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Abklrzungsverzeichnis

Airbus Airbus Operations GmbH

ACARE Advisory Council for Aeronautics Research in Europe

AG Airbus Group

AG-I Airbus Group Innovations (vormals EADS-IW)

AIRBUS Airbus Operations GmbH

AO Airbus Operations GmbH

AP Arbeitspaket (im Englischen WP = work package)

ATLATUS Aero-Testing on LAminar wing with disTUrbanceS

ATTAS Advanced Technologies Testing Aircraft System - Flugversuchstrager Basis
VFW 614

A-UK Airbus Operations Ltd. United Kingdom

BLADE Breakthrough Laminar Aircraft Demonstrator in Europe

CAD Computer Aided Design

CAE Computer Aided Engineering

CAP Computer Aided Process Planning

CDR Critical Design Review, Kritische Entwurfsauswahl/-begutachtung

CFD Computational Fluid Dynamics

CFK Kohlefaserverstarkter Kunststoff

CROR Contra Rotating Open Rotor

CSM Computer Structure Mechanics

DLR Deutsches Zentrum fur Luft- und Raumfahrt e.V.

DMC Direct Maintenance Cost

ET Einzelteile

ETW European Transonic Windtunnel (K&In)

F100 Fokker 100 (Flugzeugtyp)

Fue Forschung und Entwicklung

FuT Forschung und Technologie

GF Grol3forschung

GKN Guest, Keen and Nettlefolds (Hersteller von Flugzeug Komponenten)

GOM GOM Gesellschaft fur Optische Messtechnik mbH, Braunschweig

HIGHER-LE High lift Enhanced Research — Leading Edge (LuFolV-2 Airbus gefihrtes
Verbund-Projekt und Vorhaben)
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M-Fly

MOVE.ON
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TOP-LDA
TRL
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High Lift Research (LuFolV-3 Airbus gefuhrtes Verbund-Projekt und
Vorhaben)

Innovative Hochauftriebs-Konfigurationen
(LuFolll Airbus gefiihrter Verbund)

EADS Innovation Works, siehe auch AG-I
Kriger Verifikation

Knowledge Management

Klein- und mittelstandige Unternehmen
Laminar Wing Production

Laminar CFRP Wing Shell Production
Luftfahrtforschungsprogramm

Multidisziplinare flugphysikalische Optimierung
(LuFolV-1 Airbus gefuhrter Verbund)

Movable Design, Optimisation and Airframe Noise Reduction (LuFolV-4)
Non Recurring Costs

Oberschale

PeRfOrmance development for WINg design, Ground tests and Simulations
Recurring Costs

Research and Technology (Deutsch: Forschung und Technologie)
Smart Fixed Wing Aircraft

Teilarbeitspaket

Top Level Aircraft Requirements

Technology Offensive Program Low Drag Aircraft

Technology Readiness Level

Tollmien-Schlichting

Technische Universitat Berlin

Technische Universitat Hamburg Harburg

Teilprojekt

Unterauftrag / Unterauftragnehmer

Unterauftragspartner

Zusammenbau
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Spezielle Abkirzungen fiur TP3

AIC
ADIS
AIC/BIC
ANFIS

AlC
ALC
AMI
APC
AR
corr
CIS
CFK
CG
CIT
CcL
CcL
cT
DFS
DGT
DRM
eFAST
EEM
EFCS
EKF
FAF
FCL
FSD
FTF
FU
GEV
GLA
HDA

Aircraft
AFDX and Digital Injection Signals
Akaike Information Criteria / Bayesian information criterion

Adaptive-Network-Based Fuzzy Inference System (Adaptives Neuro Fuzzy
Inferenz System)

Aerodynamic Influence Coefficient

Active Loads Control

Analytical Methods Inc.

Aircraft Pilot Coupling

Aspect Ratio

Correlation coefficient

Control Surface, (aerodynamische) Steuerflache
Kohlenstofffaserverstarkter Kunststoff
Center of Gravity

Comfort In Turbulence

Control Law

Coefficient of Lift

Continuous Turbulence

Differential Flap Setting

Dynamic Ground Test, Dynamischer Standschwingversuch
Pedal Deflection (Pilot)

extended Fourier Amplitude Sensitivity Test
Equation Error Methode

Electronic Flight Control System

Extended Kalman Filter

Front and Aft Fuselage

Flight Control Law

Fully Stressed Design

Flap Track Fairing

Fuselage

Generalized Extreme Value

Gust Loads Alleviation

High Dimensional Approximation
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HTP Horizontal Tailplane - Héhenleitwerk
IDEFIX FORTRAN based EEM and OEM FT-ID tool
ISSPA Identification of Structural System Parameters
KF Kalman Filter

L2 Euclidian Norm

LAF Loads Alleviation Functions

LE Leading Edge (In Deutsch: Vorderkante)
LEMF Loads Exceedance Monitoring Function
Linf Maximums Norm

LHS Left Hand Side

LIDAR Light Detection and Ranging

LODEMA Loads Design Maneuver

LSQ Least SQuares

ML Maximum Likelihood

MLA Manoeuvre Loads Alleviation

MPC Model Predictive Control

MPC Modal Phase Co-Linearity

MTOW Maximal Take-Off Weight

MXQSL/MX Fin Root Bending
MZQSL/MZ  Fin Root Torsion

NLPI Nonlinear Pedal Input
OEM Output Error Method

OMA Operationale Modalanalyse
OWE Operational Weight Empty

QYSL/FY Fin root Force

RF Reserve Factor / Reserve-Faktor

RHS Right Hand Side

SEA Structural Element Assembly

SMT Shear Moment Torque, Querkraft Biege- und Torsionsmoment
SVvD Singular Value Decomposition

TE Trailing Edge (In Deutsch: Hinterkante)

TLSQ Total LSQ

UKF Unscented Kalman Filter

VARADIS Variable ADIS
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VTP Vertical Tailplane — Seitenleitwerk
WLSQ Weighted LSQ
WRBM Wing Root Bending Moment
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1 Ziele des Vorhabens / Verbundes ProWinGS

1.1  Verbundziele und Organisation

Der von Airbus geflihrte Verbund inklusive des Airbus Vorhabens ProwinGS beinhaltete
»1echnologie-Produktentwicklungen durch Windkanalversuche, Strukturtests und
Simulationen” organisiert in drei Teilprojekten (TP): TP1 ATLATUS bzgl. der
Laminartechnologie, TP2 InCome — CMF Hinterkantenklappe und TP3 ATLAS zur
Methoden und Werkzeug Entwicklung fiir den aerelastischen und Lastreduzierten Entwurf
und Nachweis fir die Zertifizierung neuer Flugzeugtypen.

Airbus verfolgte mit dem Verbund / Vorhaben ProWinGS mehrere Ziele. Zum einen
standen die technischen Ziele im Vordergrund, d.h. Technologien bereitzustellen, die die
ACARE Targets bedienten, um damit einen wesentlichen Beitrag fir die VISION 2020 zu
leisten. Speziell arbeitete Airbus an den folgenden technischen Zielen:

e FEruierung der Toleranzen von Stérungen an der Vorderkante und
Laminarfligeloberseite zur Sicherstellung der Laminaren Strémungseigenschaften
mit Blick auf die optimale Ausnutzung der Treibstoffersparnis, aber auch mit Blick
auf Reduktion der héchsten Strukturanforderungen an Entwurf und damit auch
Gewichtsoptimierung sowie an die spatere Produktion (Teilprojekt TP1),

o Technologiefihrerschaft in der Entwicklung und operativen Nutzung einer
integrierten Kohlefaserklappe in Vielholmerbausweise. Reduktion der Herstellkosten
fur den Hersteller Airbus und ggf. Wartungskosten durch den Kunden durch
Bereitstellung eines industriell verifizierten Entwurfs. (Teilprojekt TP2),

o Weiterentwicklung von Methoden und Verfahren in der statischen Lastsimulation
und Aeroelastischen Bewertung von Komponenten bis hin zum Gesamtflugzeug.
Vertiefung und Verifikation der Methoden und Verfahren in der dynamischen
Lastsimulation und Aeroelastik zwecks Reduktion der Kosten und Durchlaufzeiten
fur die Zertifizierung des Entwurfs. (Teilprojekt TP3).

ProwinGS beschaftigte sich in diesen drei Teilprojekten entlang der Entwurfsprozesse in
Aerodynamik, Struktur und Integration bis hin zur Zertifizierung des Entwurfs mit der
gemeinschaftlichen Vertiefung des Wissens & Verstehens und der Weiterentwicklung von
Technologie bis hin zu deren Verifikation und wirtschaftlichen Bewertung und Fertigung fur
neue Flugzeugkonfigurationen. Mit der Verbesserung der Hochauftriebskomponenten an
Vorderkante fur den Laminaren Fliigel, an der Hinterkante fir eine erhéhte
Wirtschaftlichkeit, mit der genaueren, verbesserten Simulation von insbesondere
dynamischen aeroelastischem und Lastverhalten des Fliigels, Hochauftriebskomponenten,
des Leitwerks bis hin zum Gesamtflugzeug sowie mit der Verringerung der Testzeiten und
Qualitatsanalyse der entworfenen und gefertigten Produkte, leistete ProwinGS Beitrage zu
innovativen und industriellen Losungen fur inkrementelle Verbesserungen und fiur eine
maglichen neuen Flugzeugtyp der nachsten Generation mit natirlichen laminaren Fligel
(NSR).

Airbus Operations GmbH setzte dabei auf eine starke und zuverlassige Kooperation mit
seinen Partnern — Verbundpartner wie auch ,Zulieferern“ — aus Industrie und Forschung,
die Uber das erforderliche Know-How und Expertise auf den projektrelevanten
Technologiefeldern verfugten und verfiigen und fir eine engagierte Zusammenarbeit
einstanden und einstehen.
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In diesen drei Teilprojekten wurden Ziele im TP1 zur Widerstandsreduktion im Reiseflug,
im TP2 Gewichtsreduktion und/oder bessere Fertigungsprozesse mit gesenkten Kosten
und ggf. auch geringeren Wartungskosten fir den Kunden erreicht. Im TP3 wurden
effiziente Entwicklungsmethoden mit verbesserter Vorhersagbarkeit von insbesondere
instabilen oder dynamischen Phanomenen fiir eine Entwurfsoptimierung durch verbesserte
Last-/ Strukturanforderungen entwickelt und bereitgestellt.

Entsprechend der Airbus-Strategie mit seiner Anpassung in 2014 wurde die Zeitplanung fir
den Entry into Service (EIS) fur das nachste Kurzstreckenflugzeug mit Laminar-
Technologie erneut angepasst. Das Ergebnis war, bezogen auch auf den Reifegrad der
bereitstehenden Technologien fiir dieses Flugzeugkonzept, dass es mdglich werden kann,
dieses geplante NSR Airbus Flugzeug mittelfristig, moglicherweise bis 2025/2030+, zu
entwickeln und im Betrieb einzusetzen. - Die im TP1 ATLATUS entwickelten und
nachgewiesenen Technologien im industriellen Entwurf fir einen Laminarfligel und
integrierter Vorderkante trugen wesentlich dazu bei, diese Entscheidung positiv zu
unterstitzen. Weiterhin wurden neue Hinterkanten-Fertigungs- und Entwurfstechnologien
erarbeitet unter Verwendung einer effizienten Bauweise mit der Verarbeitung von
Kohlefasern, um verbesserte Lésungen auch fiur laufende Flugzeugprogramme anzubieten.
Ein wichtiger Punkt fiir die weitere Entwicklung neuer Flugzeugtypen, aber auch der
bestehenden Flotte war die Erarbeitung von Losungen fur die Integration leistungsféahiger
Triebwerke und deren Integration unter Aspekten der Lastverteilung und des
aeroelastischen Verhaltens der Gesamtkonfiguration und dessen aerodynamischen
Leistung mit Auswirkungen auf Strukturauslegung und Strukturgewicht. Daher wurden
insbesondere im letzten Projektjahr des Airbus Verbundes und Vorhabens ProwWinGS
zusammen mit dem Verbundpartner DLR die Anstrengungen in dieser Richtung nochmals
verstarkt, um auf die kosteneffiziente Integration optimierter Triebwerke in allen Familien
und voraussichtlich auf die Entwicklung einer aus Lasten und Aeroelastik Sicht kritischeren
Auslegung von anderen bestimmten Flugzeugtypen zu konzentrieren.

Der Forschungsbedarf wurde auch durch andere Randbedingungen nétig: die Erfahrung
von Boeing mit der Triebwerksintegration bei der B747-8 und der hiermit verbundenen
aeroelastischen Probleme, die Windkanalversuche im ETW in der Vermessung moderner
Flugzeugkonfigurationen, die Darstellung von kritischen Lastenniveaus und die
aeroelastische Kritikalitat im (Vor)-Entwurf (mit einem sehr hohen Flatterrisiko bzw. sehr
geringen aeroelastischen Stabilitdtsreserven infolge der Integration der Triebwerke und der
nicht mehr ausreichenden Gite und Detaillierung der aeroelastischen Modelle und
Berechnungsverfahren) fur derartige moderne Flugzeugkonfigurationen.

Weiterhin waren zu berticksichtigen, die Komfortprobleme bei einigen Flugzeug-Familien
bedingt durch aeroelastische Eigenbewegungsformen (mit Rumpf-Flugel-Triebwerks-
Interaktion. Airbus hatte hier auf die Probleme seines Mitbewerbers geschaut, der mit der
Triebwerksintegration bei der B747-8 eine Erhdéhung der Entwicklungskosten in der
GroRRenordnung von 100 Mio € (geschéatzter Wert) zu kdmpfen hatte. Die Triebwerks-
integrationsprobleme bei einer Airbus Flugzeug-Familie wurden erst bei der Flugerprobung
entdeckt und konnten nur durch nicht-optimale Losungen ,geheilt* werden, so dass
ebenfalls zwischenzeitlich erhohte ,Zusatzkosten® pro Flugzeug entstanden waren. Die
bisherigen Entwurfs-Berechnungen und Windkanalversuche zeigten, dass die globalen
Lasten-, die lokalen Komponentenlasten-, die Vibrations- und Aeroelastik-
Berechnungsverfahren fir die zukinftigen Triebwerksintegrationen nicht hinreichend
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genau, detailliert und robust waren (in Deutschland). Auf der franzdsischen Seite wurde
dieser Entwicklung bereits durch laufende nationale franzésische Projekte wie DGAC-
Academie 1 und DGAC-Academie 2 sowie CORAC_Epice Rechnung getragen.

Der LuFo-IV-ProWINGS-Verbund und dessen Starkung durch die Beférderung des BMWi /
Deutschen Bundesregierung ermdglicht es, dass die Airbus Operations GmbH mit seinem
Verbundpartnern und FuT-Partnern (Unterauftragspartnern) die Ergebnisse fir die
genannten laufenden und zukuinftigen Triebwerksintegrationen und Neuentwicklungen zu
verwerten.

Airbus wurde insbesondere seiner federfiihrenden Rolle in der FUE-Landschaft in
Deutschland gerecht und lieferte damit einen maf3geblichen Beitrag zu den Forderzielen
der Bundesregierung und des Bundesministeriums fur Wirtschaft und Energie (BMWi).

Daruber hinaus wirkte Airbus auch in verstarktem MalRe im Européaischen Rahmen in
Horizon 2020 und CleanSky 2. Durch die so ermdglichte Kombination von LuFo-1V
ProWinGS und den Projektbeitréagen in Horizon 2020 und CleanSky 2 (CS2) wurden neue
Arbeitsplatze fur hochqualifizierte Ingenieurwissenschafter in Deutschland geschaffen.

1.1 Erreichte Ziele TP1 ATLATUS - Zusammenfassung

Airbus verfolgte in dem Teilprojekt TP1 ATLATUS (,Aerodynamisches Testen am
LAminaren Flugel zur Unterdriickung von Stérungen) auch in Zusammenarbeit mit den
anderen Verbundpartnern von ProwinGS folgende Ziele:

o Reduktion des Treibstoffverbrauchs durch effizientere Flugleistung aufgrund der
Anwendung der Laminarfligeltechnologie im operativen Betrieb

o Gleichzeitige Emissions- und Schadstoffreduktion durch diese Reduktion des
Treibstoffverbrauchs.

Es wurden in diesem Teilprojekt/Arbeitspaketen folgende technische Arbeitsziele
umgesetzt:

2D Windkanalversuch

o Beurteilung der Anforderungen an einen Laminarfligel im Hinblick auf
Fertigungstoleranzen und Wartungsaufwand

o Bereitstellung von Daten aus einem entsprechendem 2D Windkanalversuch mit
einem Laminarfligel

e Untersuchung der kritischen Schlisselelemente wie die Oberflachenanforderungen
an die Flugeloberschale, die Verbindung der Fligelbox mit dem Nasenteil sowie
Welligkeits- und Rauhigkeitsanforderungen des Nasenteils

e Nutzung der Windkanaldaten fir Weiterentwicklung und Validierung von
numerischen Tools zum Einsatz bei Airbus

o Rezeptivitatsuntersuchungen und Absicherung der erreichbaren laminaren
Lauflangen beim operationellen Betrieb eines Laminarfligels in Verbindung mit
gegenlaufigen Propellerantrieben

¢ Bewertung und Weiterentwicklung des Laminarfligelkonzeptes auf
Gesamtflugzeugebene
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ATRA Flugversuche zu Insektenbahnen

o Detaillierte Untersuchung von kritischen Oberflachenstérungen durch Insekten auf
die Laminaritat.

¢ Schaffung einer Datenbasis fir Insektenflugbahnen an einer realen
Hochauftriebskonfiguration

¢ Nutzung dieser Datenbasis zur Validierung und Weiterentwicklung von
Berechnungsverfahren fur Insektentrajektorien und des Auftreffens von Insekten auf
die Fllugelnase eines Laminarflligels

e Anwendung der weiterentwickelten Tools auf konkrete Laminarfligelentwirfe bei
Airbus

Berechnungsverfahren fir komplexe 3D Eisgeometrien

o Verbesserung der Berlicksichtigung von Eisrauheit auf die Umstrémung von
komplexen 3D Fliigelgeometrien durch Erweiterung der Rauheitsmodellierung in
den Turbulenzmodellen des DLR TAU Strémungsberechnungsprogramms.

e Validierung der neuen Modelle an einer Airbus 3D Referenzkonfiguration fur
verschiedene Formen des Eisansatzes (Raueis-Schicht, ,Doppelhorn® Eisansatz)

e Entwicklung einer Referenzvorgehensweise (,Best practice”) fiir die inkrementelle
Berechnung der Auswirkung von Eisansatzen bezliglich Gitter-Topologie und —
Feinheit, sowie verwendeter Turbulenzmodelle und Zeitintegration.

Speziell in diesem Teilprojekt TP1 ATLATUS als Beitrag zum Vorhaben und respektive
zum Verbund ProwinGS werden folgende férderpolitischen Ziele verfolgt:

o Starkung der deutschen Aktivitaten im Bereich des Laminaranwendung fur die
nachsten Airbusprodukte

o Weiterentwicklung und Starkung eines bestehenden Netzwerkes zu dem
Technologiethema Laminarfligel

e Forcierung der Weiterentwicklung bis hin zur Anwendung des Laminarfligels im
operativen Betrieb
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1.2 Erreichte Ziele TP2 InCome — CMF - Zusammenfassung

Airbus verfolgte in diesem Teilprojekt TP2 InCome (CMF-Neo) im Rahmen des
Verbundprojektes ProwinGS folgende Ziele:

e Signifikante Reduktion der Fertigungskosten und der Fertigungsdurchlaufzeit

e Sicherung des Fertigungsstandortes Bremen

Damit wurden speziell in diesem Teilprojekt/Arbeitspaketen folgende technische
Arbeitsziele angestrebt:

¢ Signifikante Reduktion des Zusammenbauaufwands der Komponente durch
Minimierung der Anzahl der Bauteile (hochintegrierte Bauweise) und
Optimierung des Zusammenbauprozesses (signifikante Reduzierung der
Befestigungselemente).

e Reduzierung der Umweltbelastung im Sinne der ACARE-Vereinbarungen (z.B.
durch reduzierte Transportwege flr weniger Bauteile)

Speziell in diesem Teilprojekt TP2 und als Beitrag zum Vorhaben und respektive
Gesamtverbund ProwWinGS wurden folgende férderpolitischen Ziele verfolgt:

e Starkung des Luftfahrtstandortes Deutschland durch Sicherung der
Entwicklungskompetenz am Standort Bremen in Bezug auf eine hoch-innovative
Fertigungstechnologie mit einem anerkannt hohen Technologiepotential.

e Sicherung von ca. 2000 Arbeitsplatzen (direkt und indirekt) in der Industrie

e Forcierung der Weiterentwicklung ggf. bis hin zur Anwendung von folgenden
Technologien: One-Shot RTM — Trockenfaserinfusionsprozess unter
Verwendung einer Heizpresse (kein Autoclav-Backprozess unter Uberdruck
notwendig).
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1.3 Erreichte Ziele TP3 ATLAS - Zusammenfassung

Airbus verfolgte in diesem Teilprojekt ATLAS im Rahmen des Verbundprojektes ProwinGS
in Zusammenarbeit mit den anderen Verbundpartnern folgende Ziele:

e Reduktion des Treibstoffverbrauchs und der Emissionen,
e Erhéhung von Komfort, Crew- und Passagiersicherheit,

e Optimierung von Wartungsintervalle und Bodenstand-/Reparaturzeiten (um bis
zu 10 Tagen),

o Verkirzung des Gesamtentwicklungszyklus, sowie der Zeiten fir Um- und
Nachristungsprogramme (jeweils bis zu 10%).

Damit wurden speziell in diesem Vorhaben und als Beitrag zum Gesamtverbund
ProwinGS im Teilprojekt TP3 ATLAS folgende technische Arbeitsziele umgesetzt:

¢ Reduktion der Dauer eines Standschwingversuchs durch Verbesserung der
Analyseverfahren fur die Auswertung solcher Versuche,

o Erhéhung der Aussagefahigkeit von aeroelastischen Stabilitdtsuntersuchungen
durch Erfassung von stochastischen strukturellen und aerodynamischen
Unsicherheiten in der aeroelastischen Stabilitatsanalyse,

e Verbesserung der Auslegungsverfahren durch Entwicklung von Konzepten fir
die lokale Komponentenlastanalyse und die strukturdynamische
Nachweisfiihrung,

e Erh6hung der Genauigkeit im industriellen Lastenprozess durch Nutzung
hochwertiger numerischer Verfahren,

¢ Reduktion der Lasten und Erhéhung des Komforts durch Integration von
Verfahren zur aktiven Lastreduktion in den Entwurf,

¢ Validierung der Auslegungsverfahren durch Identifikation von Lasten aus dem
Flugversuch,

o Experimentelle Validierung relevanter Aspekte des Lastenprozesses durch
Windkanalversuche.

Speziell in dem Teilprojekt TP3 ATLAS als Beitrag zum Vorhaben und respektive zum
Verbund ProwinGS wurden folgende forderpolitischen Ziele verfolgt:

e Starkung der Deutschen Aktivitaten im Bereich des Last- und Aeroelastik-
Simulation, Tests und Vorhersage von (Komponenten-)Entwirfen und
Gesamtflugverhalten fir aktuelle und die nachsten Airbusprodukte

o Weiterentwicklung und Starkung eines bestehenden Netzwerkes zu dem
Technologiethema ,Loads & Aeroelastik” mit DLR und Deutschen Universitaten

e Forcierung der Weiterentwicklung der Methoden und Verfahren insbesondere
von dynamischen Phanomenen zwecks Sicherung der Technologiefihrerschaft
im Europaischen Wettbewerb.
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1.4 Stand der Wissenschaft und Technik / bisherige Arbeiten

TP1 ATLATUS

Airbus hatte zusammen mit dem DLR aber auch mit weiteren Partnern in Europa in
diversen Forschungs-Programmen zur Entwicklung der Laminar-Technologie intensiv
zusammengearbeitet. Die folgende Abbildung gibt hier einen Uberblick tiber einige wichtige
Projekte auf nationaler und européaischer Ebene. Durch diese Arbeiten, die speziell auch in
Deutschland intensiv vorangetrieben wurden, wurde hier eine klare Technologie-
Fuhrerschaft fur die Laminartechnologien herausgearbeitet.
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Abbildung 1-1: Ubersicht tiber Laminaraktivitaten bei Airbus und Partner

Zur effektiven Umsetzung der Laminartechnolgie auf Basis der natirlichen Laminarhaltung
sind insbesondere auf der Fliigeloberseite (Saugseite) grofRe laminare Lauflangen
erforderlich. Die Gewahrleistung dieser Lauflangen erfordert ein sehr prazises Wissen tUber
das zulassige Mal3 an geometrischen Stérungen, die ohne Lauflangenverlust von der
laminaren Grenzschicht erduldet werden. Die genaue Kenntnis hiertiber stellt
unumstoéB3liche Genauigkeitsanforderungen an das Strukturkonzept, den Fertigungsprozess
aber auch an Reparaturverfahren. Kritische Schlisselelemente sind hierbei die
Flugeloberschale und die Anbindung der Fligelbox an den hoch integrierten Nasenkasten
mit Kriiger-Klappe. An solchen Verbindungsstellen tritt stets ein kleiner Versatz der
Bauteile zueinander auf, d.h. eine vor oder zurtick springende Stufe. Abh&ngig vom
lokalen Druckgradienten, der Reynolds-Zahl der Stufe und der geometrischen Ausbildung
der Kanten gibt es eine kritische Stufenhéhe, die zur frihzeitigen Transition fuhrt. Die
Kenntnis der Wechselwirkung der lokalen Stromungsphanomene an der Stufe selbst mit
Instabilitdten der laminaren Grenzschicht liegt derzeit nicht mit ausreichender Genauigkeit
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vor und muss erarbeitet werden. Weitere Aspekte wie erhdhte Rauigkeit im Nasenbereich
durch Erosion und die entsprechenden aerodynamischen Auswirkungen sind hier ebenfalls
wichtige Themen.

Als wesentliche Erkenntnis aus den laufenden Arbeiten konnte festgehalten werden, dass
die sehr prazise Kenntnis der aerodynamischen Oberflachenanforderungen der Schliissel
fur die erfolgreiche Einflihrung dieser Technologie ist. Sind diese Anforderungen
Uberzogen, lasst sich eine Strukturldsung nicht kostengtinstig und gewichtsoptimal
realisieren. Wenn die Anforderungen zu niedrig angesetzt sind, kénnen u.U. die
gewilnschten aerodynamischen Leistungen nicht erflllt werden.

Im Rahmen des nunmehr abgeschlossenen LuFolV-2 Verbund-Projektes HIGHER-LE
wurden intensive Untersuchungen zu Oberflachenstérungen (Stufen & Welligkeiten) an
speziellen 2D Winkanalmodellen im Kryo-Rohrkanal Géttingen durchgefiuihrt. Die folgende
Abbildung zeigt ein solches Modell und gibt ein Beispiel fur den Effekt einer kleinen
Vorwartsstufe auf die erreichbaren laminaren Lauflangen.

Test in KRG, Pressure: 1.6 bar, Temp: Cryo

flow
smooth

> [Fr=T

larminar
larninar

transition moves forward

Abbildung 1-2: Effekt einer Vorwartsstufe auf die Laminaritat

Diese von Airbus durchgeflihrten Arbeiten hatten jedoch auch gezeigt, dass zur
Entwicklung von numerischen Vohersagemethoden solcher Effekte eine detaillierte
Kenntnis der komplexen Strémungsvorgange um eine solche Stufe notwendig waren. Bei
den im KRG eingesetzten Modell waren aufgrund der relativ kleinen Modellabmessungen
(Profiltiefe=150mm) keine Messmethoden sinnvoll einsetzbar vorhanden, die solche Daten
liefern konnten.

