die Serienstiickzahlen sind groB.

First time right ist besser erreichbar, da das System vor der Fertigstellung der ASXX in
bestehenden ACs erprobt werden kann.

Nachteile:

Es bestehen nicht mehr alle Freiheitsgrade fiir die Definition der A3XX, da eine Erweite-
rung der heutigen Reahslerung auch Limitationen hat.

Gravierende Anderungen in der Systemarchitektur sind nicht umsetzbar (z. B. IMA, da
keine Abwartskommunalitédt zu bestehenden AIRBUS-Programmen).

Die Umsetzbarkeit ist partiell nur mit gleichzeitigen AC-Anderungen méglich
(Mechanik-Anpassung).

Der Entwicklungs- und Zulassungsaufwand ist hoher fdr die Erreichung der
Kommunalitat.

1716601.wpd/04.08.97 /Blatt 10




K.I.D.-Systeme | + Daimler-Benz Aerospace
Airbus

6. Fazit

Die Entwicklung eines neuen A3XX-CID-Systemes ohne Berlicksichtigung einer Riick-
wartskommunalitat ist

- gibt groBte Freiheit zur Gestaltung der Losung fur A3XX,

- die entwicklungstechnisch geringste Herausforderung,

- die fiir das Gesamt-AIRBUS-Programm teuerste Losung.

Die Entwicklung eines kommunalen CID-Systemes fiir die ganze AIRBUS-Familie

- ist die kostenglnstigste Losung,
- halt die gesamte AIRBUS-Flotte auf einen technologisch und funktional modernsten

Stand (kommunale Features/Bedienung),
- stellt entwicklungstechnisch eine groBe Herausforderung dar,
- schrankt den Spielraum fiir Innovationen fur die A3XX ein.

Es gibt viele Erfolgsbeispiele fiir abwértskompatible Weiterentwicklungen
- komfort-Tel. mit Wahlscheibenemulation

- Intel Pentium Prozessoren mit 8086-Befehlssatz

- Microsoft Windows mit DOS-Kompatibilitat

Die Betrachtung beschrankt sich auf das CID-System. Ubergeordnete ganzeinheitliche
AC-Aspekte kdnnen die Bewertung beeinflussen.

1716601.wpd/04.08.97 /Blatt 11







LIEBHERR

Entwicklungstrends in der Klimatisierung
von groBen Verkehrsflugzeugen

Dipl.-Ing. E. Schlagenhaft

Liebherr-Aerospace Lindenberg GmbH
Postfach 13 63
88153 Lindenberg

Zur Auslegung neuer Flugzeuge miissen aus der Erfahrung und aus Visionen zukiinftige
Anforderungen richtig eingeschitzt werden. Dies betrifft Behordenauflagen genauso wie die
Wiinsche der Betreiber und Passagiere.

Der beim Programmstart realisierbare Innovationsgrad wird bestimmt durch das Risiko der
neuen Losungen. |

Die realisierbare Losung ergibt sich aus einer Wechselwirkung zwischen der verfiigbaren
Technologie beim Flugzeughersteller und beim Ausriister.

Neue Systemkonzepte und die Verfiigbarkeit der dazugehorigen Geriite bedingen sich
gegenseitig. ' '

An Beispielen aus der Klimatisierung wird dargestellt, welche Losungen fiir die Bediirfnisse
der Betreiber und Passagiere aus der Zusammenarbeit zwischen DASA und LIEBHERR
entstanden sind.

Das Ziel - die Senkung der Treibstoffkosten und Anpassung an moderne Triebwerke mit
hohen Bypassverhiltnissen - wird durch das Low Pressure Pack und durch die Luft-
mengenanpassung an die Passagierzahl verfolgt.

Eine Gewichtsreduktion und Einsparung von Bauraum beabsichtigen die Untersuchungen
zum vereisungssicheren Betrieb,

Der Flexibilisierung der Anwendung hilft das Flow Management und die Kiihlung der
Rezirkulation.

Als Komfortsteigerung ist die Befeuchtung geplant.

Eine Integration der Funktionen in weniger Controller wird die Schnittstellen tibersichtlicher
gestalten.

Der Ausblick zeigt eine Lisung fiir ein grofles Verkehrsflugzeug in naher Zukunft.

i
LIEBHERR-AEROSPACE LINDENBERG GmbH%g o




Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBen Verkehrsflugzeugen

Die Anforderungen

Die kontinuierliche Weiterentwicklung des internationalen Sicherheitsstandards
ist bei der Auslegung eines neuen Flugzeuges vorherzusehen.

L

T .

' Zusatzliche Ausriistungen wie z.B. Inflight Entertainment erhdhen den

. Warmeeintrag in die Kabine wesentlich.
J

Zur Sendung des Treibstoffverbrauchs sind auch an den Systemgrenzen
Optimierungen durchzufuhren (steigende Komplexizitat).

For copyright the requirements of DIN 34, in its entire wording shall apply. Copyright only persuant to our explicit consent.




Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBBen Verkehrsflugzeugen

Die Anforderungen

Zur Senkung der Wartungskosten sind zuverlassige Gerate
und treffsichere Diagnosen zu entwickeln (Vereinfachungen).

~ Die Dispatchability ist besonders flir gro3e Langstreckenflugzeuge von
/  Bedeutung (Redundanz »Gewicht).

e

Aus Platz- und Gewichtsgriinden missen bei der Konfiguration des Flugzeuges
eine Vielzahl von Kompromissen gefunden werden.

Die richtige Balance zwischen widerspriichlichen Forderungen muB im Dialog zwischen
Betreibern, Flugzeugherstellern und Ausrustern unter Berilicksichtigung der
verfiigharen Technologien gefunden werden.

LIEBHERR

For copyright the requirements of DIN 34, in its entire wording shall apply. Copyright only persuant to our explicit consent.




Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groB3en Verkehrsflugzeugen

Low Pressure Pack

Die Frischluftmenge pro Person ist durch internationale Vorschriften
vorgegeben. | -

Damit ergibt sich bei gegebener Kuhlleistung die geforderte Temperatur am
Packaustritt. '

Die Kuhlleistung des Packs wird durch die GréBe der Warmetauscher und durch
das an der Kihlturbine verfligbare Druckverhaltnis definiert.

LIEBHERR

For copyright the requirements of DIN 34, in its entire wording shall apply. Copyright only persuant to our explicit consent.




Entwicklungstrends in der Klimatisierung von grofien Verkehrsflugzeugen

Low Pressure Pack

Zur Reduktion des Treibstoffverbrauchs ist es wesentlich, die Luft am Triebwerk
auf einem maoglichst niedrigen Druckniveau abzuzapfen.

Die Folge sind grofBBere Warmetauscher (Abstimmung mit APU Bodenbetrieb).

Eine zweifach-Dise an der Turbine erlaubt die getrennte Abstimmung far APU
und Flugfall. |

Ein Economy Ventil umgeht den Wasserabscheiderkreisﬂauf wahrend des
Reisefluges.

Um den Gewichtsanstieg der Warmetauscher und des dazugehdorigen Stauluftkanals zu vermei-
den schldgt LIEBHERR die Verwendung einer 2-stufigen Turbinendise vor.

For copyright the requirements of DIN 34, in its entire wording shall apply. Copyright only persuant to our explicit consent.




Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBen Verkehrsflugzeugen

Low Pressure Pack - Auslegung
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Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBen Verkehrsflugzeugen

Vereisungssicherer Betrieb

Bei Flugzeugen mit Doppelstockkonfiguration fahrt das Sammeln der Rezir-
kulation an einer zentralen Stelle und der Transport der gemischten Luft
(Frisch + Rezirkulation) zu einem sperrigen Verteilsystem. Um die Kihlleistung
in kleinen Querschnitten beférdern zu kénnen, entstand die Forderung nach
einer weiteren Entfeuchtung der Frischluft.

LIEBHERR entwickelte Konzepte (Eisfreies Pack, Low Humidity Pack) zur
weitgehenden Trocknung.

Welches Konzept zum Einsatz kommt, hdngt weitgehend davon ab, ob es gelingt ein
Verteilkonzept auszulegen, das unter allen Betriebsbedingungen Eisanh&dufungen verhindert.

For copyright the requirements of DIN 34, in its entire wording shall apply. Copyright only persuant to our explicit consent.




Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groB3en Verkehrsflugzeugen

Automatische Luftmengenanpassung an die Passagierzahl (1)

Eine Reduktion der dem Triebwerk abgezapften Frischluftmengen reduziert
Energieverbrauch.

Boeing versucht sich durch Patente eine geschitzte Position aufzubauen.

Die notwendigen Technologien sind:

Zuverlassige Angaben Uber die Personenzahil und ihre Verteilung an Bord
(CIDS) oder besser noch eine Messung der Luftqualitat (CO,).

- Variable Bleedportumschaltung, um unnétige Drosselverluste im
Durchsatzregelventil zu vermeiden.

- Eine Turbomaschine mit Radern, die Uber einen weiten Durchsatzbereich
akzeptable Wirkungsgrade haben und nicht ins Pumpen geraten.

- Ein Kuhlaggregat, das auch unter Vereisungsbedingungen robust arbeitet.

LIEBHERR
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Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBen Verkehrsflugzeugen

Automatische Luftmengenanpassung an die Passagierzahl (2)

- Modulierbare Rezirkulationsgeblase (Wirkungsgrad, Wechselwirkung, Bordnetz),
um eine gleichmaBige Ventilation (Akustik, Luftqualitat) der gesamten Kabine
sicherzustellen.

- Eine Mischkammer und ein Verteilungssystem das mit unterschiedlicher
Beaufschlagung und Differenzen im Besetzungsgrad der Zonen zurecht kommt.

- FEine systemlbergreifende Regelung, die die Durchsatze abhangig von Betriebsart,
Besetzungsgrad, Kihlbedarf, Luftqualitat und méglichen weiteren Kriterien regelt.

- Eine neue Cockpitphilosophie, die es der Regelung erlaubt, die Packs je nach
Bedarf automatisch ein und auszuschalten.

Das beschriebene Flow Management beeinfluBt die Luftfeuchtigkeit im Flug
positiv.

Flow Management bietet das Potential zur Energieeinsparung abhingig von der Passagierzahl.

For copyright the requirements of DIN 34, in its entire wording shall apply. Copyright only persuant to our explicit consent,




Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBen Verkehrsflugzeugen

Kuhlung der Rezirkulation zur Abfuhr hoher Warmelasten

Immer wieder gibt es einzelne Betreiber, die aufgrund von Besonderheiten eine
erhdhte Kuhlleistung fordern.

Diesen soll zuklnftig eine optionale Kiihlung der Rezirkulation angeboten
werden. |

lrh Rahmen des Technologieprogramms des BMFT wurde von LIEBHERR eine
Anlage konzipiert und die zugehorige Schlisselkomponente entwickelt.

- DASA untersuchte einen geeigneten Einbauort und das Energiemanagement.

Mit einer derartigen Anlage ist es am Boden trotz Sonneneinstrahlung maéglich,
die Kabinentemperatur auf 24 °C zu halten, solange keine Passagiere an Bord
sind.

: Insbesondere die immer scharfer werdenden Auflagen zum APU Betrieb (Abgas)
| und Nachtbetrieb (Ldrm) lassen einen Markt fir elektrisch betriebene Kiihlaggregate erwarten.

LIEBHERR
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Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBBen Verkehrsflugzeugen

Rezirkulationskuhlung -
Klimakonzept

Trichwerk

Hifsisishwerk (APL)

Mischeinheit

\

o

e

)

Elektromotor

For copyright the requirements of DIN 34, in its entire wording shall apply. Copyright only persuant to our explicit consent.




Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBen Verkehrsflugzeugen

. Befeuchtung
- Im Reiseflug kann die Umgebungsluft aufgrund der niedrigen Temperatur und des
niedrigen Luftdruckes keine Feuchtigkeit halten.

J - Somit ist die den Passagieren und der Besatzung zugefuhrte Frischluft sehr
) trocken. '

- Durch Reduzierung der zugefiihrten Frischluftmenge wurde die relative Feuchte in
der Kabine auf 10 - 20 % angehoben.

- Zur Steigerung des Wohlbefindens ist eine weitere Anhebung der Kabinenfeuchte
auf 30 - 60 % winschenswert.

- Aufgrund der erforderlichen Wassermengen kommt dieser Schritt derzeit allerdings
nur fOr einzelne Zonen - wie Cockpit, Ruherdume, 1. Klasse - in Frage.

LIEBHERR __

For copyright the requirements of DIN 34, in its entire wording shall apply. Copyright only persuant to our explicit consent.




Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBen Verkehrsflugzeugen

\.,.,_/
. Befeuchtung

!

- Dafir sind folgende Voraussetzungen zu schaffen:

*  Vermeidung von Kondenswasserbildung (Korrosion)
. Neuartige Isolationsmaterialien (Feuchteaufnahme, -durchlassigkeit)

. Verfagbarkeit von wartungsarmen Verdampfungsgeraten (Relmgung,
Ablagerungen)

. Logistik (Wasserqualitat, Gefrierschutz)
«  Schutzmafnahmen gegen Vereisung (Verteilsystem, Auslabventil)

Zur Steigerung der Attraktivitat wird in zukiinftigen Langstreckenflugzeugen optional eine
Befeuchtung von einzelnen Zonen vorgesehen.

For copyright the requiremenis of DIN 34, in its entire wording shall apply. Copyright only persuant to our explicit consent.




Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBen Verkehrsflugzeugen

Befeuchtung

For copyright the requirements of DIN 34, in its entire wording shall apply. Copyright only persuant to our explicit consent,




Entwicklungstrends in der Klimatisierung von groBen Verkehrsflugzeugen

Integrierte Controller Architektur

Im Rahmen eines BMFT Vorhabens wird von der DASA mit der Ausriistungs-
industrie eine Integration auf dem Gebiet der Luftsysteme durchgefihrt.
Insbesondere Modifikations- und Zulassungsprozeduren werden untersucht.

Weitere national und europaische Forschungsvorhaben sind geplant.

Die Integration der Elektronik ist zumindest auf Systemebene, wie z.B. fiir die Luftsysteme
eine Moglichkeit, die Anzahl der Schnittstellen und der Boxen stark zu reduzieren.

LIEBHERR
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Entwicklungstrends in der Klimatisierung von grof3en Verkehrsflugzeugen

Ausblick

Fir groBe zukinftige Flugzeuge zeichnet sich folgende Losung ab:
- Elektronisch geregeltes Bleed System (Flexibilisierung)
- Kuhlaggregate fur niedrige Versbrgungsdrﬂcke im Flug
- Geregelte Frischluftmenge entsprechend dem Besetzungsgrad
- Befeuchtung einzelner Zonen ﬂ
- Optionale KUhlung der Rezirkulation

- Hoherer Integrationsgrad der Controller

Im Dialog aller Beteiligter miissen die erforderlichen Technologien im Vorfeld neuer Programme
definiert und demonstriert werden.

LIEBHERR
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Kraftstoffsystem als Wiarmesenke fiir alle Systeme bei Kampfflugzeugen

G. Wagner
Daimler-Benz Aerospace
Willy -Messerschmittstr.
81663 Miinchen

Wirmehaunshalt

Der Zweck eines Wirmehaushalts ist es, alle im Flugzeug auftretenden Verlustwirme-
mengen zu erfassen und unschédlich zu machen. Daher muf ein Kiihlsystem bei der
Auslegung des Flugzeugs vorgesehen werden. Dieses Kiihlsystem soll in einem
definiertem Bereich fiir einen ausgeglichenen Wirmehaushalt sorgen, d. h. ein Kiihlsystem
muf:

- die schnelle Auftheizung der angeschlossenen Systemne auf Betriebstemperatur
gewihrleisten

- die Betriebstemperaturen in vorgegebenen Grenzen halten

- sprunghafte Temperaturinderungen dimpfen, welche sich aus
Belastungsschwankungen in den Systemen ergeben

Ein Kiihlsystem verbindet daher Wirmequellen mit Wirmesenken. Als Wirmesenken
stehen zur Verfiigung:

- der umgebende Luftraum

- der Kraftstoff in den Rumpftanks als kapazitive Speicherméglichkeit.

Die Wirmequellen sind z.B. die Triebwerke, Getriebe, Pumpen, elektrische und
elektronische Gerite aber auch kinetische Aufheizung infolge der Luftumstrémung und-
Sonneneinstrahlung. Jedes Kampfflugzeug hat zwei Kiihlsysteme (Bild 1):

- das Kraftstoff/Ol/-Kiihlsystem
- die Klimaanlage

Bei dem heutigen Stand der Technik sind diese beiden Systeme getrennt. Die Koppelung
zu einem gemeinsamen Kiihlsystem ist der Gegenstand meines Vortrags.

Kraftstoffsystem

Das Kraftstoffsystem ist der Teil des Flugzeugs der den Kraftstoff aufnimmt und unter
allen Flugbedingungen bedarfsgerecht an das Triebwerk liefert. Die von den anderen
Systemen erzeugte Verlustwirme sowohl auf der Tricbwerksseite als auch auf der
Zellenseite wird iiber Wirmetaunscher an den Kraftstoff abgegeben.




Der Kraftstoff gibt die Wirme an die Umgebung weiter, entweder tiber Stanluftkiihler
oder nach seiner Verbrennung im Triebwerk tiber den Abgasstrahl.

Gelegentlich dienen auch relativ kiihle Flugzeugoberfldchen, z.B. Fliigel bei F18 und F15
zur Wirmeabgabe. Diese Moglichkeit ist aber stark abhiéingig von Material und Aufgaben
des Flugzeugs.

Wenn man das kraftstoffseitige Kiihlsystem korrekt nach allen beteiligten Wirmetriiger-
medien benennen wollte, miifite man von einem Kraftstoff/Ol/Luft-Kithlsystem sprechen.
Eine realisierte Auslegung des Kraftstoff/Ol/Luft- Kiihlsystems zeigt Bild 2 (vereinfachtes
Schema TORNADOQ). Der Kraftstoff als Warmesenke ist allerdings durch mehrere
Faktoren begrenzt Eine Grenze sowohl auf der Zellen- als auch der Triebwerkseite ist die
maximale Temperatur der zu kiilhlenden Systeme. Im Kraftstoffsystem selbst muf der
Dampfdruck der verschiedenen Kraftstoffe als Funktion der Temperatur beachtet werden.
Durch Druck-beaufschlagung mit Zapfluft wird die Verdampfung des Kraftstoffs bei
hohen Umgebungs-temperaturen und/oder grofien Flughdhen verhindert. Die maximale
Temperatur des Kraftstoffs an den Einspritzdiisen der Brennkammer betriigt ca. 160 C.
Uber dieser Temperatur beginnt der Kraftstoff zu verkoken. Daher ist die Wirmeabfuhr
durch das Kraftstoffsystem nur innerhalb der genannten Grenzen mdglich. Die
Erwirmung des Kraftstoffs kann zum Uberschreiten der zuldssigen Temperaturen sowohl
des Kraftstoffs als auch der zu kiihienden Medien fijhren.

Die hidufig genutzte Moglichkeit der Wiederabkiihlung bei zu hohen Kraftstoff-
temperaturen ist die temperaturgesteuerte Rezirkulation eines Teils des Kraftstoffs zuriick
in die Tanks. Damit wird der Gesamtstrom erhtht und die Wirme auf eine groRere Menge
verteilt. Die Tanks dienen somit als Warmepuffer. Aller-dings ist auch hier die maximale
Temperatur durch das Tankmaterial sowie die EinlaB-bedingungen der Tankpumpen zur
Vermeidung von Kavitation begrenzt. Die Absenkung der Rezirkulationstemperatur kann
durch die Nutzung der Umgebungstemperatur Uiber einen Luft/Kraftstoff-Wirmetauscher
erreicht werden.

Der Kraftstoff nimmt also bei diesem Beispiel auf dem Weg zum Triebwerk an Wirme auf:
- Verlustwirmen der verschiedenen Kraftstoffpumpen (11 - 47 KW)

- Hydraulikwirme (2 - 16 KW)

- Generator-und Getriebedlwirme (7 - 21 KW)

- Trdebwerksdlwirme (10 - 100 KW)

Die typische Nutzung eines Kraftstoffsystems als Wirmesenke ist die Anordnung von
Wirmetauschern fiir die zu kiihlenden Subsysteme in Serie. Diese Anordnung wird bestimmt
durch die jeweilige Kraftstofftemperatur am Eintritt des Wirmetauschers. Die Austritts-
temperatur des ersten Wirmetauschers ist damit die Eintrittstemperatur des zweiten
Tauschers. Die zuldssigen Betriebstemperaturen der zu kijhlenden Subsysteme legen daher
die Reihenfolge in der Warmetauscherkette fest. Die Reihenfolge ist dann z.B. Hydraulik >
Generator > Geritetriger. Wenn die Kiihler in der Triebwerksversorgungsleitung liegen, sind
die Tank-pumpen zur Triebwerksversorgung nicht mehr ausreichend. Aufgrund des hohen
Druckverlusts in den Kiihlern ist eine zusitzliche ,,Mitteldruckpumpe* (aufgrund der hohen
Leistungs-anforderung mechanisch oder hydraulisch angetrieben) in der Versorgungsleitung




zum Triebwerk notwendig. Diese Pumpe ist nicht notwendig bei Nutzung einer zur
Versorgungsleitung parallelen Anordnung.

Als Erfahrungswerte haben sich, unabhiingig von verschiedenen Auslegungen, mehr oder
weniger gleiche Begrenzungen an den verschiedenen Stellen eines Kraftstoffsystems
herausgebildet:

¢ Maximale Temperatur in den Tanks: ca. 80-80¢° C
¢ Maximale Temperatur an der Schnittstelle Zelle/Triebwerk: ca. 90-95 C
s Maximale Temperatur hinter der Hochdruckpumpe am Triebwerk : ca. 150 C

Die bisherigen Kraftstoffsysteme haben die zusétzliche Funktion als Wirmesenke erfiillt,
allerdings teilweise mit Beschrinkungen in Flugdauer oder Minimaltankinhalt. Die kapazitive
Speicherméglichkeit von Wirme im Kraftstofftank ist in diesen Fillen am Limit.