Neben solchen strukturbedingten geometrischen Stérungen ist die aerodynamische
Leistungsfahigkeit eines Laminarfliigels auch von weiteren operationellen Gesichtspunkten
abhangig. Die Kontamination der Fligelnase durch Insekten wahrend der Start- und
Landephase kann zu erheblichen Leistungseinbuf3en filhren. Grund hierfir ist, dass
Insektenreste bei Uberschreiten einer kritischen Hohe den unmittelbaren laminar-
turbulenten Umschlag bewirken kdnnen und damit eine grofRe Anzahl von Turbulenzkeilen
entstehen, siehe Abbildung.

Daher wurden in dem ebenfalls bereits abgeschlossenen LuFolV-3 Verbund-Projekt HILIFT
und auch in HIGHER-LE (LuFolV-2) die Kruger-Klappe entwickelt, die neben einer
gewissen Hochauftriebsleistung vor allem als ,Schild” fungiert, welches die Fligelnase vor
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dem Auftreffen und Anhaften von Insekten schitzt. Die Sicherstellung der notwendigen
aerodynamischen Leistung wurde in dem Folgeprojekt LuFoV-1 LDAINOP weiter
untersucht.

AN, e k|
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|

B |

(

insect debris i

laminar wing part
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with intermediate transition

critical case insect debris not critical
with redu ced transition minor effect on transition

Abbildung 1-3: Effekt von Insektenriickstanden auf die Laminaritat

Abhangig vom Impuls des Insekts und dessen Auftreffwinkel auf die Oberflache kommt es
zu einem Anhaften auf der Oberflache, was fiir sensitive Grenzschicht-Bereiche bzgl. der
Laminarhaltung verhindert werden muss. Um die Auslegung einer Krugerklappe
hinsichtlich Gewicht, Hochauftriebsleistung, Bauraum und Abschirmung optimieren zu
kénnen, wurden die Flugbahn und der kritische Anhaftwinkel fur leichte und schwere
Insekten unter Flugbedingungen ermittelt. Es gelang mit diesen Daten ein numerisches
Verfahren zur Berechnung des Kontaminationsgrades zu kalibrieren, so dass der Kriiger-
Klappen-Entwurf im Hinblick auf Abschirmungseffekte optimiert wurde.

High Lift Leading Edge Device with Shielding Capability

e b e [y e
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Seraty = 1000 ng ety =
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V4 A
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Abbildung 1-4: Kriiger als Hochauftriebselement und Insektenschutzschild: Effekt von leichten und
schweren Insekten auf die Insektenflugbahn

Neben diesen geometrischen Stérungen kann die laminare Grenzschicht stromab des
Punktes der neutralen Stabilitat auch auf akustische Stérungen ansprechen [11,12,13,14].

In enger Zusammenarbeit mit dem DLR wurden bereits bei den ersten in
Flugtestuntersuchungen mit der VFW614 ATTAS und einem Laminarhandschuh im
Rahmen des Projektes Transsonischer Laminarfliigel (TLF) Effekte des Triebwerklarms
gemessen, siehe Abbildung 7 [15]. Bei dieser Uberfliigelanordnung des Triebwerks wurde
eine nur maRige Beeinflussung des Triebwerklarms auf die Laminaritat gemessen.
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Strcimungsric htung

Effekt Triebwerkslarm auf laminare Stromung

Abbildung 1-5: VFW614 ATTAS mit Laminarhandschuh: Effekt des Triebwerklarms auf Transition

Vor dem Hintergrund der geplanten Verwendung des Antriebkonzepts von gegenlaufigen
offenen Rotoren (CROR) bestand jedoch aufgrund der deutlich unterschiedlichen
Frequenzen und des Schalldruckpegels die Befiirchtung, dass es aufgrund der vom
diesem CROR-Triebwerk abgestrahlten Frequenzen zu einer akustischen Rezeptivitat mit
einem deutlichen Verlust an laminarer Lauflange kommt. Dieser Fragestellung wurde in
den geplanten DLR Aktivitaten nachgegangen, wobei stets die Ubertragbarkeit auf eine
reale Flugzeugkonfiguration durch Airbus sichergestellt wurde.

Neben der weiter oben erlauterten Insektenkontamination fiihrt auch Eisbildung
insbesondere an der Fligelnase zu einer Verminderung der aerodynamischen Leistung.
Dabei wird die Erhaltung der laminaren Lauflange aufgegeben und es muss tber ein
Vereisungssystem sichergestellt werden, dass auch unter Vereisungsbedingungen ein
sicherer Betrieb des Fluggerates gewahrleistet wird. Um die Auslegung der
Enteisungsleistung bestimmen zu kénnen, war es notwendig, die Leistungsdegradation
durch Eisbildung vorhersagen zu kénnen. Vor dem Hintergrund, dass nicht die gesamte
Vereisungsflugenveloppe in Vereisungswindkanalen untersucht oder spater im
Flugversuch erflogen werden kann, hatte Airbus eine grof3es Interesse verstarkt
Simulationsverfahren einzusetzen, mit der Mal3gabe, dass diese dann robust ausgelegt
und validiert wurden. Moderne numerische Stromungsberechnungsverfahren als
Kombination von hybriden Reynoldszahl-gemittelten Navier-Stokes Verfahren mit
fortschrittlichen Turbulenzmodellen wurden hinsichtlich der Simulation der inkrementellen
Auswirkungen von Vereisungsvorgangen bewertet. Damit wurde eine Optimierung des
Fligels, des Hochauftriebssystems und des Enteisungssystems unter Berticksichtigung der
von Eisansatzen erzeugten Leistungsdegradationen moglich.

Im Rahmen des Projekts M-Fly/AeroNext wurden bereits erste, vielversprechende
Versuche zur numerischen Vorhersage der Auswirkung von Eisansatzen an 2D Profilen
unternommen [15]. Diese Untersuchungen wurden auf eine ausgewdahlte komplexe 3D
Geometrie und andere Arten von Eisansatzen erweitert.

Zusammenfassend kann gesagt werden, dass mit diesem neuen Vorhaben insbesondere
die Aspekte des operationellen Betriebs eines Flugzeuges mit einem Laminarfligel
untersucht und entsprechende Ruckwirkungen auf die Auslegung eines solchen
Laminarfliigels abgeleitet wurden.

Wie bereits im vorherigen Kapitel erlautert war Airbus in allen grof3en Laminarforschungs-
projekten, beteiligt. In diversen Publikationen wurde Uber die wesentlichen Ergebnisse
berichtet. Airbus war ebenfalls mal3geblich an den Flugversuchen, welche im Rahmen des
europaischen Forschungsvorhaben ELFIN Il an einem laminar ausgelegten Fligelstick
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einer Fokker F100 durchgefiihrt wurden, beteiligt, sieche Abbildung. Eine wesentliche
Erkenntnis aus diesem Projekt war, dass die Oberflachenanforderungen flir den laminaren
Fligel sehr hoch sind und intensive Studien zur Qualitatsverbesserung der Schlissel zur
Einfuhrung der Technologie bei kinftigen Verkehrsflugzeugen ist.

FLOW DIRECTION —

UPPER-SDE ‘ , \

HE Giove surface with bad surface quality f
I Gove surface with improved surface quality !

Abbildung 1-6: Test von laminare Lauflangen mit unterschiedlichen Oberflachen
an einer Fokker F100

Das Thema Laminartechnologie ist ein Kernthema fiir Airbus. Daher versucht Airbus tber
verschiedene Vorhaben auf nationaler und européischer Ebene dieses Thema zusammen
mit Partnern voranzutreiben. Airbus intern wurden und sind alle Arbeiten zum Thema
(natdrliche und hybride) Laminaritat in dem Technology Offensive Programm Low Drag
Aircraft (TOP-LDA) zusammengefiuhrt. Das Ziel ist es im Rahmen von JTI Clean Sky 1
diese Technologie auf einem dafiir eigens entworfenen Laminarfliigel als Auenfliigel an
einer A340 im Flug zu demonstrieren. Der Flugversuch dafir ist fiir die nachsten Monate in
JTI Clean Sky geplant.

Der neue Aufgabenschwerpunkt unter TP1 ATLATUS war, speziell die operationellen
Aspekte des Betriebs eines Laminarfliigels zu untersuchen und entsprechende
Validierungsdaten und weiterentwickelte Auslegungstools auch fir diese Demonstration
bereitzustellen, so dass eine enge Zusammenarbeit nicht nur auf nationaler Ebene,
sondern auch auf Européischer Ebene zu diesem Technologiethema von Airbus mit den
beitragenden Partnern bestand und besteht.
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TP2 InCome Integrierte Composite Multispar Flap

Die CFK-Vielholmerbauweise wurde in der militarischen und zivilen Luftfahrt bei der
Konkurrenz (Boeing, Lockheed Martin und Bombardier) bereits in der Serie angewandt.
Airbus hatte diese Technologie ebenfalls fiir sich mit dem Ziel der Senkung der RC
erkannt. Mit diesem Vorhaben war es gelungen, die Anwendung der CFK-
Vielholmerbauweise fir eine AuRenklappe nachzuweisen und fir weitere zukinftige
Entwurfsldsungen als Referenz bereitzustellen.

Das Ziel des Nachweises der Technologiereife TRL6 bzgl. der industriellen Machbarkeit
und des Erreichens der Gewichts- und Kostenziele unter Einhaltung der Zertifizierungs-
anforderungen war in LuFolV-4 ProwinGS gelungen. Aufgrund der zunehmenden
Wettbewerbsbedingungen und der Anforderungen an die industrielle Produktion gelang
allerdings kein Einstieg als serientaugliche Losung. Weitere Anstrengungen hinsichtlich der
Serien-Qualitat und des vollstandigen Integrationskonzeptes wurden erkannt und missen
in zukUnftigen FuT-Projekten noch umgesetzt werden.

TP3 ATLAS

Das Erreichen der Ziele in TP3 ATLAS erforderte robuste, kosteneffiziente Methoden, um
im ganzen Entwicklungsprozess eine moglichst vollstandige Erfassung der
flugphysikalischen Vorgange (Bden, Strukturschwingungen usw.) zu gewéabhrleisten. Daher
wurden deshalb die Methoden fir den Entwurf leichterer Luftfahrzeuge von Anfang an auf
interdisziplinare Mehrfeldldser gestitzt, in denen hochgenaue Verfahren zur
Stromungsanalyse und zur Bewegungs- und Spannungsanalyse der Struktur miteinander
gekoppelt wurden. Vereint mit fortschrittichen ROM-Methoden (Reduced Order Modelling)
konnen sie einen robusten Flugzeugentwurf bei Reduktion der Entwicklungskosten und des
Strukturgewichts erméglichen. Dazu gehdren u. a. Volterra-Wiener-Ansatze fir die
nichtlineare Aerostrukturdynamik (ASD). Die Koppelung mit der Systemdynamik war bisher
modell- und I@serseitig nicht betrachtet worden. Innovationen waren der Ausbau dieser
Vorgehensweisen zu robusten Entwurfs- und Vorhersageverfahren unter Berticksichtigung
der Methoden und Erkenntnisse aus Experimenten wie z.B. den ETW-Windkanal-
Experimenten der Sonderforschungsbereiche 401 (AC), 557 (B), 609 (DD), und den An-
Bord-Béenmessungen von Airbus.

Bisher dienten Windkanaltests zur Erstellung der aerodynamischen Daten. Die intensivere
Nutzung von hochwertigen CFD Anséatzen, die in ATLAS adressiert wurden, erlaubten eine
Erhéhung der Genauigkeit und Effizienzsteigerung. Die entstandenen Windkanal-
kapazitaten wurden fur aeroelastische Versuche und Technologieerprobung genutzt.

Die Entwicklung von Lastabminderungssystemen adressierte neue unkonventionelle
Regler-Architekturen mit neuen Steuerflachen, Aktuatoren (hochelastische Steuerflachen)
und Sensoren. Die Kopplung dieser Systeme mit verstarktem Einsatz von CFK-Bauteilen
eréffnete schon im friihen Entwurfsstadium weitgehende Optimierungsmoglichkeiten. Das
Potenzial von Onboard-Uberwachungssystemen wurde dabei noch starker genutzt.

Airbus hatte in EU-Projekten (z. B. HiReTT, M-DOW, AWIATOR) und z. B. in DYNAFLEX,
MODYAS, M-Fly (Optodyn, AeroNext), FTEG systematisch Vorgehensweisen entwickelt,

die fur dieses TP ATLAS in LUFolV-4 ProwinGS essentiell waren. Das DLR verfigte und
verflgt Uber in der Aeroelastik und in der Stromungsanalyse/-beeinflussung geeignete
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Werkzeuge FLOWer, TAU und Methoden der aktiven Stromungskontrolle. In den
vorangegangenen Verbundvorhaben MEGADESIGN und MUNA zusammen mit der RWTH
Aachen wurde die stationédre Aeroelastik methodisch mit einbezogen. Die RWTH hatte mit
Unterstitzung von Airbus weltweit erstmals aerostrukturdynamische ETW-Versuche im
Reynoldszahlbereich grolRer Flugzeuge durchgefiihrt und den ASD-Code SOFIA
entwickelt, der durch die Experimente des SFB 401 des Transferprojektes ASMAD und in
den EU-Projekten HiReTT und REMFI vielfach bestatigt wurden.

Airbus betreibt seit Jahren in zahlreichen FuT-Projekten eine kontinuierliche Weiter-
entwicklung seiner Kompetenzen auf den oben genannten Gebieten in enger
Zusammenarbeit mit dem DLR, Hochschulen und KMUs. In den Projekten Modyas und M-
Fly wurden u.a FuT-Arbeiten zu Aeroelastischen Windkanalversuchen, Entwurf einer
Winglet-Erweiterung mit aktuierten Steuerflachen zur Lastreduktion, Untersuchungen zu
einfachen Lasten- und Komfortregelsystemen zur aeroelastischen Optimierung von
einfachen metallischen Flugzeugstrukturen durchgefuhrt. Mit dem Hochauftriebszentrum in
Bremen war und ist Airbus Operations GmbH insbesondere Kompetenzhalter im
Hochauftriebsbereich fir Planung, Forschung und Entwurf hinsichtlich Aerodynamik und
Aeroakustik. Passive und aktive Stromungskontrolltechniken wurden computergestutzt,
experimentell und unter Flugbedingungen u.a. in den Projekten ELFIN, ALTTA und
AeroNext untersucht. Weiterhin war und ist die Airbus Operations GmbH transnational fir
die Aeroelastik, die Erstellung der aerodynamischen Daten flr Lasten und ihre Berechnung
zustandig. Diese Airbus Kompetenz wurde erganzt durch die Kompetenz der Eigenantrag-
steller, z.B. EADS-MAS, nun Airbus Group Defence and Space. Er verfugt Uber die
Kompetenz der Systemverantwortung flr den gesamten aerodynamischen Datensatz und
tragt damit entscheidende Verantwortung auch fir benachbarte Disziplinen (z.B.
Flugregelungssysteme). Dazu wurden alle notwendigen Kompetenzen in mehrjéahrigen
bisherigen F&E Projekten aufgebaut worden.

1.5 Vorhabenorganisation

In der folgenden Abbildung ist die Organisation des LuFolV-4 Vorhabens / Verbundes
ProWinGS auf Teilprojektebene dargestellt.

Im Teilprojekt TP1 ATLATUS wurden Oberflachenanforderungen fir die maglichst
weitreichende Erhaltung der Laminaren Strémung fur einen Laminarfligelentwurf
experimentell an einem Windkanal und numerisch mit geeigneten Tools untersucht.
Numerische Rechnungen mit Stérungen inkl. Eisansatze begleiteten die experimentellen
Untersuchungen. Im TP2 CMF erfolgte der abschlieRende Entwurf und Entwicklung einer
neuen CMF-Klappe. Durch Strukturtests erfolgte die Verifizierung des optimierten Entwurfs.
Im TP3 ATLAS wurde durch Weiterentwicklung und Verbesserung von Methoden das
aeroelastisch-strukturelle Verhalten von Komponenten und des Gesamtflugzeug optimiert,
die aerodynamisch-strukturelle Leistung verbessert und die dynamische
Lastanforderungen methodisch erfasst und in Ground / Flight Vibration Tests untersucht
und verifiziert.
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I I
TP1 ATLATUS TP3 ATLAS

Aero-Testing on LAminar Advanced Technologies for
Wing with disTUrbanceS Loads & AeroelasticS

Verbundpartner:

e Airbus Operations - AO

¢ DLR e.V. (DLR) mit Institut fur
Aerodynamik und
Stromungstechnik (AS ),
Braunschweig

Verbundpartner:

e Airbus Operations - AO

¢ DLR e.V. mit Institut fir Aeroelastik
(AE); Gottingen; Institut fir Robotik
und Mechatronik (RM),
Oberpfaffenhofen; Institut fiir
Flugsystemtechnik (FS),

Unterauftragspartner seitens des Braunschweig.

DLR:

* Flugexperimente — DLR-FX Unterauftragspartner:
» Niedergeschwindigkeits- ¢ IBK Aero GmbH (KMU) durch
Windkanal Braunschweig — DNW- Airbus

NWB

o Universitat Stuttgart, Institut fur
Aerodynamik und Gasdynamik —
IAG

o Leichtwerk AG oder Svstemhaus

Plus Unterauftragspartner durch
das DLR (siehe dortige
Vorhabenbeschreibung.)

Abbildung 1-7: Teilprojektstruktur des Verbundes respektive des Airbus Vorhabens ProwinGS mit
den Beitragen des DLR als Verbundpartner in TP1 ATLATUS und TP3 ATLAS und Angabe der
potentiellen FUE-Unterauftragspartner

Airbus fuhrte auch den gleichnamigen Verbund ProwinGS mit dem Verbundpartnern
Deutsches Zentrum flr Luft- und Raumfahrt e.V. (DLR) mit seinen Instituten fur
Aerodynamik und Stromungstechnik (AS) im Teilprojekt TP1 ATLATUS und mit Institut fur
Aeroelastik (AE) und Institut fur Flugsystemtechnik (FT) jeweils in Braunschweig und
Institut fur Robotik und Mechatronik (RM), Oberpfaffenhofen, im Teilprojekt TP3 ATLAS.
Mit dem Teilprojekt TP2 beschéaftigte sich ausschlie3lich Airbus, wobei die Ergebnisse
insbesondere aus TP3 flr die Verifikation zur Zertifizierung des Strukturentwurfs mit
eingeflossen sind.

Teilprojekt TP1 ATLATUS (,Aero-Testing on LAminar Wing with disTUrbanceS*,
LAerodynamisches Testen am LAminaren Fligel zur Unterdrickung von Stérungen)

Die nachste Flugzeuggeneration soll an Wirtschaftlichkeit Uberzeugen und weitere
Treibstoffeinsparungen gegeniber der klassischen A320 liefern. Ein wesentlicher
Leistungssprung war hierbei durch die Laminartechnologie nachzuweisen. Mit der
Laminarhaltung der Grenzschicht ist eine erhebliche Reduktion des Reibungswiderstandes
moglich. Abhangig von der Reiseflugmachzahl und -héhe sowie der GroRe des Flugzeuges
kommen hier entweder natirlich Laminaritat (nur durch Formgebung) oder
Hybridlaminaritat (Kombination aus Formgebung und aktiven Malinahmen wie Absaugung
der Grenzschicht) zum Zuge.
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Je nach Anwendungsfall kbnnen mit der Laminartechnologie Widerstandsreduktionen am
Flagel bis zu 10% erreicht werden. Weitere Bauteile wie Seitenleitwerk und Hohenleitwerk
kommen ebenfalls fir eine Laminarisierung in Frage.

Trotz jahrzehntelanger Forschung auf dem Gebiet der Laminaritat speziell auch in
Deutschland, hat die Laminartechnologie bislang keinen Eingang in die kommerzielle
Luftfahrt gefunden. Wesentlicher Grund hierfir war und ist, dass die hohen Anforderungen
an die Oberflachenqualitat bislang nur mit hohem Aufwand und Kosten zu erreichen sind
und auch uber die operationelle Lebenszeit eines Flugzeugs gesichert werden missen. Im
Rahmen dieses Projektes wird im Teilprojekt TP1 ATLATUS wurde daher versucht, die
aerodynamischen Anforderungen an die Struktur und Oberflachenqualitét moglichst
prézise zu erfassen und entsprechende Vorhersagetools fur zukinftige Anwendungen
bereitzustellen.

Dazu wurde in Zusammenarbeit mit dem DLR ein 2D Profilmodell entwickelt, dass die
typischen Grenzschichtstabilitdtsbedingungen eines Fligels mit natlrlicher Laminaritat in
Reiseflugkonditionen nachbildet. Die notwendige Oberflachenqualitat des Laminarfligels,
speziell im Hinblick auf die Strukturanforderung im Ubergangsbereich von Nasen- und
Fligelkasten sowie der Einfluss von Stérfaktoren wie Larm wurden im Windkanal an
diesem grol3en 2D Modell untersucht und eine sehr detaillierte Datenbasis um diesen
stromungstechnisch komplexen Bereich geschaffen. Weitere Storfaktoren wie das
Auftreffen von Insekten auf die Fligelnase mit daraus resultierenden Verschmutzungen
wurden Uber durch Flugversuche mit dem DLR ATRA ermittelt. Auch hier war das klare
Ziel, mit diesen Flugdaten und den Daten aus dem 2D Windkanalversuch direkte
Randbedingungen fir zulassige Stérgréf3en abzuleiten. Diese wertvolle Datenbasis war
aber auch zur Validierung und Weiterentwicklung entsprechender Vorhersagetools intensiv
genutzt worden, um fir zukinftige Laminarfligelentwicklungen entsprechende Werkzeuge
bereitzustellen.

Die Verminderung der aerodynamischen Leistung durch Eisbildung an Laminarfligeln und
deren Vorhersagemoglichkeit war ein weiterer wichtiger Bestandteil des TP1 ATLATUS. Es
wurden Verfahren zur Berechnung der Leistungsdegradation mit Eisansatz entwickelt und
validiert, um die Ergebnisse friihzeitig beim Entwurf eines Laminarfliigels zu berick-
sichtigen. Auch diese Arbeiten wurden in enger Kooperation mit dem DLR durchgefiihrt.

Teilprojekt TP2 InCome (,Integrated Composite multispar flap*), ,In Deutsch: Integrierte
Carbonfaserklappe in Vielholmerbauweise*)

Mit der Entwurfsverifikation der hochintegrierten CMF-Klappe in dieser Vielholmer-CFK-
Bauweise wurde der notwendige ,step change® in eine vollig neue Generation von
Flugzeug Landeklappen erreicht.

Im Rahmen des Teilprojekts CMF wurde das FuT-Konzept einer Vielholmerbauweise fur
eine Hinterkantenklappe in Kohlefaser bis zum Technologie-Reife-Level (TRL) TRL6
weiterentwickelt, um das Risiko fur die Strukturentwicklung zu minimieren. Ein wichtiger
Aspekt war die Optimierung zwischen Herstellkosteneinsparungen und Gewicht unter
Berucksichtigung von Anforderungen gegen Vogelschlag im taglichen Einsatz.

Die Minimierung der Defekte in der Herstellung und Erstellung von Nacharbeitslésungen
erforderten die signifikante Einbindung der Fertigung mit Prozess- und Werkzeug (Tooling)-
Themen. Eine enge Abstimmung zwischen der Fertigung und dem Design wurde durch
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den Requirement Management Prozesses unterstitzt, der auch bei der erfolgreichen
Erarbeitung von Reparaturverfahren zur Anwendung kam.

Aufgrund der bereits vorhandenen hohen technologischen Reife (TRL4) zu Beginn des
Vorhabens durch vorangegangene, intern geleistete Arbeiten von und durch Airbus konnte
Airbus die Weiterentwicklung dieser Technologie selbststandig vorantreiben. Ein
Austausch hinsichtlich der prinzipiellen Verifikation und Weiterentwicklung der Technologie
zu Hinterkantenklappen in dieser gearteten Bauweise mit Kohlefaser erfolgte mit dem
LuFolV-2 Projekt HIGHER-TE und insbesondere hier in dem Teilprojekt TP2. Weiterhin
erfolgte hinsichtlich der zu zertifizierenden Strukturentwtrfe auch eine Zusammenarbeit
bzw. Weiterentwicklung im Zusammenhang mit Last- und Aeroelastik-Simulationen und
Tests im Rahmen des LuFolV-2 Projektes FTEG und hier insbesondere im Projektteil TP3
.Loads&Aeroelastik* in diesem Vorhaben / Verbund LuFolV-4 ProwinGS.

Auf Basis der Weiterentwicklungen und Losungen von technologischen und technischen
Herausforderungen hinsichtlich der Umsetzung der Entwurfsanforderungen und deren
Verifikation, die in HIGHER-TE als auch in FTEG geleistet wurden, wurde im Rahmen von
ProWinGs die Integration in das nachste neue, ggf. adaptiert fir neue Flugzeugprogramm
vorbereitet, was einen hohen wirtschaftlichen und technologischen Mehrwert fur die
Luftfahrtindustrie in Deutschland und fir den Airbus Standort Bremen darstellt.

Teilprojekt TP3 ATLAS (“ Advanced Technologies for Loads & AeroelasticS” ;
“Ausgewahlte Technologien fiir Last- und Aeroelastikanalysen und Simulationen)
Fluglasten und Bodenlasten sind maR3geblich fir die Strukturdimensionierung und aus
diesem Grund ein wesentlicher Treiber fur das resultierende Flugzeuggesamtgewicht und
damit die Flugleistung. Trends in der weltweiten Flugzeugentwicklung, zu denen auch die
FuT-Arbeiten in den LuFo-Vorgangerprojekten wie FTEG, M-Fly, Modyas usw. beigetragen
hatten, hatten gezeigt, dass eine Reduktion der Fluglasten durch Lastabminderungs-
funktionen, multidisziplindre Optimierung, Simulation und Versuch signifikant das
Flugzeuggewicht, den Treibstoffverbrauch, die Emissionen und die Entwicklungskosten
reduzieren kénnen. Auf der anderen Seite hat die Geschichte der Flugzeugentwicklung,
und hier insbesondere der B747-8, gezeigt, dass Probleme im Bereich Lasten und
Aeroelastik - in dem genannten Beispiel handelte es sich um Flatterphdnomene - die
Entwicklungskosten um bis zu 200 Mio. € erhéhen kdnnen, dariiber hinaus die
eingesparten Kosten durch die Verringerung des Treibstoffverbrauchs und der Emissionen
wieder aufzehren und die Auslieferung einer neuen Flugzeugfamilie signifikant verzégern
kénnen. Das Problem wurde tiefergehender analysiert, sodass neue technologische Step-
Changes, wie z.B. die geforderte Lastenkontrolle, durch bestmdgliche Vorversuche und
robuste Simulationstechniken fiir verschiedene Anwendungen realisiert wurde.

Die Arbeiten im Teilprojekt TP3 ATLAS dienten der Verbesserung der experimentellen und
numerischen Verfahren in der aeroelastischen Stabilitatsanalyse und dem Lastenprozess
bei der Auslegung von Luftfahrtzeugen. In diesen Prozessen wurden mehrere Disziplinen
eng gekoppelt. Die gleichzeitige Abbildung der Strukturdynamik, der Aerodynamik und
auch der Regelung des Flugzeugs bildeten die Basis in beiden Prozessen. Die
Bestimmung von Lasten war nicht nur ein zentraler Punkt fir die Abschéatzung von
Strukturgewicht, Flugleistung und Lebensdauer. Dariiber hinaus lieferten die Lastanalyse
und die aeroelastische Stabilitdtsanalyse offensichtlich extrem sicherheitsrelevante
Aspekte der Flugzeugsauslegung.
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Die Prozesse der Stabilitatsanalyse wie auch der Lastanalyse waren in ihrer jeweiligen
industriellen Implementierung methodisch sehr abhéangig von Flugzeugtyp, der
FirmengrofRe und der jeweiligen Entwurfsphilosophie. Aus diesem Grund war es
notwendig, die Prozesse grundsétzlich zu verstehen, um anschlielRend
Verbesserungspotential in physikalisch und technisch wichtigen Aspekten zu identifizieren
und Verbesserungen anzubringen.