\_—Klimanlage

| Die Klimaanlage hat die Aufgabe, die physikalischen Umgebungsbedingungen fiir die
Besatzung und die elektronische Ausriistung so einzustellen, daB deren Funktionstiichtigkeit
bei allen Flugzustinden gewihrleistet ist. Auflerdem sind einige Untersysteme von der
Klimaanlage aus mit Druckluft zu versorgen (z.B. Atemgaserzeugung, Anti-g und
Kabinendachabdichtung). Den grofiten EinfluB auf die Auslegung der Klimaanlage hat die
Verlustwiirme der Avionik mit steigender Tendenz. Niherungsweise sind die typischen
Wirmelasten in der folgenden Tabelle fiir ein heutiges Kampfflugzeug gelistet:

- kinetische Aufheizung -5-+15kW
- Sonneneinstrahlung +2 - +8 kW
- Pilot ca. + 0.12 kW
- Avionik und Radar +10 - +25 kW

Wichtigstes Wirmetransportmedium ist die Luft. Da der Stauluftbedarf {iber einen eigenen
direkten Einlauf nicht fiir alle Flugkonditionen abgedeckt werden kénnte (z.B. Ma<0.6),wird
Triebwerkszapfluft (Hochdruckabzapfung) benutzt, die auf dem Weg zu Kabine und Avionik
\ entspannt, gekiihlt und getrocknet werden mufl, Zur Abschétzung der notwendigen

Leistungen beim Betrieb der Klimaanlage hier die Daten eines Beispiels (abhiingig von Hohe,
Machzahl, Umgebung etc.): '

- Zapflufttemperatur ca. 530 C
- Zapfluftdruck ca. 900 kPa
- Zapfluftmenge - ca. 0.45 kg/s

Diese Werte zeigen die vom Triebwerk aufzubringende Leistung. Hinzu kommt der
Leistungs-aufwand zum Umwandeln der Luft auf die geforderten Bedingungen. Die
erforderlichen hohen Kiihlleistungen der Klimaanlage sowie die Abfithrung der
Verlustwiirmen haben bisher die Nutzung des Kraftstoffs als Kiihlmedium auch fiir die
Klimaanlage verhindert.




Koppelung der beiden KﬁhlSysteme Klima- und Kraftstoffsystem

Theoretisch bietet die Stauluft eine nahezu unbegrenzte, sich stindig regenerierende
Kiihlkapazitit zur Abfiihrung aller unerwiinschten Wirmemengen. In der Praxis bendtigen
Stauluftkonzepte Staulufteinldufe, Stauluftwirmetauscher und Warmluftanstritte, die einen
schnell wachsenden aerodynamischen, energieschluckenden Widerstand darstellen und sind
im Bodenbetrieb und bei niedrigen Fluggeschwindigkeiten nicht nutzbar, Zusétzlich sollen
zukiinftige Kampfflugzeuge aus Sicherheitsgriinden mit einer moglichst geringen Signatur
ausgelegt werden. Aufgrund der grofien Offnungen von Stauluftkithlern sowie der hohen
Temperaturen sind sowohl die Radar- als auch die Infrarot-Signatur betroffen. Als Folge muf3
ein neues Kiihlkonzept entwickelt werden. Da der Kraftstoff schon als Warmesenke fiirdie
~ anderen Subsysteme benutzt wird, liegt es nahe, auch die Klimaanlage mit Kraftstoff zu
kithlen. Andererseits ist ein konventionell ausgelegtes Kraftstoffsystem nicht fihig, eine
zusitzliche betrichtliche Wirmequelle zu kithlen. Damit mufl auch das Kraftstoffsystem
anders ausgelegt werden um diese zusdtzliche Anforderung zu erfiillen. Zusétzlich miissen
alle Systeme so verindert werden, daB} die Verlustleistung und damit der Wirmeanfall
moglichst gering wird.

Bei Flugzeugen wie TORNADO oder EF 2000 werden die Triebwerke durch konstant auf
Hbchstleistung laufende, redundante Elektropumpen versorgt. Die Kiihlung des zu heiflen
Kraftstoffs erfolgt durch temperaturgesteuerte Rezirkulation. Damit ist die erhohte
Anforderung an das Kraftstoffsystern als allgemeines Kiihlsystem nicht zu erfiillen.

| {m Rahmen einer Studie werden dic Moglichkeiten der folgenden Koppelung untersucht:

Klimasystemkonzept
Die Klimaanlage besteht im wesentlichen aus vier Hauptgruppen:
- Subsystem-Versorgungslinie
- Zapfluftaufbereitungslinie
- Klimaluft-Zirkulationskreislauf

- Kiltemittelkompressionssystem

Der Kondensator im Kiltemittelkompressionssystem arbeitet mit Kraftstoff als Wirmesenke.
Die Summe aus Kiihlleistung und Leistungsaufnahme ergibt die iiber den Kondensator an den
Kraftstoff iibertragene Wirmeleistung. Zur Reduzierung der Gesamiwéirmemenge werden
verschiedene Varianten des Systems oder eine von den Missionsphasen abhéngige Steuerung
des Klimasystems untersucht.

Kraftstoffsystemmkonzept

Da zur Zeit bei der Fa. AOA ein Technologieprogramm fiir drehzahlgeregelte elektrische
Pumpen liuft, wurde als erster Ansatz ein Triebwerksversorgungssystem mit drehzahl-
geregelten Pumpen untersucht (s, Bild 3). Die, zumindest teilweise, Abfiihrung der Wirme
der Klimaanlage ist nur moglich tiber ein Regelsystem, das in allen Flugphasen moglichst alle




Wirme iiber das Triebwerk an die Umgebung abgibt. Die kapazitive Speicherung in den
Tanks fiithrt immer zu Problemen am Ende einer Mission, wenn kein kalter Kraftstoff mehr
zum Mischen vorhanden ist.

Unser Kraftstoffsystemkonzept besteht darin, daf nicht nur die Temperatur sondern auch der
Durchfluss und der Druck im System iiberwacht und gesteuert werden. Dieses System istur
mit regelbaren Pumpen mdglich, wobei die Parameter Druck, Durchflufl und Temperatur
nicht nur die Pumpen sondern auch Regelventile steuern. In konventionellen
Kraftstoffkiihlsystemen ist der einzige Steuerparameter fiir das Offnen und Schliefien von
Rezirkulationsventilen die Temperatur des Kraftstoffs.

Das Konzept geht von einem zweistrahligen Kampfflugzeug mit Nachbrenner aus. J edes
Triebwerk hat seine eigene Tankgruppe und Triebwerksversorgung sowie den
entsprechenden Kithlern. Es wird angenommen, daB die Wirmelast der Klimaanlage
symmetrisch auf die beiden Versorgungsleitungen verteilt werden kann. Damit wird jede
Seite mit ca. 20 - 50 kW zusitzlich belastet. Nach unseren Simulationen kann das
Kraftstoffsystem zumindest zeitweise diese Wirmemengen abfiihren. Im ersten Konzept wird
die Rezirkulation noch auf der Zellenseite vor der Schnittstelle zum Triebwerk in die Tanks
zuriickgefiihrt.

Dieses Konzept setzt sich aus folgenden Teilen (Bild 3) zusammen:
- geregelte Pumpe fiir den Kiihlkreislauf

- geregelte Triebwerksversorgungspumpe fiir Nachbrennereinsatz sowie, wenn ndtig,
Beimischen bei zu heiBem Kiihlkreislauf

- Notversorgungsventil um im Fehlerfall der Kiihlerpumpe die Versorgungspumpe
fiir den Kiihlkreislauf zu nutzen

- Kiihler in Reihenschaltung

- druckgesteuertes Ventil zur Offnung des Nebenstroms bei zu groflen Durchsitzen
- Steuerventile

- Luftgekiihlter Kraftstoffkiihler

Bei diesem Konzept hat sich herausgestellt, daB} im Leerlauf mit sehr geringem Verbrauch die
Wiirme des triebwerkseitigen Olkiihlers die Kraftstofftemperatur weit iiber die zuldssigen
Werte ansteigen lisst, Darauf wurde die triebwerksseitige Rezirkulation untersucht (Konzept
2/Bild 4), die eine genaue Ansteuerung zuldsst und weiter verfolgt wird.

Temperaturseitig sind die folgenden Maximalwerte einzuhalten:

- Tanktemp. max., je nach Material 80°-90°C

- Max Kraftstofftemp. ECS-Kiihler Auslaf: 90° C

- Max Kraftstoffremp. Hydraulikkiihler AuslaB: 110° C

- Max Kraftstofftemp. Generatorkiihler Auslaf: 130° C

- Max Kraftstofftemp. Getriebedlkithler AuslaB: 135° C

- Max Kraftstofftemp. an der Schnittstelle zum Triebwerk: 95° C oder 150 C hinter
dem Triebwerksolkiihler




Von der Durchfluiseite sind die Steuergrofien:
- Triebwerksverbrauch
- Mbglichst wenig Rezirkulation; d.h. m¥glichst grofie Wirmeabfuhr {iber das Triebwerk

Die Druckiiberwachung ist abhiingig von den Anforderungen der triebwerksseitigen Pumpe,
z.B. selbstansaugend, Druck um einen gewissen Betrag iiber dem Dampfdruck oder Druck
um einen gewissen Betrag iiber Umgebungsdruck.

Ausblick

Unsere Studie beinhaltet die Simulation sowohl des Klima- als auch des Kraftstoffsystems,
die Entwicklung eines Steuerprogramms fiir Pumpen und Ventile, Versuche zum Nachweis
der Konzepte und als Endziel die Verifikation in einem vorhandenen Flugzeug. Auf der
Kraftstoff-seite sind daran beteiligt:

AOA
STN ATLAS ELEKTRONIK
Dasa Militirflugzeuge
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DREIPHASENSTROMUNG IN
VAKUUM-TOILETTEN-SYSTEMEN

von
K. Karisson, U. Wollenweber
AOA apparatebau gauting gmbh

Ammerseestrasse 45-49
D-8213F Gauting

Gauting, September 1997

INHALT

Zunéichst werden die systemtechnischen Merkmale heutiger Vakuum-Toiletten-Systeme
(VTS) fiir Flugzeuge dargestellt.

Uber Alternativen zom VTS als Entsorgungssystem fiir die in den Toiletten vorkommenden
Fordergiiter (Schwarzwasser) wird berichtet.

Die Hauptgriinde, die fiir VTS sprechen, und die wichtigsten Anforderungen kiinftiger VTS
werden aufgelistet. Die charakteristischen Merkmale der Dreiphasenstrémung in VTS
verdeutlichen die Komplexitit der Aufgabe, ein solches System auszulegen.

Weiter wird die Vorgehensweise der Firma AQA apparatebau gauting gmbh (AOA}
beschrieben, um diesen Anforderungen gerecht werden zu konnen.

Untermauert durch Beispiele wird dargestellt, wo das Verbesserungspotential heutiger V'S zu
sehen ist und wie ein schrittweise optimiertes System entsteht.

EINFUCHRUNG

Das Vakuum-Toiletten-System stellt einen wichtigen Bestandteil der Passagiersysteme dar.
Ein sicherer Abtransport des Schwarzwassers muf} sowohl im Flug wie am Boden
gewihrleistet sein.

In heutigen Systemen wird dazu die Toilette mit einer geringen Menge Frischwasser gespiilt.
AnschlieBend wird das Schwarzwasser aus der Toilette in den Aufbewahrungstank befordert,
wobei dieser Transport wesentlich durch einen Differenzdruck zwischen Kabine und Tank
unterstiitzt wird.




1. AUFBAU VON VAKUUM-TOILETTEN-SYSTEMEN

Ein typisches VTS ist in Abbildung 1 dargestellt. Merkmale der Toiletten sind ein
Wasserventil fiir die Zufuhr von Frischwasser bei der Spiilung sowie ein Spiilventil am
Ausgang der Toilette zum Schwarzwassersystem (s. Abbildung 2).
‘Weiter sind die Sammeltanks mit Fest-/Fliissigabscheider spezifisch fiir VTS,
Weitere Komponenten wie Ventile und Sensoren sowie ein Vakuumgenerator, sind fiir die
Systemfunktion erforderlich. Das VTS wird von einem Vakuum System Controller gesteuert
und iberwacht.

. 2. WARUM VAKUUM-TOILETTEN-SYSTEME?

Eine Analyse mit Bewertung alternativer Systeme zur Entsorgung des Schwarzwassers im
Flugzeug fiihrte zu folgenden Ergebnissen:

Die klassischen Toilettensysteme, die auf Gravitation basieren, erfordern eine grofie Menge
Spiilwasser. Dies ist im Hinblick auf die groBen Nutzlastanforderungen kiinftiger Flugzeuge
nicht akzeptabel.

Die frither verwendeten Rezirkulationstoiletten werden bei neu entwickelten Flugzeugen aus

" Umweltgriinden nicht mehr eingesetzt [1].

In mechanischen Systemen, die z.B. auf Pumpen basieren, kann eine effiziente Entleerung der
Toilette nur sehr schwer erreicht werden. Dies fithrt zu noch héherer Systemkomplexitét als
bei VTS.

Im ibrigen stellen die luftfahrtspezifischen Anforderungen kaum zu tiberwindende Hiirden fiir
alternative Systemkonzepte dar.

Somit ist das Konzept des VTS auch fiir zukiinftige Flugzeuge als die wirtschaftlichste
Lésung anzusehen.

3. TYPISCHE PROBLEME VON VAKUUM-TOILETTEN-SYSTEMEN

Die Toilettensptilzeit betréigt standardméBig z. Zt. 4 Sekunden unabhéngig vom Abstand der
Toilette bis zum Tank. Dies ist meist nicht ausreichend, um das Fordergut bis zum Tank zu
befordern. Dies trifft insbesondere auf weit vom Tank entfernte Toiletten zu. Die ungesittigte
Luft streift iiber das am Rohrboden liegengeblicbene Fordergut und verursacht eine
Verdunstung und somit eine Konzentrationserhthung der in der Fliissigkeit vorhandenen
Salze. Wenn die Loslichkeitsgrenze tiberschritten wird, werden die Salze in Form von

~ Aerosolen mit der Lufistromung transportiert. Die Salze bilden die im Rohr auftretenden

i Magnesium- und Kalziumphosphatablagerungen [2].




Die dadurch entstandenen sog. Hamnsteinablagerungen setzten die Systemfunktionalitét stark
herab.

Dieser Prozef wird auch durch den sog. “"Backflow” verstirkt. Vor dem Offnen des
Toilettenspiilventils herrscht der gleiche Unterdruck auf beiden Seiten der Eintrittsverbindung
in der Hauptforderleitung. Nach der Spiilung fiillt sich das Rohr stromaufwirts mit
Kabinendruck auf, Dies fiihrt dazu, dal eine Forderung des Schwarzwassers nicht nur in
Richtung zum Tank, sondern auch stromaufwirts stattfindet, Das Fordergut, das durch den
»Backflow” in die falsche Richtung transportiert wird, bleibt groBtenteils liegen und wird erst
wieder transportiert, wenn eine weiter stromaufwiirts liegende Toilette gespilt wird.

Die Entfernung der Ablagerungen ist mit grofem Aufwand verbunden und trégt somit zu
einem erheblichen Anteil der Wartungskosten heutiger VTS bei.

“_ 4. ANFORDERUNGEN AN KUNFTIGE VAKUUM-TOILETTEN-SYSTEME

Obwohl die jetzigen VI'S-Toiletten einen Frischwasserverbrauch von weniger als 0,2 1 pro
Spiilung aufweisen, wird ca, ein Drittel des gesamten Frischwasservorrates im Flugzeug nur
fiir die Toilettenspiilung genutzt [3]. Eine Verringerung der Spulmenge fithrt zu einer
erheblichen Gewichtsreduzierung, '

Um den Passagierkomfort zu erhéhen mufB die Gerduschbildung bei der Toilettenspiilung
verringert werden.

Weiterhin muB die Stromungsmechanik optimiert werden, um die Gefahr von Ablagerungen
oder gar Verstopfungen zu verrringern.

Dariiber hinaus sollen priventive MaBnahmen zur Vermeidung von Ablagerungen entwickelt
werden.

Schiieflich miissen die Komponenten des VTS der Zukunft extrem wartungstreundlich sein,

5. VORGEHENSWEISE BEI AOA

Zur Erfilllung dieser Anforderungen sind nach unserer Meinung drei Grundvoraussetzungen
erforderlich:

e Erfahrung
e Theorie

e Versuch

AOA stiitzt sich auf tiber 50 Jahre erfolgreiche Arbeit als Luftfahrtausriister. Seit mehr als 15
Jahren beschéftigt sich AOA intensiv mit VTS,




Die Erarbeitung einer umfassenden Theorie der Strémungsvorginge ist erforderlich, um
kiinftige VTS optimal auslegen zu konnen. Nur dadurch kénnen Einsatzgrenzen bestimmt und
Systemfunktionen optimiert werden. Die Simulation erlaubt auch eine erhebliche Reduktion
der aufwendigen Versuche.

Die Dreiphasenstrdmung in VTS ist dadurch charakterisiert, daf die drei Zustandsformen
Gas-, Fliissig- und Festform gleichzeitig in einem nicht homogenen Mischungsverhéltnis
auftreten.

Andere charakteristische Merkmale der Dreiphasenstrémung in VTS wie das vollkommen

instationire Verhalten und die Uberlagerung verschiedener thermodynamischer Vorgénge
erschweren zusitzlich die theoretische Simulation.

Noch dazu kommt, daB das Férdergut im VTS einen nicht linearen Zusammenhang zwischen
der Schubspannung und der Schergeschwindigkeit (nicht-Newtonisch) anfweist.

Ein typischer Spiilvorgang kann in drei aufeinander folgende Schritte aufgeteilt werden (s.
Abbildung 3).

Die theoretische Beschreibung erfolgt nach der Ahnlichkeitstheorie. Dabei werden die drei
Schritte, durch dimensionslose Kennzahlen getrennt, erfafit. Die grofite Schwierigkeit besteht
in der Auswahl der relevanten Kennzahlen. Eine versuchstechnische Verifizierung des
theoretischen Modells ist erforderlich, um die Giiltigkeitsgrenzen festzulegen.

Die Fa. AQA arbeitet auf diesem Gebiet mit der Universitit Karlsruhe, Institut fiir
Fordertechnik, Abteilung Strémungsfordertechnik unter Leitung von Prof. Dr. Ing. Weber
zusammen.

Aufgrund der groen Bandbreite in der Konsistenz des Fordergutes und wegen der schlechten

Reproduzierbarkeit experimenteller Ergebnisse sind Versuchsergebnisse nur dann
aussagekriiftig, wenn sie in wirklichkeitsnahen und damit aufwendigen Priifstinden erarbeitet

werden.

Hierfiir ist die Firma AOA hervorragend ausgeriistet. Folgende Priifstinde sind vorhanden (s. '
Abbildung 4):

e ein auf der Welt einmaliger kompletter Nachbau des Airbus A330/A340 VTS

e cin VTS mit 67 Meter Rohrleitungslinge und 2-Deck-Anordnung zur Simulation eines
VTS fiir einen Megaliner

o diverse Priifanordnungen fiir Detailuntersuchungen

e Priifstand zur Verifikation des theoretischen Modells fiir die Dreiphasenstromung

Die gesamte Versuchstechnik ist computergesteuert. Massenstrdme, statische
Druckmessungen, Temperaturen und Massenanteile kdnnen simultan gemessen werden.
Fiir schwer zu erfassende Vorginge wird Videotechnik eingesetzt.




6. ERREICHTE ERGEBNISSE BEI AOA

Durch die Entwicklung und Erprobung des AOA-alternativen VTS fiir den Airbus A330/A340 |
(s. Abbildung 1) konnten sehr wichtige Kenntnisse sowohl auf der System- wie auch der
Komponentenebene gewonnen werden.

Im Rahmen des BMBF-Forschungsvorhabens "Passagiersysteme” hat AOA verschiedene
Konzepte fiir das VTS eines Megaliners untersucht und ist derzeit dabei, das ausgewéhlte
System weiter zu definieren und aufzubauen. |

Wesentliche Innovationen betreffen eine optimierte Regelung der Ventiléffnungszeiten mit
einem zusitzlichen Ventil am Anfang der Leitung, verbesserte Komponenten sowie ein weiter
integriertes System durch Anbindung des aus den Waschbecken und Bordkiichen stammenden
Grauwassers.

Die Firma AOA hat durch die Arbeit zur Theoriebildung der Dreiphasenstromung in VTS
einen wichtigen Beitrag zur Erméglichung einer theoretischen Simulation geleistet.

7. AUSBLICK

Basierend auf der bei AOA vorhandenen Erfahrung in der Luftfahrt, der Arbeit zur
Theoriebildung der Dreiphasenstromung sowie der im Hause vorhandenen
versuchstechnischen Méglichkeiten leitet sich folgende Vorgehensweise im Hinblick auf VTS
ab;

e ¢in kontinuierlicher VerbesserungsprozeB der Toiletten vor allem im Hinblick auf den
Spiilwasserverbrauch sowie Geréiuschbildung

o Erarbeitung eines vollstindigen Modells zur Simulation der Dreiphasenstrémung in VTS
unter Berticksichtigung der langfristigen chemischen und physikalischen Einflisse

e Technologicnachweis eines VTS fiir einen Megaliner

Durch diese Schritte wird AOA ein optimiertes VTS der Zukunft bereitstellen und damit
einen wichtigen Beitrag fiir den Erfolg zukiinftiger Airbus-Flugzeuge leisten kdnnen.
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Abbildung 2
AOQA alternative Toilette fiir Airbus A330/A340




Abbildung 3
Schematische Darstellung eines typischen Sptilvorgangs
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Water- und Wastesysteme im
modernen Flugzeugbau

Dieter Muser
MAN Technologie AG
Liebigstr. 5a, 85757 Karlsfeld

~ ' Das Wasser- und Abwassersystem eines Flugzeuges ist ein komfortrelevantes System - bei
{ Mittel- und Langstreckenfliigen jedoch unabdingbar.{Die komplexen Systeme bestehen im
wesentlichen aus Speichertanks, Transportsystem sowie Mef3- und Regeleinheit.

i Der Frischwasservorrat von 2,5 bis 3,5 Litern pro Passagier wird in gewickelten
kohlenstoffaserverstarkten (CFK) Tanks mit Kunststoffliner bereitgestellt. Bleed Air oder ein
Kompressor stellen den Betriebsdruck von 1,8 bis 2,1 bar sicher, der das Frischwasser iiber
Edelstahlleitungen zu den Verbrauchern bringt. Je nach Verlegung der Leitungen sind diese
beheizt. Uber mechanische, federbelastete Wasserhdhne und elektrische Ventile in der Toilette
wird das Wasser entnommen.

Im Abwassersystem sorgt ein Unterdruck von ca. 0,5 bar in Tank und Leitungen fiir den
Medien-Transport in die Abwassertanks. Aus Korrosions- und Gewichtsgriinden sind die
Leitungen aus Titanlegierungen. Die Tanks besitzen einen diinnen Edelstahlliner, der mit CFK
umwickelt ist. Der Vakuum Systems Controller sorgt fiir eine geregelte Betdtigung der
Spiilventile, damit ausreichend Unterdruck zur Verfiigung steht. Dieser wird in den
Reiseflughthen durch die Differenz zum AuBendruck der Kabine und in niedrigen Flughhen
durch einen schnellanlaufenden Vakuumgenerator dargestellt, '

Zukiinftige Grauwassersysteme ermoglichen durch die Nutzung von aufbereitetem Handwasch-
wasser zur Toilettenspiilung geschlossene Systeme ohne Drain Mast bei gleichen Gesamt-
kosten und niedrigeren Betriebskosten.