Sowohl die aeroelastische Stabilitatsanalyse als auch die Lastanalyse beruhen auf
schnellen Verfahren zur Repréasentation der Struktur, der instationaren Aerodynamik und
der Regelungstechnik. Dieses war durch die notwendige hohe Anzahl (oft mehrere
Zehntausend) von Analysen gerechtfertigt, die im Entwicklungs- und Zulassungsprozess
eines Flugzeugs durchgefihrt wurden. Ein Grof3teil der Analysen wurde daher im
Frequenzbereich durchgefiihrt, wobei lineares Verhalten der disziplindren Modelle
zumindest in den Grenzen der jeweiligen Analysebereiche Voraussetzung sind. Bekannte
relevante Nichtlinearitaten wurden durch Korrekturen der disziplindren Modelle oder durch
Parametervariation abgedeckt. Im Analyseprozess wurden die Lasten oft global berechnet
und dann mit nachgeschalteten Verfahren auf lokale Lasten der Komponenten
umgerechnet.

Verbesserungsbedarf gab es insbesondere in der physikalisch motivierten Abbildung von
Nichtlinearitaten in den Prozessen, wozu u. a. groRe Strukturverformungen, nichtlineare

Materialeigenschaften sowie das Verhalten der instationaren Aerodynamik bei Ablosung

(groRRe Anstellwinkel, hohe Geschwindigkeiten) gehort. Die Mdglichkeit, eine grol3e Zahl

von Analysen in geringer Zeit zu realisieren, blieb dabei erhalten.

Auch die genauere Lastanalyse auf Komponentenbasis war ein wichtiger weiterer
Entwicklungsschritt. Eine entscheidende Aufgabenstellung fur aktuelle und zukinftige
Luftfahrzeugkonfigurationen war dartber hinaus die integrierte Uberwachung von Lasten
im Flug sowie die aktive Kontrolle auftretender Luftlasten zur Reduktion von Béen- und
Mandverlasten. Letztlich war die experimentelle Validierung physikalisch motivierter neuer
Simulationsanséatze notwendig, gerade fir die angesprochenen Phanomene der
instationaren Aerodynamik im Grenzbereich. Dieses wurde durch Windkanalversuche und
Identifikation am fliegenden Flugzeug umgesetzt.

In der folgenden Abbildung ist die Organisation des LuFolV-4 Vorhabens / Verbundes
ProWinGS auf Arbeitspaketsebene je Teilprojekt dargestellt.
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TP1 ATLATUS, Aero-Testing on Laminar Wing with Disturbances
Lead: Airbus
Partner: DLR
Airbus U/A-Partner

AP1100 Stufen und 3D Oberflachenstdrungen

Lead: Airbus
| Partner: DLR
Airbus U/A-Partner
AP1200 Akustische Rezeptivitét TP3 ATLAS - Advanced Technologies for Loads & Aerolastics
Lead: Airbus Lead: Airbus
| Partner: DLR | Partner: DLR mit U/A an U-S, RWTH Aachen, ITAM, TU-BS, ...
Airbus U/A-Partner
AP1300 Verifikation des Kriiger-Insekten Abschirmeffektes
| | Lead: Airbus AP3100 Strukturdynamik der Stabilitéts- und Lastanalyse
Partner: DLR | | Lead: Airbus
Airbus U/A-Partner Partner: DLR
Airbus U/A-Partner
AP1400 Simulation komplexer Vereisungsgeometrien
|| Lead: Airbus AP3200 Aerodynamik der Stabilitats- und Lastanalyse
Partner: DLR Lead: Airbus
| Partner: DLR
Airbus U/A-Partner

AP3300 Systemdynamik der Lastprozesse
Lead: Airbus
Partner. DLR
Airbus U/A-Partner

AP3400 Prozessvalidierung am Gesamtflugzeug
Lead: Airbus
Partner: DLR
Airbus U/A-Partner

Abbildung 1-8: Teilprojekt- und Arbeitspaketstruktur
des Airbus Vorhabens ProWinGS (LuFolV-4) und des Verbundes ProwWinGsS.
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1.6 Teilprojekt TP1 ATLATUS

Organisation des TP1
An dem Teilprojekt TP1 ATLATUS waren die Verbundpartner Airbus und DLR beteiligt.

Das Teilprojekt TP1 ATLATUS beinhaltete vier Arbeitspakete (AP), fir die Airbus
Arbeitsbeitrdge und Ergebnisse leistete. Diese Airbus FuT-Arbeiten erfolgten insbesondere
in einer eng verzahnten Zusammenarbeit mit dem DLR, Institut fur Aerodynamik und
Stromungstechnik (AS) in Braunschweig:

- AP1100 Steps and 3D disturbances (Airbus, DLR).
Einfluss geometrischer Storungen auf die Transitionslage

- AP1200 Noise Effect by Engines (Airbus, DLR)
Akustische Rezeptivitat

- AP1300 Shielding Verification (Airbus, DLR)
Verifikation des Kruger-Insekten Abschirmeffektes

- AP1400 Prediction Complex Icing Geometries (Airbus, DLR)
Simulation komplexer Vereisungsgeometrien (PerFormice)

Die folgende Abbildung illustriert die Arbeitspaketstruktur des TP1 ATLATUS mit den
einzelnen Themenschwerpunkten je Arbeitspaket und vermerkt die Verbindung zu anderen
Forderprojekten im Rahmen des Luftfahrtforschungsprogramms LuFo, insbes. LuFolV und
den Europdisch geforderten Projekten zu der JTI ,Clean Sky" mit SFWA (,Smart Fixed
Wing Aircraft®).

ATLATUS Projektstruktur
_ TP 1ATLATUS | [ Unieisnopintiowon]

TP1.1 TP1.2 TP1.3 TP 1.4
Steps and Noise Effect Shielding Predictim_'r
3D Disturbances by Engines Verification Coen;lg:::t:;:g

insects

Abbildung 1-9: Arbeitspaketstruktur (APS) des Teilprojektes TP1 ATLATUS mit lllustration der
Themenschwerpunkte pro Arbeitspaket.
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AP1100 Stufen und 3D Oberflachenstérungen
Arbeitsziele

Die geplanten Arbeiten im AP1100 fokussierten auf operationelle Aspekte der natirlichen
Laminarhaltung. Hierzu z&hlten sowohl der Einfluss von Stufen, wie sie beim Anschluss
des Nasenkastens an die zentrale Fligelbox auftraten, als auch die Auswirkungen von
Oberflachenrauigkeiten (z.B. entstanden durch Regen- oder Sanderosion). Diese Themen
wurden im AP1100 bearbeitet. Die zuldssigen Grenzen geometrischer Stérungen
bestimmten in signifikantem Maf3e die Umsetzbarkeit von Strukturkonzepten und waren
daher fiir die Beurteilung des Gesamtpotentials eines Laminarfliigels von zentraler
Bedeutung.

Definition des relevanten Fliigeldesignbereichs fiir die Auslegung des 2D
Profilmodells und Unterstitzung bei der Auslegung des Profilmodells

Das vom DLR benutzte 2D Modell wurde bestmdglich fir typische
Grenzschichtstabilitdétsbedingungen eines Laminarfliigels in Reiseflugkonditionen
nachgebildet, um aussagekraftige Ergebnisse erzielen zu kénnen. Insofern bildete dies
beim Arbeitsanteil von Airbus einen wichtigen Anteil und es wurde besonderes Augenmerk
auf die entsprechende Fliigelumsetzung gelegt. Airbus hatte hier bereits umfangreiche
Erfahrungen im Projekt LuFolV-2 HIGHER-LE mit der Definition des kleinen 2D Modells fir
den KRG gesammelt, die in diese Aufgabenstellung eingeflossen sind. Ziel war es hierbei
die Tollmien-Schlichting (TS)-Stabilitatssituation fur das neue 2D Modell unter den
Randbedingungen des NWB Windkanals im subsonischen Bereich so zu gestalten, dass
die Situation eines realen Flugelbereiches reprasentiert wurde.

Definition des Windkanalversuches zusammen mit dem DLR

Die Randbedingungen fur diesen sehr speziellen Windkanalversuch wurden intensiv mit
dem DLR abgestimmt. Dies umfasste die Stromungsbedingungen, zu benutzende
Messtechnik, aber insbesondere auch die Struktureigenschaften, die nachgebildet wurden.
Ergebnisse aus den laufenden LuFo Projekten HIGHER-LE und insbesondere dem stark
strukturorientierten Projekt LaWiPro flossen hier mit ein (z.B. Lage der Trennstelle
zwischen Nasenteil und Fliigelboxbereich).

Weiterentwicklung der Vorhersagemethoden zusammen mit dem DLR
Die Daten aus dem Windkanalversuch wurden in zweierlei Hinsicht genutzt:

1. Durch die Ahnlichkeit des 2D Modells mit der realen Fliigelsituation (Reynolds-Zahl;
Stabilitatssituation) wurden direkt Anforderungen an einen Laminarfligel abgeleitet.

2. Die Hauptaufgabe bestand jedoch darin, Vorhersagemethoden zu entwickeln. Die
unterstitzenden Arbeiten zur direkten numerischen Simulation von Stufen
(Unterauftrag des DLR an Uni Stuttgart) unterstitzten hier die Analyse der
Messungen im Bereich der komplexen Stromungsvorgédnge um die Stufe herum.
Ziel war jedoch hier, nicht diese aufwendigen Rechnungen durchfiihren zu miissen,
sondern daraus eine vereinfachte Modellierung der Effekte einer Stufe auf den
Grenzschichtumschlag abzuleiten. Diese Modellierung enthielt die wesentlichen
Effekte von Reynoldszahl und Grenzschichtstabilitatssituation und beschrieb mit der
Stufenhdhe als Parameter die wesentlichen Effekte. Denkbar war hier, dass man
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den Stufeneffekt als Delta-N-Faktor berlicksichtigt und damit ein auch im Entwurf
einfach zu handhabendes Werkzeug erstellte.

Unterstitzung bei der Durchfihrung und Analyse der Versuche im Windkanal im
Hinblick auf die Strukturanforderung des bei Airbus entwickelten Laminarfliigels

Das Windkanalmodell bildete wesentliche Eigenschaften einer typischen Strukturlésung fur
einen Laminarfligel ab. Dazu war die Kenntnis dieser Strukturldsung notwendig. In dem
laufenden LuFo Projekt LaWiPro wurden solche Strukturlésungen erarbeitet. Diese Studien
bildeten die Basis fir die Festlegung der zu simulierenden Eigenschaften wahrend des
Windkanalversuches (z.B. Vorderholmlage; Lage der Verbindungsstelle Fligel mit
Nasenkasten; konstruktive Details des Ubergangs/Stufenbereiches etc.. In den geplanten
FuT-Arbeiten in MOVE.ON unter dem Teilprojekt LaWwOp (AP2200) wurden zusatzlich auch
Information Uber realen Zusammenbau dieser beiden Strukturkomponenten und
Austauschbarkeit ermittelt. Diese Erkenntnisse wurden dann in weiteren Messphasen mit
dem Windkanalmodell, in der die akustische Rezeptivitat identifiziert wurde,
mitberiicksichtigt und entsprechende Konturstérungen im Windkanal wurden simuliert.

Erganzung oder Erweiterung der Anforderungen an die Strukturlésung des bei Air-
bus entwickelten Laminarfligels

Aufgrund der Analyse aus den Windkanaldaten wurde eine Basis fir die Anforderungen an
die Oberflache dieses Laminarfligels geschaffen. Diese Ergebnisse wurden bei der
Umsetzung und finalen Bewertung auf Gesamtflugzeugebene beriicksichtigt.

Umsetzung und Bewertung aller relevanten Ergebnisse auf Gesamtflugzeugebene

Da bei Airbus alle Ergebnisse aus den Strukturarbeiten fur einen zukinftigen Laminarfligel
Uiber das interne Laminarprojekt TOP-LDA zusammenlaufen, war eine weitere Hauptauf-
gabe fir Airbus, die Erkenntnisse aus den entsprechenden Versuchen in neue Anforde-
rungen an die Strukturlosung mit aufzunehmen. Auf Basis dieser Anforderungen und den
daraus resultierenden Abschétzungen fur Bau- und Wartungsaufwand und den erreich-
baren aerodynamischen Vorteilen wurde dann die wichtige Beurteilung des Gesamt-
systems laminarer Fliigel/Flugzeug nach wirtschaftlichen Gesichtspunkten vorgenommen.

AP1200 Akustische Rezeptivitat
Arbeitsziele

Fur mogliche Zielkonfigurationen dieser Technologie wie einem neuen
Kurzstreckenflugzeug verspricht der Antrieb durch modernste, leistungsstarke
Propellertriebwerke eine deutliche Reduktion des Treibstoffverbrauchs. Die
Schallabstrahlung derartiger Triebwerke liegt in einem Frequenzbereich, der zu einer
Stoérungsanfachung in der laminaren Grenzschicht fihren kann, was im ungunstigsten Fall
zu einem Verlust an laminarer Lauflange und damit Leistungsfahigkeit des Tragfliigels
fuhrt. Die in AP1200 geplanten Arbeiten analysieren daher systematisch die
Empféanglichkeit der laminaren Grenzschicht auf akustische Stérungen und deren
Auswirkungen auf die Transitionslage fiir Tollmien-Schlichting Wellen. Der Einfluss von
Schallwellen wurde in den weiteren Messphasen mit dem Windkanalmodell untersucht.
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Airbus hatte fir eine typische Heckanordnung eines CROR Triebwerkes die
Schallausbreitung, Frequenzbereich und Schalldruckpegel am Ort des Flugels bereitstellen
(siehe Zusammenarbeit mit dem LuFolV-4 CRAFD/COCLEA Vorhaben). Mit diesen
Angaben wurde dann vom DLR die bestmdgliche Simulation des Larmeffektes auf den
Flagel ermittelt.

AP1300 Verifikation des Kriiger-Insekten Abschirmeffektes
Arbeitsziele

Das Ziel in diesem Arbeitspaket war die Kalibrierung und Validierung des DLR Particle
Tracer zur Vorhersage von Insektentrajektorien in unmittelbarer Umgebung der
Fligelvorderkante und der daraus ableitbaren Verschmutzung. Durch Flugtests mit dem
DLR-ATRA in Hochauftriebskonfiguration und anschlieRender Auswertung der
Verunreinigung durch Insekten an der Flugelvorderkante wurde die dafiir notwendige
Datenbasis geschaffen. Hierfir wurden die Flugbedingungen dieser Versuche sehr genau
festgelegt, damit die Daten auch zur Validierung und Weiterentwicklung von
entsprechenden Verfahren weiter genutzt wurden. Airbus wahlte hier die entsprechenden
Flugbereiche aus und schlug Prozeduren vor, damit Kkeine unkontrollierte
Insektenkontaminierung auftrat und mdaglichst konstante Bedingungen zur Auswertung der
Flugversuche vorlagen. Insbesondere wurde die Fahigkeit zur Vorhersage der
Verschmutzung durch relativ leichte Insekten aufgebaut, die unterhalb der
Vorderkantenklappen auf den Flugel auftreffen. Dies war eine entscheidende
Voraussetzung fur die multidisziplindre  Auslegung der Krlger-Klappe als
Hochauftriebselement fur den Laminarfligel.

Wahrend der Flugversuche bzw. nach der Landung war eine genaue Beobachtung und
Analyse der aufgetroffenen Insekten notwendig. Insbesondere die Lage der
Insektenrickstande in Flugeltiefenrichtung wurde hier festgehalten._ Mit den im Flugversuch
gesammelten Daten bezlglich Insektenkontamination wurde eine Datenbasis geschaffen,
die es ermdglichte, die bereits vorhanden Werkzeuge zur Vorhersage von
Insektenflugbahnen zu kalibrieren. Hier war daran gedacht, die Parameter fir die
Insektensimulation (Durchmesser und Gewicht) so lange zu variieren, bis die aus den
Flugversuchen ermittelten Werte im Mittel getroffen wurden (Analogie zu realen Insekten).
Das so kalibrierte Verfahren wurde dann bei Airbus fir Beispielkonfigurationen eingesetzt
und eine optimale (Hochauftrieb; Insektenschutz) Lage und Gré3e des Krligers definiert.
Die Auswirkungen dieses neuen Kriger-Entwurfs wurde dann in einer Gesamtbewertung
hinsichtlich Krugerlasten; Kinematikrandbedingungen und Gewicht (System; Struktur)
verglichen mit dem Stand, der auf den bisherigen Annahmen beruhte.

AP1400 Simulation komplexer Vereisungsgeometrien

Arbeitsziele

Eisbildung an der Fligelnase fuhrt im allgemeinen zur Verminderung der aerodynamischen
Leistung eines Flugels. Um diese Degradation frihzeitig bei der Auslegung von Fliigel,

Hochauftriebssystem und dem Eisschutzsystem bertcksichtigen zu kénnen, muss ein
Flugzeughersteller in der Lage sein, den Effekt von Eisansatz zumindest inkrementell
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vorherzusagen. Ziel dieses Arbeitspaketes PERFORMICE war es, zu bewerten in wie weit
moderne Gleichungsldser fur die Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Gleichungen auf
hybriden Netzen in der Lage sind, zukinftig robuste Vorhersagen der Leistungsvermin-
derung durch Eisansatz zu treffen.

Im Einzelnen wurden folgende Teilziele angestrebt:

Erweiterung des hoherwertigen Reynolds-Stress-Turbulenzmodells hinsichtlich der
Mdoglichkeit die Rauheit von vereisten Oberflachen zu beriicksichtigen und Uberpriifung
der Fahigkeiten bereits vorhandener Zwei-Gleichungs-Turbulenzmodelle.

Validierung des DLR TAU Stromungslosers fur die Vorhersage der inkrementellen
Leistungsverminderung  durch  Eisansatz anhand von forschungs- und
industrierelevanten zwei- und dreidimensionalen Testféallen.

Erarbeitung einer Referenzvorgehensweise fir die inkrementelle Berechnung der
Auswirkung von Eisansatzen bezlglich Gitter-Topologie und -Feinheit, sowie
verwendeter Turbulenzmodelle und Zeitintegration (RANS bzw. uRANS).

Erzielte Arbeitsergebnisse im TP1

o Verbesserte Struktur Anforderungen fur den Laminarfligel
e Verbesserte Erkenntnis Giber den Effekt von Treibwerkslarm auf Laminaritét

e Vorhersagemdglichkeit von Insektenflugbahnen fur Laminarfligel geeignete
Hochauftriebssysteme (Krueger)

e Eine validiertes Berechnungsverfahren fur die Bestimmung der Inkremente in der
aerodynamischen Leistung durch einen Eisansatz

Zusammenarbeit mit anderen Verbundpartnern im TP1 ATLATUS

Der wesentliche Verbundpartner in TP1 ATLATUS ist das DLR. Die wesentlichen Elemente
der Zusammenarbeit kdnnen stichwortartig wie folgt beschrieben werden

e Bereitstellung der aerodynamischen und strukturellen Randbedingung eines
typischen Laminarfliigels durch Airbus

e Auslegung eines 2D Profils unter den spezifischen Randbedingungen des
Windkanals durch das DLR

o Spezifikation des Windkanalversuches durch Airbus in Zusammenarbeit mit dem
DLR

e Bau des Windkanalmodells durch das DLR

e Durchfiihrung der Windkanalversuche durch das DLR mit Unterstitzung durch
Airbus

¢ Analyse der Windkanalversuche durch das DLR und Airbus

o Weiterentwicklung der numerischen Verfahren zur Vorhersage von
Konturstérungen auf Basis dieser Ergebnisse durch das DLR und Airbus

o Definition der Flugtestmatrix fir ATRA Flige zu Insektenflugbahnen von leichten
Insekten zusammen mit dem DLR
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e Unterstitzung der Flugtests durch Airbus

e Anwendung des vom DLR bereitgestellten neuen Particle Tracer und Uberpriifung
an konkreten Anwendungsfallen incl. Positionierung eines Kriigers

o Wirtschaftliche Gesamtbewertung der Ergebnisse der Windkanalversuche
(Oberflachenanforderung; Larm) und der optimierten Krigerauslegung anhand
eines Gesamtflugzeugentwurfes mit Laminarfligel

e Unterstitzung des DLR bei der Validierung der verbesserten Turbulenzmodelle
durch Bereitstellung von geeigneten Testfallen (inklusive Geometrien und
experimenteller Ergebnisse).
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1.2 Teilprojekt TP2 InCome (CMF — Composite Multispar Flap)
TP2 InCome — CMF Klappe: Status quo vice versa Innovation & Ziele:

Das Teilprojekt TP2 ,InCome" — ,Integrated Composite Multispar Flap“ beinhaltete ein
wesentliches Arbeitspaket mit der darin zu leistenden Aufgabe:

e AP2100 CMF - Entwicklung einer CFK-Vielholmerklappe zur TRL6
Technologiereife.

Die folgende Abbildung zeigt die Arbeitspaketstruktur mit den Teilarbeitspaketen des TP2
InCome bzw. AP2100 CMF.

TAP 2110: Festlegung der Referenz/Datenbasis
und der Anforderungen

TAP 2120: Design und Auslegung
(inkl. Lasteinleitung)

TAP 2130: Durchfuhrung und Auswertung von
Vogelschlagversuchen und Lasteinleitungsversuch.

TAP 2140: Durchfiihrung von Materialtests und
Tests zur Ermittlung der Auslegungskennwerte

TAP 2150: Fertigung von grof3en Prototypen des CFK-Korpers

TAP 2160: Verifikationstests von groBen CFK Kdrpern

TAP 2170: Erstellung und Erprobung von Reparaturen im Service

Abbildung 1-10: Arbeitspaketstruktur mit Teilarbeitspaketen (FUE-Aufgaben) des
Teilprojektes TP2 , In-Come" mit dem AP2100 CMF - Composite Multispar Flap.

Technologieprodukt-Ziele:

e Entwurf und industrielle Machbarkeit einer Hinterkantenklappe in Vielholmer-
Bauweise bis hin zur industriellen Verifizierung zu entwerfen, bauen und zu testen.

o Nachweis des Technologiereifegrades TRL 6. (siehe dazu auch folgende
Abbildung).
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Composite Multispar Flap Body:
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Abbildung 1-11: Technologieentwicklungspfad fir die Integrierte Composite Multispar Flap
(TP2 ,In-Come*, AP2100 CMF).

Abbildung 1-12: Skizzenhafte Darstellung einer Kohlefaserklappe in Vielholmer-Bauweise

Die Einfuhrung einer Vielholmerlandeklappe in Integralbauweise setzt neue Mal3stébe in
Bezug auf Energieeinsparung bei der Fertigung dieser Grol3serienbauteile (2010 wurden
1900 Landeklappen in konventionaler Bauweise gefertigt) und leistet so bereits am Anfang
des Lebenszyklus einen Beitrag, die Kosten im Luftverkehr um 30% und die Emissionen
(CO2 um 50% und NOx um 80%) zu verringern (Vision 2020) und somit den Luftverkehr
"griner” zu machen.

Bei der Auslegung der CMF Klappe flr die statischen und dynamischen Lasten fand ein
iterativer Austausch mit TP3 ATLAS statt. Weiterhin gab es Wechselwirkung hinsichtlich
der Auslegung neuer Hochauftriebskonzepte mit dem Verbundvorhaben MOVE.ON. Hier
sind insbesondere das Teilprojekt TP1 MOVE.C&D flr neuartige ,Movable- und
Hochauftriebskonzepte* sowie das Teilprojekt TP3 HiCoSys mit ,Lift Control and drive
systems* fur die Integration der CMF Klappe in das Gesamtflugzeug zu nennen.

Im Rahmen des Arbeitspakets wurde eine Vielholmerklappe weiterentwickelt und die dafur
notwendigen Verifikationstests und Bau von Prototypen durchgefiihrt. Die h6chst mdgliche
Technologiereife wurde erreicht. Die Arbeiten trugen zur Kompetenzerhaltung und somit
zur Sicherung von Arbeitsplatzen am Standort Bremen bei.
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Umgesetzte Arbeitsbeschreibung/Vorgehensweise

Zusammengefasst wurden im Rahmen des Arbeitspakets folgende Arbeiten durchgefiihrt
(iterativ und nicht unbedingt in angegebenen Reihenfolge):

e Festlegung der Referenz/Datenbasis/Anforderungen fur die neue Landeklappe
e Design und Auslegung einer dufReren Landeklappe (inkl. Lasteinleitung)
e Optimierung der Landeklappe hinsichtlich der Integration, Gewicht und Kosten

o Vogelschlagversuche zur Verifizierung der Erfillung der Zertifizierungs-
anforderungen und Nachweis der In-Service Performance.

o Dauerfestigkeitsversuch im Lasteinleitungsbereich zur Verifizierung der Festigkeit in
kritischen Bereichen unter Einbeziehung von Fertigungsdefekten.

o Soweit aufgrund der Materialauswahl notwendig, Durchfihrung von Materialtests
und Tests zur Ermittlung der Auslegungskennwerte (kleine und mittelgrof3e Proben)

e Aufbau von groRen Demonstratoren des CFK-Korpers (vollstandig ausgelegt).
Minimierung der Defekte in der Herstellung und Erstellung von
Nacharbeitsldsungen, Erstellung und Erprobung von Reparaturlésungen im Service

Teilarbeitspaket TAP2110: Festlegung der Referenz/Datenbasis und der
Anforderungen fir die neue Landeklappe

Die Festlegung der Referenz/Datenbasis und der Anforderungen an die neue Landeklappe
war notwendig, um den Erfolg der Neuentwicklung hinsichtlich Integration, Gewichts und
Kosten quantifizieren und bewerten zu kénnen.

Teilarbeitspaket TAP2120: Design und Auslequng einer vollstdndigen dulReren
Landeklappe

Bisher wurden nur Bereiche der Landeklappe konstruiert, entworfen und ausgelegt.

Durch Tests an kleinen Fertigungsprototypen, sowie der Herstellung von grof3en
Fertigungsprototypen konnte erfolgreich ein Technologiereifelevel 4 nachgewiesen werden.
Zur Erreichung des TRL6 musste die gesamte Klappe inklusive Lasteinleitung konstruiert
und ausgelegt werden. Dazu wurden der CFK-Klappenkérper und die Metallteile der
Lasteinleitung entsprechend der gegebenen Lasten und in enger Abstimmung mit der
Fertigung dimensioniert, um die Fertigungseinsparungen zu gewahrleisten.

Teilarbeitspaket TAP2130: Durchfiihrung und Auswertung von
Vogelschlagversuchen und Lasteinleitungsversuch.

Der Nachweis der speziellen Zertifizierungsanforderungen und Reparaturperformance im
Service bzgl. Vogelschlags erfolgte durch die Durchfihrung von reprasentativen Tests. Die
Tests wurden durch vorgeschaltete Simulationen auf ein Minimum reduziert.

Im Lasteinleitungsbereich wurde die Dauerfestigkeit in kritischen Bereichen unter
Einbeziehung von Fertigungstoleranzen und Defekten verifiziert.

Teilarbeitspaket TAP2140: Soweit aufgrund der Materialauswahl notwendig,
Durchfiihrung von Materialtests und Tests zur Ermittlung der Auslegungskennwerte
(kleine und mittelgrof3e Proben)

Es wurden Materialtests durchgefiihrt und m die Auslegung gegen Vogelschlag zu
ermdglichen und gleichzeitig die Gewichtsperformance der Landeklappe bestatigen.
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Insbesondere die Holm-Oberschalenanschliisse wurden durch ein Testprogramm
untersucht.

Teilarbeitspaket TAP2150: Fertigung von grofRen Prototypen des CFK-Koérpers
(vollstandig ausgelegt)

Die Fertigung von grof3en CFK Kdorpern erfolgte auf Basis eines ausgewéhlten
Konstruktionsstandes um die Durchlaufzeiten, Machbarkeit, Defekte und geometrischen
Abweichungen zum Soll zu Gberprifen und ggf. GegenmalRnahmen zu entwickeln.

Erfahrungen aus vorangegangenen Vorhaben hatten gezeigt, dass dies nur AbschlieRend
durch den Bau von grof3en CFK Kdrpern moglich war.

Teilarbeitspaket TAP2160: Verifikationstests von groRen CEK Kdrpern

Zur Erreichung des Technologiereifegrades TRL6 gehdrte auch der Nachweis der
Performance in statischer und dynamischer Hinsicht durch die Durchfiihrung eines grof3en
Prototypentests. Dem Vorgeschaltet war ein Lasteinleitungsbereichstest mit einem
Lebensdauer Programm.

Teilarbeitspaket TAP2170: Erstellung und Erprobung von Reparaturen im Service

Zur Erreichung des Technologiereifegrades TRL6 wurde der Einfluss einer neuen
Technologie auf den Kunden bewertet. Hierzu wurden neue Reparaturverfahren dieser
geschlossenen Bauweise entwickelt und erprobt.

Zusammenarbeit mit Unterauftragnehmern

Weiterhin erfolgte auch eine enge Zusammenarbeit mit FuT-Partnern im Unterauftrag.

e Faserinstitut Bremen — FIBRE: Untersuchgen und Aufbau eines Modells zur
virtuellen Verformungsanalyse und Prozessoptimierung

e Elan-Ausy — Aufbau eines detaillierten FE-Modells und Simulation von
Vogelschlag mit mehreren Vogelmassen und bei verschiedenen
Geschwindigkeiten

e Grunewald — Herstellung neuer Kernesétze fir das 4-Holm Design fiir den
Prototypenbau

e |IMA Dresden — Materialtests zu T-Joints fiir verschiedene Testbauteile mit
verschiedenen Belastungen zur Ermittlung neuer Kennwerte

Erzielte Arbeitsergebnisse im TP2

e Ein Gewichts- und kostenoptimiertes Klappendesign.
¢ Nachweis der Erfillung der Vogelschlaganforderungen mittels eines Tests
¢ Nachweis der Festigkeit im Lasteinleitungsbereich.

o Verifikation der Herstellung eines groRen CFK Koérpers und Verfahren zu
Nacharbeit.

¢ Neue In-Service Reparaturverfahren dieser geschlossenen Bauweise.
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1.3 Teilprojekt TP3 ATLAS

Die geplanten Arbeiten zum Teilprojekt TP3 ATLAS gliedern sich in vier Arbeitspakete mit

jeweils mehreren Teilarbeitspaketen (TAP):

- AP3100 Strukturdynamische Aspekte der Stabilitdts- und Lastanalyse
o TAP3110 Erweiterte Auswertung des Research-GVT
o TAP3120 Stochastische Unsicherheiten im Prozess der
Stabilitatsanalyse

0 TAP3130 Neue Konzepte fiur die lokale Komponentenlastanalyse
o0 TAP3140 Lastfallauswahl fur die strukturdynamische Nachweisfihrung

- AP3200 Aerodynamische Aspekte der Stabilitdts- und Lastanalyse

o TAP3210 Verbesserte Verfahren der numerischen Lastanalyse

0 TAP3220 Experimentelle Validierung der instationaren Aerodynamik
o0 TAP3230 Effiziente Modelle fur die HTP-Buffeting-Lastenanalyse

- AP3300 Systemdynamische Aspekte des Lastenprozesses
o TAP3310 Integrierte Lastiberwachung und -kontrolle und
multidisziplinare Optimierung

o TAP3320 Analyse von ETW-Versuchen mit mehrfacher dynamischer

Anregung

- AP3400 Prozessvalidierung am Gesamtflugzeug und an einer Airbus A319

Center Section

0 TAP3410 Integrierte ldentifikation von Lasten und Aerodynamik

0 TAP3420 Validierung an einer vollstandigen Airbus A319 Center

Section

Die folgende Abbildung zeigt die Organisation des Teilprojektes TP3 ATLAS in dem Airbus
Vorhaben ProwWinGS. Das Teilprojekt TP3 ATLAS unterteilte sich in vier Arbeitspakete. Die

beitragenden Institute des Verbundpartners DLR und die zugehdrigen, geplanten
Unterauftragnehmer sind ebenfalls dargestellt.
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TP3 ATLAS - Advanced Technologies for Loads & AeroelasticS
Lead: Airbus Operations GmbH
Verbundpartner: DLR mit den Instituten AE, RM, FS und Universitaten
Airbus U/A an: IBK Innovation

AP3100 Strukturdynamische Aspekte AP3200 Aerodynamische Aspekte AP3300 Systemdynamische Aspekte AP3400 Prozessvalidierung am Gesamtflugzeug
der Stabilitats- und Lastanalyse der Stabilitats- und Lastanalyse des Lastenprozesses und an einer Airbus A319 Center Section
Lead: Airbus mit U/A an IBK Innovation u.a. Lead: Airbus mit U/A an IBK Innovation u.a. Lead: Airbus und U/A u.a. Lead: Airbus mit U/A an IBK Innovation u.a.
Partner: DLR Partner: DLR Partner: DLR Partner: DLR
TAP3110 Erweiterte Auswertung TAP3210 Verbesserte Verfahren der TAP3310 Integrierte Lastiiberwachung TAP3410 Integrierte Identifikation von
— des Research-GVT — numerischen Lastanalyse — und Lastkontrolle — Lasten und Aerodynamik
Airbus U/A an: NN thd. thc. und multidisziplinare Optimierung
TAP3120 Stochastische Unsicherheiten TAP 3220 Experimentelle Validierung TAP3320 Analyse von ETW-Versuchen TAP3420 Validierung an einer vollstandigen
— in der Stabilitéts- & Lastenanalyse — der instationdren Aerodynamik — mit mehrfacher dynamischer Anregung — Airbus A319 Center Section
Airbus U/A an IBK Innovatio
TAP3130 Neue Konzepte fir TAP3230 Effiziente Modelle fiir
—  die lokale Komponentenlastanalyse — die HTP-Buffeting-Lastenanalyse

Airbus U/A an IBK Innovation

TAP3140 Lastfallauswahl! fiir
— die strukturdynamische Nachweisfiihrung
Airbus U/A an: NN thd. tbc.

Abbildung 1-13: Arbeitspaketstruktur fir das Teilprojekt TP3 ATLAS in dem LuFolV-4 Airbus Vorhaben ProwWinGS mit Angabe der Teilarbeitspakete
(FuE-Aufgaben) und méglicher Unterauftrage wie u.a. an IBK Innovation.
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AP3100 Strukturdynamische Aspekte der Stabilitats- und Lastanalyse
TAP3110 Erweiterte Auswertung des Research-GVT

Arbeitsziele

Im TAP3110 wurden schwerpunktmaliig strukturdynamische Aspekte der aeroelastischen
Stabilitdtsanalyse und der Lastanalyse betrachtet. Ankniipfend an LuFo IV-2 FTEG,
erstellte Airbus mit dem DLR Institut fur Aeroelastik eine verbesserte strukturdynamische
Modellierung fur komplexe Flugzeugkonfigurationen - fir die gesamte néchste und
ubernachste neue Flugzeugfamilie, fur die nachsten und Ubernachsten Derivate und fur
Nach- und Umrlstungen - basierend auf zusatzlichen Sensorinformationen und unter
Nutzung zusatzlicher Airbus A340-600 Daten aus dem Research-GVT (Forschungs-
Standschwingungsversuchs).

Um den wachsenden dynamischen Anforderungen bei der Integration zukinftiger
Triebwerke Rechnung zu tragen, wurden zusatzlich zu den A340-600 Daten (0 bis 25Hz)
auch die A319 Daten Center Section Daten im Frequenzbereich bis zu 50 Hz analysiert.
Basierend auf den Ergebnissen der zwei durchgefuhrten A319 Test-Kampagnen
(Anregung durch Shaker) wurde das zugrundeliegende Simulationsmodell verbessert,
sodass fiir die wesentlichen Moden eine tiber 95% Ubereinstimmung mit dem Experiment
erzielt wurde.

Die Untersuchungen bezogen sich hauptsachlich auf die detaillierte Untersuchung einer
experimentellen Modal-Analyse und der Validation eines entsprechenden FEM Models.
Dieses basierte auf einer voll ausgestattet A319 Center Section (Sektion 15/21). Das
priméare Ziel war die Erhdhung der Gite des FEM Models, sowie dessen Validierung. Dies
beinhaltete unterschiedliche Methoden zu Test-Analyse, welche zur Identifikation von
Eigenmoden, Eigenfrequenzen und Dampfungs- Koeffizienten, die fir die
Triebwerksintegration wesentlich sind, aus dem Test verwendet wurden.

Die Ziele der Arbeiten waren:

e eine Verbesserung der Testverfahren,
e eine Verbesserung der Auswerteverfahren,

e eine Reduktion der Dauer zukunftiger Standschwingversuche.

Zusammenarbeit

Im TAP3110 wurden durch das DLR neue Verfahren zur Bewertung und zur Nutzung
experimenteller Schwingungsdaten erarbeitet. Dieses geschah unter Nutzung des
umfangreichen Datensatzes, der beim A340-600 Research-GVT entstand. Dieser Versuch
wurde im Marz 2011 in Kooperation mit der ONERA in Toulouse durchgefiihrt. Die Daten
wurden weiterhin genutzt, um dynamische FE-Modelle des Gesamtflugzeugs realistischer
aufzubauen.

TAP3120 Stochastische Unsicherheiten im Prozess der Stabilitéats- und
Lastenanalyse

Arbeitsziele

Im TAP 3120 wurden tibergreifende Methoden zur Erfassung von stochastischen
strukturellen und aerodynamischen Unsicherheiten entwickelt. Die fiir die Unsicherheiten
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relevanten Parameter wurden identifiziert und ihre Auswirkung auf die Ergebnisse der
aeroelastischen Stabilititsanalyse und die Lastenanalyse untersucht.

Das Ziel der Arbeiten war:

¢ Eine konsistente Unsicherheiten-Modellierung fur Lasten & Aeroelastik.

Zusammenarbeit

Im AP3120 arbeitete Airbus eng mit dem DLR zusammen. Das Arbeitspaket unterstitzte
die Validierung am Gesamtflugzeug in AP3410 und profitierte umgekehrt von den
Validierungsarbeiten auf der Basis von Flugversuchsdaten in AP3410.

TAP3130 Neue Konzepte fur die lokale Komponentenlastanalyse
Arbeitsziele

Der Schwerpunkt der Arbeiten im TAP 3130 lag auf der Entwicklung innovativer Ansétze
fiir die Ubertragung globaler Lasten auf einzelne Komponenten und Bauteile.

Die in Airbus durchgefihrten Triebwerksintegrationen/-nachriistungen zeigten ein
signifikantes Verbesserungspotential bei der Selektion der kritischen Komponentenlasten.
Trotz der geringfuigigen Veranderung am Gesamtflugzeug wurden sehr viele Lastfalle in
der detaillierten Strukturanalyse bertcksichtigt. Die Anzahl der Falle wurden mindestens
halbiert. Ziel dieser zusatzlichen Arbeit war es, neue Anséatze fir die lokale
Komponentenlastselektion zu entwickeln. Die neuen Ansatze basierten hierbei auf
Stressindikatoren, wie z.B. Reservefaktoren, die auf das strukturelle Versagen einer
Komponente schlie3en lassen. Hierbei wurden Ideen und Ansétze aus den Bereichen
Loads und Stress miteinander verknupft. Die neue Lastfallselektion wurde mittels bereits
vorhandener Lastfallselektionen verglichen und verifiziert.

Neue Ansatze wurden entwickelt. Methoden und Tools aus den Disziplinen Loads und
Stress wurden miteinander verknipft. Um den Prozess stabil und zeitsparend aufzubauen,
wurde ein Einheitslastenansatz verwendet. Komplexe Lastfalle wurden hierbei zu
Einheitslasten zerlegt und fur den Zweck der Lastfallselektion erneut zu komplexen
Lastfallen kombiniert. Die Selektion der kritischen Lastfalle erfolgte schlie3lich tiber
Stressindikatoren, welche auf analytischen und semi-analytischen Ansatzen basieren.

Die Vorgehensweise wurde wie folgt umgesetzt:

e Zerlegung von komplexen Lastfallen zu Einheitslastféllen,

e Berechnung der internen Kréfte und Spannungen mittels Einheitslasten (NASTRAN
Analyse auf GFEM Ebene),

e Kombination der internen Krafte und Spannungen und Ermittlung von
Stressindikatoren (z.B. Reservefaktoren),

e Lastfallselektion mittels Stressindikatoren.
Zusammenarbeit

Zu den o.g. Arbeiten seitens Airbus erfolgte eine enge Zusammenarbeit mit dem
Verbundpartner DLR.
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TAP 3140 Lastfallauswahl fir die strukturdynamische Nachweisfihrung und
verbesserte operationelle Lastenanalysen

Arbeitsziele

Ausgehend vom TAP3130 befasste sich das TAP3140 mit der Auswahl relevanter Lastfalle
fur die Auslegung und die strukturdynamische Nachweisfiihrung unter Beriicksichtigung
aller operationellen Lastfalle; dieses war die Voraussetzung fir einen zielgerichteten und
optimalen, dabei aber betriebssicheren Strukturentwurf.

Die Ziele der Arbeiten waren:

e Eine Verbesserung der Auswerteverfahren mit dem Ziel den konfigurativen
Suchraum fur die Flugzeugoptimierung zu verdoppeln, um damit zu
Gewichtseinsparungen von bis zu einer Tonne beizutragen.

e Eine Verbesserung der Auswertegite.
Folgende Arbeitsschritte wurden umgesetzt:

e Uberpriifung der strukturellen Parameter,
e Uberpriifung der aerodynamischen Parameter ,

e Verbesserung der Lastfallauswahl fir die strukturdynamische Nachweisfiihrung und
der operationellen Lastenanalysen.

Zusammenarbeit

Im TAP3140 untersuchte Airbus in Zusammenarbeit mit der DLR und der TU
Braunschweig (per Unterauftrag durch den Verbundpartner DLR) und mdglicherweise auch
mit IBK Innovation (per Unterauftrag durch Airbus, ggf. als Eigenleistung) und in Interaktion
mit dem TAP3130 integrierte Analysen der Strukturlasten und des strukturmechanischen
Verhaltens. Kernpunkt war grundlegende Verfahren zur Analyse und Auswahl von
kritischen lokalen Komponentenlastfallen fur die strukturdynamische Nachweisflhrung.

Anknipfend an die erfolgreichen FTEG-Gesamtmodellierungs-Arbeiten fir Béen und
Mandver und die Mandver-Flight-Test-Arbeiten wurde auf Basis einer Airbus-Referenz
Flugversuchsdaten mit Hilfe des stochastischen Verfahrens ausgewertet und mit Hilfe ,der
Generalisierten Extremwerttheorie* grundlegende Verfahren zur Analyse und Auswahl von
kritischen lokalen Komponentenlastfallen fur die strukturdynamische Nachweisflihrung
entwickelt.

AP3200 Aerodynamische Aspekte der Stabilitats- und Lastanalyse
TAP3210 Verbesserte Verfahren der numerischen Lastanalyse

Arbeitsziele

Die Arbeiten im TAP3210 fokussierten sich auf die aerodynamischen Aspekte der
Stabilitdts- und Lastanalyse. Im Mittelpunkt stehen numerische Verfahren flr instationéare
aerodynamische Analysen und ihre experimentelle Validierung. Im TAP3210 wurden
Simulationsmethoden entwickelt, die fir mehr als 10000 Lastfalle auf der Basis von 3-D-
Panel-Verfahren (VS-Aero-H) und TAU-CFD-Simulationen die Erstellung von Modellen und
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die Durchfuhrung von Stabilitatsanalysen und die Lastenrechnungen mit verbesserter
Genauigkeit gegentiber dem aktuellen Vorgehen erlauben. Im Fokus standen Verfahren fir
grol3e strukturelle Verformungen und fur abgeléste Stromungen. Um die industrielle
Relevanz der Entwicklung sicherzustellen, wurde die Implementierung von Verfahren unter
Kenntnis und Nutzung eines industriellen Referenzprozesses umgesetzt.

Das bisherige Konzept fur den Einsatz von VS-Aero-H fiir Lastenanalysen (anstelle des
bisher verwandten Verfahrens DLM) sah die Verwendung von aerodynamischen Modellen
mit einem volumetrischen Rumpf und ansonsten flach modellierten Komponenten vor.
Durch die Ausnutzung der durch den Einsatz von VS-Aero-H gegebenen erweiterten
Modellierungsmdglichkeiten war eine Verbesserung der Genauigkeit der theoretischen
aerodynamischen Modelle zu erwarten.

Da fur aktuelle Flugzeuge die Weiterentwicklungen gerade im Bereich der Triebwerke
sowie deren Integration von grof3er Relevanz war und die Modellierung hier einen grol3en
Einfluss auf die Ergebnisse der Béen Simulation aber auch Flatterrechnungen hatte und
hat, wurde ein Konzept mit volumetrischer Triebwerksmodellierung erstellt.

Damit wurde es mdglich, fir alle relevanten Flugbedingungen und alle relevanten
Beladungs- und Betankungskonditionen (>10000 Falle) mit CFD-(TAU)-korrigierten Daten
die Triebwerke zu modellieren.

Die zuletzt entwickelten Flugzeugen hatten gezeigt, dass bei Turbulenz insbesondere die
kombinierten Rumpf-Flugel-Triebwerkseigenbewegungsformen (=aeroelastische
Eigenschwingungen mit einer bestimmten Frequenz im Bereich 2 bis 6 Hz mit signifikanten
Deformationen bzw. Auslenkung in wesentlichen Bereichen des Rumpfes, des Flugels und
der Triebwerke) wesentlich den Komfort beeintréchtigen. Diese Eigenbewegungsformen
wurden daher mit dem genannten VS-Aero-Verfahren (kombiniert mit CFD-Tau-
Korrekturen adaquat fur diese Eigenbewegungsformen) modelliert. Weiterhin erfolgte eine
Validierung der Ergebnisse, um diese bei besonders kritischen Flugpunkten (bei
transonischen Mach-Zahlen) zu verbessern. Dies erfolgte in Zusammenarbeit mit dem
Verbundpartner DLR und in deren U/A mit der TU Braunschweig.

Die Ziele der Arbeiten waren:

e Vorschlage fur verbesserte Test- und Validationsverfahren (siehe TAP3220),
e eine Verbesserung der Auswerteverfahren,

e eine Verbesserung der Auswertegiite.

Auf dieser Basis wurde dann ein wesentlicher Beitrag geleistet, um signifikante
Strukturgewichtsreduktionen bei Boenlasten zu erarbeiten. Insbesondere fiir zuklnftige
Langstreckenflugzeuge wird auf dieser Basis, ein wesentlicher Beitrag zur
Fliigelgewichtsreduktionen von bis zu 0,5 t zu erwarten sein.

Die folgende Auflistung gibt die Hauptarbeitsschritte wieder, die zur Erreichung der o.g.
Zielsetzungen erforderlich sind. Die Reihenfolge der Arbeitsschritte spiegelt dabei die
Vorgehensweise wieder:

e 3-D-Panel-Verfahren (VS-Aero-H) und TAU-CFD-Simulationen,

¢ Berechnung und Validation der Lasten und des Stabilitatsverhaltens,
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e Vorschlage fur verbesserte Test- und Validationsverfahren (siehe auch AP 3210),
um auf diese Basis eine moglichst hohe Gewichtsreduktion genau zu erzielen.

e Entwicklung eines Konzepts zur Verwendung einer realitdtsndheren Modellierung
fur einzelne Komponenten und

e Untersuchung des Einflusses zuséatzlicher volumetrischer Komponenten fur
einzelne relevante Lastfalle.

Zusammenarbeit

Im TAP3210 arbeitete Airbus mit dem DLR Institut fir Aeroelastik (als Verbundpartner) und
mit U/A-Partner wie z.B. IBK eng zusammen, um eine moglichst grof3e Zahl von Lastfallen
zu betrachten. Airbus stellte dabei u. a. fir alle genannten Arbeitspakete Referenzmodelle,
-daten und den Referenzprozess zur Verfiigung.

TAP3220 Experimentelle Validierung der instationdren Aerodynamik
Arbeitsziele

Im TAP3220 wurden Windkanalversuche ausgewertet, die das Ziel hatten, ausgewahlite
Aspekte des Lastenprozesses, besonders aus TAP3210, anhand speziell durchgefuhrter
experimenteller Untersuchungen im TWG - Bbéenversuchsstand des DLR im DNW-TWG zu
validieren. Insbesondere wurden dabei die Giiltigkeit der Annahmen im Lastenprozess (z.
B. die Superpositionierbarkeit von bewegungsinduzierten Luftkraften und Boenluftkraften)
sowie das instationdre aerodynamische Verhalten im Grenzbereich abgeldster Strémung
untersucht. Die Arbeiten wurden vom DLR durchgefihrt.

Zusammenarbeit

Airbus nutzte diese Ergebnisse zur Validation im AP3210.

TAP3230 Effiziente Modelle fur die HTP-Buffeting-Lastenanalyse
Arbeitsziele

Im TAP3230 wurde ankniipfend an die Arbeiten in vorangegangen LuFo-Verbinden
(insbesondere M-Fly) die Charakterisierung der instationdren Zustrémung des Leitwerkes
in Grenzbereichen der Flugenvelope untersucht. Die Arbeiten flhrten zur Erstellung eines
semi-empirischen Modells zur frihzeitigen Berechnung der instationaren Leitwerks-
Zustromung als Grundlage fir eine verbesserte Lastberechnung insbesondere beim
Leitwerksbuffeting.

Die Windkanal- und Flugversuche mit einer Airbus Referenz hatten gezeigt, dass die
Integration grofRer Triebwerke zu einer Verstarkung des Buffetings fuihrt. Die
stochastischen Buffeting-Lasten aus Flugversuchen einer weiteren Airbus Konfiguration
wurden daher mit folgenden Schwerpunkten ausgewertet:

e Unterschiede zwischen 1g-Buffet, high-g-Buffet und Buffet unter der Bedingung eines
(teilweise) vereisten Flugels:

e Insbesondere die Frage: ,Wie unterscheiden sich die Lasten aus diesen
Gruppen?“ wurde adressiert. Diese Resultate gaben Hinweise fiir die kritischste
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Gruppe, fir die in Zukunft mittels hybriden Modellen Vorausrechnungen erstellt
wurden.

e Eine weitere wesentliche Frage war, ob es innerhalb dieser Gruppen noch
signifikante Unterschiede (z.B. bei Variation von Randparametern, etc.) gibt.

e Auller den HTP-Lasten wurden auch Lasten am VTP und korrelierte Lasten
untersucht.

e Bericksichtigung von Abhangigkeiten von Randparametern (Modellierung mit
Kovarianten) zur Beachtung von deterministischen Zusammenhangen: Zeigte sich eine
deterministische Abhéangigkeit von einem oder mehreren Randparametern, wurde diese
in der stochastischen Modellierung berticksichtigt; dies war durch das Ausdriicken
eines Parameters der Wahrscheinlichkeitsverteilung als Funktion des Randparameters
maglich.

e Auf dieser Basis wurden verbesserte Buffetingvorhersagen mit Hilfe der Windkanal-
und Flugversuchsdaten erreicht und damit wurde eine signifikante Reduktion des
Buffeting frihzeitiger im Design adressiert.

Daruber hinaus erfolgte eine Untersuchung des Buffeting-Verhaltens bei unterschiedlichen
Klappenstellungen zur Identifizierung des bestméglichen Ausschlags, der den geringsten
Vibrationslevel erméglicht. Anhand von Flugversuchsdaten wurde die Abhangigkeit
zwischen einzelnen Klappenstellungen und der maximalen Vibrationsamplitude analysiert
und modelliert, um fir zukinftige Flugversuche die bestmdgliche Einstellung vorgeben zu
kénnen, um die Vibrationen mdglichst gering zu halten.

Hierzu erfolgte eine enge Zusammenarbeit mit dem DLR. Das DLR hatte zusammen mit
der TU Braunschweig insbesondere an der TAU-basierten Vorhersage der
Buffetingphédnomene gearbeitet und die robuste und koharente Aufbereitung und
Interpretation der Versuchsdaten sichergestellt.

Die Ziele der Arbeiten waren:

e Verbesserung der Vorhersage
o Verbesserung der Testverfahren
e Verbesserung der Auswerteverfahren

o Verbesserung der Auswertegtte

Zusammenarbeit

Airbus hatte zusammen mit der Universitat Stuttgart Risiken (per Unterauftrag durch das
DLR) in extremen Flugzustdnden mit Hilfe von effizienten hybriden Response-Modellen
identifiziert und am Beispiel extremer Anstellwinkelzustande bei gleichzeitigen Fligel-HTP-
Interferenzeffekten einschlie3lich Buffeting demonstriert. Diese Arbeiten wurden
zusammen mit IBK Aero GmbH (per Unterauftrag durch Airbus) geplant, ausgeftihrt und
analysiert.

Anknipfend an die erfolgreichen M-Fly-HTP-Buffeting-Lasten-Analysen der IBK Aero
GmbH auf Basis der einer Langstrecken Airbus Referenz Flugversuchsdaten mit Hilfe des
stochastischen Verfahrens: ,der Generalisierten Extremwerttheorie* wurde weiterhin ein
hybrides (dynamisches) Buffeting-Lasten-Berechnungsverfahren fur alle Airbus-Familien
entwickelt.
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AP3300 Systemdynamische Aspekte der Stabilitats- und Lastanalyse

TAP3310 Integrierte Lastiiberwachung und -kontrolle und multidisziplinare
Optimierung

Arbeitsziele

Das TAP3310 widmete sich den systemdynamischen Aspekten des Lastenprozesses,
insbesondere Uberwachungssysteme fiir dynamische Lasten ankniipfend an die
erfolgreiche Implementierung durch den Lasten- und Aeroelastik-Bereich in der letzten
neuen Flugzeuggeneration. Im TAP3310 wurden durch die Einfliisse einer integrierten
Lastentberwachung, -kontrolle und -regelung auf die Fluglasten untersucht. Auf dieser
Basis wurden dann weitergehende Lastreduktionsmechanismen entwickelt und eine
multidisziplindre Optimierung der Lasten durchgefuhrt. Hiermit wurden wesentliche
Beitrdge zur Reduktion des Strukturgewichtes, des Treibstoffverbrauches und der
Emissionen geleistet.

e TAB 3311 umfasste dabei die Berechnung von stationdren, quasi-flexiblen Lasten
(mit Hilfe eines hinreichend genauen Algorithmus) zur Integration in einem Regler,
welcher hohen Manbverlasten entgegenwirkt. Dieser Regler (dann einschlielilich
des Algorithmus) war echtzeitfahig und wurde in einer Ublichen Flugsteuerung
verwendet.

e TAB 3312 umfasste die Beschreibung des Flugzeugs in einem detaillierten Modell,
welches einen Boen-Beobachter miteinschliel3t. Der Regler zu Reduktion von Boen-
Lasten wurde mit Hilfe des ,Model-Predictive-Control (MPC)-Verfahrens*
ausgelegt.

TAP 3311 - Mano6verlasten

In den bisherigen Arbeiten konnte bereits die hohe Approximationsgiite eines
Lastenschatzers fur das Biegemoment an der Fligelwurzel demonstriert werden. Dieser
Lastenschatzer wurde ein Teil der Flugsteuerung, indem die geschéatzte Last fir eine
Regelung zu Lastreduktion verwendet wurde (LAF). Vor diesem Hintergrund wurden
besondere Bedingungen an den Lastenschétzer gekniipft, in Bezug auf die Genauigkeit,
Echtzeit-Fahigkeit und das Extrapolationsverhalten am Rande der zugrundeliegenden
Enveloppe. Weiterhin wurde ein neuronales Netz (NN) fur die Approximation verwendet.

Diese Methode wurde zur Validation auf einer anderen Flugzeugkonfiguration getestet.
Dies fuihrte zu Verbesserungen auf das Trainings- und Validationsset des Neuronalen
Netzes, die Methode zur Lastenapproximation sowie in der Echtzeit-Fahigkeit.