Die Anwendung von BUS-Systemen fithrt zu intelligenten Baueinheiten, deren Elektronik
dezentral die Messung und Regelung von Fiillstinden und Ventilpositionen {ibernimmt, den
Aufwand flir Verkabelungen reduziert und die Verfiigbarkeit der Einzelsysteme erhdht. Ein
zentraler Rechner wird nicht mehr erforderlich.
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Wassersysteme
Daten

Wasserverbrauch

Toilettensptilung  0.25 Liter

Wascbecken

Wasservorrat

0.35 Liter

2,5 bis 3,5 Liter pro Passagier (Langstrecke)

Tankvolumen
Airbus A 320/ A 321
Airbus A 330/ A 340
Boeing 757
Boeing 747-400
Boeing 777

Canadair RJ

Betriebsdruck
Airbus / Boeing

Canadair

216 Liter

740 Liter / Option 1100 Liter
480 Liter / 720 Liter

720 Liter

720 Liter

54 Liter

2 -3 bar

4 bar

Wassersysteme /Daten




Wassersysteme
Tankanordnung

Boeing 777

Airbus A 340

Wassersysteme / Tankanordnung



- Luftfahrt
Wasser- und Abwassersysteme

TECHNOLOGIE

Airbus 319/320/ 321

Trinkwassertank
216L / 57 US gal

Airbus 330/ 340

Trinkwasser-Tanksystem
370L /98 US gal

Abwasser-Tanksystem
380L /100 US gal

A, 08/96 - wi 121




Megaliner

Wassersystem X
Rohrleitungen MAN
TECHRNOLOGIE
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Frischwasser Abwasser

Entwickelt mit CADDS 5 von Deutsche Aerospace Airbus




Vakuum Toiletten System
Zentrales System
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Kompakt Vakuum Toiletten System

Dezentrales System
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Grauwasseraufbereitung
Dezentrales Modul

TECHMNOLOGIE
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Grauwasseraufbereitung
Variable Wassermengen

MAIN

TECHMNOLOGIE

Ohne Grauwasseraufbereitung, mit Drainmast

2000

1800

Grauwasser
iber Drainmast

1800
1400
1333
120C
1000

800 +
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600 Toilettensplilwasser
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400
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Mit Grauwasseraufbereitung, ohne Drain Mast
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kg

1200

1000

8300

600

400

200

Wassersysteme

Gewichtseinsparung mit Grauwasseraufbereitung
in Abhangigkeit von der Passagierzahl

OFrischwasser ohne Recycling

B Frischwasser mit Recycling
OEinsparung Frischwasser

W Gewicht derAufbereitungseinheit
O Gewichtseinsparung

747

263 Pass.
A340-200

401 Pass.
A340-200

197

214

375 Pass.
A340-600

530 Pass.
Adxx-100

60| B
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A30o-200




Potable Water and Greywater System for VIP Aircraft
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Teil C:

Systeme und Flugzeugauslegung




Systemanforderungen fiir zukiinftige Flugzeuge
mit adaptiven Fliigeln

Josef Mertens
Daimler-Benz Aerospace Airbus
Technologieprojekte Flugphysik

28183 Bremen

Kurzfassung

\! Zukiinftige Flugzeuge miissen dem Kunden ein verbessertes Leistungspotential bieten, um

' gegeniiber cingefilhrten Mustern einen Attraktivititsvorsprung zu erzielen. Dies umfafit
neben reduzierten direkten Kosten fiir Anschaffung und Betrieb auch wichtige indirekte
Vorteile wie flexiblere Nutzungsbandbreiten der Flugzeugfamilie: Reichweite, Nutzlast,
Geschwindigkeit. '

Insbesondere die A3XX soll am oberen Ende der Airbuspalette eine neue Familie mit
einer weiten Spreizung des wirtschaftlichen Abfluggewichts erdffnen. Erst adaptive Fliigel-
technologien ermdglichen diese geforderte Offnung des Einsatzspektrums.

Zunichst -d.h. fiir den Ersteinsatz der A3XX- ist hier an die "konventionelle" variable
Wolbung gedacht, die beweglichere Landeklappen nutzt: _
Die peforderten Mindestrollraten erfordern fiir ein Riesenflugzeug wie die A3XX
v gusitzliche Rollsteuerflichen: zum Rumpf hin erweiterte Querruder. Verbesserte Hoch-
auftricbsleistungen fiir die schwersten Familienmitglieder werden erreicht durch erweiterte
Hochauftriebsklappen unter Einschluf des Querruderbereichs. Reduzierter Lirm bei Start
und Landung erfordert leistungsfihige Hochauftriebssysteme, die einen steilen An- und
Abflug bei niedriger Geschwindigkeit erlauben; dabei ist Durchstartfahigkeit sicherzu-
stellen. Dies ermoglicht eine neuartige Kombination von Fowlern mit unabhéngig
angesteuertem Tab (Hinterkantenklappe). Die variable Wolbung nutzt diese erweiterten
Fihigkeiten des Hochauftriebs- und Quersteuersystems mit Ergéinzungen im Reiseflug zur
Leistungserhdhung, Erweiterung des glinstigen Flugbereichs und Abminderung struktur-
kritischer Lasten. Die aktive Lastminderung ermoglicht u.a. aerodynamisch giinstige
- Flugelstreckungen bei Grofiflugzeugen.

Firr spitere Familienmitglieder der A3XX und zukiinftige Airbus-Projekte sind weitere

Elemente des adaptiven Fliigels vorgesehen, welche die Fliigelgeometrie den Stromungs-

zustinden besser anpassen und ungiinstige Stromungszustinde weiter hinausschieben:

"StoBbeulen” im Spoilerbereich, verformbare Fliigelhinterkanten, Abldseverzogerer an der

Hinterkante bzw. im hinteren Fliigelbereich, Absaugesysteme zur Laminarhaltung der

Fliigelumstrémung oder gar aktive Fliigeloberflichen, die -mit lokal geregelten Mikro-
| systemen belegt sind.

Diese Elemente werden unter dem -Leitkonzept ADIF konzipiert und miissen gemeinsam
mit Ausrlistern entwickelt werden.
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Systemanforderungen fiir zuklnftige
Flugzeuge mit adaptiven Flligeln

Daimler-Benz Aerospace Airbus
Aercdynamik Bremen
Josef Mertens
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Anforderungen an den Reiseflug

= Senkung der Betriebskosten (Kraftstoffverbrauch => Kraftstoff- und Strukturgewicht)

~ Steigerung der Einsatzflexibilitdt (Payload, Range, Geschwindigkeit)

= Senkung von Schadstoffemlissionen
und Lérm

» Fliigel-Grundrif und -Profilierung
» Triebwerksposition
» Heck - Leitwerk

Technologieanwendung: MEGALINER A3XX
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Anforderungen an Start / Landung

» Erweiterung des Markt- und Einsatzspektrums » héhere Umweltakzeptanz

durch kirzere Start- und Landestrecken durch reduzierte Schadstoff- und Lirmemissionen
» Steigerung der Flughafenkapazititen » Reduktion der Kosten
durch dichtere An- und Abflugfolge durch Erzielung gleicher aerodynamischer Leistung

bei geringerer Systemkomplexitat

' »%- Multifunkticnales Klappensystem

Technologie-
anwendung: fortschrittliches A/C..~~

MEGALINER A3XX \é‘;é

konventionelles A/C

L STA
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1 Afrbus

Fliigel "konventionelier” variabler Wélbung

1
]
1
|

Rurmipf-Actise "~ "'~ "m0
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ausgefowlerte Wolbklappe

[bis zu 5° / 3%)

Detailskizze: Hinterkantengeometrie

ausgefowlerte Wélbkiappe

Querruder

Hinweis: die geometrischen Verhdltnisse sind Obertdeben dargestailt

Querruder
ausgeschlagen

Tip-HK fest
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«4’;— Daimler-Benz Aerospace
1 Airbus

Aktive Mandverlast-Kontrolle
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Kiappenkonzept Megaliner

Rotationswinkel

Auftriebsverteilung

ADITF Fliigel mit integriertem
VC, Rollsteuer- und Hoch-
auftriebssystem
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Potential des Klappenkonzeptes Megaliner

inboard midboard (in/out) cutboard

VC Reiseflug

VC Manéverlast-
steuerung

Hochauftrieb mit
opt. Lastverteilung

Hochauftrieb mit
Gleltpfadsteuerung

Hochauftrieb mit
reduziertem
Wirbelnachlauf

Stark verbesserte Rollsteuerkapazitdt durch Nutzung aller Hinterkantenklappen + Spoiler
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Beispiel fir Problematik der A3XX Klappendicke

Bereich AuBenki ta=.64
Siatbereich appe ok . Fiapbersich

erster Klappenentwurf

endgilltiger Stand:
reduzierte Spoilerdicke
erhihte Klappendicke +

A3XX eta=.64
endgiiltiger Klappenentwurf
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ADIF (Adaptjver Fligel)
im Luftfahrtfdrderprogramm lf

u.a. CFK-AuBenfligel: Variable Wélbung

Hochauftrieb
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StoBkontrolle &

Ablésekontrolle
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Adaptiver Flige! (ADIF)
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Fliigeltechnologien verlangen
Stromungsmessung und Stromungsbeeinflussung
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Flexible ADIF-Strukturkomponenten

Flexible Hinterkante und Spoiler-Bump
Formvariable Strukturen zur Strémungsbeeinflussung

Flexible
Hinterkante

Fliigel- tandeklappe

kasten

Festlegung von représentativen Fllgelschnittdaten (A-340)
CWL =1000 mm
h =160 mm (= 15°, NA z.B.: A4 Aileron-Ersatz)

hV = 180 mm MER_FSTOZ_1/a\FST_HH_1pra / 160939902 /1@
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Sensoren und Mikroaktuatoren

Variable Wolbung: Aktive Laminarisierung:
Druckaufnehmer: Druckaufnehmer {Mikrofon)
Hinterkante, StofBsisrke, StoBposition z.B. Piezoelemente
Beschleunigungsmesser mit nachfolgendem Piezoaktuator
Dehnmefstreifen {Minitautsprecher)

und integriertem Regler
StoBkontrolle:

Druckaufnehmer: Aktuator
StoBposition, Stofstirke

Aktive Ablosekontrolle:

Druckaufnehmer, Schubspannungsmesser:
Hinterkantendruck
Abldseposition

Sensor

Laminarisierung mit Absaugung:

Druckaufnehmer, Mikrofone
Schubspannungsmesser (HeiBfilme)
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Sensoren und Mikroaktuatoren

Variable Wélbung: Alctive Laminarisierung:
Druckaufnehmer: Druckaufnehmer (Mikrofon)
Hinterkante, StoBstirke, StoBposition - z.B. Piezoelemente
Beschleunigungsmesser mit nachfolgendem Piezoaktuator
DehnmeBstreifen {Minilautsprecher}

und integriertem Regler
StoBkontrolie:

Druckaufnehmer: ’ Aktuator
StoBposition, StoBstérke

Alctive Ablosekontrolle:

Druckaufnehmer, Schubspannungsmesser:
Hinterkantendruck
Abldseposition

Laminarisierung mit Absaugung:

Druckaufnehmer, Mikrofone
Schubspannungsmesser (Heiffilme}
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Systeme zur Grenzschichtbeeinflussung und Widerstandsverminderung

F.-R. Grosche
DLR Institut fiir Stromungsmechanik
D-37073 Gottingen, Bunsenstrafie 10

1 Einleitung

Eine Verminderung des Stromungswiderstandes bei Flugzeugen 148t sich erreichen durchVer-
zégerung der laminar-turbulenten Transition der Grenzschicht, womit sich der Reibungswi-
derstand verringert, durch Verkleinerung von Abldsegebieten und, im transsonischen Ge-
schwindigkeitsbereich, durch Abschwiichung von auftretenden VerdichtungssidBen.

Im Institut fiir Strémungsmechanik der DLR wurden und werden - jetzt im wesentlichen im
Rahmen des Projektes ,,Adaptiver Fliigel”“ (ADIF) - Moglichkeiten untersucht, solche Wider-
standsverminderungen durch aktive Beeinflussung der Flugzeugumstrémung zu erzielen.

Zur Abschwichung von VerdichtungsstoBen iiber dem Fliigel wird die Fliigelkontur wihrend
des Fluges dem vorliegenden Flugzustand durch einen im Stofibereich aktiv ausgewSlbten
,Bump* angepaft, siche dazu Bild 1.

Im vorliegenden Vortrag soll dieser Aspekt jedoch nur am Rande bertihrt werden. Ich mochte
stattdessen im folgenden niher auf zwei Techniken eingehen, bei denen die Strdmungsbeein-
flussung nicht statisch sondern dynamisch erfolgt. D.h. es wird versucht, durch Einbringen
von geeigneten zeitlich rasch verdnderlichen, z.B. periodischen oder quasiperiodischen Strd-
mungsschwankungen in die Grenzschicht oder in die freie Scherschicht die Umstromung im
Sinne einer Widerstandsreduzierung zu verbessern,

2 Aktive (dynamische) Beeinflussung der Transition

Als aussichtsreichster Weg zur Verzogerung der Transition erscheint die gezielte Beeinflus-
sung von Grenzschichtstdrungen im linearen Bereich ihrer Entwicklung durch gegenphasig in
die Grenzschicht eingebrachte Schwankungen gleicher Amplitude. Die lineare Uberlagerung
der ankommenden Tollmien-Schlichting-Wellen mit kiinstlich erzeugten gegenphasigen
Schwankungen soll zur - moglichst weitgehenden - Ausléschung der Grenzschichtstérungen
fiihren.

Aufbauend auf ersten entsprechenden Arbeiten in den USA haben wir seit langerem systema-
tische Grundlagenuntersuchungen zu diesem Ansatz durchgefiihrt

Die erste Phase dieser Untersuchungen bestand darin, die wesentlichen Stromungsphénomene
zu studieren. Durch kiinstliche periodische Stérungen der Grenzschicht im vorderen Teil einer
ebenen Platte wurden kontrolliert anndhernd zweidimensionale TS-Wellen angeregt. Das fiir
die Anregung benutzte elektrische Signal wurde phasenverschoben und in der Amplitude an-
gepaBit auf einen zweiten, dahinter liegenden Storerzeuger gegeben (Bild 2). Bei geeigneter
Einstellung von Phasenverschiebung und Amplitude werden die TS-Wellen sehr erheblich
abgeschwicht, siche Bilder 3 und 4.




In der zweiten Phase dieser Arbeiten befinden wir uns jetzt. Nachdem die grundsitzliche
Moglichkeit nachgewiesen ist und beherrrscht wird, TS-Wellen durch Interferenz mit kiinst-
lich erzeugten gegenphasigen Stérungen weitgehend auszuldschen, wird jetzt versucht, das
gegenphasige Signal aus der Messung von Schwankungsgrifen der ankommenden TS-Wellen
abzuleiten. Hierzu dient zur Zeit ein Oberflichenheififilm, dessen Signal {iber ein adaptives
Filter dem dahinter liegenden Storerzeuger zugefithrt wird. Ein zweiter, weiter stromab lie-
gender Hitzdrahtsensor mifit die verbleibenden Grenzschichtstérungen. Sein Signal optimiert
die Parameter des adaptiven Filters und erlaubt_gleichzeitig, die Wirksamkeit der Anordnung
zu beurteilen. Die Anordnung ist in Bild 5 skizziert. Bei den bisherigen Versuchen wurden
Pegelminderungen bis zu etwa 20 dB erzielt (Bild 6). Die Amplitude der Grenzschichtstorun-
gen (Geschwindigkeitsschwankungen) am Orte des Hitzdrahtsensors wurde also um etwa
90 % reduziert. Dadurch wird der laminar-turbulente Umschlag stromab verschoben.

Mittels eines zweiten oder weiterer dem ersten nachgeschalteter entsprechender Didmpfungs-
systeme sollte sich der Umschlag noch weiter verzdgern lassen. Auch in spannweitiger Rich-
tung miifte eine Verteilung solcher Systeme zur Beeinflussung der TS-Wellen angeordnet
werden, um der Dreidimensionalitit des Stromungsfeldes Rechnung zu tragen. Untersuchun-
gen hierzu sind im Rahmen von ADIF und im Schwerpunktprogramm ,, Transition® der DFG
ins Auge gefalt,

3  Aktive (dynamische) Beeinflussung der Strémungsablésung

Die bei hohen Anstellwinkeln auftretende Vorderkantenabldsung von Fliigeln und Fliigel-
profilen 168t sich ebenfalls durch Einbringen von periodischen oder quasiperiodischen Sto-
rungen in die Grenzschicht bzw. in die freie Scherschicht in glinstigem Sinne becinflussen.
Diese Stérungen kdnnen von einem externen Schallfeld herriihren. Sie konnen aber auch mit-
tels periodischen Einblasens und Absaugens von Fluid durch schmale, in Spannweitenrich-
tung verlaufende Schiitze im Nasenbereich des Fliigelprofils erzeugt werden,

Diese letztere Methode konnte technisch verwertbar sein und wurde daher in einer Reihe von
Experimenten untersucht, bei denen ein NACA 0012 Profil mit einem oder mehreren Schlit-
zen im Nasenbereich verwendet wurde (Bild 7). Periodische Druckschwankungen in einer
Kammer unterhalb der Schlitze wurden mit Hilfe von Druckkammerlautsprechern erzeugt, die
tiber Schliuche angeschlossen waren. Frequenz und Amplitude der periodischen Strdmung
durch die Schlitze konnten somit systematisch variiert und der Einflufl dieser Parameter auf
die Abldsung bestimmt werden. Die Bilder 8 und 9 geben Beispiele.

Es zeigte sich, daf die Strémungsanregung in drei Frequenzbereichen besonders effektiv war
(Bild 10): Dies ist erstens der Bereich um die natiirliche eigene Instabilititsfrequenz
(ca. 800 Hz) der freien Scherschicht kurz hinter der Ablosung. Der zweite giinstige Frequenz-
bereich lag um die erste Subharmonische der natiirlichen Instabilititsfrequenz und der dritte
bei etwa 1/10 dieser Frequenz.

Einige Versuche zur Beeinflussung der dreidimensionalen Ablosung an einem Rechteckfliigel
kleiner Streckung mittels externer Schallanregung wurden mit Videoaufnahmen der durch
Wollfiiden und Rauch sichtbar gemachten Strémungsvorginge dokumentiert, Die Stromungs-
ablosung, die bei hohen Anstellwinkeln entlang der gesamten Fliigelvorderkante verlduft,
kann durch akustische Beeinflussung zu einer viel kleineren turbulenten Hinterkantenabld-
sung reduziert werden, die praktisch nur im mittleren Fliigelbereich zu beobachten ist.
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2-D Kryo-Modell ADIF (SM-SK-HGA)
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(1} Initial disturbance only {(3) Negalive interaction; g = 150 deprees.
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Semiaktive Fahrwerkssysteme mit Fuzzy-Regelung zur
Strukturlastminderung

M.Sc. Ximing Wang
Technische Universitit Hamburg-Harburg, Arbeitsbereich Flugzeug-Systemtechnik
Nefipriel 5, D-21129 Hamburg, E-mail: z.wang@tu-harburg.d400.de

1 Einfithrung

Ein typisches modernes Flugzeugfahrwerk besteht aus Rad, Bremsen, Stofidampfer,
sowie Aus- und Einfahrmechanismus. Die Hauptaufgabe des Fahrwerks ist Absorbierung
und Umwandlung der horizontalen und vertikalen Energie wéhrend Landung und Taxiing.
Die erstere ist durch die Bremsen aufgenommen, die letztere durch den Stoidampfer. Seine
Eigenschaften bestimmen die Strukturlasten und den Passagierkomfort ganz wesentlich.

Im Prinzip besteht der Stofdampfer aus einer Feder und einem Démpfungsmechanis-
mus. Die konventionelle Art der Verteilung der Krifte zwischen Struktur und Rédern
stellt immer einen Kompromifl zwischen verschiedenen Betrachtungen, z.B, Landestof§
und Texiing, Passagier-Komfort und Fahrverhalten, dar. Das Potential des Fahrwerks,
z.B., die Fahigkeit zur Minderung der Strukturlast, kann nicht optimal ausgenutzt werden.
Heute schaffen neue Sensor-, Mikroelektronik- und Aktuatortechnologien sowie moderne
Steuerungs- und Regelungstechnik neuen und erweiterten Spielraum fiir die Fahrwerkaus-
legung.

Im Gegensatz zum voll aktiven Fahrwerksystem, das dadurch gekennzeichnet ist, daf
die Krifte zwischen Rad und Struktur sich nicht mehr in Abhingigkeit von Federweg
und Démpfergeschwindigkeit ergeben, sondern beliebig aufgebraucht werden kénnen, wird
ein semiaktives Fahrwerk, mit dem dieses Verhiltnis wihrend der ”Energievernichtung”
kontinuierlich variiert werden kann, nur einen geringeren Leistungsbedarf zur Regelung
erfordern und das Potential des Fahrwerks besser nutzen.

Der stark nichtlineare Dampfungsmechanismus prégt das semaktive Fahrwerksystem.
Zeitvariable Parameter and die komplexe Reibung erschweren eine genauere mathemati-
sche Modelierung.

Fuzzy Control ist fiir Regelstrecken interessant, die iiberhaupt nicht oder nur mit grofiem
Aufwand modellierbar sind. Aufgrund seines nichtlinearen Ubertragungsverhaltens ist der
Fuzzy-Regler in der Lage, iiber den gesamten Arbeitsbereich ausreichend gute Regeler-
gebnisse anzubieten.

In dieser Arbeit werden Optimierungsstrategien zur Minderung der Strukturlast beim
LandestoB und wihrend des Rollens fiir semiaktive Systeme diskutiert. Eine auf dem semi-
aktiven Fahrwerk gelagerte variable Feder bietet die Aussicht auf eine weiteren Minderung
der Strukturlast. Der Fuzzy-Regler im semiaktiven System kiimmert sich um die Verfol-
gung der optimalen Strategien. Die Verbesserung des semiaktiven Fahrwerks im Vergleich
zum passiven ist anhand einer Simulation des Hauptfahrwerks der A320 verdeutlicht.




2 TFahrwerkmodel

Fiir die prinzipielle Darstellung des Fahrwerks ist ein Zwei-Massen-Model (Abb. 1)
eingesetzt.

Unsprung

masy 71,

Abbildung 1: Fahrwerkmodel

Die Aufbaumasse des Flugzeugs ist mit Sprung-Masse m, représentiert, Achse und Rad
mit Unsprung-Masse m,,. Die Kraft F; ist die vertikale Reifenkraft. Der StoBdémpfer ist
durch die axiale Kraft Fg4 modelliert. Fy, ist aerodynamische Auftriebkraft.

Das Differentialgleichungsystem (1) beschreibt die Bewegung des Zwei-Freiheitsgrade-
Systems. ‘

Mg+ 2g= Fgyg-cosf+F,—ms g

(1)

My 2y =—Fsprcos B+ Fr—my g

Die von dem Stofdampfer ausgeiibte Kraft Fgs besteht aus der Federkraft F,, der
Dampfungskraft F; und der Reibung F'. Hier ist  der Schrigwinkel des Fahrwerks.

Die Anwesenheit einer geregelten Kraft Fg4 im System ist was, das das aktive oder
semiaktive Fahrwerk vom passiven Fahrwerk unterscheidet.

3 Optimierungsstrategie semiaktiver Fahrwerke
3.1 Optimierungsstrategie fiir Landestof}

Eine von den Aufgaben des Flugzeugfahrwerks ist es, den bei der Landung fast unver-
meidlichen Stofl zu démpfen und damit die Belastung fiir die Struktur und die Nerven der
Passagiere gering zu halten. Deshalb liegt das Ziel der Optimierungsstrategie beim Lan-
destoB daran, die maximale Strukturlast zu mindern durch Anstrebung eines rechtférmi-
gen Verteilung der Landeenergie itber Stofidémpferdeformation innerhalb des zuléssigen
Hubbereichs.

3.1.1  Vertikale Stoflenergie




Die gesamte StoBenergie des Flugzeugs, die bei der Aufsetzung von Stofddmpfer und

Reifen aufgenommen wird, besteht aus kinetischer Energie F; und potentieller Energie
By,

1 .
Ek=-2--(ms-|—mu)-z§

(2)

By =g g zet My g 2= e g (2~ Zu) + (M + M) g 24

In (2) ist % die StoBgeschwindigkeit, die als Funktion der Sinkgeschwindigkeit erklért
wird. Die Sinkgeschwindigkeit stellt sich als senkrechte Komponente der unbeschleunigten
Gleitgeschwindigkeit dar. Das kinematischen Verhéltnis bestimmt die Beziehung zwischen
Za, 2y und Federweg 2. des StoBdampfers,

Beim LandestoB wirkt auf das Flugzeug &uflerhalb der Stofilast und Gewicht auch die
Auftriebkraft, deren Arbeit Ej; das Landesto durch den Ausgleich der potentiellen
Fnergie in grofien Masse entlastet. Auferdem wird ein Anteil F; von der gesamten Energie
durch die Deformation der Reifen gespeichert.

Deshalb lautet die fiir die Auslegung des Stofiddmfers berticksichtigte Energie F,

Es = Ek + Ep - Et — Ez,;ff, (3)

Nach der Einfithrung einzelner Energieteile und Ableitung hat die Energie E;, zwei
Teile, der eine ist von der kinetischen Energie dominiert und nicht von der Stofidynamik
abhangig, wihrend der andere eine Funktion von der Strukturlast Fisy und dem Federweg
Ze ist.

3.1.2 Optimaler Verlauf der Strukturlast fiir Landestof

Wird der ausgelegte Stoﬁdﬁmpfer die Energie F; bis zum Federweg von z,, aufnehmmen,
dann ist der Energieausgleich angegeben:

Zeo
E, = cosz,ﬁ-fG Fga(z) dz

Zur Minderung der Strukturlast soll die StoBenergie iiber den Stofidémpferhub
gleichmiéfig verteilen, also eine rechtférmige Veiteilung (Abb. 2). Deshalb ist der opti-
male Verlauf der Strukturlast ein konstanter Wert Fgy.

Da beim Hub z,, die telescopische Geschwindigkeit des StoBddmpfers null sein wird,
ergibt sich Fgs aus der Eigenschaft des polytropischen pneumatischen Satzes:

Flgs == AP . . __VL_._ " (4)
SA Po Vo — 2y - Ap
- Dabei bedeutet A, die pneumatische Fliche des StoSdémpfers.

3.1.3  Optimaler Dampfungsverlauf beim Landestof

Zur Folge der optimale Verteilung der Stoflenergie hat der Energieausgleich folgende
Darstellung:
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Abbildung 2: Stoflenergie und Strukturlast

V n
Ey=Fg4 %o cos’ = Ay Do (‘%_Zﬁ) + Zeo €08 ()

~Nach der Einfithrung von F, in (3) fithrt die nichtlineare Gleichung (5) zur algebraischen
Bestimmungsgleichung des Federwegs z,.

Die Differenz zwischen der optimalen Strukturlast Fs4 und der Federkraft des
StoRdampfers stellt den optimalen Dampfungsverlauf F; (2) dar:

V k[
Fy(2) = Fsa— A po- (ﬁ) (2 =0~ 2e) (6)

Fy(z) in (6) stellt die Anforderung an das semiaktiven System, d.h., der geregelte
Dampfer soll moglichweise den Verlauf (6) verfolgen.

Die in (4) bezeichnete optimale Strukturlasten sind durch die Forderung begriindet,
daf} das Fahrwerksystem bei beliebiger Hubposition die Dampfung in (6) ausiiben kann.
Dies ist nicht immer der Fall. Am Anfang des LandestoBes einerseits steigt die Stofidamp-
fergeschwindigkeit von null an, anderseits bleibt der Anspruch fiir die Dampfung grof
wegen kleiner Federkraft. Dies fithrt dazu, dal der Stofldampfer bevor einem bestimmten
Federweg z; den optimale Dampfung Fy (z) in (6) nicht erreichen kann (Abb. 3).

Die Energieaufnahme entsteht im Hubbereich von 0 bis 2y ein Defizit AE,:

AB, = fo 7 (Fy(2) = Figs (2)) - d

Im {ibrigen Hubbereich (z > 2;) soll AE,; ausgegelichen werden, sonst wird eine starke
Ansteigung der Strukturlast zum Ende des Landestofies verursacht. Hier ist Fy ;4 (2) die
reale Dampfung und Fy_st (2) < Fy (2) . Die Betrachtung von A Fy fithrt zu zwei Korrektur
fiir die Darstellung (6), erstens wird der endgiiltige Federweg beim LandestoB von 2., nach
Zeor VergroBert, zweitens wird die Strukturlast von Fga auf Fga; steigen:

Vb n
Foaq = D s | —
SA1 Ap Do (Vo—zeorAp)
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Abbildung 3: Optimale Strategie fiir Landestof

Die semiaktive Dampfung folgt dann aus zwei Segmenten:

Fy(2) = Fymax (2) (z < z)

Vo \" M
Fy(z)=Fsa1— Ay po- (_V—(;T;]—'Z;;) (2 =22 ~ 2e01)

Der Verlauf in (7) aussagt, daf die Dampfungskraft im Hubbereich von 0 bis 2; mit dem
maximalen Wert Fiymax (2) laufen soll und danach ein Wert zur Beihaltung der konstan-
ten Strukturlast von Fgga ist. Zur Implementierung der Strategie (7) sind die Variablen
21, %2, Zeo1, Uund Fgay erfordlich, welche nur durch ”on-line” Integrationen und logische
Entscheidungen bestimmt werden konnen.

3.1.4 Optimierungsstrategie weicher Landung

Unter der weichen Landung verstehen wir hier die Landung, bei der die Strukturlast des
Landestoles (7) wegen der kleinen Sinkgeschwindigkeit und der auf Flugzeug wirkenden
Auftriebkraft kleiner als die Gewichtskraft ist. Nach dem ersten Stofl wird die Strukturlast
mit der starken Reduzierung der Auftriebkraft zur Gewichtskraft neigen.

Die optimale Strategie fiir weiche Landung soll die Energieaufnahme moglichweise im
Hubbereich von 0 bis 2, (Abb. 4) erreichen und die Strukturlast im Grenz der Gewichts-
kraft beschrinken.

Eine lineare Steigung der Strukturlast von Fsy (0) zur Gewichtskraft my, - g/ cos 3 ist
eine optimale Auswahl. Abb, 4 zeigt der Verlauf der Strukturlast sowie die Verteilung der
Stofienergie. Normalerweise ist die Energieverteilung trapezférmig. Die Grenze zu einer
harten Landung ist Fgu (0) identisch mit der Gewichtskraft m, + g/ cos 8.

Ist das Energiedefizit AFEy, fiir den realen Fall beriicksichtigt, dann ergibt sich die op-
timale Strukturlast im Hubbereich (2 ~ 2,) aus:

m‘g'g

FsA (Z) =-FSA (O) - 1700516 Z— 2

Rg — 23

_ Py, (0)] .
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Abbildung 4: Optimale Strategie fiir weiche Landung

Das semiaktive System soll den folgenden Démpfungsﬁerlauf verfolgen:

Fy (2) = Fuma () (2 < 2)

Vo

Fi(2) = Fsa(2) = A 7o- (m) =) ®)

3.2 Optimierungsstrategie fiir Bodenbewegung

Die Strukturlast wahrend der Bodenbewegung bezeicht durch die Aufbaubeschleuni-
gung, die auch den Passagier-Komfort, eine von den wichtigsten Kriterien, darstellt.
Das Flugzeugfahrwerk hat die Aufgabe, die von Fahrbahnunebenheiten hervorgerufene
Storung vom Aufbau zu isolieren. Der Passengier-Komfort ist um so besser, je geringer
die Beschleunigungen am Aufbau sind.

3.2.1 Optimierungsstrategie

Wird die Aufbaumasse vollig von der Radmasse entkoppelt, dann ist die zwischen dem
Fliigel und Fahrwerk entstehende Interaktionskraft ein konstanter Wert, also die Gewichts-
kraft, d.h., die Storlast wegen der Anregung von Fahrbahn i Fahrwerk ausgeglichen wird,
Dies ist ein idealer Fall fiir den Passengierkomfort bzw. die Strukturbelastung. Die volli-
ge Entkoppelung kann nur durch ein aktives System mit geniigenden Aktuatorhub und
Energie realisiert werden.

Unter dem Gesichtspunkt der Strukturlast oder des Passengierkomforts ist es optimal,
die Aufbaubeschleunigung mdglichst gering zu halten. Dies 188t sich dadurch erreichen,
daBl man den Aufbau iiber einen Dampfer gegen eine feste Bezugsebene wie in Abb. b5,
den ”Sky”, abstiitzt. Die Dampferkraft ist dann direkt von der Aufbaugeschwindigkeit
abhéingig (9),

Fdes == kopt ' 23 ‘ (g)

opt ist der optimale Démpfungsbeiwert.




Die Control-Strategie (9) ist als das Skyhook-Prinzip genannt. Die Skyhook-Control-
Strategie erfordert die absolute Geschwindigkeit der Aufbaumasse.

Abbildung 5: Skyhook-Control-Strategie

Das Skyhook-Prinzip ermdglicht die anschauliche Ableitung einer Vorschrift, mit der
bei einem semiaktiven Fahrwerk die Dampferkraft eingestellt werden kann.

3.2.2 Semiaktive Strategie des Fahrwerksystems

Das semiaktive System ist durch die Moglichkeit der geregelten Ddmpfungskraft cha-
rakteriziert, also ein verstellbarer Stofldémpfer mit einer passenden Control-Strategie,
deshalb ist dies absolut dissipativ, d.h, die Démpfungskraft kann nur gegen die telescopi-
sche Geschwindigkeit des Stofdampfers wirken.

Obwohl eine wesentliche Differenz zwischen dem realen Skyhook-System und semiak-
tiven Equivalent besteht, sind die Charakteristiken der Schwingungsabsorbierung beider
Systeme im groBen und ganzen iibereinstimmt. Im semiaktiven System soll das variable
Kraftelement des Dampfers echtzeitg so geregelt, dafi die Kraft Fy; moglichweise zur Kraft
Fyes neigen wird.

2
Fd = —kd"UsA

Dabei bedeutet vgs die StoSdampfergeschwindigkeit. In der Praxis ist das variable
Dsmpfungsratio k¢ in dem folgenden zuléssigen Bereich einstellbar:

T = {kq| kamin < kg < Kgumax }

Weil der semisktive Stofdampfer keine Energie in das System leiten kann, ist es die
beste, was er machen kann, keine Dampfung zur Verfiigung zu stellen, falls die Vorzeichnen
von Fje, und Fj nicht iibereinstimmt (Tabelle 1), Jedoch kann die Démpfung in der
Paxis nicht véllig ausgeschloflen werden, dann soll der Stodémpfer zur moglich weichsten
Kennung schalten.

3.3 Konfiguration zur Realisierung optimaler Strategien




| ka |
Fdea . Fd >0 kd ‘
Faes * Fg <0 || kgmin

Tabelle 1: Eigenschaft des semiaktiven Systems

Die semiaktive Ddmpfungskraft £y in einer dlen-pneumatischen Struktur ist eine nicht-
lineare Funktion der Durchflufiftiche des Dampfungsventils Sy, der Stoldampfergeschwin-
digkeit vg4 und der Eigenschaft der Fliissigkeit im Stofdémpfer Cy, d.h,,

F__k.il.l..._g Ah’ 2.A.2 10
d= d*Ugs ™= 5 Cy- S, h*Ugs ‘ ( )

dabei bedeutet A, die hydraulische Flache der dlen-pneumatischen Struktur.

Fiir die Auslegung des semiaktiven Fahrwerks mufl die Eigenschaft beim Ausfall des
semiaktiven Kreises betrachtet werden. Dies fithrt zur Konzept (Abb. 6 ), in der eine feste
Drossel mit konstanter Durchflufffliche S, im Kolben angeordnet wird.

- Die feste Drossel S, soll es garantieren, dafl die maximale Strukturlast beim Ausfall,
das Servogerit in der geschlossenen neutralen Position bleibt, im zuléssigen Bereich ist.
Andereseits wird eine groflere Fliache S, die Wirkung der Regelung reduzieren.
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Abbildung 6: Konfiguration des semiaktiven Fahrwerks

Die im Abschnitt 3.1 und Abschnitt 3.2 gestellte Optimierungsstrategien fithren zu
optimalen Démpfungsverlaufen. Im semiaktiven Fahrwerk (Abb. 6 } werden diese Verlaufe
durch geregelte Drosselflache realisiert, deshalb lautet der Sollwert der Drosselfléche

A P UgA
Se= Vs A Ug

Die Drosselfliche Sy ist die Summe der feste Drossel und des parallel angeordneten
Servogerstes S,

Sd;Sc'l’Su




Der Sollverlauf geregelter Drosselfliche ergibt sich dann aus

Sd (Z) — Sc Sd (Z) Z Sc
0.0 Sd (z) < Sc (11)

Der variable Bereich des Diampfungsbeiwerts ky ist von der Struktur semiaktives Fahr-
werks bestimmt:

Sy (2) =

p A 2 p A
kmjn”""'_ ¢ v,max;] ) max ™ 5" o
d 2 Og- (S + S A a)() kd 2 6‘3. /Sc

4 Semiaktive Fahrwerke mit variabler Feder

Die Dampfung kann schnell und mit geringerem Aufwand variieren, z.B. durch den
Einsatz eines electrohydraulischen Ventils, die Situation fiir die Anderung der Federstei-
figkeit ist aber ganz anders. Feder speichert Energie, eine Anderung des Federsatzes, falls
die Feder unter Ladung ist, wird unvermeidlich den Zufuhr oder die Absorbierung der
Energie forderen. Aber eine langsame Variierung der Federsteifigkeit vor der Landung
trotz der relativ kleineren Energieforderung bietet eine weitere Moglichkeit, das Nievau
der Strukturlast zu vermindern.

4.1 Beriicksichtigung des Massenverhilitnises

Wichtigste Rolle bei der Fahrwerksauslegung spielen die Landemasse des Flugzeugs, die
Landegeschwindigkeit und der vorgesehene Einsatzszweck. Bei der Beriicksichtigung des
Massenverhaltnises ist die statische Position nach dem Landestof betont.

Wenn die Landemasse des Flugzeugs von M min ZU Mgmay variieren werden, dann soll
zum Erreichen des konstanten statischen Federwegs die Vorspannung der Federung vor
der Landung eingestellt werden.

Angenommen, dafl der optimale statische Federweg fiir beliebige Landemasse m, ein
konstanter Wert von 2, o¢ ist (Abb. 7), dann erhslt man das Verhaltnis (12),

PsAp-cosf=my,. g

g Vio n (12)
° Ped ‘/.90 — Zg,opt Ap
wobei psp und Vi die dem Massenfall m, entsprechende Vorspannung bzw. Gasvolume
sind.
Wenn die Einstellung durch einen Aktuator mit der Wirkungsflache von Ay realisiert
wird, bestehen die Beziehungen (13),

Vo=V — Apt * L
- (L) (18)
Pso = Po V;O .

7y ist der pneumatische Index des Einstellungsprozefes, z; der Aktuatorhub fiir die Ein-
stellung der Gasvomlue vom Vj anch V. wenn Vg > Vj, dann ist z; positiv, sonst z;
negativ.
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Abbildung 7: Einstellungsstrategie nach dem Massenverhéltnis

Es ist sinnvoll ein Gewichtsfaktor &, und ein Kompressionsratio k., zn definieren,

kgﬂms'g/(Ap'pO'Cosﬁ); kcs:zs,opt'Ap/Vb

dann fithren (12) und (13) zur Losung der Gasvolume Vi,

Veo vn k. 1@2 {y—n)/n _ -
Vo Vo g

4.2 Beriicksichtigung des Energieverhiltnises

Zur Minderung der Strukturlast soll bei der Aufsetzung méglichweise mehr Federweg
verwendet werden, dies kann nur durch die Einstellung des Federzustands nach der Stof-

energie erreichen (Abb. 8).
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Abbildung 8: Einstellungsstrategie nach dem Energieverhiltnis

Das Einstellungsregel ergibt sich aus einer dhnlichen Ableitung wie im Abschnitt 4.1.
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5 Fuzzy-Regler semaktiver Fahrwerksysteme
5.1 Fuzzy-Regler fiir Landestof}

Konfigurierung der Regelkreisstruktur Zunichst wird die Regelkreisstruktur
des semiaktiven Fahrwerks mit dem Fuzzy-Regler konfiguriert. Dazu gehort die Wahl der
Stell- und Riickfithrgrofien sowie der Eingangs- und Ausgangsgrofien des Fuzzy-Reglers.
Mit einem verstellbaren Ventil wird das semisktive System die variable Ddmpfung reali-
sieren, geregelte ist die Durchflussfliche S,.Hier werden als Eingangsgrofien des Fuzzy-
Reglers die Kraftabweichung AF,; und die Geschwindigkeit des StoBdampfers g4 gewahlt.

Abb. 9 stellt das fiir das Landestofl ausgelegte semiaktive Fahrwerksystem dar.
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Semiactive Fy . 7| controller " t:-‘?;]ss
strategy Zsu !
) ;
1 £
Adjust Fg
the spring Force <

mechanismieg

Abbildung 9: Semiaktives Fahrwerk mit Fuzzy-Regler

Das gesamte Schema des semiaktiven Systems enthélt drei Blocke:

1) Sollwertgenerator
Der Sollwertgenerator erzugt die Sollfiiche S, nach den Optimierungsstrategien. Als
Eingangsgrofe sind die Stofdampfershub zg4 und Geschwindigkeit Zg4.

2) Fuzzy-Regler

Abb. 10 zeigt, daB der Fuzzy-Regler aus folgenden Komponenten besteht:

e den Skalierungsfaktoren der Ein- und AusgangsgroBen &y, k, , und &,

e der Fuzzyfication (Umwandlung der scharfen Werte dfz und sv in Fuzzy-Mengen),

o der Regelbasis (Herstellung der unscharfen Ausgangsgrofle ps,),

e der Defuzzification (Umwandlung der unscharfen Ausgangsgrofie g, in eine scharfe
Reglerausgangsgrofie Sy).

3) Regelstrecke

Dazu gehort dufer dem Fahrwerk auch der Anstellventil, der als einen PT2 Glied wird.

Festlegung der Struktur des Fuzzy-Reglers Bei der Festlegung der Fuzzy-
Operatoren, Inferenzstrategie und Defuzzifizierungsmethode haben sich bei vielen An-
wendungen Standardeinstellungen bewdhrt. Hier fiir das semiaktive Fahrwerk werden -
zunichst der MINIMUM-Operator als Realisierung des Fuzzy-UND, z.B.,

R,:WENN [(dfs=B) AND (sv=B)] DANN (Sq=M)
= gy = min (p'fduusv)
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Abbildung 10: Struktur der Fuzzy-Regelung

der MAXIMUM-Operator als Realisierung des Fuzzy-ODER, z.B.,

R, :WENN [(dfs=B) ODER (sv=B)] DANN (S;= M)
= Wg, = Max (p’fd? IU’-W)

die MAX-MIN-Inferenz und als Defuzzifizierungsmethode die Schwerpunktmethode
gewahlt,

Zur Modellierung der linguistischen Werte der Eingangs- und Ausgangsgréflen des
Fuzzy-Reglers werden unscharfe Menge bzw. Zugehdrigkeitsfunktionen eingesetzt. Sie stel-
len die Verbindung zwischen den reelien Werten der realen ProzefigréBen und den lingui-
stischen-Werten her.

Fiir die Wahl des Typs der Zugehorigkeitsfunktionen gibt es keine prinzipiellen, wohl
aber pragmatisch begriindete Einschrinkungen. Einfache Typen mit einer geringen Para-
meterzahl besitzen die Vorteile, die Ubersichtlichkeit zu erhthen, Speicherplatz zu sparen
sowie durch geringeren Rechenaufwand eine schnelle Regler-Realisierung zu ermoglichen.

Hier werden vier linguistischen Werte ”"Big” (B), "Middle” (M), "Small” (S}, und
»Zero” (Z) fiir die Eingangsgrafen des Fuzzy-Reglers VI und 254 gewshlt. Zur besseren
Aufisung stehen der AusgangsgroBe V7.9, sechs linguistischen Werte ”Large” (L}, ”Big”
(B), "Middle” (M), ”Small” (S), "Tiny” (T), und *Zero” (Z) zur Verfiigung.

Erstellung der Regelbasis Den strategischen Kern eines Fuzzy-Reglers bilden lin-
guistische WENN-DANN-Regeln, deren WENN-Teil unscharf formulierte Betribsbedin-
gungen oder Arbeitsbereiche beschreibt, wihrend der DANN-Teil die gewiinschte Hand-
lungsanweisung linguistisch benennt.

Mit dem semiaktiven System kann man nur die Drosselfliche durch &duflere Energie
einstellen, hier sorgt der Fuzzy-Regler darfiir, dafi die Dampfungskraft dem optimalen
Verlauf verfolgt. Wird eine Abweichung 7 Fy besteht, dann wird der Fuzzy-Regler eine
Abweichung 78, ausrechnen, damit wird der Sollwert S, korrigiert.