TAP3312 — Bbenlastregelung

Das TAP3312 beschaftigte sich mit neuartigen Regelungskonzepten zur Abminderung von
Strukturbelastungen durch Turbulenzen, insbesondere mit modell-basierter pradiktiver
Regelung (Model Predictive Control, MPC) unter Einbeziehung von verfliigbaren
Bdenmessungen (alpha/beta Sonden oder LIDAR Systemen).

MPC ist ein optimierungs-basiertes Regelungsverfahren, welches mit Hilfe eines
geeigneten Modells die Systemdynamik pradiziert und eine definierbare Gutefunktion
optimiert. Dabei ist hervorzuheben, dass Begrenzungen fir Stell-, Ausgangs - und
ZustandsgroRRen direkt im Reglerentwurf berticksichtigt wurden.
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Fur die Pradiktion wurden geeignete lineare Modelle erstellt. Diese Modelle waren
Flugpunkt/Massen abhangig und enthielten sowohl die Systemdynamiken fir die Lasten
(an relevanten Stationen), die Steuerflachen und auch die Stérungseffekte durch
Turbulenzen.

Des Weiteren wurden die Messunsicherheiten (insbesondere bei der Béenmessung) und
die unterschiedlichen Ausschlagsgeschwindigkeiten der Steuerflachen, bedingt durch das
aerodynamische Hingemoment, bericksichtigt.

Die Effektivitat des Regelungskonzeptes wurde anhand von Simulationen in einem Mini-
Loop demonstriert. Der Mini-Loop bestand dabei aus verschiedenen Flugpunkte/Massen,
die zu hohen Strukturbelastungen fuhren und verschiedenen Béen-Szenarien (diskrete
Bden, Continuous Turbulence, ...).

Zusammenarbeit

Airbus arbeitete hier mit den DLR-Instituten als Verbundpartner und IBK im Unterauftrag im
Bereich der Lastenuberwachung und der multidisziplindren Optimierung zusammen.

TAP3320 Analyse von ETW-Versuchen mit mehrfacher dynamischer Anregung zur
Entwicklung von neuen Lastabminderungsmechanismen

Arbeitsziele

Eine experimentelle Untersuchung zur aktiven Lastregelung war der zentrale Aspekt im
TAP3320. Stationare und instationare Untersuchungen im ETW-Windkanalversuche
wurden ausgewertet. Gegenstand des Versuchs war ein mit aktiven Winglet modifiziertes
HIRENASD-Flugelmodell fir ein Regelungskonzept zur dynamischen Lastminderung und
Schwingungsberuhigung. Die experimentellen Daten wurden mit zeitgenauen
Nachrechnungen dynamischer Experimente zur Dampfungsidentifikation erganzt. Daneben
wurde ein aufwandsreduzierten numerischen Simulationsmodell (ROM, Reduced Order
Model) fur die aeroelastische Simulation des Rudereinflusses auf die dynamischen Lasten
und Fligelschwingungen entwickelt. Abschluss der Arbeiten im AP war die Entwicklung
und Anwendung des Regelungskonzeptes fur die Vorbereitung von Vorversuchen im
PETW zur partiellen Funktionstiberprifung am Winglet und der spéateren
Windkanalerprobung im ETW. Die Arbeiten zum ETW-Experiment wurden vom ITAM
Aachen im Unterauftrag per Beauftragung durch das DLR durchgefiihrt.

Die Ziele der Arbeiten waren:
o Verbesserung der Testverfahren,
e Verbesserung der Auswerteverfahren,

e Verbesserung der Auswertegite und auf dieser Basis Lastabminderungs-konzepte,
die eine signifikante Strukturgewichtseinsparung ermdglichen.
Zusammenarbeit

Airbus bearbeitete zusammen mit dem DLR Goéttingen und mit dem ITAM Aachen (per
Unterauftrag durch das DLR) das Thema der numerischen und experimentellen
Untersuchung von aktiven Lastreduktionsmechanismen in off-design Bedingungen.
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AP3400 Validierung am Gesamtflugzeug und an einer A319 Center Section

TAP3410 Integrierte Identifikation von Lasten und Aerodynamik fir das
Gesamtflugzeug

Arbeitsziele

Die Ubertragung der Ergebnisse von den Arbeitspaketen AP 3100 bis AP3300 auf das
fliegende Flugzeug stand im Mittelpunkt der Arbeiten des AP3400. Im TAP3410 erfolgte die
Ermittlung realer Lasten am Flugzeug im Betrieb. Dieses war wichtig fiir die Uberpriifung
der Annahmen der Auslegung. Airbus und DLR entwickelten zusammen ein neues
Werkzeug zur Identifikation von Fluglasten und Aerodynamik aus Flugversuchsdaten.

Die Ziele der Arbeiten waren:
e eine Verbesserung der Testverfahren
e eine Verbesserung der Auswerteverfahren

e eine Reduktion der Dauer zukunftiger Flugversuche

Die zusatzlichen Arbeitsziele in diesem TAB konzentrieren sich auf zwei unterschiedliche
Bereiche

a) Fatigue-Analyse von in-service Daten
b) Identifikation von aerodynamischen Modellen
Fatique-Analyse von in-service Daten:

Zur Uberpriifung der Annahmen der Auslegung wurden auRerdem auf Basis von In-service
Daten von Fluggesellschaften neue Statistiken fir die Haufigkeit und Amplitude von Bden
und Manovern erstellt. Diese dienten zum einen der Uberpriifung der Annahmen
(konservativ genug?), wurden aber auch zur Anpassung von Inspektionsintervallen und
des Flugzeuglebens herangezogen.

Herausforderungen hierbei waren: Trennung von Bden- und Mandverlasten auf Basis der
vorhandenen Messgrofien, Umrechnung von Bden-Lastfaktor (Antwort des Flugzeugs auf
die Boe) zu Boen-Geschwindigkeit (flugzeugunabhéngig) tiber gesamten Machbereich,
Extrapolation der Statistiken hin zu gro3en Amplituden, Unsicherheitsabschatzungen.

Identifikation von aerodynamischen Modellen:

¢ Intelligente Regressor-Auswahl + GUI: Z.Z. wurden im EEM-Tool die Regressoren
vom Tool-Anwender ausgewahlt. Diese Regressoren wurden bzhl. Ihres Verhaltens
untersucht. Bei linearer Abhangigkeit ist die vom EEM identifizierte aerodynamische
Korrektur nicht gultig. Daher wurde eine Statistik-Toolbox verwendet und in einem
GUI implementiert, so dass der Tool-Anwender schnell das Beste, relevante
Regressor-Set unter Kenntnis der jeweiligen Abhangigkeiten auswahlen kann. Dies
erhohte das Vertrauen in die identifizierten Korrekturen und erlaubte fernerhin das
Set an bengtigten Regressoren minimal zu halten.

e Fourier-Analyse im EEM-Tool: Damit wurde u.a. die so genannten ,Equation-Error-
Method" (EEM) zur Identifikation von aerodynamischen Modellen im Rahmen von
Flugtest-Kampagnen verwendet. Das hier aufgebaute und im Least-Square Sinn zu
l6sende Gleichungssystem wurde bedingt durch die Betrachtung vieler Mandver
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und Regressoren sehr grold und war mit Rauschen ,verschmutzt®. Dieses Problem
wurde dann durch eine Betrachtung im Frequenzbereich gel6st, so dass nur die
relevanten Starrkorper-Eigenformen bericksichtigt wurden. Dies beschleunigt die
Identifikation und beschreibt nur die physikalischen Abweichungen zwischen
Messung und Modell.

o Identifikation des aerodynamischen Modells basierend auf Airbus in-house Tool
JDEFIX": Eine Erkenntnis aus der letzten Flugtest-Kampagnen war, dass die
Identifikation weiter automatisiert wurde. Von Interesse waren hier die Nutzung von
Parallel-Computing und die Verwendung eines GUI um die interaktive
Uberwachung und Steuerung der Identifikation zu ermdglichen. Dieser direkte
Zugriff auf das zugrundeliegende, aerodynamische Modell beschleunigte den
Identifikations-Prozess mafgeblich.

Zusammenarbeit

Airbus und DLR werden zusammen als Verbundpartner ein neues Werkzeug zur
Identifikation von Fluglasten und Aerodynamik aus Flugversuchsdaten entwickeln.

TAP3420 Validierung an einer vollstandigen Airbus A319 Center Section
Arbeitsziele

Es wurden neue Versuchskonzepte zur Analyse und Abminderung von
Komponentenlasten erarbeitet. Die Versuche wurden an einer vollstandigen Airbus A319
Center Section aus der laufenden Serie durchgefiihrt und ausgewertet.

Basierend auf den Untersuchungen der A319 Center Section in TAB 3110 wurde eine
physikalische Beschreibung der Dampfung entwickelt (um insbesondere bei Triebwerks-
nachriistungen und auch bei neuen Flugzeugkonfigurationen, die Ubertragung von
Vibrationen aus dem Triebwerk bis hin zum Cockpit und zu einzelnen Passagiersitzen
genauer zu modellieren).

Die Test-Ergebnisse der experimentellen Modalanalyse wurden hierzu herangezogen und
in der ,Integrated Virtual Testing Environment* MEVITA zur Modelanpassung verwendet.
Das primare Ziel war die Identifikation einer physikalischen, nicht modalen, Dampfung
unter vollstandiger Beriicksichtigung der auftretenden Nicht-Linearitaten. Als Fernziel
wurde eine optimierte ,Virtual Testing Environment" bereitgestellt, um den Umfang an
bendtigten Standschwingversuchen (GVT) auf ein Minimum zu reduzieren.

Die Ziele der Arbeiten waren:

¢ Ein neues Versuchskonzept fir dynamische Lastenanalysen anhand einer
vollstandigen A319 Center Section aus der laufenden Serie.
e Ein Versuchsplan fir die Airbus A319 Center Section aus der laufenden Serie.

e Die Durchfihrung der Tests an der Airbus A319 Center Section aus der laufenden
Serie entsprechend dem Versuchsplan.

e Die Auswertung der Tests an der Airbus A319 Center Section aus der laufenden
Serie.
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Diese Arbeiten werden in Zusammenarbeit von Airbus im U/A mit der IBK Innovation
durchgefinhrt.

Ankntpfend an die erfolgreiche FTEG-Versuchskampagne wurde IBK Innovation an der
Airbus-A319 Center-Section unterbeauftragt. Es wurde eine zweite Versuchskampagne
einschlieBlich einer detaillierten Analyse im TAP3420 durchgefihrt.

Erzielte Arbeitsergebnisse im TP3 ATLAS

AP3100

e Analyse der zuséatzlichen einer Airbus Referenz

e Forschungsstandschwingungsversuchsdaten im Hinblick auf die Verkirzung des
Standschwingungsversuchs eines neuen Derivates einer neuen Flugzeugfamilie.

e Analyse von kritischen Flugversuchszustanden anhand von experimentellen Daten
und Modellen [fur die gesamte nachste und Ubernachste neue Flugzeugfamilie, fur
die nachsten und tbernachsten Derivate und fir Nach- und Umristungen].

o Detaillierte Lastenmodelle fur die integrierte Auslegung von Lastabminderungs- und
tiberwachungsfunktionen.

AP3200

e Grundlegende Verfahren zur Analyse und Auswahl von kritischen lokalen
Komponentenlastfallen  fir  die  strukturmechanische  Auslegung und
Nachweisfiihrung [fiir die gesamte ndchste und lUbernéachste neue Flugzeugfamilie,
fur die nachsten und tUbernachsten Derivate und fir Nach- und Umristungen].

¢ Identifikation von extremen Flugzusténden.

e Hybride Buffeting-Lasten Analysen.

AP3300

e Entwicklung von neuen Lastiiberwachungssystemen.

AP3400

e Durchfiihrung von Komponentenlastenvalidationstests an einer Airbus A319 Center
Section.

e Konzept fur Unsicherheitenanalysen fur Lasten und Aeroelastik.

e Unsicherheitenanalysen fir Lasten und Aeroelastik.
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1.4  Zusammenarbeit mit Verbundpartnern

Teilprojekt TP1 ATLATUS

Die Arbeiten zum Laminarthema werden in enger Zusammenarbeit mit dem
Verbundpartner DLR durchgefihrt, siehe folgende Tabelle.

Tabelle 1-1: Ubersicht Verbundpartner und Arbeitsthemen

Institution/ AP im
Nr. Art Thema
Unternehmung Verbund
Steps and 3D Disturbances AP1100
oot I Airbus Operations Noise Effect be Engines AP1200
(Feder-
fahrer) GmbH Shielding Verification AP1300
Prediction Complex Icing Geometries AP1400
Steps and 3D Disturbances AP1100
b02 GF DLR- AS Noise Effect be Engines AP1200
Braunschweig
Shielding Verification AP1300
Prediction Complex Icing Geometries AP1400

(Art = Typ des Verbundpartners:
| = Industrie, KMU = Klein- und Mittelstandisches Unternehmen, GF = GroR3forschung, F = Forschung)

Teilprojekt TP2 InCome (CMF)

Hier erfolgte innerhalb des TP2 keine technische Zusammenarbeit mit dem DLR an den
geplanten Deliverables.

Im Rahmen des Verbundes ProWinGS fand eine iterative Interaktion bzgl. der Auslegung

der CMF-Klappe fir die statischen und dynamischen Lasten mit TP3 ATLAS statt.

Weiterhin gab es auch Wechselwirkungen hinsichtlich der Auslegung neuer
Hochauftriebskonzepte mit dem Verbundvorhaben MOVE.ON (LuFolV-4). Hier sind
insbesondere das Teilprojekt TP1 MOVE.C&D fir neuartige ,Movable- und
Hochauftriebskonzepte* sowie das Teilprojekt TP3 HiCoSys mit ,Lift Control and drive

systems* fiur die Integration von CMF Klappen in das Gesamtflugzeug zu nennen.

Teilprojekt TP3 ATLAS

Die folgende Tabelle zeigt die Verbundpartner und ihre Arbeitspakete mit der zugehérigen
Arbeitspaketnummer fur das Teilprojekt TP3. Die Partner kooperieren seit mehr als zehn
Jahren innerhalb des Luftfahrtforschungsprogrammes.
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Tabelle 1-2: Ubersicht Verbundpartner und Arbeitsthemen

Nr. Art Institution/ Thema AP im Verbund
Unternehmung
Reduktion der Dauer des
Standschwingungsversuch (in der AP3110
Endlinie) von Derivaten innerhalb
DLR, Institut fur einer neue Flugzeugfamilie

Aeroelastik . . . -
Unsicherheitenmodellierung fiir

vpo2| GF DLR, !nstitut far Lasten und Aeroelastik
A_eroelasnk zusammen und 1. AP3120
mit dem DLR, Institut far _ o
Flugzeugsystemtechnik 2. Integrierte Identifikation von Lasten 2. AP3410
und Aerodynamik fir das
Gesamtflugzeug
DLR, Institut fur
vpo2| GF Aeroelastik, zusammen Lastuberwachungs- und - AP3310

mit dem DLR, Institut fir abminderungssysteme
Robotik & Mechatronik

DLR, Institut fur . .
. Neue Lastreduktionsmechanismen
Aeroelastik, zusammen

i i AP3320
VP02| GF mit ITAM. Aachen bei auf Basis von aeroelastischen ETW
Versuchen

der RWTH Aachen.

Neue Konzepte fur die lokale

A Dl‘lR't!EStitUt far Komponentenlastanalyse und insAbzigr?gére
GF eroelastik zusammen :
VP02 mit der TU- operationelle Las-'.[en'fmalyse AP3130 und
Braunschweig (IFL) . Lastfallauswahl fur die _ AP3140
strukturdynamische Nachweisfiihrung
Aerc?;:s’tliﬂszt:j:;:::nen Hybrides Verfahren zur Berechnung
vPo2| GF von aerodynamischen HTP-Buffeting- AP3230

mit der Uni-Stuttgart

L
(IAG) asten

(Art = Typ des Verbundpartners:
| = Industrie, KMU = Klein- und Mittelstandisches Unternehmen, GF = GroRforschung, F = Forschung)

Im Rahmen von ProwWinGS werden durch das DLR und sein Netzwerk Grundlagen
entwickelt, auf deren Basis Innovationen Airbus-seitig realisiert werden. Konkret betrifft
dies 4 grol3e Themenkomplexe (entsprechend der 4 Arbeitspakete AP3100 —AP3400). Die
2015er Airbus- und DLR-Planungen lassen sich wie folgt zusammenfassen:

Aktuell gibt es Potentiale beim Verstandnis von Nichtlinearitaten sowie deren (notwendige)
Modellierung im Rahmen von FEM-Modellen zur Berechnung von strukturdynamischen
Lasten zur Zulassung von Derivaten. Das DLR wird zu diesem Thema innerhalb von
ProWinGS verschiedene Untersuchungen durchfiihren:
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¢ Anhand einer Untersuchung von Ergebnissen des GVTs (mit
Steuerflachenanregung) sowie TVTs wird ein besseres Verstandnis fir lokales
Verhalten des Flugzeuges erreicht(AP3100).

o Es wird ein Konzept fir eine hochgenaue Mangverlastensimulation (inklusive
Lastfallselektion) entwickelt, mit deren Hilfe Flugzeuglasten genauer bestimmt
werden kénnen(AP3100).

o Komponentenlasten sollen beispielhaft durch Verbesserung von instationarer
Modellierung fur grof3e Triebwerke berechnet werden. (AP3100 & AP3200).

Diese Ansatze werden von Airbus genutzt und weiterentwickelt, in dem neue Standards fur
FEM-Modellierungen erzeugt werden.

Das DLR wird in AP3200 weiterhin stochastische Lastzustande am Leitwerk (VTP/ HTP)
untersuchen. Im Rahmen dieser Untersuchungen wird auf Basis der generalisierten
Extremwerttheorie das Auftreten der Maximallasten modelliert. Dies erlaubt Airbus
zukunftig eine deutlich verbesserte Beschreibung des Buffeting-Problems fur zukiinftige
Derivate.

Weiterhin wird das DLR im Themenbereich der Lastschatzung (AP3300) ein verbessertes
Konzept fur Beobachtertechniken entwickelt, mit dessen Hilfe Lasten effizienter und
genauer geschatzt werden kdnnen. Diese Technologie bietet Airbus die Mdglichkeit, in
zukUnftigen Derivaten Lastabminderungssysteme fiir Béen und Mandver auf Basis der
geschatzten Lasten zu realisieren und somit eine deutliche Verbesserung der Effizienz
dieser Systeme zu erreichen.

AbschlieRend soll das Thema moderner Fatigue-Analysen seitens des DLR untersucht
werden (AP3400). Auf Basis des DLR-Konzeptes werden von Airbus mit Hilfe von in-
service Daten aus mehr als 10000 Fligen Berechnungen fir Béengeschwindigkeiten und
Bdenlastfaktoren berechnet, durch die weniger konservative Béenspektren erzeugt
werden.

Innerhalb von ProwinGS wird daher die schon in friiheren Projekten etablierte
Verknlpfung zwischen DLR und Airbus wiederum so ausgefuhrt, dass die Grof3forschung
(teilweise Giber Kooperationen mit Universitaten und KMUSs) die wesentlichen Grundlagen
entwickelt, welche dann durch Airbus in der Anwendung genutzt werden, um zuklnftige
Derivate entwickeln zu kdnnen.

Airbus wird in Zusammenarbeit mit dem Verbundpartner DLR im Wesentlichen alle final
geplanten Deliverables erfillen und die geplanten Unterauftrdge durchfihren.
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2 Technische Ergebnisse
2.1 Ergebnisse TP1 ATLATUS

Das TP1 ATLATUS war in vier Arbeitspaketen organisiert, siehe folgende Abbildung.

TP1ATLATUS, Aero-Testing on Laminar Wing with Disturbances
Lead: Airbus
Partner: LR
Airbus UfA-Partner

AP 1100 Stufen und 30 Oberflachenstéirungen
Lead Airbus
Partner: DLR
Airbus U/A-Partner

AP1200 A kustische Rezeptivitat
Lead Airbus
Partner: DLR

AP1300 Verffikation des Kriiger-Insekten Abschirmeffekte s
Lead Airbus
Partner: DLR
Airbus U/A-Partner

AP 1400 Simulation komplexer Vereisungsgeometrien
Lead Airbus
Partner: DLR

Abbildung 2-1: Arbeitspaketstruktur des TP1 ATLATUS des Vorhaben und Verbundes
ProwinGs

Die in diesen AP des TP1 verfolgten Ziele lassen sich wie folgt zusammenfassen:

* Verbesserung der Wirtschaftlichkeit und weitere Treibstoffeinsparungen durch den
Einsatz der laminaren Grenzschichttechnologie (natdrlich oder hybrid-laminar),

* welche eine Widerstandsreduktion bis zu 10% erreichen kann.

e Eruierung vertiefender Kenntnisse Uber die dafir notwendige Oberflachenqualitét,
mit Blick auf kosteneffiziente Fertigung eines Flugzeuges mit Laminartechnologie.

» Speziell Untersuchung von Bauteilibergangen z.B. zwischen Flugelnase und
Hauptkasten, an dem Stufen, geflillte Spalte, ggf. auch Nietverbinder zu erwarten
sind.

* Verbesserung der genutzten Werkzeuge / Tools fiir eine zuverlassigere Vorhersage
des Verhaltens der Grenzschichtstromung (z.B. Beginn des laminar-turbulenten
Uberganges).

Zu folgenden Themen werden im Weiteren die erreichten Ergebnisse im AP1100
beschrieben:
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¢ Untersuchungen des Einfluss auf das Verhalten der Grenzschichtstrémung durch
geometrische Stérungen auf der Oberflache des Fligel-Modells (AP1100)

* Untersuchungen zum Stdreinfluss von Triebwerkschall auf die laminare
Stromungsgrenzschicht (AP1200)

e Untersuchungen zum Abschirmeffekt eines Kriiger-Slats gegentber Insekten;
(AP1300)

e Simulation komplexer Vereisungsgeometrien durch Erweiterung des héherwertigen
Reynolds-Stress-Turbulenzmodells (RANS, uRANS) (AP1400)

AP1100 Stufen und 3D-Oberflachenstérungen
Speziell in dem AP1100 wurden folgende Untersuchungen vorangetrieben:

e Herstellung eines grof3en 2D-Windkanalmodells fir den DNW-NWB mit
Stufensimulation;

¢ Vermessung des Einflusses von Stufenhéhen,

« Vermessung der Grenzschicht hinter der Stufe mit Particle Image Technologie aus
dem Modell heraus,

e Untersuchung von mit Filler versehenen Spalten und Einfluss von Toleranzen beim
Einbau von Nietverbindungen (Rivets),

¢ Numerische Untersuchungen zum Einfluss von Oberflachenunebenheiten auf den
laminar-turbulenten Umschlag

* Untersuchungen zum Einfluss von Schall auf die Grenzschicht (2.Messphase)
(=> Zusammenarbeit mit dem Verbundpartner DLR).

Der Einfluss von Stérungen der Stromungsgrenzschicht im empfindlichen Bereich der
Fligelvorderkante wurde bei groRen Re-Zahlen untersucht werden. Zwar kénnen
entsprechenden Versuche an verkleinerten Modellen in kryogenen aerodynamischen
Versuchsanlagen durchgefiihrt werden, jedoch wirde sich die geometrisch skalierte
Stérung dann als zu klein erweisen, um sie nachzubilden. Daflir wurde ein grof3es 2D-
Modell fir Untersuchungen im DNW-NWB Mitte 2015 vorbereitet. Zusatzlich wurden
Simulationen durchgefuhrt und Methoden weiterentwickelt.

Adjustable leading edge step Tgp coating

\\ / /// 77777

2D Step testing

Abbildung 2-2: Darstellung des 2D Modells (Profilschnitt) fir Messungen im DNW-NWB
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Abbildung 2-4: Numerische Untersuchungen an der Stufe des 2D Modells

Die Untersuchungen an den Stérungen erfolgten in folgender Weise:

« Das Modell bietet die Moglichkeit Stufen zu untersuchen.

* Durch zusatzliche Einlegeleisten konnten im Bereich der Stufe auch

Bauteillibergange realistisch simuliert werden.

e Fur die Simulation von lokalen Stérungen wurden Nietverbindern aus der Airbus
Produktion verwendet, die biindig, erhaben oder versenkt installiert werden

konnten.

* Visuelle Messungen des Grenzschichtumschlages wurden mit Hilfe der

Infrarottechnik durchgefuhrt.

e Zusatzlich wurden spezielle Particle Tracking Messungen in der Grenzschicht hinter

dem Stufeneinsatz durchgefihrt.

Zum Zwecke der Untersuchungen wurde die Profilgeometrie angepasst:

« Die Profilgeometrie des 2D Modells wurde an die Druckverteilung der Airbus
eigenen KRG-Modelle so angepasst, so dass etwa die gleiche Stabilitatssituation
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wiedergegeben werden konnte. (siehe Abbildung, graue Linie im Vergleich zur
roten).

» Der NWB Windkanal ist ein storungsarmer Niedergeschwindigkeitswindkanal
mit sehr guten akustischen Eigenschaften. (niederiger Turbulenzgrad der freien
Anstromung)

» Forward facing step: 0<Re,<6000...7000 mit Re,=c~*h/v.
e Backward facing step: -3500<Rep<0 mit Rey=c>*h/v (h<0).

LILO-11: mses nif1pw43c_e70 m2d743 Al= 0.500 Cl= 0.700 Cd= 0.00556 CGdw=0 00051
INCOMPRESSIBLE WITHOUT CURVATURI

15 original Cp oo
14 fmmmmmmmeee RCRTEERE
13f o e
12 ;—_ A =
11k ot real NTS limit
10) - modified NTS — 558 Tasrrz""| for KRG
x 9 — 0.2
2 sl ' '
@ _B Rough approximation of N target NWB 0.0 o
w7 T /
=< 6 --- --- <z -0.2
5r:| I I Z
/ -0.4
4[ -
3 e - 0.6
i
2 ________
1;; — > A —-0.8
iy ' > 3
0[3@ 15 -rﬂ’l'lﬁf TN 1 10
0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 7
X/C

original NTS at Re-flight

Abbildung 2-5: Stabilitatskurven und N-Faktor fir den DNW-NWB
fur die betrachtete natirliche TS-Instabilitét.

Auch der Einfluss der Instrumentierung auf das Windkanalmodell wurde betrachtet:

e Anpassung der Instrumentierung fur die Untersuchung der Stufenbereiche und
Randeinflusse.

» Druckverteilungsrechnung im Stufenbereich zur Abschéatzung der notwendigen
Dichte der Druckbohrungen
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Abbildung 2-6: Einfluss der Instrumentierung auf das Windkanalmodell

Summe: 417

-0.5
L cp - distribution (FLOWER)
o pressure tappings (DV3-5)
-0.45 -
04F
0.35
n- -
° T
0.25 [
N — [ T h=03mm
- step
| L 1 I 1 1 | l 1 1 1 1 l 1 1 L 1 l 1 1
0.1 400 500 X 600 700

Abbildung 2-7: Einfluss der Stufe auf das Windkanalmodell

Finale Realisierung des Windkanalmodells fur Einbau und Messungen im DNW-NWB:

* In der Verantwortung des DLR ist das Windkanalmodell hergestellt worden mit Fa.
Leichtwerk als Partner.

» Der Versuch konnte Ende Juni mit dem Einbau des Modells gestartet werden.

* Bauteilabweichungen haben hier zu Einschrénkungen geftihrt.
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Abbildung 2-8: Einbau des Windkanalmodells in die Messstrecke

Weitere Untersuchungen zu den 3D-Stérungen:

* Toleranz der 3D-Stdrungen (Niet) in der GréRenordnung von h=40...50um.
« Das wirde am KRG Modell etwa 4um entsprechen, was nicht nachzubilden geht.

» Entsprechend ist eine Einlegeleiste vorbereitet worden, an der reale Niete aus der
Produktion bei Airbus eingesetzt werden kénne, so dass erhdhte, gesenkte und
schiefe Lagen untersucht und deren Auswirkungen auf die laminare Strémung
untersucht werden konnten.