Mit Riicksicht auf das Kraftsmechanismus des StoBdémpfers (10) lautet die Derivation
der Dampfungskraft dFy:

AS ZSA . 2.%‘,4
dFd=p--O—§-(Sg .szA—Sg-dS,, (14)

Die Gleichung (14) zeigt, wie die Abweichung der Démpfungskraft von den Anderungen
telescopischer Geschwindigkeit und der Drosselfliche beeinflufit wird.
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Fir das vorliegende Problem ist die Stellung Sy der Drosselfliche durch den Stellein-
griff S, so zu veréindern, daB sich bei zu grofier Abweichung 7 Fy die Ventiloffnung 7.5,
mehr vergrofiert. Auflerdem beeiflufit die momentane telescopische Geschwindigkeit g4
als Storung die Stellung, dabei ist der Betrag der Verstellung 5755 um so kleiner zu wihlen,
je grofer die jeweilige Geschwindigkeit Zs4.

Die gesamte Regelstrategien fithren zu einer Regelbasis in Tabelle (2). Die Regelbasis
ist in fiblicher Weise in einer Matrix abgelegt, die durch die Anzahl der jeweiligen Ein-
gangsgroBe zugeordneten Fuzzy-Mengen aufgespannt wird. Werden beiden Eingangsgrofie
VFy und %5, jeweils vier Fuzzy-Elemente zugeordnet, so ergeben sich 16 Regeln.

Reg?sl‘(:)aSlS . dfd =B dfd = M dfd = G dfd =7
su= 0 M S T z
sy =M B M g Z
sv=2_8 L B M Z
sv=2124 L L B A

Tabelle 2; Fuzzy-Regelwerk fuer Landestoss

Einstellung der Parameter der Zugehdrigkeitsfunktionen Charakteristisch fiur
das Fuzzy-Konzept sind die {iber dem Wertbereich einer jeden E/A-GréBe definierten
Zugehorigkeitsfunktionen, die quantitativ beschreiben, was die qualitativen Terme, wie
Big, Middle, Small usw., bedeuten.

Die Parameter der Zugehorigkeitsfunktionen werden so eingestellt, dafi sie die subjektive
Vorstellung von den linguistischen Werte méglichst gut widergeben.

Abb, 11 zeigt die fiir die E/A-Grofle ausgewdhlt Zugehorigkeitsfunktionen. Der ein-
gangsseitig betractete Abweichungbereich AFy ergibt sich aus einer Abschitzung der
auszuregelnden Kraftabweichung, zweckméBig ist mit dem Uberschwingen der Kraft dfy
die Abweichungbereich AFy ersetazt,

dfy =| (Fa_son — Fuist) [Fsa |=| DFy/Fsp |= ks | AFy |

darin ist Fg4 die optimale Strukturlast nach der Optimierungsstrategie im Abschnitt (3.1)
, und k; der Skalierungsfaktor.

Der Bereich von Geschwindigkeit 254 ist im Prinzip von der Sinkgeschwindigkeit des
Flugzeugs abhingig. Deshalb ist es hier sehr sinnvoll, die mit der Sinkgeschwindigkeit
normalisierte Wert sv einzufiithren,

sv =| 2'13,4/2"0 l:l kv . 23,1 |

k, ist der Skalierungsfaktor fiir Stodampfergeschwindigkeit.

Die ausgangsseitigen Grenzen folgen aus dem momentan maximal zur Verfiigung ste-
hende Verstellbereich des Ventils.

Als Ergebnis entsteht die Zugehorigkeitsfunktion g, (Sy). Der Funktionsgraph dieser
Zugehorigkeitsfunktion stellt ein aussagekraftiges " Gebirge” mit abgestuften Wahrheits-
graden dar. Hieraus ist ein sinnvoller eindeutiger Wert Sy als Ausgangsgréfie des Reglers zu
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Abbildung 11: Zugehdrigkeitsfunktionen der E/A-Groflen

bestimmen. Der Vorgang von Defuzzifizierung wird mit Schwerpunktmethode (die Wahl
des Fiachenschwerpunkts des Gebirges) durchgefithrt, damit eine scharfe Menge von Sy
abgeleitet wird.

Die scharfe Menge S; ist ein auf dem momentanen Bereich des Ventilfliche beziehen-
der Faktor, die Flicheausgabe 7S; von dem Fuzzy-Regler ergibt sich deshalb aus der
Multiplikation mit dem Skalierungsfaktor k,:

S4<0.0 ks =5,

S:>00 ko= Smax — Ss = 7S, = ke * Sy (15)

5.2 Fuzzy-Regler fiir Bodenbewegung

Die Auslegungsgrundlage des Fuzzy-Reglers fiir Bodenbewegung ist identisch mit der
fiir LandestoB. Die Charakteristik des Regler basiert auf dem Shyhook-Prinzip (9) und
der Eigenschaft des semiaktiven Systems. Ein mit dem Skyhook-Prinzip {ibereinstimmtes
und der Tabelle (1) entsprechendes Regelwerk ist in der Tabelle (3) gestellt.

| Sa 44 =NB| 254=NM | 354 = NS | 454 =P5| 454 =PM | 454 = PB |
%, = PB B B B Z Z S
2, = PM B B B Z S M
4, = PS B B B S M B
i, =ZE B B B B B B
%, = NS B M S B B B
Zs=NM M S Z B B B
2, =NB S Z Z B B B

Tabelle 3: Fuzzy-Regelwerk fuer Bodenbewegung
Die beide Eingangsgrofien, StoBdampfergeschwindigkeit 2¢4 und Aufbaubgeschwindig-

keit 2,, sind in sechs bzw. sieben Terme aufgeteilt. Als AusgangsgroBe ist die Drosselnflache
S mit sieben Klassen gestellt.
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6 Zusammenfassung

Fiir das Simulationsbeispiel wird das Hauptfahrwerk von A320 modelliert. Abb. 12 zeigt
einen Landefall. Durch das mit Fuzzy-Logik geregelte semiaktive System wird der Vollig-
keitsgrad der Energieaufnahmme des Fahrwerks erhoht, damit die maximale Strukturlast
beim Landesto reduziert wird, In diesem Fall spielt die Optimierungsstrategie, die den
optimale Verlauf der Stofidampferskraft bestimmt wird, eine wichtige Rolle.

Passlve and semiaciive landing gear systems at iouchdown
2.5 T T T T T T T
: ~. The lariding gear of A320 ;

i~ The semiactive counterpart With fuzzy-controlier

Vsr =3.05 [m/s]

ms = maximal touchdown mass

Normalized Vertical Acceleration

e et st e e el e

Abbildung 12: Strukturlast beim Landestofl

Mit Einstellung der Federsteifigkeit vor der Landung entweder nach dem Landemassen-
verhiltnis oder nach der Stoflenergie wird eine weitere Verbesserung der Strukturlast im
semiaktiven Fahrwerk geschaffen (Abb. 13).

Passive and semiactive landing gear systems at touchdown
T T T

T T
~. The lariding gear o A320 _
- The semiactive countarpart with fuzzy-controller

3 ! r

Nomalized Vertical Acceleration

i
1] 0.1 0.2 03 0.4 0.5 0.8
Normalized Shock Absorber Axial Stroke

Abbildung 13: Semiaktives Fahrwerk mit variabler Feder
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Nach dem LandestoB keht das Fahrwerk zur statischen Position zuriick, dann wird die
Regelungsaufgabe von dem fiir Taxiing ausgelegten Regler iibernehmmen. Im Vergleich
zum standarden passiven System wird die Regelung die Interaktionskraft zwischen dem
Fliigel und Fahrwerk durch Skyhook-Démpfung vermindert und den Passengier-Komfort
verbessert. Abb. 14 stellt die ermittelten vertikalen Aufbaubeschleunigungen dar.

Tha landing gear proparly at touchdown and ground nd mation
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=, Tha Iandlng gear of A320
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Abbildung 14: Vertikale Beschleunigung auf unebener Fahrbahn

Der Einsatz der Fuzzy-Logik im semiaktiven Fahrwerk ist aufgrund der Nichtlinearitét
von Fuzzy-Reglern besonders interessant, da hiermit das in dem Fahrwerksystem auf-
tretende nichtlineare dynamische Systemverhalten beriicksichtigt werden kann. In Bezug
auf die Parametervariation aus unterschiedlichen Landefillen sind die Fuzzy-Regler ihre
Robustheit gezeigt.
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1 FEinleitung

Die in der Vergangenheit zum Antrieb der Landeklappen eingesetzten Kugelspindelantriebe
lassen sich, aufgrund des Bauprinzips, zum Schutz vor Umwelteinfliissen nicht kapseln. Da-
durch sind diese Komponenten korrosions- und verschleilanfillig und demzufolge sehr war-
tungsintensiv. Dies fiihrte in den letzten Jahren bei Verkehrsflugzeugen zu einer Umstellung
auf andere Klappenantriebssysteme. Die Kugelspindelantriebe wurden durch hochiibersetzende
Rotationsstellantriebe ersetzt.

Zum Schutz der Fliigelstruktur vor Uberlast, zB. im Blockierfalle der Landeklappe, werden
Drehmomentbegrenzer (Torque Limiter) in den Wellenstrang vor die Rotationssteligetriebe
(Rotary Actuator) eingebaut,

Landeklappe

Rotations-
stellgetriebe

Struktur

Abbildung 1: Landeklappe mit Stellantrieb und Klappenfithrung

1 .1 PROBLEMSTELLUNG

Durch die Kinematik der Rotary Actuator dndert sich der wirksame Hebelarm tiber dem ge-
samten Arbeitsbereich. Dies verursacht in den Endlagen der Klappen einen Kniehebeleffekt.
Das konstante Auslosemoment der heute eingesetzten Drehmomentbegrenzer fiihrt dadurch
beim Blockieren der Klappe in einer Endposition zu einer Uberhéhung der Krifte. Aus diesem
Grund muB die Fliigelstruktur auf Lastspitzen ausgelegt werden, die mehr als das Doppelte des
erforderlichen Wertes der auftretenden Luftlasten betragen,

1 .2 AUFGABENSTELLUNG

Bei Fliigelsystemen kommt, neben dem Preis und der GriBe, dem Gewicht sehr groBe Bedeu-
tung zu. Es wird daher angestrebt, effektive Lastbegrenzungssysteme zu entwickeln, die dem
jeweiligen Betriebszustand angepaft sind. Damit wird eine optimale Auslegung des Klappen-
Antriebssystems ermdéglicht, wodurch das Gewicht sowohl des Systems selbst, als auch der
gesamten Fligelstruktur gesenkt werde kann,

Seite 3




Um dieses Ziel zu erreichen entwickelte die ZF Lufifahrttechnik GmbH (ZFL) im Rahmen ei-
nes nationalen Forderprogrammes der Luftfahrt unter anderem einen Variablen Torque Li-
miter. Dieser ist in der Lage, das Auslosemoment in Abhéngigkeit der Hebelstellung des nach-
geschalteten Rotary Actuator, und damit der Klappenstellung, zu verindern.

2 Funktionsbeschreibung -

2 .1 TORQUE LIMITER

Als Basis fiir die Auslegung dienten die fir das FLAP-ACTUATION-SYSTEM der Airbus
Modelle A 330 & A 340 spezifizierten Interfaceloads der Station 2.

Der VARIABLE TORQUE LIMITER besteht aus einen Drehmomentbegrenzer mit verinder-
lichem Einstellwert und einem 90 °- Kegeltrieb mit einer Ubersetzung von 2,05. Der Zweck
des Drehmomentbegrenzers ist der Schutz der abtriebsseitigen Komponenten gegen Uberlast
im Falle von:

+ Anstieg des Betriebsmomentes iiber das maximal zuldssige Actuatormoment

= Blockieren im Acti ator , Gestéinge oder Klappenfithrung,

Arbeitsfeder lLamellenbremse _@TTH Antrieb
-
\\ ¥ ' H ) H.H = .

17 ¥ia ri | w Vl
¥ [
i T 5T R L]
7 i P +

I Leistungsgetriebe ; Arbeitsrampen

Verstellgetriebe | Verstellrampe

Abbildung 2: Schnittbild VARIABLER TORQUE LIMITER

Die Grundelemente sind vom Konstanten Torque Limiter ibernommen. Es sind zwei Kugel-
rampen (Arbeitsrampen), die iber ein Tellerfederpaket vorgespannt sind. Die Arbeitsrampen
libertragen das Antriebsmoment auf den Abtrieb. Bei einem Anstieg der Differenz zwischen
Antrieb und Abtrieb wird schiieislich die erzeugte Spreizkraft grofer als die Federkraft und die
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Rampenplatten werden gespreizt. Durch diese Spreizung wird das Spiel in einer Lamellen-
bremse aufgehoben und bei Erreichen des Einstellwertes ein Bremsmoment erzeugt. Zur Kom-
pensation dynamischer Effekte und um eine sichere Anzeige zu erméglichen, wird ein weiteres
Verdrehen vom Bremsbeginn bis zum Blockieren ermoglicht. Die beim Blockieren aufiretende
Verspannung im Torquelimiter wird durch Bewegung in Gegenrichtung aufgehoben.

2 .2 VERSTELLEINRICHTUNG

Das Signal fir den Abtriebswinkel wird auf der drehenden Welle als Relatvaewegung Zum
Abtrieb erzeugt. Dazu ist am Kegeltrieb ein zweites Radpaar angebracht, das eine genngﬁ1g1g
andere Ubersetzung als der Haupttrieb aufweist. Durch entsprechende Wahl der Differenz in
den Ubersetzungen kann iiber den gesamten Arbeitsbereich eine Relativbewegung von ca. 80°
bis 100° erzeugt werden. Dies ermoglicht die Gestaltung einer Verstellkurve mit 3 jeweils um
120° versetzten, identischen Abschnitten, in denen 3 Kugeln laufen, Damit ist eine gezielte
Anderung der Federvorspannung in Abhang1gkelt des Actuator Abtriebes méglich.

I

777772z

Abwicklung der Kurve
(3 x 120°)

Abbildung 3: Verstellkurve eines Variablen Torque Limiters

Der Einstellwert der Drehmomentbegrenzung wird. somit selbsttiitig, in Abhéngigkeit von der

Position der Fliigelklappe veréindert, um einerseits die Luftlasten mit ausreichender Sicherheit

abzudecken und andererseits in den Endpositionen durch den ,Kniehebeleffekt“ verursachte,
Uberhohe Krifte zu vermeiden.

3 Strukturbelastungen

3 .1 LASTFALLE

Die nachfolgend genannten Werte und Relationen basieren immer auf den fiir die Airbusmodel-
le A330 & A340 spezifizierten Lasten der FLAP-Station 2, Das Maximum Operating Torque
(MOT]) ist das maximale Lufilastmoment, bezogen auf den Abtrieb des Stellgetriebes.
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~ Fir die Auslésemomente des Torque Limiters sind folgende Fille dimensionierend:

+ Ausfahren (EXTENSION) findet gegen das maximale Luftlastmoment und héchste Rei-
bung statt. Das untere Auslosemoment ist das ,Lower Torque Limiter Setting®

+ Das Einfahren (RETRACTION) findet gegen hichste Reibung und ohne helfende Luft-
last statt. Es ergibt sich ein unteres Auslésemoment (LTLSggr).

Aufgrund von Wirkungsgradschwankungen und Streuungen ergeben sich die oberen Auslose-
momente. Im vorliegenden Fall betragen diese fiir

¥ EXTENSION: UTLSgr = 1,29 * L TLSgxr
+ RETRACTION: UTLSzu: = 1,38 * LTLSpgr.
Diese Werte bilden die Grundlage fiir die Auslegung der Struktur.

Als moglicher Blockierfall kann der Klappenwagen bei Extension oder Retraction auf der
Schiene klemmen, Die maximale Querkraft Frs (Trip Shear Force) wird als MaB fiir die Struk-
turlast betrachtet. Als schlimmster Fall ist anzunehmen fiir

EXTENSION:  Das Klemmen tritt ohne Luftlasten auf, wihrend sich das Flugzeug am
Boden befindet.

Fluﬁ= 0

Wagen klemmt
auf der Schiene

Abbildung 4: Klemmen des Klappenwagens bei EXTENSION

Angesichts der fehlenden Luftlast ergibt sich bei einem wirksamen Hebelarm , 1 die Querkraft

UTL S

r

F TS-BXT =

RETRACTION: Das Klemmen tritt wihrend des Fluges mit Luftlasten auf.
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¥ UTLSkrr

Wagen klemmt
auf der Schiene

C

Abbildung 5: Klemmen des Klappenwagens bei RETRACTION

Die angreifenden Luftlasten erhohen die Strukturlast, womit die Querkraft

UTLSRET + MOTRET

Fogper = wirkt,
r

Anhand dieser beiden Blockierfille kann der Vorteil eines Variablen gegeniiber einem Konstan-
ten Torque Limiter dargelegt werden.

3 .2 KONSTANTER TORQUE LIMITER

Aufgrund der konstanten Auslésemomente kénnen die bei Rotationssteligetrieben kinematisch
bedingten Kniehebeleffekte nicht ausgeglichen werden. Die folgenden Graphiken zeigen die
Situation bei einem Konstanten Torque Limiter mit unterschiedlichen Rampenwinkeln fiir
EXTENSION und RETRACTION.

= ~-—Max. op. Torgus [N} -4~ Trip Shear Force, Ext

—=s— Tonyue Limiter Set, Ext. [Nm] . .

- he- Toﬁue Linifer. Set, Retr. fNm] —=s—Trip Shear Foree incl, Lufl, Refr.

*
n A ¢
A /
~ v
L
\ /
-t — 4
». A
~ -
L
—e- "“—n\“"“____ _ )_’»’
A7, R R R
b A ke A ML,,,,,,VA_:.A—' V.,L‘J\.i‘ = ok [
__—0—‘“"’— \
T — N
’_*rl - \b
[H] 20 40 60 80 160 120 140 ] 20 40 60 80 100 120 140
Lever Angle [deg] Lever Angle [deg]

Abbildung 6: Systemparameter bei einem Konstanten Torque Limiter
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Die rechte Graphik in Abbildung S zeigt sehr deutlich, dafl der geringe aktive Hebelarm in den
beiden Endpositionen bei konstaniem Ansprechinoineit des Torque Limiters sehr hohe Krifte
verursacht.

Dadurch kommt es bei den oben beschriebenen Blockierfillen des Klappenwagens in den End-
positionen zu entsprechend hohen Querkrafien Fis . Sie sind fiir EXTENSION um den Uber-
hohungsfaktor

;™ F TS-EXT max
Usriexr = = 2,60
max. Luftlast

und fiir RETRACTION um den Uberhchungsfaktor

v FTS—RET max
Ugrrer = =2,17
max, Luftlast
MOT...
hoher als die maximalen Luftlasten .
r

3 .3 VARIABLER TORQUE LIMITER

Der bei ZFL entwickelte Variable Torque Limiter ist eine Weiterentwicklung des in den Air-
busmodellen A 330 & A 340 serienmiBig eingesetzten Konstanten Torque Limiters. Das Ziel
war die Reduzierung der Querkrifte beim Ansprechen des Torque Limiters, besonders in den
Endpositionen. Die erforderliche Minimaleinstellung solite jedoch beibehalten werden.

Im Zuge der Optimierung wurden zwei Parameter veréindert. Das Verhiltnis der Ansprechwer-
te fur Extension und Retraction (Winkel der Arbeitsrampen) und die Kurvenfithrung der Ver-
stelleinrichtung.

In einem ersten Schritt wurde die Charakteristik sowohl bei symmetrischen Arbeitsrampen als
auch bei symmetrischen Verstellrampen ermittelt. Es zeigte sich, daB die Krifte bei
EXTENSION erheblich reduziert wurden. Gleichzeitig traten bei RETRACTION jedoch
Krifte auf, die fast ebenso hoch waren, wie die Krifie beim Konstanten Torque Limiter mit
asymmetrischen Arbeitsrampen.

Im weiteren Verlauf wurde versucht, diese Charakteristik durch eine asymmetrische Verstell-
kurve zu verbessern. Dies fithrte zu einer teilweisen Reduzierung der auftretenden Querkrifte.
Die Maximalkrifte wurden jedoch nicht beeinfluft, da der bestimmende Punkt, ndmlich das
UTLS fiir RETRACTION in einer der Endpositionen, nicht verandert wurde. Somit war klar,
daB eine spiirbare Reduktion der maximalen Querkriifte nur mit unterschiedlichen Winkeln der
Arbeitsrampe fiir EXTENSION und RETRACTION zu erzielen sind, Schon der erste Versuch
mit assymetrischen Arbeitsrampen fiihrte zu einer deutlichen Verringerung der aufiretenden
Querkrifte. Eine weitere Optimierung war jedoch noch moglich, da die Maximalkrifte fur

Seite 8




EXTENSION und RETRACTION noch auf unterschiedlichem Niveau lagen. Die Optimierung
wurde fortgefithrt bis ein Verhltnis der Arbeitsrampen gefunden war, bei dem die Maxima fir
EXTENSION und RETRACTION etwa auf gleicher Hohe lagen.

-~~~ M Operating Terque [Nm], Bt =+~ Trip Shear Foree (N]Ex.
—a— Torngie Limier SetNm], Bxt . : :
~ -~ Torque Limiter Set [MNm), Ret A Trip Shear Foroe fcl Luflt [N), Rel
[
[— ‘\'
"]
/ﬂ} L ] .. \ o, . .I—l'-—"'—-—’”
Lol o b
T T N
= PR X,
- —t T *
& 20 40 60 80 104G 120 140 o 20 44 60 80 100 120 149
Lever Angle [deg} Lever Angle [deg)

Abbildung 7: Systemparameter eines optimierten Variablen Torque Limiters

Fir die betrachteten Blockierfille des Klappenwagens ergeben sich mit dem optimierten Va-
riablen Torque Limiter ein Uberhdhungsfaktor der Querkrift Fys gegeniiber der maximalen
Luftlast fiir EXTENSION

" FTS-EX‘I max )
UV’IL—EX’I‘ = = 1,99
max. Luftlast
und fir RETRACTION
v FTS-RETmax
UV’I’L-RET = = 2,12.

max. Luftlast

Beim Konstanten Torque Limiter traten die héchsten Querkrafte bei EXTENSION auf. Bin
Vergleich der Uberhohungsfaktoren fiir EXTENSION ergibt folgende Werte:

Ukrraxr 2,60
- - = 0,765.
UVTL_EXT 1,99

Dies bedeutet eine Reduzierung der Strukturlasten um 23,5 %, lediglich durch den Einsatz
eines Variablen Torque Limiters anstelle eines Konstanten Torque Limiters. Dieses Ergebnis
wird durch die folgende Graphik nochmals verdeutlicht.
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—& —Trip Shear Force, Ext.; VTL
—aA=- Trip Shear Force, Ret. incl. Luftl.; VTL
=ifl=—Trip Shear Force, Ext.; KTL

\

!

0 20 40 60 80 100 120 140

Lever Angle [deg]

Abbildung 8: Vergleich der Querkrifie bei Variablem und Konstantem Torque Limiter

Eine weitere Verringerung der Querkréfte ist im vorliegenden Fall mcht mdglich, ohne den
Mindest-Einsteliwert zu reduzieren.

4 Resiimee

Die aufgezeigte Reduzierung der Strukturlasten von ca. 23,5% kann in eine Reduzierung des
Strukturgewichtes umgesetzt werden. Eine so erreichte Gewichtseinsparung diirfte das Mehr-
gewicht und den Mehrpreis eines Variablen Torque Limiters rechtfertigen.

Im Rahmen einer bei der ZFL durchgefihrten Ausfallanalyse wurden beide Torque Limiter
untersucht und verglichen, Es zeigte sich, dal3 der Variable und der Konstante Torque Limiter
gleich funktionssicher sind. Die Ausfallraten liegen in jeweils gleichen GroBenordnungen,

Ein Funktionsmuster des beschriebenen Variablen Torque Limiters wurde bei der ZFL gebaut
und befindet sich derzeit auf einem Komponentenpriifstand in der Erprobungsphase. Das dy-
namische Verhalten eines solchen Variablen Torque Limiters, insbesondere die Auswirkungen
auf die Dynamik des gesamten Antriebssystemes muB auf einem Systempriifstand separat er-
mittelt werden,

Seite 10







Flugsteuerungskonzepte in ’Power-by-Wire’-Technologie
— Kurzfassung —

Dipl.-Ing. S. Frischemeier
Technische Universitdt Hamburg-Harburg, Arbeitsbereich Flugzeug-Systemtechnik
Nefipriel 5, D-21129 Hamburg Telefon: +49.(0)40.74315-213, Fax: -270
E-mail: Frischemeier@tu-harburg.d400.de  WWW: http://www.tu-harburg.de/fst

—

| Die Steuerflachen grofler Transportflugzeuge werden heute immer noch aus zentralen,
| redundanten Hydrauliknetzen versorgt. Aufgrund der Leitungsléngen und ihrer inherenten
. Geratevielfalt im hydraulischem Kompartment zeichnen sich diese Systeme durch hohen
Installations- und Wartungsaufwand aus. Thr Gewicht tragt zu einem wesentlichen Teil der
vom System verursachten Treibstoffkosten bei — i.d.R. deutlich mehr als der eigentliche
w . Sekundérenergiebedarf.

. Bereits seit den siebziger Jahren beschéftigen sich einige Studien sowie Forschungs- und
Entwicklungsvorhaben mit dem Ersatz der Zentralhydraulik durch elektrische Leistungs-
versorgung mit dem Ziel, das Gesamtsystem zu vereinfachen (u.a. durch Ausnutzung von
Umschaltmoglichkeiten), sowie sein Gewicht und die zu installierende Leistung zu verrin-
gern. Entsprechende elektrische Aktuatoren fiir die Flugsteuerung stellen den Schliissel
fiir einen Erfolg der ”Power-by-Wire”-Technologie dar.

Die Entwicklungen hoch coerzitiver Magnetwerkstoffe, die enorme Leistungssteigerung
und Miniaturisierung von leistungselektronischen Bauteilen sowie Fortschritte im Bereich
mechanischer Getriebe und hydrostatischer Bauelemente (z.B. schnellaufende Pumpen)
erméglichen es heute, entsprechend kompakte Aktuatoren fiir einen weiten Leistungsbe-’

« reich zu entwickeln. Diskutiert werden fiir Flugsteuerungsanwendungen i.w. (vgl. Abb.

1)
e clektromechanische Antriebe (EMAs) mit 1 bis 2 lagegeregelten, elektronisch kom-

mutierten Motoren an einem Untersetzungsgetriebe f. linearen oder rotatorischen

Abtrieb,
¢ elektro-hydrostatische Antriebe (EHAs), bestehend aus einer E-Pumpe im geschlos-

senen Kreislauf mit einem Hydrozylinder (hier wird entweder der E-Motor geregelt
oder das Pumpenvolumen verstellbar ausgefiihrt),

¢ konventionell durch ein zentrales Hydrauliksystem gespeiste Fly-by-Wire-
Aktuatoren mit zusitzlicher Elektropumpe als ”back-up”-Leistungsversorgung (EB-
HA, BPM), sowie
. o kleine lokale elektrisch gespeiste Hydrauliksysteme (HPPs ~ Hydraulic Power Packa-
L ges), die wenige Verbraucher in ihrer Néhe (z.B. Fahrwerk, Bremsen) versorgen.

T

Aufgrund der Besonderheit der Last-Geschwindigkeits-Anforderungen lassen sich Flug-
steuererungsaktuatoren anhand von 3 charakteristischen Lastpunkten auslegen:

(0) maximal erforderliche Last (und zugeh. Geschwindigkeit},
(1) Punkt max. Leistung, und die

(2) max. Geschwindigkeit (mit zugehoriger Last).
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Abbildung 1: Grundtypen von FbW-Aktuatoren

Die Dimensionierung ~ und damit das Gewicht und der maximale Leistungsbedarf
— der Aktuatoren hingt enfscheidend von der Lage dieser drei Punkte zueinander ab.
Hinzu kommt das ausgeprigte Kennlinienverhalten der E-Motore und die konzeptbe-
_dingt unterschiedlichen Betriebspunkte der Pumpen. Es ergibt sich meist nur geringer
Gewichtsunterschied zwischen EHA-KP und EHA-RP. Entscheidend sind hier oft die
Kiihlmoglichkeiten: da im Betrieb des EHA-RP - insbesondere im Ruhezustand und
beim Halten einer Last — sténdig Verlustleistung anfillt, wird der EHA-RP durch einen
zur Kiihlung {iberdimensionierten Speicher oft schwerer als der EHA-KP, wenn keine
Moglichkeit der Zwangskiihlung besteht.

EMAs mit rotatorischem Abtrieb eignen sich i.d.R. nur fir Anwendungen, in denen
zwar eine hohe Stellgeschwindigkeit gefordert ist, die aufzubringenden Rudermomente
jedoch gering sind.

Mit PbW-Aktuatoren lassen sich zumindest im Bereich ihrer Nenn- bzw, Maximallei-
stungen etwas bessere Wirkungsgrade als mit ventilgesteuerten Antrieben erzielen. We-
sentlich fiir eine Einsparung ist jedoch vor allem das Systemgewicht. Da die einzelnen
elektrischen Antriebe schwerer und grofier als die bisherigen Hydrozylinder bzw. -motore




werden, lassen sich nur durch den Ersatz kompletter Hydrauliksysteme spiirbare Einspa~
rungen erzielen, Dem Wegfall ganzer Hydrauliksysteme steht ein geringerer Komponenten-
und Gewichtsaufwand fiir die Erweiterung des vorhandenen elektrischen Energievertei-
lungsnetzes gegentiber.

Trotz guter technischer Voraussetzungen fiir eine Realisierung solcher Antriebskonzepte
wird man erst schrittweise auf die Zentralhydraulik verzichten. Ausgehend von den drei
hydraulischen und vier elektrischen Referenzsystemen eines vierstrahligen Grofiraumflug-
zeugs werden drei beispielhafte Architektufen vorgestellt, bei denen schrittweise je ein
weiteres Hydrauliksystem durch PbW-Konzepte ersetzt wird, Diese werden anhand der
Systemgewichte und der zu installierenden Pumpen- bzw. Generatorleistungen mit der
Referenzarchitektur verglichen.

Gegeniiber den Einsatzmdglichkeiten von HPPs sind BPMs mit einer gegeniiber den
zentral hydraulisch gespeisten Antrieben auf ca. 2/3 verringerten Leistung zur Substitu-
tion des ersten Hydrauliksystems aus Sicherheitsgriinden zu bevorzugen.

Da die Anzahl der Stellantriebe heute weniger durch die Art der Energiesysteme, als
vielmehr durch die Steuerflichenarchitektur bestimmt werden, besitzt diese Losung jedoch
i.d.R. Gewichisnachteile gegeniiber einer Architektur mit z.B. EHAs und herkémmlichen
hydraulischen Stellantrieben.

Wesentliche technische Ziele, die der PbW-Technologie zum Durchbruch verhelfen
konnen, sind

¢ Verbesserungen der Aktuator-Komponenten -~ schnellaufende Pumpen, kompakte
Leistungselektroniken, giinstigere Wirkungsgrade zur Minderung des Kiihlproblems
— nicht zuletzt auch ihrer Zuverlissigkeit;

o die weitere Etablierung von ferngesteuerten Elementen (Sicherungen, Schiitze, eté.)
zur automatischen Steuerung und Uberwachung der elektrischen Verteilungsnetze,
auch fiir widrige Umweltbedingungen;

o die Durchsetzung sicherer, bidirektionaler digitaler Datenbusse fiir alle Systemkom-
ponenten ("Smart Actuators’ etc.); sowie

e gof. die Einsatzreife der 270 VDC-Technologie, um weiteres Leitungsgewicht einzu-
sparen.
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ASPEKTE EINES
MODULAREN FLUGSTEUERUNGSRECHNERS HINSICHTLICH
FUNKTION, SICHERHEIT, WIRTSCHAFTLICHKEIT

Reinhard Reichel
Bodenseewerk Geriitetechnik GmbH, Uberlingen

Abstract

Basierend auf Anforderungen hinsichdich Leistung, Sicherheit und Wirtschafitlichkeit wird ein
Weg aufgezeigt, der weg von den herkdmmlichen Rechnersystemen hin zu modularen
Rechnersystemen in der Flugsteuerung fiihrt.

Im Vordergrund steht dabei weniger die Entwicklung zusiitzlicher Flugsteuerfunktionen als
vielmehr das Ziel, das Rechnersystem hinsichtlich Kosten, Dispatchability und
Wartungsaufwand deutlich zu verbessern.

Dabei werden mit dem neuen Rechnersystem gleichzeitig zwei Ziele angestrebt:

1.

das Rechnersystem soll den bei Grofiflugzeugen im Vordergrund stehen Anforderungen
nach erhéhter Dispatchability bei gleichzeitig reduziertem Wartungsaufwand (incl. deferred
Maintenance) gerecht werden

. das Rechnersystem soll durch seine niedrigen Anschaffungskosten FLY-BY-WIRE auch fiir

kleine Flugzeuge (50-Sitzer aufwiirts) attraktiv machen.

Um die oben formulierten und zum Teil widerspriichlichen Anforderungen zu erfiillen, wurde
folgender Weg beschritten:

das Rechnersystem wurde modular in Form eines Kabinetts mit Line-Replaceable-Modules
(LRM) aufgebaut, wobei die Anzahl der verschiedenen Typen von LRMs minimal ist; durch
Variation der Anzahl von LRMs pro Kabinett kann der Rechner den jeweiligen
Anforderungen angepalit werden (geringe Anschaffungskosten oder extrem hohe

Dispatchability)

Integration der extrem sicherheitskritischen Funktionen wie primére Flugsteuerung,
sekundire Flugsteuerung, Flugfiihrung (Autopilot), Flugbereichsiiberwachung,
Schubsteuerung in ein Rechnersystem

Anwendung von effizienten Methoden der Redundanzverwaltung wie Dynamic Resource
Sharing

Aufbau des Rechners aus zwei sich erginzenden Teilrechnern (Main-System und Direct-
Link-System), wobei keiner der beiden Teilrechner absolut sicherheitskritisch ist.




MODULARER
FLUGSTEUERUNGSRECHNER

BGT Bodenseewerk Geratetechnik GmbH
Control and Navigation Division

ENTWURFSANFORDERUNGEN AN DEN FLUGSTEUERUNGSRECHNER

ANFORDERUNGSKRITERIEN |ANFORDERUNGEN AN DAS |ANFORDERUNGEN AN DAS
AN DAS RECHNERSYSTEM RECHNERSYSTEM RECHNERSYSTEM
EINGESETZT BEI KLEINEN EINGESETZT BEI GROBEN
FLUGZEUGEN FLUGZEUGEN
LEISTUNGSUMFANG STAND HEUTE STAND HEUTE.
SICHERHEIT STAND HEUTE STAND HEUTE
INITIAL FIT COSTS DEUTLICH NIEDRIGER ALS STAND HEUTE (?7)
STAND HEUTE
DISPATCHABILITY STAND HEUTE HOHER ALS STAND HEUTE
DEFERRED MAINTENANCE  |STAND HEUTE HOHER ALS STAND HEUTE
WARTUNGSUMFANG NIEDRIGER ALS STAND NIEDRIGER ALS STAND

HEUTE

HEUTE

STAND HEUTE: STAND BEI A320 ODER A330/340
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MODULARER BGT Bodenseewerk Geratetechnik GmbH
Control and Navigation Division
FLUGSTEUERUNGSRECHNER

REDUKTION DER INITIAL FIT COSTS

e BETRACHTUNG EINER FUNKTION
« KEINE SIGNIFIKANTE REDUKTION DER INITIAL FIT COSTS
MOGLICH

e BETRACHTUNG EINER FUNKTIONSGRUPPE
» BASIS FUR SIGNIFIKANTE REDUKTION DER INITIAL FIT COSTS

« AUSGEWAHLTE FUNKTIONSGRUPPE UMFABT
FUNKTIONEN MIT FOLGENDEN REALISIERUNGS-
ANFORDERUNGEN

» REALISIERUNG DER FUNKTION MUB FEHLER ABSOLUT
SICHER SELBST ERKENNEN UND PASSIVIEREN KONNEN

UND/ODER

e REALISIERUNG DER FUNKTION MuB FEHLERTOLERANT SEIN
UND ALLE NOTWENDIGEN REKONFIGURATIONEN OHNE
HILFE VON AUBEN DURCHFUHREN

« FUNKTIONSGRUPPE UMFABT

e PRIMARE FLUGSTEUERUNG
SEKUNDARE FLUGSTEUERUNG
AUTOPILOT MIT FLIGHT DIRECTOR
FLUGBEREICHSUBERWACHUNG
AUTOMATISCHE SCHUBSTEUERUNG

WRK12093.00C 12091997 22:18




MODULARER BGT Bodenseewerk Geratetechnik GmbH
Control and Navigation Division
FLUGSTEUERUNGSRECHNER

REDUZIERUNG DER INITIAL FIT COSTS UND DES
WARTUNGSAUFWANDS DES RECHNERS

1. TRENNUNG VON RECHENFUNKTIONEN (APPLIKATIONEN)
VON DEN I/O-FUNKTIONEN

2. AUFBAU DES RECHNERS SO,
« DAB ALLEN RECHENEINHEITEN ALLE I/O ZUR VERFUGUNG
STEHEN
o DAB EINE FEHLERAUSBREITUNG
e ZWISCHEN DEN RECHENEINHEITEN UND I/0 EINHEITEN
e ZWISCHEN DEN RECHENEINHEITEN

o ZWISCHEN DEN IVO-EINHEITEN
NICHT MOGLICH IST

3. AUFBAU DES RECHNERSYSTEMS AUS ZWEI SICH
ERGANZENDEN TEILSYSTEMEN
o MAIN-SYSTEM
e DIRECT-LINK-SYSTEM
KEINES DER BEIDEN TEILSYSTEME IST ABSOLUT
SICHERHEITSKRITISCH

4. AUFBAU DES RECHNERSYSTEMS AUS
e MOGLICHST KLEINEN MODULEN UND
o MOGLICHST WENIG VERSCHIEDENEN TYPEN VON MODULEN
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MODULARER BET Bodenseswerk Geratetechnik GmbH
Conirol and Navigation Division
FLUGSTEUERUNGSRECHNER

TRENNUNG VON RECHENAUFGABEN UND 1/O-

FUNKTIONEN
FLUG- AUTO- WEITERE
REGELUNG PILOT APPLIKATIONEN
CPM CPM CPM

t t 1
v v v ¥

IOM iIOM IOM IOM

RECHNERSYSTEM

o EFFIZIENTERE NUTZUNG VON I/Os BZG. HW UND SW
e EFFIZIENTERE NUTZUNG VON RECHENRESSOURCEN

o AUFBAU IN FORM KLEINER AUSTAUSCHBARER
MODULE (KLEINE UND BILLIGE EINHEITEN)
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MODULARER | ' BGT Bodenseewerk Geratetechnik GmbH
: Confrol and Navigation Division
FLUGSTEUERUNGSRECHNER :

PRIMAR- & SEKUNDAR PRIMAR- & SEKUNDAR
MAINTE! oTEUERUNG, AUTOPILOT STEUERUNG, AUTOPILOT [MAINTE
NANCE/| o NANCE/
SLAT- Di_mf(; ALL ALL Dﬁﬁﬁr SLAT-
FLAP | woDE MODES MODES Mot | FLAP
FCGC 1 coM2| |CPM1 CPM1| |CPM2 FCGC 2
Fc/ | | FC Fc | |Fe/
FG FG
b L
Iy F [ F b
r Y y 4 b A
oom| [psm| |psm| [fomé| floms| |lom2| |ioms lomt| |tom2| |lom3] 110M4| [pem| (psM| |psm
B B A A A A B B
Y I’ §
J ¥ k. r 4
DGLR.1T

BASISAUSFUHRUNG DES REDUNDANTEN RECHNERSYSTEMS

(FCGC......FLIGHT CONTROL COMPUTER)
PSM Power Supply Module _
CPM Computing Module, CPM1 und CPM2 sind vom gleichen Typ
IOM Input/Output Modue, I0M1 und IOM2 sind vom Type IOM A, IOM3 u. IOM4 sind

vom Typ IOM B
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Bodenseewerk Geridtetechnik GmbH

FLlGHT CONTROL GU'DANCE COMPUTER EET Control and Navigation Division
I ' [FCGC 2
FCGC 1

DIRECT
LINK
SYSTEM

1 MAIN SYSTEM

A A A DGLROY

RECONFIGURATION DUE TO GENERIC FAULTS

MAIN SYSTEM AND DIRECT LINK SYSTEM OPERATIVE
—> |IOM 3 OPERATES I0-TASKS




FLIGHT CONTROL GUIDANCE COMPUTER BGT | st Se, one

FCGC 2
FCGC 1
DIRECT DIRECT
’ MAIN SYSTEM LINK | l MAIN SYSTEM LINK ‘
SYSTEM I SYSTEM
LY / |
CPM 1 CPM 2 M1 CPM
FC FG/FC | I FG/FC
/ \ N / X
IOM 1 iOM 2 | 3 10M 1 10M 2 IOM 3
LY 10 I OM 10 10/DL
/ N / \
A A A 4
|
[
A\ \ A\
DGLR10
RECONFIGURATION DUE TO GENERIC FAULTS
MAIN SYSTEM OPERATIVE, DIRECT LINK SYSTEM FAILED MAIN SYSTEM FAILED, DIRECT LINK SYSTEM OPERATIVE

—> MAIN SYSTEM CONTINUES FULL OPERATION —> DIRECT LINK SYSTEM CONTINUES DEGRADED OPERATION




MODULARER BGT Bodenseewerk Geratetechnik GmbH
Contral and Navigation Division
FLUGSTEUERUNGSRECHNER

A

A
h 4

——ELAC 2 ——I—>

A

F 3
Y

—— $EG 2 ——I—»

~— SEC 3 ——

FMGC 1

A
Y

A
y

~— FAC 2 -—l—»

FMGC 2
|
FMC |--FGC-

Y

r

A

A

A

A

A

DGLR18

FBW - SYSTEM A320

SPARE HARDWAREUMFANG
(GRAPHISCH HINTERLEGTE RECHNEREINHEITEN,)
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MODULARER . BGT Bodenseewerk Geritetechnik GmbH
Control and Navigation Division
FLUGSTEUERUNGSRECHNER

PRIMAR- & SEKUNDAR PRIMAR- & SEKUNDAR
MAINTE} gTEUERUNG, AUTOPILOT STEUERUNG, AUTOPILOT |MAINTE
NANCE/| o1 NANCE/
SLAT- Suﬁ ALL ALL 9'5527 SLAT-
FLAP | moDE MODES MODES MoDE | FLAP
FCGC 1 CPM2| |CPM1 CPM1| |CPM2 FCGC 2
FC/3 | FC FC | | EC/
:FG: FG
_____ e 1‘ | |
k L ¥ |
A A 4 A 3
_____ y L ) 3 ¥
‘psM| |PsM| | PSM IOM4| |IOM3) HOM2| |iOM1 IOM1] |IOM2| {IOM3| |IOM4| lpomi IpsM| |PeMm
5 B B b A A A A B B
y F I L - - 4 F3

DGLR1S

BASISAUSFUHRUNG DES REDUNDANTEN RECHNERSYSTEMS
SPARE HARDWAREUMFANG (SPARE-MODULE)
(GRAPHISCH HINTERLEGTE RECHNEREINHEITEN)
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MODULARER : BGT Bodenseewerk Geratetechnik GmbH
FLUGSTEUERUNGSRECHNER

Control and Navigation Division

PRIMAR- & SEKUNDAR

PRIMAR- & SEKUNDAR
MAINTEIMAINTEl STEUERUNG, AUTOPILOT STEUERUNG, AUTOPILOT [MAINTE|MAINTE
NANCE/|NANCE/|pIRECT ALL ALL DIRECT INANCE/INANCE/
FLAP | SLAT r:igg(E MODES MODES hlf[-g‘[lj(ﬁ SLAT | FLAP
FCGC 1 CPM{ [CPM| |CPM CPM| |CPM| | CPM - FCGC 2
:FC/4 | FC/ FC FC EC/ FC/
;E9§ FG FG FG
i
Y ¥ i ¥ Y
Y ¥ Y r k. Y A ¥
psu| | psm 1OM | | 1oM 10M tom | {1om| [tom | [1om | [ 108 | |psm| (psm| |psm
B B A A A B B B
F 4 4 - 4 L 1 4 A
| ¥ 4 r 9

BELR.16

ERWEITERTE AUSFUHRUNG DES REDUNDANTEN RECHNERSYSTEMS
SPARE HARDWAREUMFANG (SPARE-MODULE)
(GRAPHISCH HINTERLEGTE RECHNEREINHEITEN)
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MODULARER

BGT Bodenseewerk Geratetechnik GmbH
Control and Navigation Division

FLUGSTEUERUNGSRECHNER

WIRTSCHAFTLICHKEITS- FCGC/STANDARD FCGC/ERWEITERT
ASPEKT

UMFANG AN HW PRO REDUKTION DES _. REDUKTION DES

FLUGZEUG HARDWAREAUFWANDS UM HARDWAREAUFWANDS UM CA.
MEHR ALS DEN FAKTOR 2 1M | DEN FAKTOR 2 IM VERGLEICH
VERGLEICH ZU ZU EXISTIERENDEN
EXISTIERENDEN RECHNERN RECHNERN

ENTWICKUNGSAUF-WAND | IM VERGLEICH ZU IM VERGLEICH ZU

AN SW EXISTIERENDEN EXISTIERENDEN
RECHNERSYSTEMEN STARK RECHNERSYSTEMEN STARK

REDUZIERT DURCH
VERWENDUNG DES
REDUNDANZBETRIEB-

SYSTEMSIN ALLEN MODULEN

REDUZIERT DURCH
VERWENDUNG DES
REDUNDANZBETRIEB-
SYSTEMS IN ALLEN MODULEN

DISPATCHABILITY

e BEI EINEM FEHLER N

JEDEM FALL GEGEBEN (EV.