Pragung im Niet
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Abbildung 2-9: Einfluss der Nietkdpfe auf die Auslegung des Windkanalmodells

Effekt der Nietkopfe auf die Stromung

Abbildung 2-10: Einfluss der Nietkdpfe auf laminare Stromung
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Effekt der Einlegeleiste

Zwei zusatzliche Einlegeleisten wurden gefertigt, in deren Nut Fullmaterial eingebracht
wurde, um realistische Bedingungen aerodynamisch zu untersuchen.

Leiste mit Nut (04.08.2015)
Position: y-150
0.6

depth of filller gap = -0.235 mm

B width of filler gap = 6 mm
averaged depth of filller gap = -0.221 mm |

0.4 =

width

surface profile

-0.4 - _:

0.6 —

. , IR | , i , I B i
0.8 15 10 5 0 -5 -10
measuring section

Abbildung 2-11: Einfluss der Einlegeleiste auf Windkanalmodell

Numerische Simulation der Stérungen

e Als Basis daftrr dienen Messungen mit dem speziell daftir entwickelten 2D-
Laminarprofil.

e Zusatzlich sind direkte numerische Simulationen (DNS) durchgefiihrt worden. Diese
dienten der gegenseitigen Validierung von Messungen und Simulation,

* AuBBerdem: Einblicke in das komplexe Stromungsverhalten bei
Oberflachenstérungen wie Stufen,

* Methoden zur mdglichst aufwandsarmen Vorhersage von laminar-turbulenter
Transition bei Stufen aufzeigen.

e Simulation der gesamten Profilumstromung mit FLOWer am DLR-Braunschweig,

* Berechnungen mit LST und DNS in einem Ausschnitt im Bereich der Stufe auf der
Profiloberflache, siehe Bild 1 (schwarze Kasten, Stufe bei 20% Profiltiefe zwischen
den Kasten),

¢ DNS: Simulation eines Wellenpakets bestehend aus TS-Wellen im relevanten
Frequenz-bereich, siehe Bild 2 im Bereich einer Stufe,

+ AnschlieBend: Anwendung der e"-Methode zur Ermittiung der Umschlagslagen mit
Anfachungen von TS-Wellen aus DNS und LST.
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Abbildung 2-12: Numerische Simulation der laminaren Profilumstrémung mit FLOWer.

Abbildung 2-13: Numerische Simulation der laminaren Profilumstromung mittels Direkter
Numerischer Simulation (DNS): Darstellung eines Wellenpakets aus TS-Wellen im Bereich
einer Stufe

3D Lagrangian Patrticle Tracking

e Daten zur Validierung von RANS-L&sungen wurden zur Verfiigung gestellt;

» Validierung im Vergleich zwischen experimentellen Ergebnissen und DNS-Daten.

Abbildung 2-14: Numerische Simulation der Umstromung des Windkanalmodell mit
Modellierung der gesamten Messstrecke des Windkanals

Dreidimensionale Lagrange‘sche Partikeltracking Methode:
* Nicht-intrusive PT-Technik,
« hohe dynamische Auflésung,
e genaue Partikelposition,

¢ hohe raumliche Auflésung,
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* Einschrankungen durch Modellabweichungen.
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Abbildung 2-15: Aufbau des 6-Kamera-Systems im Windkanalmodell integriert

_——

Abbildung 2-16: Optischer Aufbau und Integration in der Messstrecke zur Optischen
Vermessung / Zuganglichkeit.

Abbildung 2-17: Optischer Aufbau und Integration in der Messstrecke zur Optischen
Vermessung / Zuganglichkeit.

Gemessene Konfiguration:

» Stufen = 0.85 - 1.05mm, AoA=1°, 0.3°

* mit/ohne Larmsimulation

» Kanalgeschwindigkeit = 80m/s
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Zusammenfassung der experimentellen Ergebnisse:

Das geplante Modell konnte realisiert werden und die Anforderungen an die
Instrumentierung (Druckbohrungen), die Einstellung der Stufe und zusatzliche Teile
zur Simulation von Fller und Nietkdpfen ist umgesetzt worden.

Die Qualitat der Oberflachen sind hoch und der Aufbau ist professionell umgesetzt
worden.

Eine Verwerfung des Modells konnte nicht behoben werden und hat zu
Einschrankungen gefihrt.

Das Modell ist von grofiem Nutzen fir die Beurteilung von Stérungen an Bauteilen,
jedoch sind einige Fragen offen geblieben.

Die Installation im DNW-NWB hat stattgefunden und der Versuch konnte dank des
grof3en Engagements durchgefihrt werden.

Die Messtechnik ist aufwandig realisiert worden und grof3e Datenmengen liegen
nun vor.

Die Komplexitat des Versuchsaufbaus ist einzigartig,

Die Daten sind sehr wertvoll und sehr hoch aufgeldst (zeitlich und raumlich), jedoch
fehlen wandnahe Messdaten aufgrund der Modellverformung.

Zusammenfassung der numerischen Ergebnisse:

In den numerischen Simulationen konnte der Anfachungs-mechanismus von
Tollmien-Schlichting-Wellen an vorsprin-genden Stufen untersucht werden.

Laminar-turbulenter Umschlag konnte mittels DNS in Kombination mit der e"-
Methode prognostiziert werden.

Im Rahmen der zugrunde liegenden Annahmen von linearer Stabilitatstheorie
(LST), konnten die ermittelten Umschlagslagen damit bestatigt werden.

Laminar-turbulente Umschlagslagen direkt an der Stufe, die bei grof3en
Stufenh6hen auftreten stimmen mit instationaren Ergebnissen aus DNS Uberein.

LST ausreichend genau zur groben Vorhersage der laminar-turbulenten
Umschlagslagen.

Zusammenfassung allgemein:

Sehr gute Zusammenarbeit zwischen den Fachleuten in den jeweiligen
Themenblécken;

Sehr gutes Management beim Entwurf des Modells und der Durchfihrung der
Versuche innerhalb des DLR, den Partnerfirmen und auch mit Airbus.

Das Modell bietet noch viel Potential fur weitere Untersuchungen, allerdings waren
auch Konturverbesserungen sinnvoll.

Die Ursachen fir die Konturabweichungen miissen noch analysiert werden.
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AP1200 Akustische Rezeptivitat

Wurde vom Partner DLR bearbeitet, siehe die entsprechenden Ergebnisse im
Schlussbericht des Verbundpartners DLR.

AP1300 Kurger Entwurf mit Schildeffekt

AP1300 Aufgaben waren:

Krueger Design for Insect Shielding
Shielding Criteria for Krueger Design
Previous Insect Contamination Tests

Flight Test Point Selection

Why is this such an important topic for laminar wings?

Krueger System weight is a strong driver for laminar wing weight increase
Krueger Kinematics and System is mainly dependent on the Krueger setting
Krueger setting is derived from insect shielding requirement (upper position)

Krueger chord is important for shielding against light insects, but will drive also
significantly the loads and the system weight

Huge variation of insects (size, weight) in nature will have influence on shielding
Precise knowledge of insect shielding capability of Krueger is important

Prediction tools have to be validated against typical flight conditions

Deflec!
. . limited by kinef
Krueger shielding L &

Height setting Ref.Chord11%  Aero Design Opt.

/

Fwd position
by kinematics

Abbildung 2-18: Sketch zur Sinnfalligkeit des Kriiger Entwurfs zwecks Laminarhaltung.

Shielding Kriger Design

Simple shielding criteria based on straight trajectories and 7deg insect sticking
angle from literature

Might lead to unnecessarily high Krueger position with impact on aero perfo, weight
and cost

Assumption of straight trajectories is not conservative for lower shielding limit!
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Risk of leading edge contamination or weight penalty due to too large Krueger

chord

Straight trajectories
Influence of local flow -

Abbildung 2-20: Darstellung der Shielding Anforderungen fur den Kriiger Entwurf zwecks
Laminarhaltung im Reiseflug.

Informationen zu vorherigen Insekten-Kontaminationstests

Analysis of Higher-LE insect
contamination tests with DLR Do228

Pimp_Us

ACR ,Fly-gun“ tests to investigate insect
stickina angle on coated plates
PRESSURE SUPPLY

it fly
al 70m's

PLENUM, CHARGER

ACCELERATION *

= Dpritie: w2t

+ Insect sticking angle found in ACR tests are similar to values quotedin

literature

« Do228 test results indicate significantly higher values
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high inertia

attachment

4« lineincruise

CL T, inertia 4

low inertia

Trajectories of light particles/insects tend to follow the local flow direction and
therefore might reach the wing leading edge behind the Krueger

High AoA and/or fully deployed flaps are the most critical conditions (high CL)

Contamination upstream of cruise stagnation point to be avoided by sufficient
Krueger chord length

=> Need to be able to predict insect impact locations to size the Krueger
device

Flight tests with DLR ATRA

Objectives

Obtain data basis for insect contamination from dedicated ATRA flight tests
CFD simulation of flight test points to obtain flow field as input for Particle Tracer
Enhanced modelling for insect trajectories in Tau Particle Tracer

Calibration of Particle Tracer (weight, size, shape of particles) based on
contamination data from flight tests

Key elements

Realistic conditions: Full scale test with representative aircraft

Controlled flight conditions, i.e. high-lift config, speed and AoA maintained as far as
possible during each flight

Large number of insect debris

F

Abbildung 2-21: Flugversuche zur Insektenkontamination mit dem DLR ATRA.
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Critical cases,
High AoA and CL _—
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Velocity effect at Siat .
constant AcA, — atangle
CL, slat pos. I change at
constant AoA &
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CL variation at —
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Abbildung 2-22: Flugversuche zur Insektenkontamination mit dem DLR ATRA.
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AP1400 Eisbildung- und Eisansatzsimulation
Im AP1400 wurden folgende FuT-Arbeiten durchgefihrt:

e Hintergrund der Untersuchungen (DLR / Airbus)
» Parallele Untersuchungen im EMPIR Projekt + Vergleich

¢ Rauhigkeitsuntersuchungen an einer Kurz-/Mittelstrecken Konfiguration mit
Tragflachenerweiterungen

— Geometrie
— Verfahren zur Festlegung eines Rauhigkeitsbereiches

— Erste Rechnungen mit Spalart-Allmaras

Hintergrund der Untersuchungen (DLR / Airbus)

* Ein typisches Derivativ erfordert umfangreiche HQ Windkanal Studien
Programm AXXX YYY — ein Design Loop!

Windkanal 1 Windkanal 2 Windkanal 3 )
Kosten ZZZk€ Kosten ZZZk€ Kosten ZZZk€ Gesamt ~ X Mio.€

+ Ergebnis-Analyse + Beurteilung der HQ/FCL im Simulator
* Normalerweise sind mindestens zwei Loops notwendig!
* Neue Anforderungen der Behorden (Vereisung bei Start/Landung)
* Haufiger Probleme bei Flugtests

In ProwinGS/PerformICE durchgefiihrte FuT-Arbeiten:

« Verbesserung der Rauhigkeitsmodellierung in ausgefeilteren Turbulenzmodellen
(RSM) - DLR

« Entwicklung eines Tools zur Spezifizierung von Rauhigkeitszonen — Airbus
e Untersuchung einer einfachen 2D Geometrie (GARTEUR AG32 C) — DLR

* Nachrechnung von Windkanaltests fir eine T-Tail, CROR Konfiguration (Z05-2_EX)
mit und ohne ausgefahrenes Hochauftriebssystem — DLR

* Vergleich der DLR Ergebnisse mit Ergebnissen des Projektes EMPIR — Airbus

¢ Nachrechnung eines Windkanaltests eines Kurz- und Mittelstrecken- flugzeuges mit
nicht ko-planaren Tragflachenerweiterungen. Dabei Beriicksichtigung von Rauigkeit
— Airbus

Zusammenarbeit mit dem EMPIR Projekt (DGAC Projekt)

* Gemeinsame Untersuchungen von DLR (TAU) & Airbus (EIsA) eingebettet in Airbus
Gesamtstrategie:

e Z05-2 Konfiguration mit partieller Anwendung von Chimera Gittern
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Fur das nicht ausgefahrene Hochauftriebssystem wurden mit EIsA 563 Blocke mit 72 Mio.

Knoten bendtigt. Die Ergebnisse wurden mit TAU Rechnungen verglichen und erwiesen
sich als &hnlich.

lce shape Delta ICED - DRY, lift curve Delta ICED - DRY, drag curve
~=-EXPERIMENTALRESULTS  —-clsh ——Tau
L

-—Expsmsamm RESULTS —s+—elsA ——Tau
016

-0,50

Abbildung 2-23: Numerische Simulation des Eisansatzes an einem Referenzprofil
mit ELSA und TAU Rechnungen.

Vermessung eines F1 Windkanalmodells (Mai/Juni 2011):

e Testfall: Ma = 0.2, Vorflugel/Landeklappe: 21°/15°, kein HTP (altes Gitter)

* Es wurden zwei Rauhigkeitshdhen getestet : 0,2mm/0,02mm
(umgerechnet auf den ModellmaRRstab 1:11)

« Aus Vereisungsperspektive ging es darum die seit kurzer Zeit von den Behérden
geforderten Start/Lande-Eisansatze zu untersuchen

e
oo

Abbildung 2-24: Experimentelle Simulation des Eisansatzes an einem F1 Windkanalmodell.

Abbildung 2-25: Vergleich Experiment/Rechnung fir die Konfiguration ohne Eisrauigkeit aber
mit ausgefahrenem Hochauftriebssystem (Konfiguration 21°/15°)
gerechnet mit S-A Modell (ELAS und TAU).
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Abbildung 2-26: Vergleich der Unterschiede zwischen Experiment/Rechnung fir den Fall
ohne Eisrauhigkeit, aber mit ausgefahrenen Hochauftriebssystem

EE =
/\\/\ )

Abbildung 2-27: Vergleich Experiment/Rechnung fir die Konfiguration mit Eisrauhigkeit und
ausgefahrenem Hochauftriebssystem (21°/15°).

Abbildung 2-28: Unterschied Experiment/Rechnung fur die Konfiguration mit Eisrauhigkeit
und ausgefahrenem Hochauftriebssystem (21°/15°).

" __-—.t.—_z__‘,_.._Q\;

ac,
. £

Abbildung 2-29: Unterschied Experiment/Rechnung fiir die Konfiguration mit Eisrauhigkeit
und ausgefahrenem Hochauftriebssystem (21°/15°).
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Zusammenfassung der Ergebnisse

Konfiguration weist grof3es iy = -12° auf — Konfiguration an der Grenze zum
Hohenleitwerks Strémungsabriss bei AoA=0°

Gute Ubereinstimmung Rechnung/Experiment fiir
Clean Konfiguration (max. A C. = 3.3 I.c., A Cp = 90d.c. im linearen Bereich,
bis zu A Cp = 160d.c. nahe am Strémungsabriss)

Die fur den Test spezifizierte Rauigkeit war ks = 0,3mm im Modellmaf3stab
(entspricht 3,3mm fur die GrofRausfiihrung)

Maximale Rauigkeit im Experiment war ks = 0,2mm.

Fur die Rechnungen mit Spalart-Allmaras Turbulenzmodell und
ein ks = 0,3mm wird der Auftriebsverlust unterschatzt.

Der Auftriebsverlust wird besser vorhergesagt, wenn die Rauigkeitshéhe auf ks =
1,5mm erhdht wird.

Ahnliche Ergebnisse werden fir 2D Falle erzielt (AG32C).

Bemerkungen:

Die Erfahrungen mit der Vorhersage des Auftriebs- und Widerstandsdeltas fiir eine
Konfiguration mit und ohne ausgefahrenes Hochauftriebssystem mit Eisaufbau sind
ermutigend und liegen nahe an den Industrieerwartungen (Linearer Bereich: 2Ic,
10dc; Nichtlinearer Bereich: 5Ic, 20dc)

Erfahrung: Mehr Aufwand in der Gittergenerierung zahlt sich aus!

Der absolute Wert fur Auftrieb und Widerstand ist derzeit nicht Ziel der
Anstrengungen. Nach bisheriger Erfahrung ist das Ergebnis abhéngig vom
verwendeten Turbulenzmodell.

Fur die Modellierung von rauen Oberflachen sind in TAU derzeit die besten auf dem
Markt befindlichen Modifikationen fir Turbulenzmodelle implementiert und die
Ubereinstimmung mit einfachen Testfallen ist gut. Falls die Eisrauhigkeitselemente
im Vergleich zur Grenzschichtdicke grof3 sind, wird eine Unterschatzung des Effekts
beobachtet.
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2.2 TP2InCome/CMF - Technische Ergebnisse

Erzielte Ergebnisse

Im Rahmen dieses Teilvorhabens wurde die technologische Reife der integrierten
Kohlefaser-Vielholmer-Klappe (Composite Multispar Flap) im RTM Verfahren
abgeschlossen und nachgewiesen, dazu wurden folgende Aktivitaten durchgefihrt:

Das aktuelle Design wurde weiter ausdetailliert, um die neuen Erkenntnisse aus den
Versuchsprogrammen ins Design zu Uberfuhren. Ein wesentlicher Aspekt hierbei war die
Definition neuer Geometrieanforderungen bei den Zwickel-fiillern in den Bereichen der T-
StoRe.

Die Einflisse, der aus den Coupon-Tests erzeugten Materialkennwerte wurden in einem
ersten Durchgang auf Basis des entwickelten, detaillierten FE-Modells betrachtet. Einige
modellbedingte Unklarheiten wurden analysiert.

Fur die Anforderungen zur Robustheit wurde auf Basis der letzten Vogelschlagversuche
das der Simulation zugrundeliegende Modell validiert, um

fur die Simulationen mit dem verstarkten Design aussagekraftige Ergebnisse zu
ermdglichen.

Zur Sicherung der konstant guten Fertigungsqualitat wurde ein erster Kérper mit den
erhdhten Anforderungen des aktuellen Klappendesigns gefertigt. Hierbei wurde zum ersten
Mal der aktuelle Lagenaufbau mit den eingebrachten Rampen und Dicken erfolgreich
umgesetzt.

Neben der Verifikation des Herstellungsprozesses wurden (neue) Verfahren zum ,Rework*,
also der Nacharbeit im Herstellungsprozess, sowie zur Reparatur untersucht und
verbessert.

Die CMF Klappe in optimierter Vielholmerbausweise und zug. Herstellungs- und
Wartungsprozesse wurde mit dem TRL6 in 2013 erfolgreich verifiziert.
Konzeptionelle Vorgehensweise — Prozess der Herstellung der CMF Klappe

TP2 InCome / CMF
CMF Innovation & Benefits

> Highly integral composite tailored design
> Advanced one-shotmanufacturing process

Benefits
21% RC Reduction
In-service robustness
Simplified supply chain

Reduced leadtime

Y V¥V ¥V ¥ ¥

Reduced non quality

E=31160 km Transport The CMF as a step change in techribfogy'-'c'réate.s_s'igniﬁcént ‘cost
~ benefits while maintaining the required performance. e

o G AIRBUS

; Page6 )
H ProWinGs
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TP2 InCome / CMF
CMF Manufacturing Process

RTM Process

Tool
Assembly

ProWinGs

wr ) AIRBUS

TP2 InCome / CMF
Changes for technical milestones

* A new Milestone for an additional Bird Strike Test on the new 4-spar design
with integrated end-ribs and a titanium patch at the mid span roller position is
required to assess the impact of the different stiffness in those areas for bird
strikes and for the validation of simulation results.

—=>M/S M01b is introduced

* For Milestone M0O3 ,Completion of load introduction test” the envisaged test
was planned to validate the structural performance of the load introduction
area which take the highest loads. The general concept was already validated

: by a sub-component test on a specially prepared test article that reached Limit
: Load & Ultimate load successfully. Based on this result the design changes for
the new, improved design are validated by advanced analytical methods based
on detailed FE-Models and allowables
from Material- & Element Tests.

The CMF multispar design principle
with internal metallic load introduction
ribs is verified.

ke, Yok e L stz

15 0EUTECHLAN D G 0 Al Rechle seabieh

Figure: Test setup of Load Introduction Test

ProWinGs Sate 10 @ AIRBUS
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Wahrend bei FTEG die allgemeine Machbarkeit und der Nachweis der gestellten
Anforderungen im Fokus standen, wird im Rahmen von ProwinGS starker auf die
Optimierung hinsichtlich Kosten und Gewicht, sowie mogliche Nacharbeiten (Rework &
Repair) eingegangen. Arbeitsziele fur das CMF Project in den Foérderprogrammen:

Tabelle 2-1: Arbeitsziele FTEG und ProWinGS

das vorhandene Konzeptdesign in ein detailliertes
Design zu Oberfuhren, das die Anforderungen an Ein Gewichts- und kostenoptimiertes Klappendesign
Performance, Kosten und Gewicht erfilillt.

Den Nachweis anhand von Berechnungen / Nachweis der Erfullung der
Simulationen und Tests zu filhren, dass die Vogelschlaganforderungen mittels eines Tests
Anforderungen/Regeln erfult werden

den Nachweis hinsichtlich der technologischen Reife
des Fertigungsprozesses durch Bau von klein- und Nachweis der Festigkeit im Lasteinleitungsbereich
groli-skaligen Fertigungsdemonstratoren zu fiihren.

Verifikation der Herstellung eines groRen CFK
Korpers und Verfahren zu Nacharbeit

Neue In-Service Reparaturverfahren dieser
geschlossenen Bauweise

Arbeitsziele gemalk Vorhabenbeschreibungen

Im Rahmen der FTEG Fdrderung wurden neben der Auswahl des Materialsystems
(G0926) und des Herstellungsprozesses (RTM) auch Coupon Tests durchgefihrt, die zur
Validierung der Materialkennwerte dienen. Es wurde ein Design mit finf Holmen und einer
dunnen Klappenvorderkante entwickelt, das die Anforderungen hinsichtlich Kosten,
Gewicht und Performance erflllte. Die Nachweise wurden dabei hauptsachlich analytisch,
auf der Grundlage von detaillierten FEM Berechnungen, gefiihrt.

Die technologische Reife des Fertigungsprozesses wurde durch den Bau von Grof3skaligen
Demonstratoren mit einer La4nge von ~7m nachgewiesen.

Eine neue Anforderung fir eine robustere Klappe, die Vogelschlage von Végeln bis 500g,
wie sie im taglichen Einsatz vorkommen kénnen, machte eine Designdnderung notwendig
und wurde innerhalb von ProwinGS entwickelt, getestet und bewertet.

Diese neue Anforderung wurde in der Auslegung und im Design umgesetzt und ihre
Erflllung konnte durch Tests sehr erfolgreich an einem speziell vorbereiteten Testbauteil
verifiziert werden.

Im Design erfolgte eine Anderung auf ein 4-Holm Design, um das Risiko einer
Beschadigung des vordersten Holmes nach einem Vogelschlag zu verringern, sowie eine
Verdoppelung der Lagenanzahl in der Nasenkappe, um diese deutlich Robuster zu
machen.

Diese Anderungen fiihrten weiterhin zu einer notwendigen Anpassung der
Lasteinleitungsrippen, der Hebelarme und den Klappenendrippen an die neuen
Holmpositionen. Eine Neuerung der CMF im Bereich der Endrippen besteht im Shimming-
Konzept, also den Ausgleichsmoglichkeiten fir Toleranzen. Die CMF verfugt an den
Endrippen Gber anpassbare Cruise Roller landing plates, die mittels packer anzupassen
sind.
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Track 3

Mid Span
Cruise Roller Rib

Inner End Rib

A320 Trailing Edge
Current Flap Design

Track 4

Hoisting Point

Quter End Rib

Abbildung 2-30: Ubersicht der Klappenelemente zur Anpassung an das 4-Holm Design

Optimierungen hinsichtlich Gewicht und Kosten als kontinuierlicher Prozess der
Entwicklung fuihrte zu einem verbesserten Lagenaufbau, bei dem auf die Uberlappungen
von Lagen minimiert werden konnten. Diese Anderung erfordert das hochpréazise Ablegen
von Gewebelagen beim Pre-Forming um die Toleranzanforderungen erfiillen zu kénnen.

Zur Verifikation der neuen Vogelschlaganforderungen wurden analytische und physische
Tests durchgefiihrt. Die Basis der analytischen Tests bildete ein speziell aufgebautes Finite
Elemente Modell, das zunachst durch Tests mit einer zulassungséaquivalenten Vogelmasse
von 4 Pfund validiert und mit den durchgefiihrten Tests mit kleineren Vogelmassen
optimiert wurde. Die Modelle wurden durch einen externen Unterauftragnehmer erstellt.
Ziel dieser neuen Tests war die Prifung der Robustheit gegenlber Vogelschlagen im
taglichen Einsatz, wahrend die vorherigen Tests mit dem 5-Holm Design dazu dienten eine
Restfestigkeit der klappe nach einem Vogelschlag mit gréRerer Masse zu zeigen.

Abbildung 2-31: Versuchsaufbau zum Lasteinleitungstest

Die physischen Tests fanden in der Prufanstalt in Braunschweig statt und wurden mit
einem speziell entwickelten Testbauteil auf Basis eines 5-Holmer Klappensegments mit
aufgedickter Nasenkappe durchgefiihrt. Auch die extra Lagen auf der Nasenkappe
bestehen aus dem fiir den ganzen Klappenkdrper verwendeten G0926.

Da die Gefahr von Vogelschlagen vor allem in Hohen relevant ist, die wahrend der Start-
und Landephase durchflogen werden, wurden fur die Tests die Klappenstellungen fir
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Landung und Start untersucht, um die kritischsten Bereiche zu prifen. Sowohl bei den
analytischen, als auch bei den physischen Tests wurden dabei verschiedene Vogelmassen
von 500g bis 1000g bei Geschwindigkeiten zwischen 95m/s bis >105 m/s auf ihre
Schadenswirkung untersucht, mit dem Ergebnis, dass die Anforderungen hinsichtlich
Robustheit sehr deutlich erfillt werden. Die Ubertragbarkeit der Ergebnisse dieses
Versuchs auf die Klappe im 4-Holm Design mit gleicher Nasendicke ist sichergestellt, da
die erfolgreichen Tests auf die ungunstigere Anordnung des 5-Holm Designs bereits
erwartungsgemaf samtliche Anforderungen erfillen.

Abbildung 2-32: Versuchsaufbau zum Lasteinleitungstest

Neben der neuen Robustheit wurde im Rahmen von ProWinGS die Lasteinleitung
hinsichtlich ihrer Starke geprift. Ein Testbauteil bestehend aus einem Klappensegment
und den metallischen Lasteinleitungs-rippen wurde in einem Testgestell erfolgreich gegen
Limit und Ultimate Load Belastungen geprift. Das Bauteil wurde vor, wahrend und nach
dem Test mittels NDT uberpruft. Auf dieser Basis in Verbindung mit den ermittelten
Materialkennwerten konnte die Stabilitat der Lasteinleitung des 4-Holmer Designs mittels
detaillierter Analysen nachgewiesen werden. Hierzu wurde ein feines FE-Modell erstellt,
das die Lasteinleitungsrippen und deren Anbindung an den Klappenkorper abbildet,
inklusive der Cutouts und Vernietungen.

A320-CMF 57-Bi51-D0pH00kg at bncr, 5340 Time = 0001500

Abbildung 2-33: Beispiel des FE-Model fiir den Lasteinleitungsberiech

Besonders die Anbindung der Holme an die Klappenschale im Bereich der Lasteinleitung
wurde betrachtet, da hier die gro3ten Spannungen auftreten. Eine Optimierung war die
Einflhrung von auslaufenden Enden der Anbindungen, da das grade Ende der Holme sehr
hohe Spannungen zur Folge hatte.