CATIIIB VERLOREN)

» BEIZWE| FEHLERN IMMER

DANN GEGEBEN, WENN
NICHT GERADE ZWEI CPM
FEHLERHAFT SiND

¢ BEI EINEM FEHLER IN
JEDEM FALL GEGEBEN
(ALLE FUNKTIONEN INCL.
CATIIIB VERFUGBAR)

o BEI ZWEI FEHLERN IN
JEDEM FALL GEGEBEN
(ALLE FUNKTIONEN INCL.
CATHIB VERFUGBAR)

« BEI DREI FEHLERN IMMER
DANN GEGEBEN, WENN
_NICHT AUSSCHLIEBLICH

DREI MODULE VON EINEM

TYP BETROFFEN SIND
DEFERRED MAINTENANCE | GEGEBEN, SOFERN BEI EINEM | GEGEBEN,
NACH DEM ERSTEN FEHLER NICHT CATIIB DA SELBST NACH EINEM
FEHLER ' VERLANGT WIRD; ZWEITEN FEHLER NOCH ALLE

BEIM AUSFALL DES

ZUVERLASSIGSTEN MODULS,

NAMLICH DES CPM, IST DIE
CATUIB-FAHIGKEIT NICHT
MEHR GEGEBEN

FUNKTIONEN VOLL ZUR
VERFUGUNG STEHEN

WIRTSCHAFTLICHKEITSASPEKTE DES MODULAREN
FLUGSTEUERUNGSRECHNERS
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Teil D:

Systemrepriasentanz in
Flugsimulationen




Gesichtspunkte zur Modellierung von
Subsystemen fiir Simulationszwecke

Dietrich Fischenberg
DLR-Institut fir Flugmechanik
Lilienthalplatz 7, 38108 Breounschwetg

Ubersicht

Der Vortrag erliutert die Systemreprisentanz von zwei Teilmodellen in Flugsimulatoren
und beschéftigt sich mit der Frage, wie eine angemessene Modellqualitat erzielt werden
kann. Ein angemessenes Modell ist als optimaler KompromiB zwischen Modellkomplexitét,
Uberschaubarkeit, Wartbarkeit und Erfassen der wesentlichen physikalischen Effekte an-
zusehen. Als Beispiel wird die Entwicklung zweier Systemmodelle fiir eine Flugsimulation
in FAA Level C/D Qualitédt aufgezeigt: (a) fiir das Rolls-Royce M45H Turbofan-Triebwerk
und (b) fiir ein Fahrwerksmodell. Die erforderliche Qualitét eines Flugsimulators wird ent-
sprechend ihrem ’Level’ in Handbiichern definiert, z.B. von der FAA mit dem Advisory
Circular 120-40B oder den JAA international mit dem JAR-STD 1A.

Wesentlicher Teil der Modellentwicklung sind die Bestimmung der Modellparameter und
die Validierung dér Modelle. Da die Dynamik der zu modellierenden Systeme im allge-
meinen durch vereinfachende Ersatzmodelle angenihert wird, sind Messungen am realen
System wesentlich, um die Modellstruktur und -giite zu iiberpriifen (validieren).

Fir die Entwicklung des Triebwerksmodells werden Messungen von dynamischen Schub-
hebelverstellungen in verschiedenen Flugenveloppenpunkten zur Parameterbestimmung
mit Hilfe der Systemidentifizierung ausgewertet. Auf diese Weise werden die Modellpara-
meter fiir die Dynamik der Fuel Control Unit und der Fanwelle giltig in der gesamten
Enveloppe bestimmt. Dabei wird die Modellstruktur validiert und angepafit. Es wird die
erzielte Qualitit anhand von Zeitverliufen und Phasendiagrammen gezeigt. Ferner wird
der Einfluf von Flughdhe und -geschwindigkeit auf die Modelldynamik verdeutlicht, im-
mer im Vergleich mit den entsprechenden Mefldaten.

Im Falle des Fahrwerks werden Messungen von Rollversuchen (Taxi Tests), Starts und
Landungen mit dem kompletten Flugzeug ausgewertet, um Modellparameter anzupassen,
wie z.B. die Kennlinie der Reifenseitenkraft bei Lenkeingaben. Ferner wird anhand der
MeBdaten die Giite des Ground Handling Modells fiir die FAA-Tests ’Rate of Turn vs.
Nosewheel Steering’ und "Normal Takeoff” innerhalb der von den Handbiichern geforderten
Toleranzen nachgewiesen.
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Gesichtspunkte zur Modellierung von
Subsystemen fur Simulationszwecke

Dietrich Fischenberg
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Lilienthalplatz 7, 38108 Braunschweig, Germany

Vortrag auf dem 2. Symposium Flugzeug-Systemtechnik
15./16. September 1997
Technologiezentrum Hamburg-Finkenwerder
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Deutsche Forschungsanstalt fur Luft- und Raumfahrt e.V.

Wie wird eine angemessene Modellqualitat erzielt?

Entwicklung einer Modellstruktur

Bestimmung der Modellparameter (z. B. Identifizierung)
Modellanpassungen

Modelluberprifung mit MeBdaten (Validierung)

Beispiel:
Systemmodelle in Level C/D-Simulatorqualitat fr

e Triebwerk (Rolls-Royce M45H)
e Fahrwerk (DO-328, C-160)

i DLR




Dynamic Model of M45H-Turbofan Engine

FCU

Lever

Fuel

Flow

Net

Thrustk

N,

Fan Shaft-
Acceleration

i DLR




Deutsche Forschungsanstalt fir Luft- und Raumfahrt e.V.

Identifizierungs-/Validierungstestprogramm

Enveloppenpunkte:

Throttle-Sequenz:

CAS

0kt

150 kt

190 kt

240 kt

Boden

FL50

FL150

FL240

60

I

100

200

Zeit, s

i DLR
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Fuel Flow Gber Fanwellendrehzahl
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Fuel Flow uber Fanwellendrehzahl

500

Fuel
flow, w FL240
g/s CAS=150 kt

300

200

++ Messung

100 115’44’

- - - Modell

-

30 40 50 60 70 80

Fanwellendrehzahl N1, %

90 00
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Beschleunigungsphasenportrait Fanwellendrehzahl
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Beschleunigungsphasenportrait Fanwellendrehzahl

Fanwellenbeschleunigung N1P, %/s
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Vergleich der Modellsprungantworten
an verschiedenen Enveloppenpunkten

60

Throttle, 0 :
30

Grad 20

10F

LA

I L ! L ' L I

548

450 |-
Fuel 160 L

Flow, 270}
180
g/s

90 |

CAS=0 kt; Altinde=0m |
------- CAS=120 kt; Altitude=0 m
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\—————-—- CAS=250 kt; Altitude=8000 m
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Landing Gear Model: Kinematics and Dynamics

o analytically derived using manufacturer's data

e nonlinear kinematics for each landing gear strut

Airframe

' CG
altitude

tire axes

runway

e oleopneumatic damper model:

- nonlinear stiffness

- velocity squared dam’ping

e tire dynamics:
- nonlinear stiffnes
- no damping
- no tire mass

=> one additional state
for each strut

i DLR
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Landing Gear Model: Tire Side Force

e deformation model considers:

- tire load

- ground speed

- skid angle (steering angle,

drift angle)

- U/C kinematics

- runway contact condition

(adhesion, partly slip)

e tire characteristics from

manufacturer / truck tires

i DLR
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Identification of Tire Side Force Characteristics

Evaluation of Nosewheel Steering Taxi at Different Ground Speeds

1
Fy/ Fz i
08 .
dry surface] _==~ 5kt
06 2 —
// .
04 Z~_ wetsurface: 5 g
fem T em-——=20 kt
0.2 Va
0 1] L k] I
0 4 8 12 16

skid angle 1, deg

20

identified, dry concrete

analytical model (truck tire)
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FAA Level D Proof-of-Match

Rate of Turn versus Nosewheel Steering

20
v Tl - measured
nosewheel TI\ / \ (+/- FAA tolerances)
steering o — = 7 Lot
angle, N NI ——— model output
deg 2 N Ny

+/- 2 deg/sec

+/- 3 kt
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Lateral/Directional Control During Normal Takeoff
With Identified Lateral Tire Characteristics

rudder; 1o
nosewheel <— rudder
steering
angle, °
deg -5 i , ,
lateral
acceleration, °©
m/sec 1
2
yaw rate,
deg/sec  ©
—2-H
—110
azimuth
angle,
deg _
— 1164 ;
© 20 time, sec

measured
model output
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NUTZUNG DES A340-SIMULATORS
FUR FLUGEIGENSCHAFTSANALYSEN

Dipl.-Ing. W. Kindel
Fachgebiet Flugmechanik & Flugregelung
Institut fiir Luft- und Raumfahrt

TU Berlin
Marchstrafe 12
10587 Berlin

Das diesem Bericht zugrundeliegende Vorhaben wurde mit Mitteln des Bundesministeriums
fiir Bildung, Wissenschaft, Forschung und Technologie unter dem Forderkennzeichen
20A9503C gefordert. Die Verantwortung fiir den Inhalt dieser Verdffentlichung liegt beim
Autor. '

UBERSICHT

Der Trend zu immer groBeren Verkehrsflugzeugen fiihrt zu neuen Problemstellungen, die be-
reits in der Vorentwicklung eine integrierte Betrachtungsweise erfordern. Durch die engen
Kopplungen zwischen flugmechanischen Freiheitsgraden und Eigenformen der Struktur ist ein
quasi-stationgirer Ansatz zur Beschreibung des Flugzeugverhaltens fiir flugmechanische Un-
tersuchungen zur Steuerbarkeit und von Flugeigenschaften nicht mehr ausreichend. Da einige
dieser Untersuchungen die Einbeziehung des Piloten erfordern, sind echtzeitfiihige Simulati-
onsmodelle erforderlich. Diese sind in die vorhandene Simulationsumgebung des A340-
Flugsimulators an der TU Berlin einzubinden.

1. EINFUHRUNG

Zur Zeit werden vom Airbus Konsortium Konzeptstudien fiir Flugzeugmuster mit einer
Transportkapazitit von 600 bis 800 Passagieren durchgefiihrt, die bei Einklassenauslegung
sogar auf bis zu 1000 Passagiere gesteigert werden soll. Bei der Entwicklung derartiger neuer
Grofiraumfilugzeuge, im folgenden als "Macrobody” bezeichnet, sind eine Vielzahl von neuen
Problemen zu lésen. Da die Steifigkeit der Flugzeugstruktur nicht im gleichen Mafle wie die
Abmessungen erhoht werden kann, ist mit erheblichen elastischen Verformungen zu rechnen.
Dies sowie die vorhandene Flughafeninfrastruktur legen die Maximalabmessungen eines sol-
chen Macrobodys auf ca, 80 m Spannweite und ca. 80 m Gesamtlinge fest. Bild 1 zeigt als
Beispiel einen Projektentwurf der Daimler-Benz Aerospace Airbus (MTOW ca. 550 t) im
Vergleich zum A340 MTOW 260 t) [1].

‘Aus flugmechanischer Sicht sind insbesondere zwei Problemstellungen von besonderer Be-
deutung. Zum einen liegen die niedrigsten Struktur-Eigenfrequenzen eines solchen Macrobo-
dys unterhalb von 1 Hz, so daf} mit deutlichen Kopplungen zu den flugmechanischen Frei-
heitsgraden gerechnet werden muf, Zum anderen werden durch die elastischen Verformun-
gen, insbesondere durch die Torsion des Fliigels, die Wirkungen von konventionellen aerody-




namischen Steuerflichen erheblich reduziert. Beide Phiinomene haben erhebliche Auswirkun-
gen auf die Flugeigenschaften und Steuerbarkeit solcher Flugzeuge. Es ist daher unabdingbar,
hierzu bereits im Projektstadium umfangreiche Untersuchungen durchzufithren.

Macrobody

Bild 1 Groflenvergleich Macrobody - A340-200 [1}

Da auflerdem davon ausgegangen werden mufl, daf} bisherige Flugeigenschaftsforderungen an
Verkehrsflugzeuge nicht chne weiteres auf diese neue Generation iibertragen werden knnen,
ist die Untersuchung der Flugeigenschaften von Macrobodys Gegenstand des vom BMBF
geforderten Forschungsvorhabens , Flugeigenschaften sehr grofier, elastischer Flugzeuge® des
Fachgebietes Flugmechanik & Flugregelung der TU Berlin, Ziel hierbei ist einerseits eine
Verbesserung des Kenntnisstandes auf dem Gebiet der Steverung und Regelung solcher Flug-
zeuge und andererseits die Erstellung einer Flugeigenschaftsdatenbasis aufgrund detaillierter
Sensitivititsuntersuchungen. Diese Datenbasis wiederum dient anderen Fachdiziplinen als
Informationsgrundlage, um somit einen moglichst optimalen Kompromif§ zwxschcn Struktur-
belastungen und Flugeigenschaften finden zu kénnen.

2. ANFORDERUNGEN AN DIE MODELLIERUNG

Bei der Untersuchung des flugmechanischen Verhaltens von Flichenflugzeugen wird das
Flugzeug zumeist als quasi-starrer Kérper angenommen. Diese Beschreibung ist fiir konven-
tionelle Flugzeuge in der Regel ausreichend. Bei groflleren Transportflugzeugen werden die
auftretenden statischen Strukturverformungen (z.B. des Tragfliigels) fiir flugmechanische
Untersuchungen bislang durch Staudruck-abhéngige Zusatzfaktoren in den aerodynamischen
Beiwerten des Gesamtflugzeugs berlicksichtigt - Strukturschwingungen werden hierbei nicht
erfalit. Die auftretenden Eigenschwingungsformen heutiger Transportflugzeuge liegen in der
Regel, bezogen auf die Flugzeugeigenbewegungen, in einem vergleichsweise hohen Fre-
quenzbereich und sind bei niedrigen Fluggeschwindigkeiten gut geddmpft, so dal diese ver-
einfachte Betrachtung zu guten Ergebnissen fiihrt.




Mit zunehmender Flugzeuggriiie nehmen auch die Verformungen immer mehr zu. So werden
fiir einen Macrobody z.B. im Reiseflug eine Durchbiegung des Fliigels von ca. 3.5 m und eine
Torsien von ca. 6,5° erwartet. Gleichzeitig nehmen die Struktur-Eigenfrequenzen ab, so daf
erhebliche Wechselwirkungen mit den flugmechanischen Eigenformen zu erwarten sind und
die quasi-stationire Beriicksichtigung elastischer Verformungen nicht mehr zulissig ist. Die
zunehmenden Einfliisse von Strukturverformungen betreffen daher gleichermalien das stati-
sche wie auch das dynamische Flugzeugverhalten.

Das mathematische Modell eines Macrobodys mufl daher sowohl die flugmechanischen Ei-
genformen als auch die aeroelastischen Effekte in ihren dynamischen Wechselwirkungen
richtig wiedergeben. Die aeroelastischen Effekte miissen allerdings nur insoweit enthalten
sein, als sie Auswirkungen auf das flugmechanische Verhalten bzw. auf die Arbeitsweise von
Flugsteuerungen und Flugregelungssystemen haben - das Flatterverhalten ist hier nicht von
Interesse.

Die Notwendigkeit der Beriicksichtigung aeroelastischer Effekte bedeutet eine erhebliche Er-
hthung des Modellierungsaufwandes, da zusitzlich zur Bewegung des Flugzeugs im Raum
(flugmechanische Freiheitsgrade) die dynamische Verformung des Flugzeugs einschlieflich
der daraus resultierenden aerodynamischen Wechselwirkungen zu bestimmen sind. Die Ar-
beiten an der Modellentwicklung lassen sich daher in die beiden Bereiche

e Struktur und
¢ Acerodynamik.

unterteilen. Beide Modelle sind eng miteinander gekoppelt, da die Aerodynamik den wesentli-
chen Anteil der Strukturlasten liefert und andererseits das Strukturmodell den geometrischen
Verformungszustand definiert, der wiederum fiir die aerodynamische Lastverteilung mafBgeb-
lich ist. Besonders wichtig fiir beide Modelle ist die Beriicksichtigung der flugmechanischen
Freiheitsgrade, die nichtlinear eingehen.

3 DER AIRBUS A34(-SIMULATOR

Eine wesentliche Grundlage fiir Flugeigenschaftsuntersuchungen bildet die Beurteilung durch
den Piloten. Hierzu sind Untersuchungen auf einem Flugsimulator erforderlich, der dem zu
beurteilenden Flugzeug so gut wie moglich in allen seinen (fiir die Beurteilung wesentlichen)
Eigenschaften entsprechen mufl. Der Simulator muff daher mit einem modernen Glas-Cockpit
ausgeriistet sein, wie es heutigen modernen Flugzeugen entspricht, und liber ein sehr gutes
Sichtsystem mit grofem Sichtfeld sowie Uiber ein 6-Achsen-Bewegungssystem verftigen, Flir
die im genannten Forschungsvorhaben geplanten Versuche wird daher ein Airbus A340-Full-
Flight-Simulator (A340-FFS) des Zentrums fiir Flugsimulation Berlin (ZFB) verwendet. Die-
ser Simulator wird fiir das Pilotentraining eingesetzt und erfiillt mit einer Zulassung entspre-
chend FAA Level D die hochsten Anforderungen. Durch die Erweiterung um eine spezielle
Forschungskomponente (Scientific Research Facility SRF) konnen nahezu beliebige eigene
Simulationsmodelle in den SimulationsprozeB eingebunden werden, siehe Bild 2. Dieser Si-
mulator bildet die geritetechnische Grundlage fiir die geplanten Versuche und legt damit eini- -
ge Randbedingungen in Bezug auf Hard- und Software fest.
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Bild 2 A340-Flugsimulator mit Forschungserweiterung

Das auf dem A340-FFS vorhandene flugmechanische Modell muf fiir die vorgesehenen Un-
tersuchungen durch das eines Macrobodys ersetzt werden. Dieses neue Modell muf3 folgende
Haupt-Anforderungen erfiillen:

e Realistische Beschreibung des dynamischen flugmechanischen Verhaltens, ins-
besondere unter Einbeziehung der aeroelastische Effekite.

o Adaptionsfihigkeit an unterschiedliche Projektvarianten.

» Moglichkeit zur Implementierung verschiedener Flugreglerkonzepte.

o Echtzeitfihigkeit und Einbindung in die Simulationsumgebung des A340-FFS.

Besonders der Aspekt der Echtzeitfihigkeit stellt eine besonders harte Anforderung dar, da sie
den moglichen mathematischen Aufwand nach oben begrenzt. Es werden daher einerseits
méglichst einfache Modellansiitze bendtigt, die andererseits aber den physikalischen Sachver-
halt noch genau genug wiedergeben miissen. Da die Simulation mit einer Taktfrequenz von
60 Hz Liuft, bedeutet dies, daB fiir die vollstindige Berechnung eines Flugzustandes ein-
schlieBlich des Datenaustausches zu den verschiedenen Subsystemen ca. 16,6 ms zur Verfi-
gung stehen. Eine Begrenzung des Modells ist daher unvermeidlich.

Geht man davon aus, daB fiir die Beschreibung einer Schwingung ca. 10 Werte pro Periode
benotigt werden, diirfen die hochsten in der Simulation vorkommenden Frequenzen 6 Hz
nicht {iberschreiten. Um dies zu ermdglichen, muf das gesamte Simulationsmodell von allem
fiir die Untersuchungen nicht bendtigtem Ballast befreit werden.

Das vorhandene, durch die hohen Anforderungen an den Trainingsbetrieb sehr komplexe Si-
mulationsmodell des A340 konnte ohne detaillierte Kenntnis des Zusammenwirkens aller
Module nicht ohne weiteres reduziert werden. Es wurde daher durch eine neue, stark gestrafte
Grundstruktur ersetzt (Modular Simulation Software MOSIS [2]), Bild 3. Ein wesentliches
- Entwicklungsziel hierbei war die Erstellung eines Software-Interfaces fiir die Ansteverung des
Cockpits einschlieBlich Sicht- und Bewegungssystem sowie zum Einlesen aller Steuergrofien.
Eine wichtige Randbedingung war, daB die neue Simulationsstruktur einschlieflich des Inter-
faces moglichst unabhingig vom Flugzeugtyp sein sollte. Diese Ein weiteres Ziel bestand da-
her darin, moglichst wenig A340-spezifische Hard- und Software zu verwenden. Damit steht
nunmehr die Schnittstelle fiir die Einbindung beliebiger flugmechanischer Modelle zur Verfii-




gung. Sie bildet die Grundlage fiir die Modcllehtwicklung des flexiblen Flugzeugs, kann aber
auch fiir andere Aufgaben eingesetzt werden.

Modular Simulation Software MOSIS
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Bild 3 Blockschaltbild der modifizierten Simulationsumgebung

Trotz der Reduzierung der Simulation auf den eigentlichen flugmechanischen Kern reicht die
zur Verfiigung stehende Rechenzeit auf dem Simulationsrechner IBM RS6000-380 nicht aus.
Es wurde daher ein Parallelrechner IBM RS6000-SP2 mit zwei 120 MHz Knoten beschafit.
Bereits bei Nutzung nur eines Knotens ist eine Leistungssteigerung um den Faktor 4 zu er-
warten. Dieser Rechner wird z.Z. in die Simulationsumgebung integriert und ist in Bild 2 als
,JBnhanced Computer* dargestellt. Hierbei ist anzumerken, daf} dieser Rechner nicht vom ZFB
als Eigentiimer und Betreiber des Simulators sondern aus Projektmitieln beschafft wurde.