Insbesondere die CFK-Holme und deren Anbindung waren bei der Entwicklung der CMF
ein neues Element und wurden daher mit einem extra Versuchsprogramm getestet.
Im Rahmen dieses Versuchsprogramms wurden Analysen zu verschiedenen T-Joints, die
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je nach Position in der Klappe unterschiedliche Radien besitzen, mit verschiedenen
Belastungen gepruft.

radius filler
“noodle”

Abbildung 2-34: Beispiel des FE-Model fur den Lasteinleitungsbereich

Die verschiedenen Testbauteile wurden zunéchst in sogenannten Boxen gefertigt, auf Mal3
geségt, NDT geprift und schlie3lich in einer Testanlage bei der IMA in Dresden gepriift.
Die wichtigsten Tests waren di e Tests mit Belastungen zu Pull-off, Compression und
Bending. Die Testergebnisse bestétigten die Erwartungen, bzw. waren in Bezug auf den
Winkeleinfluss sogar besser als angenommen.

Fur die T-Joint Bereiche wurde darliberhinaus Untersuchungen zu verscheidenen Zwickel-
formen und GrofRen angestellt, um ein optimum in bezug auf Passform zu erreichen. Ein
dreieckiger Als Folge wurde ein Zwickel mit genau angepasstem Durchmesser entwickelt
der ein verruchtschen wéahrend der Harzinjektion weitestgehend verhindert und so zu den
sehr guten Ergebnissen beim Bau des ersten 4-Holm Prototypen beigetragen hat.

| T-Joint mascro graphes

T-Join canaty — 1t Shignmert ass essmant

ProWinGs e ':;:@ AIRBUS

Abbildung 2-35: Analyse der Zwickelkavitéten

Die Untersuchung des Produktionsprozesses insgesamt war ein wichtiger Teil innerhalb
der ProWinGS arbeiten, da fir die fertige Landeklappe mit ihren Gber 7m Lange eine
Deformation von weniger als +2 mm erreicht werden muss. Um diese engen Toleranzen
zu erreichen und um eine Optimierung verschiedener Parameter zu validieren, ohne
jeweils einen teuren Demonstrator bauen zu missen, wurde der Prozess auch analytische
untersucht. Zu diesem Zweck wurde das Faserinstitut Bremen mit der Erstellung einer
virtuellen Prozessanalyse beauftragt, die z. B. erfolgreich fur Deformationsvorhersagen
durch den Einfluss von unterschiedlichen Heizzyklen genutzt wurde.
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Abbildung 2-36: Beispiel einer Deformationssimulation), FIBRE Bremen

Das Deformationsverhalten der Klappe spielt auch im Einsatz eine wichtige Rolle, wenn
sich die Klappe durch die im Flug auftretenden Luftlasten verformt und ihre
aerodynamische Leistung andert. Gerade wahrend der Start- und Landephase, wenn die
Klappe also ausgefahren ist und den gréf3ten Einfluss auf die Auftriebskrafte ausibt darf

die Verformung der Klappe nicht zu grof3 sein.

Gap spoilershroudto flap —
l CL_max@ T/O 40°

|

Abbildung 2-37: Darstellung zur Bemessung der SpaltmalRle

Zum Nachweis der aero-performance wurde zunachst auf Basis von FE-Modellen zunéchst
die Verformungsbedingten Spaltmal3e ermittelt, die sich fir die Landeklappenstellen
wahrend der Start- und Landephase ergeben. Hierzu wurden im Modell Gber die
Spannweite der Klappe mehrere Messpunkte gesetzt, die hinsichtlich deformation
ausgewertet wurden.

Abbildung 2-38: CATIA Analyse zu aerodynamischen Verformungen (zur Visualisierung!)

In einer detaillierten Untersuchung wurden die deformationen des FE-Modells in ein CATIA
Modell Gbertragen und genauer ausgewertet. Material- und Designbedingt ereben sich fir
die CMF minimal andere Spaltmale, als fir eine klassische Metallklappe mit einer Holm-
Rippen-Struktur. Die Anderungen sind dabei jedoch so klein, dass die Auftriebsleistung
der Klappe kaum beeinflusst wird und die Deformation in allgemeinen Aero Toleranzen
bleibt.
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Im Rahmen der ProwinGS Férderung wurden neben den kleinen Testbauteilen zur
Verifikation spezieller Fragestellungen auch zwei Prototypen des Klappenkdrpers im
Uberarbeiteten 4-Holm Design hergestellt. Der Produktionsprozess umfasst im
Wesentlichen die folgenden Schritte.

Abbildung 2-39: CMF Herstellungsprozess

In diesem Demonstrator wurden erstmals die neue Holmanordnung und der neue
Lagenaufbau, inkl. der LagenstdR3e erfolgreich realisiert. Um diesen Prototypen bauen zu
kénnen waren neue Kerne notwendig, die den neuen Geometrien entsprachen. Die
Herstellung der Kerne wurde an einen externen Partner vergeben, der den neuen Kerne-
Satz gemaf den Anforderungen lieferte. Ein solcher Kerne-Satz besteht dabei aus je 3
einzelnen Kernen pro Kavitat, um das Entfernen nach dem ausbacken zu erméglichen.
Durch diese Dreiteilung ergeben sich fir die kleinen Kavitaten an der Klappenhinterkante
dinne Kerne, die jedoch die komplette Léange der Landeklappe von tber 7m haben.
AulRerdem ist die Fertigung innerhalb der sehr engen Toleranzen eine grol3e
Herausforderung, so dass schon das Auftragen einer Oberflachen-beschichtung die
Gesamttoleranzen des Kernsatzes maf3geblich beeinflusst.

Die NDT Tests der neuen Demonstratoren bestatigten die sehr gute Fertigungsqualitat des
RTM Prozesses. Bei keinem der erstellten Testbauteile konnten prozessbedingte Defekte
festgestellt werden.

Abbildung 2-40: Prototyp im 4-Holm Design

Fur etwaige Defekte, die in der Produktion auftreten kdnnten wurde ein vollig neues
Rework-Verfahren entwickelt, das es ermoglicht beschadigte Bereiche nachzuarbeiten. In
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enger Zusammenarbeit zwischen Materials & Processes, Manufacturing Engineering und
Engineering wurde ein Modified Vacuum Infusion Verfahren entwickelt, bei dem der
betroffene Bereich mit dem gleichen Material, das fir den Klappenkérper verwendet wird,
wieder aufgebaut wird. Der Prozess wird in nachfolgender Abbildung beschrieben.

- Sanding, milling efe.

« Itis recommended to
leave 2 layers of original
structure for support

« Layup
+ Preforming

Bonding area preparation:

« Final sanding
« Water break test
+ Redrying

Vacuum bagging:
= According to 80-T-31-2813

ing to IP 5 05-04-

Demoulding &
cleanupisanding

Abbildung 2-41: CMF Rework-Prozess und NDT Ergebnisse

Untersuchungen mit NDT-Verfahren bestatigten die sehr gute Qualitat der Nacharbeit. Die
bisher produzierten Demonstratoren sowohl grof3skalig als auch im kleineren Mal3stab
waren jedoch fehlerfrei, sodass keine prozessbedingten Nacharbeiten erforderlich waren.

Vorhandene Reparaturldsungen bei Schaden im Einsatz wurden ebenfalls untersucht.
Auch wenn das neue, robuste Design auf eine Vermeidung von Reparaturen abzielt und
die hohe Robustheit demonstriert wurde, gibt es fur die CMF entsprechende Verfahren fur
kurzfristige, mittelfristige und Langfristige Reparaturen.

1) Detection ofthe damage | Visible, invisible: tapping test or US-test |

2) Allocation of applicable repair zone Zoneit 2.3

e e 8
3) Evaluation of the damage -> damage category ‘ Allowable | | Repairable ‘ ‘ Requires manufacturer’s instructions (daily repair)
4) Evaluation of Repair type | Non Structural Repair ‘ ‘ Temporary Repair ‘ | Permanent Repair
PE—
| Repair of the Skin | ‘ Repair of the Skin & Stringer (Spar) ‘

5) Specific Repairs

P
SRM: 57-53-00 PB 201 Repairs - QUTBOARD FLAP
Figure 215 (sheet 1) Skin - Stringer
Repair, Zone 3 and 4 (Flush Repair)

in service repair: skin and spar damage

W RRAT_Rep Losung il

i
| Only standard tools were used
| = 5 ] | Conclusion: easy repair approach

Abbildung 2-42: Reparaturprozessschema

Diese Verfahren wurden in enger Zusammenarbeit zwischen Manufacturing Engineering
und dem Stressbereich entwickelt. Die Losungen sind vergleichbar mit den klassischen
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Reparaturverfahren bei Klappen mit einem Holm-Rippen-Geriist. Im Wesentlichen folgen
die Reparaturlésungen dabei folgendem Prozessschema (siehe obige Abbildung.)

Zusammenfassung der Ergebnisse

Im Rahmen des gefdérderten Projekts wurde die technologische Reife der integrierten
Kohlefaser-Vielholmer-Klappe (Composite Multispar Flap) im RTM Verfahren
abgeschlossen, dazu wurden folgende Aktivitdten durchgefihrt:

Ziel war eine gewichts- und kostenoptimierte Klappe, wobei zundchst die
Anforderungen final definiert wurden, um diese abschliel3end bewerten zu kénnen.

Uberarbeitung des Designs mit Schwerpunkt auf einer optimierten und verfeinerten
Auslegung des Klappenkdrpers, sowie der Einbauteile. Auf Basis detaillierter FE-
Modelle wurde das vorhandene Design auf mdgliche Verbesserungspotenziale bei
der Dimensionierung untersucht.

Uberfiihrung der neuen Erkenntnisse aus den Versuchsprogrammen ins Design.
Ein wesentlicher Aspekt hierbei war die Definition neuer Geometrieanforderungen
bei den Zwickeln in den Bereichen der T-StdRe.

Fur die Anforderungen zur Robustheit wurde auf Basis der letzten
Vogelschlagversuche das der Simulation zugrundeliegende Modell validiert, um fir
die Simulationen mit dem verstarkten Design aussagekraftige Ergebnisse zu
ermdglichen.

Zur Sicherung der konstant guten Fertigungsqualitat wurden zwei Korper mit den
erhdhten Anforderungen des aktuellen Klappendesigns gefertigt. Hierbei wurde der
aktuelle Lagenaufbau mit den eingebrachten Rampen und Dicken erfolgreich
umgesetzt.

Neben der Verifikation des Herstellungsprozesses werden (neue) Verfahren zum
.Rework”, also der Nacharbeit im Herstellungsprozess, sowie zur Reparatur
untersucht und verbessert

Technische Berichte / Dokumentation im Berichtszeitrum sind nicht entstanden

Bemerkungen:

Die CFK-Vielholmer-Klappe erreichte einen hohen Reifegrad und Mdglichkeiten zu
Kosten- und Gewichtsreduzierung wurden entwickelt und untersucht.

Die Robustheit der Klappe gegen Vogelschlage mittlerer VogelgréRe wurde auf
Basis detaillierter Simulationen und Tests verifiziert. Untersuchungen zu
Vogelschlagen in den Bereichen der Klappenendkanten, sowie des Midspan Rollers
missen an einem 4-Holm Demonstrator zum Nachweis der Festigkeiten in diesen
Bereichen erfolgen.

Die Herstellung der Prototypen im neuen 4-Holm Design demonstrierte die
Prozesssicherheit und lieferte auch mit den neuen Herausforderungen beim
Lagenaufbau sehr gute Ergebnisse in Bezug auf Deformation. Die Verformung des
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produzierten Klappenkdrpers konnte auf etwa +1mm reduziert werden und die
Qualitatsuntersuchen blieben erwartungsgeman ohne Befund.

¢ Im Bereich der Nacharbeit wurde eine Losung entwickelt, die auf Basis des
Modified Vacuum Infusion Verfahrens ohne Autoclaven durchgefihrt werden kann.
Fur diese Nacharbeitsldsung wurden erste Versuche durchgefihrt und NDT
Untersuchungen brachten sehr gute Ergebnisse.

e Das Technologie Reife Level 6 konnte am 26.06.2013 erfolgreich erreicht werden.
Mit diesem Level wird nachgewiesen, dass das Design eine hohe Reife erreicht hat
und das Produkt mit dem vorliegenden Design herstellbar ist um so einen positiven
Ausblick fur eine Verwendbarkeit zu ermdéglichen.

e Vogelschlagtests und Simulation des optimierten Designs um die Robustheit im
Bereich der Endrippen und des Mid Span Rollers zu validieren.

¢ Nacharbeitsversuche ohne verbleibende Lagen der Haut.

e Untersuchungen zur Verfuigbarkeit von breiteren Gewebelagen zur Reduktion von
StoRRnahten oder Gewebetberlappungen.
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2.3 TP3 ATLAS — Technische Ergebnisse

Das Teilprojekt TP3 ATLAS wurde maRgeblich durch FuT-Aktivitditen der Airbus
Operations GmbH (Flugphysik an den Standorten Hamburg und Bremen) in
Zusammenarbeit mit dem Verbundpartner DLR (Institut fir Aeroelastik am Standort
Gottingen) und in Kooperation mit der RWTH Aachen (ITAM) im Rahmen des SFB401
Transferprojektes ASDMAD und Okoeffizientes Fliegen-LuFo-Projekt LARC umgesetzt.
Weiterhin wurde auch das Instrument des Unterauftrages seitens Airbus Operations GmbH
und seitens des DLRs genutzt, um verschiedene Grof3forschungseinrichtungen,
Universitaten und KMUs in die industrielle Forschungs- und Entwicklungsarbeit
einzubinden und damit deren Expertise zu nutzen und weiter zu entwickeln. Die folgende
Abbildung stellt die Organisation des TP ATLAS in dem Airbus Vorhaben ProWinGS dar.
Insgesamt war das Teilprojekt in 4 Arbeitspaketen unterteilt. Es ist deutlich zu erkennen,
dass die wesentlichen Disziplinen des Lastenprozesses (struktur-dynamischen,
aerodynamischen und systemdynamischen) erst mono-disziplinar untersucht werden, um
dann im AP3400 im Rahmen der Validierung des Prozesses am Gesamtflugzeug
betrachtet zu werden. Die beitragenden Institute des Verbundpartners DLR und die
zugehdorigen, Unterauftragnehmer sind ebenfalls aufgelistet.

Abbildung 2-43: Arbeitspaketstruktur von ATLAS im LuFolV-4-Vorhaben ProwinGS

Die wesentlichen Unterauftragnehmer sind in der folgenden Tabelle aufgelistet.

Tabelle 2-2: Liste der wesentlichen Unterauftragnehmer im Projekt Atlas.

TP Unterauftrag- (Beitrag der Unterauftragnehmer
nehmer
AP3100 IBK, Erweiterte Auswertung des Research-GVT
DLR, I . ;
TU Braunschweig e Identifikation von Eigenmoden und -frequenzen von bis zu 40 Hz
Lastfallauswabhl fir die strukturdynamische Nachweisfiihrung:
e  Simulationsmodell fur operationelle Lasten (Konzept, Prototyp und
Validation)
e  Grundlegende Verfahren zur Analyse und Auswahl von kritischen lokalen
Komponentenlastféllen fur die strukturmechanische Auslegung und
Nachweisfiihrung
AP3200 DLR, Verbesserte Verfahren der numerischen Lastanalyse:
IBK, . .
Uni Stuttgart e Konzept fur den Einsatz von VS-Aero fur Lastenanalysen, Vorbereitung
und Durchfiihrung der VS-Aero Berechnung, VS-Aero Analysen; 3D-
Panelverfahren VS-Aero mit volumetrischen Komponenten,
Bdenlastenanalysen, Validierte Boenlastendaten fur 100 Lastenfélle fur
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eine Gesamtflugzeugkonfiguration
Effiziente Modelle fiir die HTP-Buffeting-Lastenanalyse :

e Hybride Buffeting Analysen, hybrides (dynamisches) Buffeting-Lasten-

Berechnungsverfahren
AP3300 DLR, Integrierte Lastuberwachung und -kontrolle und multidisziplinére Optimierung
TU Hamburg- . . . . .
Harburg e Anwendung eines NN-basierter Lastenschatzers und insbesondere eines
IBK ' weiterentwickelten Lasten-schéatzers auf eine andere
Flugzeugkonfiguration ~ zur  Demonstration der  Ubertragbarkeit;
simulationsbasierte Demonstration des Entwurfs im Rahmen eines
Miniloops
AP3400 FBZ, Integrierte Identifikation von Lasten und Aerodynamik fir das Gesamtflugzeug
IBK

e  Erste Statistiken basierend auf ~10000 Fligen aus einer Flugzeugfamilie,
Konzepte zur Berechnung der Boengeschwindigkeit aus dem
Bdenlastfaktor, Vergleiche (Methoden, Flugzeugfamilien)

Validierung an einer vollstandigen Airbus A319 Center Section:

e  Durchfihrung von Komponentenlastenversuchen an einer Airbus A319
Center Section und deren Analyse, Versuchskampagne einschlieRlich
einer detaillierten Analyse

AP3100 Strukturdynamische Aspekte der Stabilitats- und Lastanalyse

Im Hinblick auf verbesserte Methoden zur Durchfiihrung eines Standschwingversuches
konnten aus den vorhandenen Standschwingungsversuchsdaten der A319 Center-Section
Eigenmoden und —frequenzen bis zu 40Hz entsprechend dem kritischen Frequenzbereich
bei zukinftigen Triebwerksintegrationen und neuen Flugzeugkonfigurationen wie Beluga
XL/Super Beluga identifiziert werden (Meilenstein TP3-M01).

Die MEVITA-Simulationsumgebung, in welcher alle relevanten Effekte aus der Test-
Kampagne analysiert werden kdnnen, wurde entwickelt, getestet und bereitgestellt.

Durch die lokale und differenzierte Anwendung von Dampfungsidentifikationsmethoden auf
den Datensatz des A319 Center Section Barrel Tests konnte das Strukturverhalten,
insbesondere die auftretende Nichtlinearitaten, im FE-Modell bzw. in der MEVITA
Simulationsumgebung besser modelliert und verstanden werden (Meilenstein TP3-M02).

Im Bereich der Oberschale konnte ein viskoses Dampfungsverhalten identifiziert und
dementsprechend modelliert werden. Im Bereich des ,starren’ Fligelmittelkastens ist das
Dampfungsverhalten der Struktur im héheren Frequenzbereich (> 20 Hz) nicht-viskos.
Hierbei wird unter der Annahme kleiner Nichtlinearitdten im System die Modellierung einer
frequenzabhéngigen Dampfungsmatrix vorgeschlagen, die u.a. aus der prasentierten
Systemidentifikationsmethode numerisch ermittelt werden kann. Analysen von komplexen
Dampfungsidentifikationsmethoden sowie ihre programmtechnische Umsetzung werden
nachfolgend sowie im AP3400 genauer beschrieben.

Das Modell, das mit der MEVITA-Simulationsumgebung erstellt wurde und in welchem alle
relevanten Effekte aus der Test-Kampagne analysiert werden kénnen, wurde bereitgestellt.

Des Weiteren wurde fir die experimentelle Identifikation modaler Parameter die PolyMAX-
Methode implementiert. Diese Methode gilt als eine sehr robuste Anwendung fir die
Abschéatzung der modalen Parameter aus den gemessenen Daten im Frequenzbereich.

Technische Ergebnisse
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In diesem TAP wird eine Methode fir die Systemidentifikation zur Fehleranalyse sowie die
Verbesserung des theoretischen Modells vorgestellt.

Hintergrund

Dampfungseffekte sind fur strukturdynamische Analysen und Bewertungen von enormer
Bedeutung. Dampfung ist ein Prozess, bei dem Energie dissipiert wird. Die meisten
dynamischen Vorgéange, die fur die Dampfung verantwortlich sind, sind nichtlinear, wobei in
der Praxis die Dampfung meist mit linearen Dampfungsmodellen - vor allem fir leicht
gedampfte (engl. lightly damped) Systeme - idealisiert modelliert werden. Das fir die
diskreten Systeme meist verwendete lineare Dampfungsmodell ist die viskose Annahme der
Dampfungskraft. Hierbei ist die Dampfungskraft proportional zur momentanen
Geschwindigkeit. Diese Annahme bericksichtigt weder die ,Nichtviskositat® noch die
Nichtlinearitdt des Dampfungsmechanismus. Das tatsadchliche Dampfungsverhalten
komplexer dynamischer Strukturen kann mit Hilfe der verschiedenen Identifikationsmethoden
fur die Dampfung aus den gemessenen Testdaten analysiert und dementsprechend
realistischer modelliert werden.

Experimentelle Identifikation einer physikalischen, viskosen Dampfungsmatrix

Die Identifikation einer physikalischen, viskosen Dampfungsmatrix mittels experimentell
ermittelter modaler Parameter kann durch folgende Methoden erreicht werden:

» Rayleighs proportionale Dampfungsmethode

= |nverse-Modal-Transformations-Methode

= Cross-Damping-Ansatz  (Erweiterung der Inversen-Modal-Transformations-
Methode mit Nicht-Diagonal-Elementen in der modalen Dampfungsmatrix)

1. Rayleighs proportionale Dampfungsmethode

Bei der Identifikation einer physikalischen, viskosen Dampfungsmatrix aus den experimentell
ermittelten modalen Parametern wird haufig Rayleighs proportionale Dampfungsmethode
angewendet. Hierbei bendtigt man nur die Eigenfrequenzen w@; und modalen
Dampfungskonstanten ¢; aus dem Test. Die Konstanten a; und a, aus der Gleichung

1I'.T1

f_il-: E(_+ﬂzwj) j:-].JzJ...Jm

J
m: Anzahl der identifizierten Moden aus dem Test

kbnnen mit Hilfe des nichtlinearen Least-Squares-Ansatzes bestimmt werden. Die
physikalische Dampfungsmatrix lasst sich dann wie folgt beschreiben:

= QQM'F ﬂlf{
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Abbildung 2-44: Einfluss der gedampften Aktuatoren auf die Modalanalyse: Modale
Dampfungskoeffizienten in Abhangigkeit von Eigenfrequenzen

2. Inverse-Modal-Transformations-Methode

Eine weitere Methode fir die Identifikation einer viskosen Dampfungsmatrix ist die
sogenannte Inverse-Modal-Transformations-Methode. Hierbei werden die Eigenfrequenzen
wj, die modalen Dampfungskonstanten {; sowie die Eigenmoden &; vom Test bendtigt.

Die modale Dampfungsmatrix lautet:
G, = &TCh =2(0 e RYV=N

Die Anzahl der identifizierten Moden vom Test m ist in der Regel kleiner als die Dimension N
des analytischen Modells (m < N). Die Modalmatrix ist dementsprechend nicht mehr

quadratisch & ¢ R¥*™ und €, € R™*™. Die physikalische Dampfungsmatrix lasst sich dann in

diesem Fall mit Hilfe einer pseudoinversen Transformation wie folgt bestimmen:

NN

c=[(®Td) dT]T270[(dTd) 1T €R

Diese Methode setzt allerdings eine hohe Anzahl von identifizierten modalen Parametern
aus dem Test voraus.
3. Cross-Damping-Ansatz

Der Cross-Damping-Ansatz ist eine erweiterte Form der Inversen-Modal-Transformations-
Methode. Bei der Inversen-Modal-Transformations-Methode wird die Kopplung zwischen den
Eigenschwingungen infolge der Dampfung vernachlassigt. Jede Eigenschwingung wird durch
eine modale Dampfungskraft gedampft, die proportional zur modalen Geschwindigkeit ist.
Bei dem Cross-Damping-Ansatz wird dagegen die Kopplung zwischen Eigenformen
bertcksichtigt und die modale Dampfungsmatrix ist nicht mehr diagonal. Die nétigen Inputs
fur die Identifikation der physikalischen Dampfungsmatrix sind wiederum die experimentell
ermittelten modalen Parameter. Der Algorithmus kann wie folgt beschrieben werden.

1) Identifiziere m komplexe Eigenmoden aus dem Test
Z =2y, Bgyond ] € T

2) Schatze die ,ungedampften' Eigenfrequenzen ab: &; = Re(4;), j = 1,2,...m, wobei Adie

j'te komplexe Eigenfrequenz ist, mit
A% +E; +iC) /2

mit fij- = —is, wobei s; der aus dem Test identifizierte komplexe Eigenwert ist.
i

3) Definiere die Matrizen W = UTU, D = U™V und B = W~-1D mit

4) Berechne die Elemente der modalen Dampfungsmatrix, mit
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H i By i ]
Cp;=-———1 fur k=jund Cj;=2Re(i;)
=

5) Berechne anschlieBend die physikalische Dampfungsmatrix € durch die folgende
Transformation:

c=[@ )57 c[(575) 0]

Diese Methode setzt allerdings wiederum aufgrund der pseudoinversen Transformation eine
hohe Anzahl von identifizierten modalen Parametern aus dem Test voraus.

Analyseverfahren und Ergebnisse
Nach der Validierung der Massen- und Steifigkeitsmatrix des numerischen FE-Modells und

der ldentifizierung der modalen Parameter aus dem GV konnte die transiente Simulation mit
einer viskosen Dampfungsmatrix durchgefihrt werden.

Measured time response from PLATCIE semser (y-channel) , Measured frequency response from PLOTCH sensor {y-channal)

E’tﬂfeﬂ_vﬂli

TEST

fl

20 40 B0 M 100 120 w0 160 180 3 P & 10 (L T - ]
Time 5] w - Frequency [Hz]

spanse from PLOTC. i y Simulated frequency reapoeis from PLETCIS sensor (y-<hannel)

A

[ P88 ychannel |

1

Aot [mif)
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Time: (5] Frequancy [z}

Abbildung 2-45: Vergleich von gemessenen und simulierten Antworten im Zeit- und
Frequenzbereich in der Oberschale (One direction base excitation (y-axis), sensor output:
PL7C39 y-channel)

Bei der Simulation wurde eine viskose Dampfungsmatrix verwendet, die nach Rayleighs
proportionaler Dampfungsmethode identifiziert wurde. Hierbei erkennt man eine sehr hohe
Korrelation zwischen den gemessenen und den simulierten Antworten sowohl im Zeit- als
auch im Frequenzbereich in der Oberschale.
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Abbildung 2-46: Vergleich von gemessenen und simulierten Antworten im Zeit- und
Frequenzbereich im Flugelmittelkastenbereich (One direction base excitation (y-axis), sensor
output: WIV36FL y-channel)

In der obigen Abbildung sind die Simulations- und Testergebnisse im Fligelmittel-
kastenbereich (engl. wing box area) dargestellt. Hierbei ist zu erkennen, dass dagegen eine
nicht zu vernachlassigende Abweichung im héheren Frequenzbereich > 20 Hz auftritt.
Entsprechend den Test- bzw. Simulationsergebnissen lasst sich das dynamische Verhalten
im vergleichsweise sehr starren Fligelmittelkastenbereich mit einer viskosen Annahme der
Dampfung nicht genau beschreiben. Als Schlussfolgerung wird zusammengefasst, dass in
unterschiedlichen Bereichen des Rumpfsegments unterschiedliche Dampfungseffekte (z.T.
nichtlineare) auftreten, die sich vor allem im héheren Frequenzbereich bemerkbar machen.

Viscous damping behaviour

oy Iy]T

(5|

Wy Iv Iy

!'fn[[H(fﬂl)]")]
Ny NxN

o {[”“‘”"’r)]il}

NyNx2N

Nonlinearities Structural
(?) Damping
?)

Abbildung 2-47: Schematischer Darstellung der verschiedenen Dampfungsmechanismen
am A319-Rumpfsegment

Die Art sowie die Quantitat des Dampfungsmechanismus unter anderem im Bereich des
Fligelmittelkastens soll nun mit Hilfe einer speziellen ldentifikationsmethode analysiert
werden, die als Input die gemessenen Strukturanregungen (Kréfte, hier die
Tischbeschleunigungen) bzw. Strukturantworten (z. B. Beschleunigungen) bendtigen.