4, AERODYNAMIKMODELL
4,1 Stationire Aerodynamik

Das Aerodynamikmodell hat die Aufgabe, fiir eine gegebene Geometrie mit bekannter An-
stellwinkelverteilung die dazugehorige Lastverteilung zu liefern. Elastische Verformungen
filhren zu ortsabhingigen Zusatzanstellwinkeln und gehen damit ebenfalls in die Anstell-
winkelverteilung ein, Das Modell sollte Kompressibilitits- und instationére Effekte so gut wie
moglich beriicksichtigen, desgleichen den Einfluf von Steverflichen. Die Anforderungen an
das Aerodynamikmodul sind damit insbesondere unter dem Aspekt der Echtzeitfdhigkeit ex-
trem hoch. Es sind keine Echtzeit-Flugsimulations-Anwendungen bekannt, die eine shnliche
Komplexitit enthalten,




Als Grundmodul wird ein Verfahren basierend auf der Tragfliigeltheorie nach PRANDTL ver-
wendet. Hierbei wird die auftriebserzeugende Flidche durch ein System aus M Elementarflii-
geln ersetzt. Jeder Elementartliigel wird mit einer Zirkulationsverteilung in Profiltiefenrich-
tung belegt. Fiir diese Belegung in Tiefenrichtung werden die 1. und 2. Verteilung nach Birn-
baum gewihlt, so daB sie durch 2 Parameter festgelegt ist. Die Bestimmung dieser beiden Pa-
rameter erfolgt durch die Erfiillung der kinematischen Strémungsbedingung an 2 Punkten. Die
hier verwendete Implementierung in der von TRUCKENBRODT vorgeschlagenen Form verwen-
det hierzu die 25%-Linie und die Hinterkante-Man erhilt schliefilich ein Gleichungssystem
fir die Ortlichen Auftriebs- und Nickmomentenbeiwerte, das sich besonders iibersichtlich in
Matrizenform darstellt:

c, o
Coos] T 1%

o,s Yektor mit M Anstellwinkeln an der 25%-Linie

tg0 Yektor mit M Anstellwinkein an der Hinterkante
¢, Vektor der lokalen Auftriebsbeiwerte

Cnas Vektor der lokalen Nickmomentenbeiwerte um die 25%-Linie
K Matrix der Ordnung 2Mx2M

Die Matrix K ist ausschliefilich eine Funktion der Grundriigeometrie und der Anzahl der be-
trachteten Schnitte M, so dal sie konstant ist und vorab berechnet werden kann. Die Auf-
triebs- und die Nickmomentenverteilung konnen damit direkt aus der Anstellwinkelverteilung
durch eine einfache Matrizenoperation bestimmt werden. Entscheidender Vorteil dieses Ver-
fahrens ist neben der Echtzeitfahigkeit die Moglichkeit, die Auftriebs- und Momentenvertei-
lung fiir beliebige Anstellwinkelverteilungen zu berechnen, damit auch beliebige Strukturver-
formungen einschliefit.

Nachteile des Tragflichenverfahrens sind die Vernachliissigung der Reibung, die Vernachlis-
sigung von Schiebezustinden und die Beschrinkung seiner Anwendung auf reine Fliigel oder
Leitwerke, d.h. ohne Rumpf- und Triebwerkseinfliisse. Dies hat zur Folge, dall sowohl die
Form der Verteilungen der aerodynamischen Beiwerte als auch die Gesamtbeiwerte fehlerbe-
haftet sind. Um diese Nachteile auszugleichen, werden die Verteilungen mit Ergebnissen aus
einem Panelverfahren korrigiert [3] und anschliefiend eine Kalibrierung mit den Gesamtbei-
werten aus einer nichtlinearen Datenbasis des Gesamtflugzeuges vorgenommen. Die Korrek-
tur- und Kalibrierfaktoren werden ebenfalls vorab fiir verschiedene Flugzustinde bestimmt
und werden in der Simulation fiir den aktuellen Flogzustand durch Interpolation bestimmt.

Insbesondere die Korrektur der Verteilungen der aerodynamischen Beiwerte des Fliigels ist
notwendig, da ansonsten die aeroelastischen Wechselwirkungen am Fliigel nicht richtig wie-
dergegeben werden kinnen. Dies trifft ganz besonders auf die Auswirkungen von Querruder-
- ausschligen zu, fiir das Steververhalten des Gesamtflugzeugs mafigebend sind. Bild 4 zeigt
beispielhaft die Auftriebsverteilung bei zwei verschiedenen Anstellwinkeln fiir das Tragfld-
chen- und das Panelverfahren im Vergleich vor der Korrektur. Bild 5 zeigt die Auftriebsver-
teilungen bei einem Querruderausschlag von 10° fiir beide Verfahren, wobei hier jedoch beim
Tragflichenverfahren die Korrektur durch gefithrt wurde. Besonders betont werden mub, das




die Korrekturfaktoren ohne Querruderausschlag bestimmt werden. Die Ubereinstimmung der
Ergebnisse ist trotzdem iiberraschend gut.
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Bild 4 Vergleich Panelverfahren-Tragflichenverfahren [4]
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Bild 5 Tragflichenverfahren mit Korrektur bei Querruderausschlag [4]




Die Verteilung des aerodynamischen Beiwertes fiir den induzierten Widerstand wird aus der
bereits berechneten Verteilung des Auftriebsbeiwertes bestimmt. Eine nochmalige Korrektur
eriibrigt sich hierbei. Die Gesamtbeiwerte des Fliigels fiir Auftrieb, induzierten Widerstand
sowie Roll-, Nick- und Giermoment erhilt man schlieBlich durch Summation unter Beriick-
sichtigung der lokalen Profiltiefe der einzelnen Fliigelelemente. Die aerodynamischen Bei-
werte fiir das Hohen- und das Seitenleitwerk erhilt man auf analoge Art und Weise,

4.2 Instationiire Aerodynamik -

Die vom Strukturmodell beriicksichtigten Eigenformen liegen im Bereich 0,7 Hz bis ca. 6 Hz.
Die reduzierte Frequenz ® = £, / Vv als MaB fiir die “Instationéiritit” der Stromung liegt im
Reiseflug im Bereich 0,2 bis 1,2. Nach FORSCHING fiilirt fiir @' < 0,1 die Annahme einer qua-
si-stationiiren Strémung oft zu hinreichend guten Ergebnissen. Da in dem hier vorliegenden
Fall ®" deutlich groBer ist, sind instationire Effekte mit in die Modellbildung einzubeziehen.
Im Gegensatz zu sonst iiblichen Verfahren zur Beschreibung instationéirer Aerodynamik ist
eine Beschreibung im Zeitbereich erforderlich.

Da das oben beschriebene Tragflichenverfahren fiir Echtzeitanwendungen besonders gut ge-
eignet ist, wurde die Beriicksichtigung instationirer aerodynamischer Effekte als Modifikation
bzw. Erweiterung des Tragflichenverfahrens realisiert. Das neu entwickelte Verfahren ver-
wendet hierzu Filterfunktionen, die fiir jedes Element der Matrix K des Tragflichenverfahrens
eine Filterung der stationdren Ergebnisse des Tragflichenverfahrens in instationdre Werte
durchfithren. Die den Filterfunktionen zugrundeliegenden Ubertragungsfunktionen werden
vorab im Frequenzbereich aus einer Vergleichsrechnung zwischen dem Tragflichenverfahren
und einer instationdiren Doublet-Lattice-Methode bestimmt, die vom Institut fiir Aeroelastik
der DLR Gottingen zur Verfiigung gestellt wurde.

Da bei der verwendeten Doublet-Lattice-Methode die Anstellwinkelverteilung in Profiltiefen-
richtung nicht beliebig vorgegeben werden kann, ist das Tragfldchenverfahren so zu modifi-
zieren, daB die Anstellwinkelverteilung in Profiltiefenrichtung in einen Schlag- und in einen
Nickanteil aufgespalten werden kann. Die Unterteilung einer beliebigen Bewegung eines Pro-
filschnittes in einen Schlag- und in einen Nickanteil kann sehr einfach dadurch realisiert wer-
den, indem 0., als MaB fiir den Schlaganteil und o, - 0,5 als Mal fiir den Nickanteil inter-
pretiert werden. Man erhélt damit fur das Tragflichenverfahren die modifizierte Darstellung

[ ga il_ K,r [(—X‘thlag}
Crmas | = | Smiek

K) =K, +Kip,; 1=1.2M,j=1.M

Userg = oo

Ohngiex = Olygg — Cgs

Die Vergleichsrechnungen werden jeweils fiir genau eine reduzierte Frequenz und den EinfluB
eines Fliigelelementes i auf ein Fliigelelement j durchgefithrt. Man erhilt hieraus genau einen
Wert einer Ubertragungsfunktion eines Elementes der Matrix K. Die Ubertragungsfunktion
fiir den gesamten betrachteten Frequenzbereich dieses Elementes erhidlt man durch Polyno-




mapproximation. Auf diese Art und Weise sind somit schlieflich 2Mx2M Ubertragungsfunk-
tionen zu bestimmen sind. Bei einer typischen Anzahl von M=31 ergeben sich damit 3844
Ubertragungsfunktionen. Da diese Ubertragungsfunktionen einen pemeinsamen physikali-
schen Hintergrund haben, kann davon ausgegangen werden, dal sie untereinander eine gewis-
se Ahnlichkeit aufweisen. Als allgemeiner Ansatz fiir die zu bestimmenden Ubertragungs-
funktionen wurde ein PD,T,-Filter gewihlt, deren Koeffizienten durch einen Optimierungs-
prozef bestimmt werden:

by +b,s+¢
F(s) = K 21272
A, +a, 8+

Die Realisierung der 3844 Ubertragungsfunktionen bedeutet einen sehr hohen numerischen
Aufwand fiir die Echtzeitsimulation. Zur Reduzierung dieses Aufwandes wird daher auf die
Ubertragungsfunktionen verzichtet, bei denen bereits in der Matrix K der stationire EinfluB
sehr gering ist. Als Kriterium fiir die Vernachlédssigung wurden 5% des am Profilschniit j
selbstinduzierten Wertes festgelegt (dieser liefert den Maximalwert an dieser Stelle). Auf die-
se Art und Weise kann in diesem Fall eine Reduzierung um ca. 70% erreicht werden. Die
Verteilung der zu beriicksichtigenden Filter im Gleichungssystem des Tragflichenverfahrens
zeigt Bild 6, wobei jedes Kreuz symbolisiert, daf} fiir dieses Matrizenelement ein Filter ver-
wendet wird.
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Bild 6 Verteilung der Filter im Gleichungssystem [5]

Die offensichtlich vorhandenene Systematik wird physikalisch erkldrbar, wenn man den Auf-
bau des Gleichungssystems genauer betrachtet. Die Matrix K/ kann in vier Bereiche unterteilt

K/ I I
= | IV

: EinfluB der Schiagbewegung auf den Auftrieb

: Einflu} der Nickbewegung auf den Auftrieb

: Einfluf} der Schlagbewegung auf das Nickmoment
: BinfluR der Nickbewegung auf das Nickmoment

werden:

<R




Die in Bild 6 dargestellte Verteilung zeigt deutlich, da} die Filter besonders im Bereich der
Hauptdiagonalen der vier Bereiche zu beriicksichtigen sind, wobei die Bandbreite beim
Nickmoment deutlich geringer ist. Hier iberwiegt offensichtlich der Einfluf3 unmittelbar be-
nachbarter Profilschnitte besonders stark.

Zur Uberpriifung der Genauigkeit des Filterverfahrens im Vergleich zur Doublet-Lattice-
Verfahren wurden verschiedene Testrechnungen durchgefithrt, Bild 7 zeigt die Ergebnisse fiir
eine starre Schlagbewegung des Fliigels. Dargestellt sind Betrag und Phase des Auftriebsbei-
wertes iiber der Frequenz. Zum Vergleich mit aufgetragen sind die Ergebnisse fiir stationére
Aerodynamik. Die Ergebnisse zeigen bis zu einer reduzierten Frequenz von ca. ® =0,8
(entspricht im Reiseflug f =2,7Hz) eine sehr gute Ubereinstimmung zwischen Doublet-
Lattice-Verfahren und Filterverfahren. Oberhalb dieser Frequenz nehmen insbesondere im
Phasenverhalten die Fehler schnell zu. Prinzipiell dhnliche Ergebnisse erhilt man fiir das
Nickmoment sowie auch fiir die starre Nickbewegung. Das entwickelte Verfahren ist daher fiir
die Beriicksichtigung instationdirer acrodynamischer Effekte bei Strukturschwingungen fiir die
Echtzeit-Flugsimulation sehr gut geeignet.
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5. STRUKTURMODELL

Da die Fliigelelastizitit den grofiten EinfluB von Strokturverformungen auf das Flugverhalten
hat, wurden in einem ersten Schritt nur elastische Freiheitsgrade des Fliigels beriicksichtigt.
Das hier vorgestellte Strukturmodell beschrénkt sich auf die Beriicksichtigung der elastischen
Fliigelverformungen infolge Schlag-, Schwenk- und Torsionsschwingungen. Hierbei wurde
der Fliigel als kontinuierlicher Balken modelliert, dessen Massen-, Last- und Steifigkeitsver-
teilung in Balkenachse beliebig vorgegeben werden kann. Eine ausfithrliche Beschreibung des
hier vorgestellten Modells wird in [6] gegeben,

Die Bewegungsdifferentialgleichungen des Balkenmodells weren mit Hilfe einer Energie-
formulierung, genauver mit dem Prinzip der virtuellen Verriickungen, kurz PdvV aufgestelit.
Das PdvV ist die Grundlage verschiedener Niherungsverfahren u.a. auch der Finiten Elemente
Methode. Im PdvV wird den, aus einem wirklichen, noch zu ermittelnden Verschiebungszu-
stand entstandenen Kriften eine virtuelle Verschiebung {iberlagert. Die virtuellen Verschie-
bungen verrichten an den wirklichen Kréften virtuelle Arbeiten, Dabei unterscheidet man zwi-
schen virtueller Forménderungsarbeit 8V und der virtuellen duleren Arbeit W.

Der virtuelle Verformungszustand ist frei wahlbar, In der virtuellen Forminderungsarbeit fin-
. den sich alle elastischen Arbeiten wieder, wie zum Beispiel Arbeiten aus Kriimmungen und
Verzerrungen. Die virtuellen dufieren Arbeiten entstehen durch dullere Lasten, Triigheitskriifte
und -momente. Forméinderungsarbeit und dufiere Arbeit miissen ein Gleichgewicht bilden:

oV =dW

Das PdvV kann verteilte Lasten und Einzellasten berticksichtigen. Beides tritt in diesem Mo-
dell zum Beispiel in Form verteilter aerodynamischer Krifte und Momente beziehungsweise
infolge der diskret eingeleiteten Triebwerkskrifte am Fliigel auf. Gleichfalls kinnen Biege-
steifigkeiten und Massenbelegungen in Form von Funktionen iiber der Spannweite verwendet
werden, sowie lokale Steifigkeiten aus Federn oder Einzelmassen. Als Beispiel seien hier die
virtuelle Forménderungsarbeit und virtuelle duflere Arbeit fiir eine reine Schlagbewegung an-
gegeben:

b
8V = [ E(y) I(y) 24 (y.1) 82" (y)dy
]

b

b b
W = [ (v, 2, (v, 0) 82(y) dy +g [y, 1) 8z(y) dy + [ p(y.1) Bzly )y
\] 0

¢

Die virtuelle Forminderungsarbeit entsteht in diesem Beispiel aus dem Produkt von Biegestei-
figkeitsverteilung Uber die Spannweite und dem wirklichen orts- und zeitabhéngigen Krlim-
mungsverlauf Z, die zusammen das Schuittmoment ergeben, an dem der virtuelle Kriim-
mungsverlauf 82" eine virtuelle Arbeit verrichtet. Die virtuelle dufiere Arbeit besteht haupt-
siichlich aus drei Termen. Im ersten stehen die Arbeiten aus den Trigheiten des Fliigels mit
der Massenverteilung |L und der ortsabhiingigen wirklichen Beschleunigung Zy am Fliigel.
Der zweite Term ist hiufig rein statisch und beriicksichtigt die virtuelle Arbeit der Gewichts-
kriifte. Da die Massenverteilung neben dem Strukturgewicht auch den Treibstoff enthilt, wird
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dieser Term hier zeitlich variabel gehalten. Der dritte Term beschreibt die von auBen aufge-
prigten Lasten p aus der Aerodynamik und dem Triebwerksschub, die ebenfalls zeit- sowie
ortsabhiingig sind.

Das PdvV liefert damit einen Satz von Integralen tiber der Spannweite, die als Unbekannte die
tatsiichlichen zeit- und ortsabhingigen Verformungen enthalten. Das Verhalten des Balkens
wird hierdurch kontinuierlich beschrieben. Eine Diskretisierung erfolgt durch die Einfithrung
einer Summation von Ansatzfunktionen fiir die.wirklichen und die virtuellen Verschiebungen.
Die gewihlten Ansatzfunktionen beschreiben Eigenformen des elastischen Fliigels und kon-
nen z.B. aus FEM-Rechnungen oder Standschwingungsversuchen gewonnen werden, Hier-
durch erfolgt eine Trennung von Orts- und Zeitabhiingigkeit. Die Anzahl der beriicksichtigten
Eigenformen richtet sich nach dem zu beschreibenden Frequenzbereich.

Ein mehrpliedriger Ansatz fiir die wirklichen Verschiebungsverldufe unter Verwendung von
N Eigenformen kdnnte wie folgt aussehen:

. £, (0
AOEPWHGITCEI(HCH NN NG) RN U1
U

Die h(y) stellen die rein ortsabhiingigen Ansatzfunktionen dar und die zugehOrigen
Koeffizienten f;(t) sind die rein zeitabhiingigen Wichtungstunktionen, die die Beteiligung der
jeweiligen Eigenform an dem Gesamtverhalten bestimmen. Fiir die grundsiitzlich beliebig
vorzugebenden virtuellen Verschiebungen werden sinnvollerweise dhnliche Ansitze gewihit,
Hier sind die Wichtungsfaktoren df; jedoch nicht zeitabhingig, da der virtuelle Zustand zu
jedem Zeitpunkt gleich bleibt.

of;

N
dz(y) = 2, h, (15, = (b, (y),....hy(y)}  |=h"Sf
= 8f,,

Setzt man diese Ansiitze in das PdvV ein, so erhilt man zunichst eine groBe Bewegungsglei-
chung in Energiedarstellung. Durch die Form der Ansitze wird die Ortsabhingigkeit von der
Zeitabhingigkeit getrennt und tiber die Integrale im PdvV werden die ortsabhiinigen Grifien
zu Skalaren zusammengefafit. Da in allen Termen des PdvV die virtuellen Wichtungsfaktoren
df; auftauchen, kann man einen Koeffizientenvergleich durchfithren, der auf N verschiedene
Differentialgleichungen fiihrt. In Matrizenform zusammengefalit erhilt man schlieflich

Mi+Sf=p

wobei M die Massenmatrix, S die Steifigkeitsmatrix und p den Lastvektor darstellen. Wie zu
erkennen, wird die Strukturdimpfung nicht beriicksichtigt. Der Fliigel erfihrt die Ddmpfung
vor allem aus der Aerodynamik im Lastvektor. Der Lastvektor ist damit wiederum von den
Wichtungsfaktoren (z.B. Torsionswinkel) und ihren Ableitungen (z.B. Schlaggeschwindig-
keit) abhiingig und kann entsprechend zerlegt werden:

12
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Fiir das Bewegungsgleichungsystem des Fliigels erhilt man damit

¥£+2’(Eb)f+[§+§‘(ﬁs)]f=zo

bzw. als System erster Ordung: =

Fir erste Untersuchung mit diesem Strukturmodell wurden reine Biege- und Torsionseigen-
formen aus einer analytischen Balkenlésung verwendet, die auf einem Balken mit konstanter
Massenbelegung und Biegesteifigkeit beruben. Die in Wirklichtkeit bei einem Fliigel zu er-
wartenden Eigenformen sind teilweise Mischeigenformen, beispielsweise von Torsions- und
Biegeschwingung. In einer spiteren Berechnungsphase sollen Eigenformen aus einer dreidi-
mensionalen FE-Meodellierung von Airbus Industries auf das verwendete Balkenmodell umge-
rechnet werden. Dabei werden auch auftretende Mischeigenformen berticksichtigt.

6. ERGEBNISSE UND AUSBLICK

Das beschriebene Modell wurde in die Echtzeit-Simulationsumgebung des A340-Simulators
integriert, wobei bislang aus Rechenzeitgriinden auf die instationiire Aerodynamik verzichtet
werden mufite, Erste Versuche zeigen wie erwartet deutliche Einfliisse der Aeroelastizitiit,
Bild 8 zeigt die Rollantwort auf einen Querrudersprung sowohl fiir den starren als auch den
elastischen Fliigel. Dynamische Einfliisse sind nur in der Rollbeschleunigung erkennbar.
Rollbeschleunigung und Rollgeschwindigkeit zeigen beim flexiblen Fliigel eine hohere Fre-
quenz der Rollschwingung bei gleichzeitig reduzierter Dimpfung. Die Anfangs-
Rollgeschwindigkeit ist beim flexiblen Fliigel signifikant verringert, was mit einer erheblichen
Reduzierung der Steuereffektivitit gleichbedeutend ist. Dies wird auch am Rollwinkel deut-
lich, der beim flexiblen Fliigel um ca. 25% geringer ist. Gleichzeitig sind infolge der verrin-
gerten Diampfung die Amplituden beim flexiblen Fliigel grofier, was negative Auswirkungen
auf den Passagierkomfort hat. An dieser Stelle muf} darauf hingewiesen werden, daf die dar-
gestellten Ergebnisse nicht als absolut interpretiert werden diirfen, da die Datenbasis fiir die
Fliigelstruktur auf vorliufigen Daten basiert. Trotzdem geben die Ergebnisse das qualitative
Verhalten richtig wieder.
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Bild 8 Rollantwort auf einen Querrudersprung [7]

Diese ersten Ergebnisse zeigen, dafl die Haupteffekte elastischer Strukturverformungen auf

die Flugzeugbewegung durch die implementierten Modelle richtig wiedergegeben werden:

1. Die Wirkung der Querruder wird erheblich reduziert.

2. Durch Ruderausschlige werden Eigenformen der elastischen Fliigelstruktur angeregt, die
starke Auswirkungen auf die Gesamtbewegung des Flugzeugs zur Folge haben.

Die Arbeiten zur Modellierung des flugmechanischen Verhaltens eines flexiblen Flugzeugs
fiir Flugeigenschaftsuntersuchungen sind keineswegs abgeschlossen. Die zur Zeit laufenden
Arbeiten konzentrieren sich auf
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1. Verbesserung der Strukturmodellierung durch Verwendung eines reduzierten FE-Modells

des Gesamtflugzeugs (11 symmetrische und 13 antimetrische Modes, d.h. 48 elastische Zu-
stinde [R]).

2. Integration eines zusitzlichen Simulationsrechners mit hoherer Rechenleistung, um auch
instationdre Aerodynamik sowie den Einflufl des Fliigelabwindes auf das Hohenleitwerk

berticksichtigen zu konnen.

3. Erweiterung des Giiltigkeitsbereiches (Hochﬁufﬂ*iebskonﬁguration, Transsonik),
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