Systemidentifikation: Identifikation der FRF-Matrix aus den gemessenen Input/Output-
Daten im Frequenzbereich
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Reale mechanische Strukturen sind komplexe dynamische Systeme. Sind bei einem
dynamischen System die strukturellen linearen Parameter (hier: Massen-, Steifigkeits- und
viskose Dampfungsmatrix) ausreichend bekannt, kénnen das nichtlineare Verhalten sowie
die etwaigen vorhandenen Modellierungsfehler im linearen System mit Hilfe der
Systemidentifikationsmethoden bestimmt werden. Diese Methoden basieren auf
mathematischen Modellen, die physikalisch interpretiert werden mussen.

Die hier vorgeschlage Methode wird mit Hilfe einer gewichteten Least-Squares-
Approximation umgesetzt.

Die theoretische Bewegungsgleichung eines viskos gedampften, linearen Modells ist
definiert durch:

Mi(t) + C4(2) + Kq(t) = f(t)
und im Frequenzbereich:

Z{iw)X(iw) = F{iw)
Hierbei ist Z(iw) die dynamische Steifigkeitsmatrix, X(iw) der gemessene
Verschiebungsvektor und F(iw) der gemessene Kraftvektor. Die Inverse der dynamischen
Steifigkeitsmatrix Z(iw) ist die FRF (engl. Frequency Response Functions)-Matrix H(icw):

H(iw)= Z(iw) 1=[-w’M+iwC+K]?
Nun wird das Gleichungssystem X(iw) = H{iw)F (iw) wie folgt erweitert:
H(iw) = Hyyooe (iw) + AH (iw)

[Hyuess (i) + AH (iw)] F (i) = X (iw)

= Higenr (i)

Hierbei stellt die Hgy..: (iw) die FRF-Matrix mit den validierten Systemmatrizen (Massen-
und Steifigkeitsmatrix) und die identifizierte viskose Dampfungsmatrix:

2 ) -1
'Hg:.'.ass(lm} = [_m‘ MFEM,vmiidused + l'f"-:"‘:jn:r&s|:|,iﬂ-.*.*n:!l,l'!?.i‘l’ + KFEM,vu.&idm-ed]

und AH (iw) die Fehlermatrix (engl. error matrix) im linearen System, die bestimmt werden

muss.
Die Gleichung [ngm (iw) + AH (im}]F(a'm} = X(iw) kann mittels einer gewichteten Least-

—
Squares-Approximation mit der Gewichtungsmatrix [W{w)] = _\J||nggss(im}| wie folgt geldst

werden:

([6%Gawn)] ., »pinv @iag W] et DIFGay 1) o IW]ist,

AH (e ) = —— e RNxN

“ ([a%Ge)] o xpimw {d:’a_g{[l-.l-’]nrﬁ o DIFGa ) o (Wen

Die korrigierte FRF-Matrix H;gz.,.:(iw) lautet dann:
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Hidsnr(im} = H,gusss (im} + AH (im}

Mit der folgenden Abbildung ist das numerische Verfahren dargestellt.

!

function [H_error] = fct_damage detection_updated (F,S8r,Hg,U,Wk3)

function to calculate the damage matrix

- o Clif isempty (Wkj)
matrix Wk = maqrs .
o j = sgre{erf(abs(Hg)));

Clend

Hyuess (i0)+  AH  |F(iw) = X(iw)

er

= Hident(iw)

EldP = pinv{3r)}*deltaP;
H_srror = zercs(size(U,1),size(U,i));
Elfor kk = l:size(U,1)
Bk = dP(kk,:); Wk = Wkj(kk,:);
H_erzor {(kk,:} = ((Pk * pinv(U.'*diag(Wk)*U))}*U.") . *Wk;

Clend

end

Abbildung 2-48: Einfluss der gedampften Aktuatoren auf die Modalanalyse: Matlab-Funktion
zur Berechnung der Fehlermatrix AH

Analyseverfahren und Ergebnisse

Mit Hilfe dieser numerischen Methode kénnen die gemessen Strukturantworten exakt
reproduziert werden. Ferner ist man in der Lage die Fehler im analytischen Modell zu
lokalisieren und zu korrigieren.

10° . v . ' ' . .

Measured
s Recaleulated (1 test set)
Guessed

w0k

M!gl‘gl..ldl

L . L \ . L . L \
10 20 7] 40 50 &0 70 80 50
Frequency f [Hz]

Abbildung 2-49: Vergleich der gemessenen, reproduzierten und analytischen (guessed)
Antworten im y-Channel des Sensors PL0O7C9 in der Oberschale (Base Excitation: sine sweep
lateral)
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Transfer funetions.
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Abbildung 2-50: Identifizierte Transferfunktion H,,(iw) mit unterschiedlicher Anzahl der Test-
Sets aus dem GVT des A319-Rumpfsegments

Tranutes functicns
Cutput WIKIZAR-Y Input PLETCISY
Weghting Matrex: Wik = Hg

[——Treoreticatn__pmazn

e idunitified: H__[184.3) TEST. TTE01

—— identified: H__(988.3) TEST: 17281 77301 ||

Magnituds (48]
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]
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Abbildung 2-51: Identifizierte Transferfunktion H;»(iw) mit unterschiedlicher Anzahl der Test-
Sets aus dem GVT des A319-Rumpfsegments

Ergebnisse der numerischen Systemidentifikationsmethode

Die identifizierten Transferfunktionen von Higent (1) Higons (100) zeigen eine hohe Korrelation

mit den analytischen Transferfunktionen aus der analytischen FRF-Matrix guess (1) mit

dem viskosen Dampfungsansatz.

Fur die direkte Identifikation von unterschiedlichen Dampfungsparametern (strukturelle,
Coulomb’sche etc.) sowie fur die Untersuchung der Fehler in der analytischen Massen- und
Steifigkeitsmatrix muss die FRF-Matrix invertiert werden, wodurch man die dynamische

z(im} = Hidanr(im} -1

Steifigkeitsmatrix (DSM) erhalt: Die identifizierte FRF matrix

Higene (i) ist jedoch nicht symmetrisch und mit Rauschen behaftet und verhalt sich daher
sehr sensitiv bei der Inventierung. Aus den oben genannten Grinden, sollte eine
Zwangsbedingung fur die Symmetrieerhaltung der identifizierten FRF-Matrix definiert und in
die Identifikationsgleichung implementiert werden, um eine plausible physikalische
Interpretation der korrigierten FRF-Matrix zu gewahrleisten. Wenn die dynamische
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Steifigkeitsmatrix (DSM) nach den obengenannten Kriterien zur Verfigung steht - sie muss
symmetrisch sein — kann man die physikalische(n) Dadmpfungsmatrix(zen) direkt aus dem
Imaginarteil der DSM herleiten:

imag{[Z(w)]} = imag{[H(w)]™*} = imag{-e?[M] + iw[C] +i[D] + [K]} = w[C] + [D]

Die viskose sowie die strukturelle Dampfungsmatrix kann mit Hilfe eines Pseudo-Inversen-
Ansatzes aus der obigen Gleichung wie folgt ermittelt werden:

i

wily Iy ¥ 17”‘13{[}{.(“1}]_1}

[D]Lm‘ N £ , Iy fl- i { _1}
: J"'I‘r ""I J"'I J"'I-f J"J-IEJ""- lma‘g [H(m:‘rf}] J"jfl"ll-x J"ll-

“+": Pseudo-Inverse einer Matrix,
I, - Einheitsmatrix,

N : Anzahl der Freiheitgrade
Ny Dimension des Frequenzvektors

MEVITA — Virtual simulation and modal parameter estimation tool

MEVITA ist ein Matlab-basiertes Tool, das Losungen fir strukturdynamische Analysen und
Simulationen bietet. In erster Linie ermdglicht das Tool experimentelle (aus gemessenen
Daten) sowie analytische Modalanalysen im Zeit- und Frequenzbereich durchzufiihren. Die
implementierten Methoden hierfirr sind ISSPA [13] und PolyMAX™.

lambdaStab(in));

= conj (lambdastab (in))):

RIGHT la{:, (ii-1)%Ni+l: ii*Ni

- !l Conj; X3: I_Nil;
T la{ :, (ii-1)#Mi+l: Li4Mi) =&

Abbildung 2-52: Auszug aus dem PolyMAX-Skript im MEVITA

Die graphische Benutzeroberflache von MEVITA besteht aus finf Untermenus. Diese sind:

— Job File

— Model Preparation
— Excitation

— Simulation

— Data Analysis

! PolyMAX: Polymax is a Least Squares Complex Frequency-Domain (LSCF) estimation method for experimental
modal analysis
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Die einzelnen Funktionen sowie Erlauterungen sind in den folgenden Abbildungen (in
englischer Sprache) beschrieben.
+« MEVIiTA-Toolbox is divided into 5 submenus:
1. Submenu: Job file

B MEviTa -
I Job File |Pudel9reparatior“ Excitation ”Simulalion ”Data Analysis |
1 2 3 4 5

1) Job File

| ‘ On the submenu ‘Job File' you can
""""" load an available job file or create a

new one for an analysis

...... - S == 2) Model Preparation
Figure 6. MEVITA-GUI 3) Excitation
4) Simulation

5) Data Analysis

Abbildung 2-53: MEVITA-GUI-Untermeni: Job File

A [!u{v.n —
2. Submenu: Model Preparation [ o] e e ectain [smaten o e
1 T 3 4 5
-

INPUTS
+ On the submenu ‘Model Preparation’
you can load an available model by
selecting its: — . ——— |
— geometry data (model grid) and S— —
system matrices (mass, stiffness T =
and damping matrices) I——— —
OUTPUTS
» Damping ratios ¢; —— }
+ Natural frequencies f; S
+ Mode shapes {®;}
+ Visualization of mode shapes

Figure 7. MEVITA-GUI: Model Preparation

Abbildung 2-54: MEVITA-GUI-Untermenii: Model Preparation

o [Evem -
3. Submenu: Excitation ||}an|I¢ rdodelquuratm“ Excitation [iam\amen Hmamws|
L]
1 2 3l 4 5
+ On the submenu ‘Excitation’ you can define L-
analytical base excitations and/or forces by B e e o
means of: —
— Exponential sine sweep T e [ |1 . ——
. _
or load measured base excitation data (base — :
accelerations) I S R R

*  Furthermore, you have the options to plot
and/or save these data for the transient
numerical simulation in time domain

Figure 8. MEVITA-GUI: Excitation
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Abbildung 2-55: MEVITA-GUI-Untermenti: Excitation

@) AIRBUS

4. Submenu: Simulation ‘I‘*’"” e e |
1 2 T

*  On the submenu ‘Simulation’, MEVITA
provides by means of a sub-program =
(transient_simulation.mdl) a numerical
simulation of tests in time domain after
selecting desired modal mass, modal
stiffness, modal viscous and/or
structural damping and modal matrix =
| @] of theoretical models

*  The simulations can be performed via
SIMULINK by solving an ODE™ of 2nd

order by means of Runge-Kutta ==t _| [N
solutions (ode4) in modal coordinates = J
*  The back-transformation to physical L . <=}

coordinates is realized by the modal Figure 9. Simulink.GUI
matrix [®] during post-processing
— {Xpry 0} = [@]{Gmoa)

Abbildung 2-56: MEVITA-GUI-Unterment: Simulation

5. Submenu: Data Analysis

)ODE: Ordinary Differential Equations

——
T e

«  The submenu ‘Data Analysis’ is divided into

| R

four main sub-sections ] = = P

1. Plotting test and simulation results in time = SR ETTE T "—' -

and frequency domain —

2. Calculation and visualization of Operating
Deflection Shapes (ODS) at a selected
frequency

Time series of
selected sensor.

3. Experimental Modal Analysis in frequency | = m
domain (ISSPA) .

* Mode shapes {®;}
= Visualization of mode shapes Figure 10. MEVITA-GUI: Data Analysis

4. Animation of test or simulation in time
domain

Abbildung 2-57: MEVITA-GUI-Untermenii: Data Analysis

. . Operating Deflection [N M odal Analysis Animation In
*  Damping ratios {; — Shapes — ovicr: il
= Natural frequencies f; W .

Desweiteren kbnnen mehrere Dampfungsmodelle in MEVITA implementiert und u.a. fur die

Simulation benutzt werden.
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Inbuilt function in MEViTA+ for calculating
viscous and structural damping matrices from
analytically obtained or measured Dynamic
Stiffness Matrix Z

Theory

*  Whenthe DSM has been calculated by inverting of )
the measured/identified frequency response e Py
function matrix H, it is possible to obtain the B
damping matrix/matrices from the imaginary part of
the DSM:

wily IN]+ l im{[h’(_wl)]’l}
NpNx2N

[€] _ : : ’
[[D] 2NN [wzvfl’w Iy im {[H (““Nf]]_l}]
NfNi'CN

[c] - Viscous Damping Matrix
[D] - Structural Damping Matrix

Abbildung 2-58: Auszug aus dem Dampingmatrix-Generations-Skript im MEVITA

Bemerkungen zur Zusammenfassung

Es wurden verschiedene Methoden zur Identifikation einer physikalischen Dampfungsmatrix
vorgestellt. Zur Identifikation wurden die experimentell ermittelten modalen Parameter
verwendet. Desweiteren wurde eine neue Systemidentifikationsmethode im Frequenzbereich
vorgestellt und ausfuhrlich beschrieben. Diese bendtigt die gemessenen Testdaten sowie die
validierten Systemmatrizen. Mit Hilfe dieser Methode kdnnen einerseits die gemessenen
Strukturantworten aus dem Test exakt reproduziert sowie die analytische FRF-Matrix
korrigiert werden.

Die Identifikation einer physikalischen viskosen Da&mpfungsmatrix mittels experimentell
ermittelter modaler Parameter kann durch folgende Methoden erreicht werden:

= Rayleighs proportionale D&mpfungsmethode
* Inverse-Modal-Transformations-Methode
= Cross-Damping-Ansatz

Die Identifikation einer physikalischen Dampfungsmatrix mittels gemessener Testdaten kann
wie folgt durchgefuihrt werden:

e Identifikation der FRF-Matrix aus den gemessenen Testdaten im Frequenzbereich mit
Hilfe eines gewichteten Least-Squares-Ansatzes und direkte Herleitung der
physikalischen Dampfungsmatrix aus dem Inversen der identifizierten FRF-Matrix

e Erweiterung der Methode fiir die Berechnung der dynamischen Steifigkeitsmatrix

- Korrektur der analytischen Massen- und/oder Steifigkeitsmatrix

- Direkte Herleitung einer physikalischen Dampfungsmatrix (viskos und/oder
strukturell)

Bewertung:

« Im Bereich der Oberschale konnte ein viskoses Dampfungsverhalten identifiziert und
dementsprechend modelliert werden.
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« Im Bereich des ,starren' Fligelmittelkastens ist das Dampfungsverhalten der Struktur im
héheren Frequenzbereich (> 20 Hz) nicht-viskos. Hierbei wird unter der Annahme kleiner
Nichtlinearitditen im  System die  Modellierung einer frequenzabhéngigen
Dampfungsmatrix vorgeschlagen, die u.a. aus der prasentierten
Systemidentifikationsmethode numerisch ermittelt werden kann.

Die folgende Abbildung fasst die identifizierten Moden zusammen.

Mode Mode # | freqgyy | Mode# | freqeey €ITOlreq MAC*
Descripion | (GVT) [Hz] (FEM) [Hz] %] [%]
1 1 99

Upper

Shell 1420 14.10 -0.68

Lateral

‘éem"?a' 2 16.91 2 17.13 1.28 97
ending

Eate“?‘ 3 2282 3 2154 5.61 97
ending

Upper

Shell Pitch 4 24.68 4 24.06 -2.52 97
Upper

Shell 5 30.36 5 30.09 -0.89 98

Vertcal

1= Torsion 6 34.74 6 32.61 -6.12 96

*MAC values are based on the correlation results of real mode shapes

Abbildung 2-59: Ergebnisse der experimentellen und analytischen Modalanalyse
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AP3200 Aerodynamische Aspekte der Stabilitats- und Lastanalyse
Arbeitsziel

Die Arbeiten fokussieren sich auf die aerodynamischen Aspekte der Stabilitats- und
Lastanalyse. Im Mittelpunkt stehen numerische Verfahren fir instationdre aerodynamische
Analysen und ihre experimentelle Validierung. Simulationsmethoden werden entwickelt, die
fir mehr als 10000 Lastféalle auf der Basis von 3-D-Panel-Verfahren (VS-Aero-H) die
Erstellung von Modellen und die Durchfihrung von Stabilitatsanalysen und die
Lastenrechnungen mit verbesserter Genauigkeit gegeniber dem aktuellen Vorgehen
erlauben. Im Fokus stehen Verfahren fir grof3e strukturelle Verformungen und flr abgeléste
Stromungen. Um die industrielle Relevanz der Entwicklung sicherzustellen, soll die
Implementierung von Verfahren unter Kenntnis und Nutzung eines industriellen
Referenzprozesses geschehen.

Des Weiteren wird das bisherige Konzept fir den Einsatz von VS-Aero-H fir
Lastenanalysen, dass die Verwendung von aerodynamischen Modellen mit einem
volumetrischen Rumpf und ansonsten flach modellierten Komponenten vorsieht, erweitert.
Durch die Ausnutzung der durch den Einsatz von VS-Aero-H gegebenen erweiterten
Modellierungsmoglichkeiten ist eine Verbesserung der Genauigkeit der theoretischen
aerodynamischen Modelle zu erwarten.

Da fur aktuelle Flugzeuge die Weiterentwicklungen gerade im Bereich der Triebwerke sowie
deren Integration von grof3er Relevanz sind und die Modellierung hier einen grol3en Einfluss
auf die Ergebnisse der Boensimulation aber auch Flatterrechnungen hat, soll ein Konzept mit
volumetrischer Triebwerksmodellierung erstellt werden.

Die Ziele der Arbeiten sind:

e Vorschlage fur verbesserte Test- und Validationsverfahren
e eine Verbesserung der Auswerteverfahren
e eine Verbesserung der Auswertegute

Im Rahmen der weiteren Verwertung der Ergebnisse soll anhand der hier generierten
Verbesserung auch eine nachhaltige Reduktion des Strukturgewichtes erzielt werden. Diese
ergibt sich durch 2 Argumentationsansatze:

— Zum einen eroffnet die Nutzung von VS-AERO-H friih im Gesamtprozess (wo hoch keine
Korrekturen fur die Aerodynamik vorliegen) ein besseres Verstandnis der Rumpflasten
durch Boen. Dieses bessere Verstandnis wird dazu fihren, dass frih im Entwurf
schneller eine Entwurfskonvergenz erreicht wird, dies wird auch Vorteile hinsichtlich des
Strukturgewichtes bringen

— Zum anderen wird die Anwendung auf Triebwerke und Pylon ebenfalls dazu fihren, dass
bessere Boen-Lasten zur Verfligung stehen, womit Konservatismen abgebaut werden
kénnen.

Auf dieser Basis kann dann ein wesentlicher Beitrag geleistet werden, um eine signifikante
Strukturgewichtsreduktion bei Bodenlasten zu erarbeiten. Insbesondere fir zukinftige
Langstreckenflugzeuge ist auf dieser Basis, ein wesentlicher Beitrag zur
Gewichtsreduktionen von bis zu 0,5 t zu erwarten.
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Arbeitsergebnisse

Der aus dem FTEG Projekt entstandene erste Entwurf eines VSAERO-Konzeptes wurde
erweitert und verallgemeinert. Es wurden VSAERO Konzepte mit volumetrischen
Komponenten einschl.  Triebwerksmodell entwickelt und in ein vorhandenes
aerodynamisches Gesamtflugzeugmodell integriert (Meilenstein TP3-M03).

Basierend auf den Ergebnissen aus FTEG TP 2400, in dem ein hybrider Ansatz fur die
Erstellung der Aerodynamikmodelle vorgestellt wurde, ist das Modellerstellungskonzept
verallgemeinert und verbessert worden. Es wurden Erweiterungen fur die Verwendung eines
volumetrischen Triebwerks realisiert sowie die Auswirkungen auf die Giite des
aerodynamischen Modells untersucht. Fir die Verwendung eines EFCS fur die
Boenlastensimulationen wurde die Steuerflaichen-Funktionalitét fir das VSAERO
Hybridmodell realisiert. Diese Funktionalitaten sind an einer Transportflugzeugkonfiguration
fur einen Boenlasten-Produktionsloop angewendet worden.

Das Konzept bzw. die erweiterten Funktionalitaten wurden weiter verallgemeinert und
verbessert und fur ein weiteres VSAERO Modell fir eine Transportflugzeugkonfiguration
getestet und angewendet. Es konnte gezeigt werden, dass die Verwendung von VSAERO
Modellen das Risiko im Hinblick auf nicht konvergierte Ergebnissen verringert, dass die
aerodynamische Gute eines VSAERO Hybridmodells eine deutliche Steigerung gegenuiber
einem DLM Modell erméglicht, dass eine Erweiterung mit einem volumetrischen Triebwerk
weitere lokale aerodynamische Verbesserungen ermdglicht und dass eine deutlich groRRere
Modellierungsflexibilitat weitere Entwicklungen des aerodynamischen Modells ermdglicht.

Verbesserungen des aerodynamischen Modells sind zuséatzlich durch eine
Weiterentwicklung der Korrekturverfahren erreichbar. Hier ermdglicht die Nutzung sowonhl
stationarer als auch instationarer CFD Druckverteilungen, resultierend aus Starrkdrper und
Flexiblen Moden, die Erfassung von lokalen Effekten, die in der zurzeit verwendeten
Korrekturdatenbank nicht enthalten sind.

Die unten beschriebenen Arbeiten zeigen die Verbesserung der Funktionalitaten zur
Erstellung der Modelle fir Bdenlastensimulationen, stellen die Verbesserungen der
aerodynamischen Glte eines VSAERO Modells gegeniber einem DLM Modell dar,
untersuchen Mdoglichkeiten weiterer Verbesserungen im Bereich der Triebwerksmodellierung
und demonstrieren schlieBlich die Anwendbarkeit eines VSAERO basierten
Aerodynamikmodells fiir Béensimulationen.

Verbesserung des Pre-Processing fir VSAERO Hybridmodelle

Ein wesentlicher Anteil der in ProwinGS durchgefiihrten Arbeiten war eine verbesserte,
allgemeiner formulierte und damit auf unterschiedlichste Flugzeugkonfigurationen
anwendbare Pre-Processing Funktionalitét. Diese umfasst den gesamten Funktionsumfang,
der fur die Erstellung von aerodynamischen Modellen fur die Simulation von Bdenlasten
bendtigt wird. Dies beginnt mit der Erzeugung eines initialen aerodynamischen Gitters fur
gewdahlte Komponenten sowie der Berechnung der Verschneidungen dieser, inklusive der
Anpassung des aerodynamischen Gitters. Die Abbildung zeigt den Stand der
Implementierung der Gittererzeugung in einem industriellen Referenzprozess sowie eine
Abbildung des Rumpfgitters mit den entsprechenden Verschneidungslinien der
Komponenten HTP, VTP und Fligel im Parameterraum. Fur die hier erstellten strukturierten
Gitter des Rumpfes konnte eine blockweis x-konstant Panellierung umgesetzt werden.
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Abbildung 2-60: Erstellung eines initialen Gittermodells flr gewahlte Komponenten

Bei der Vernetzung der flachen Auftriebsflichen werden die Umrandungslinien der
Steuerflachen mit in die Gitter integriert, sodass die Begrenzungslinien der Steuerflachen
identisch mit den Panelgrenzen verlaufen. Dieses vereinfacht die Erstellung einer modalen
Steuerflachenmatrix, die die geometrische Anderung der Panelkontrollpunkte resultierend
aus einem Einheitssteuerflichenmode beschreibt. Aus dieser Information lasst sich einfach
eine Panelstérgeschwindigkeit berechnen, die, multipliziert mit der AIC-Matrix, in einer
Druckverteilung aus dem gewahlten Steuerflachenmode resultiert. Die Abbildung zeigt die
aus einem Querruderausschlag resultierenden inkrementellen instationaren lokalen Krafte
am rechten Flugel fur eine geringe und eine hohe reduzierte Frequenz fir ein identisches
VSAERO und DLM Modell. Firr eine kleine reduzierte Frequenz ist eine nahezu perfekte
Ubereinstimmung zu erkennen; der Imaginarteil ist hier 4 Zehnerpotenzen kleiner und zu
vernachlassigen. Fir eine hohe reduzierte Frequenz ist sowohl im Realteil als auch im
Imaginarteil eine gute Ubereinstimmung zu erkennen, kleine Abweichungen sind lediglich in
den Maximalwerten zu erkennen. Die hier generierte Steuerflachenmatrix ermoglicht die
Kopplung mit einem EFCS.
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Red: DLM
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Abbildung 2-61: Auftriebsverteilung aus einem Querruderausschlag fur den rechten Flugel

Zur Vervollstandigung des Inputs des Aerodynamikmodells wird fur auftriebserzeugende
Flachen ein Nachlaufmodell bendétigt. Die Erstellung dieses Modells erfolgt zurzeit
vollautomatisch, ermdglicht jedoch keine Madifikation fir den End-User anhand eines GUI.
Anderungen des Nachlaufmodells sind zurzeit nur direkt in der ASCII-Input-Datei moglich.
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Die Adaption des bereits fur DLM Modelle verwendeten Korrekturverfahrens fur instationare
AIC-Matrizen unter Verwendung einer aerodynamischen Datenbank fir VSAERO Modelle
wurde bereits in FTEG TP2400 erfolgreich demonstriert. In ProwinGS ist die adaptierte
Korrekturfunktionalitat in  den industriellen Referenzprozess zur Erstellung von
aerodynamischen Modellen fir Béenlastensimulationen implementiert worden.

Die Kopplung des aerodynamischen und des strukturellen Gitters erfolgt durch eine
Erweiterung (siehe folgende Abbildung) des industriellen Referenzprozesses, die die
Verwendung von volumetrischen Komponenten erméglicht. Hierflr wurde fir volumetrische
Komponenten die thin plate spline Funktionalitdt adaptiert. Zusatzlich zu einer
vollautomatischen Routine zur Identifikation und Erstellung der Kopplungsmatrix ermdéglicht
ein adaptiertes GUI die nachtragliche Adaption einzelner Freiheitsgrade.

~

iciform shaped
e possibility to model

Abbildung 2-62: Erweitertes Spline GUI mit adaptierter Funktionalitat
fir volumetrische Rumpfe

Bei der Verbesserung des Pre-Processing fur VSAERO Hybridmodelle stand die
Verallgemeinerung und Verbesserung der bendtigten Funktionalitdten im Vordergrund. Zur
Sicherstellung der industriellen Relevanz wurde damit begonnen, diese Erweiterungen in
einen industriellen Referenzprozess zu implementieren. Dieses sollte sowohl die
Anwendbarkeit vereinfachen als auch die Erreichbarkeit der Funktionalitat gegentiber den
potentiellen Endnutzern deutlich erhéhen. Fir diesen Referenzprozess wurde auch ein
Interface entwickelt, dass die Steuerung von VSAERO Berechnungen, den Import der
aerodynamischen Ergebnisse, sowie den Export des aerodynamischen Bdenlastenmodells
ermdglicht. Somit konnte die Implementierung von VSAERO in den Boenlastenprozess
signifikant weiterentwickelt werden, was die Nutzung des Verfahrens fir eine grofRe Anzahl
von Lastféllen ermdglicht.

Verbesserung der aerodynamischen Giite im Vergleich zu DLM

Um die Qualitat der instationdren aerodynamischen Ergebnisse zu bewerten, wurde eine
Gitterkonvergenzstudie fir VSAERO und DLM Modelle fiir einen einfachen Rechteckflligel
mit einer Streckung von zwanzig durchgefuhrt. Um 3D-Effekte der Strémung in den
Ergebnissen zu minimieren und so eine Vergleichbarkeit mit der Theodorsen Theorie zu
ermdglichen, sind die Ergebnisse der Tragfligel-Mittellinie  dargestellt. Um
Kompressibilitatseffekt auszuschlieRen, wurde eine Machzahl von Null verwendet.
Testrechnungen wurden fir reduzierte Frequenzen bis 6 durchgefihrt. Die folgende
Abbildung zeigt die Ergebnisse fiir zwei unterschiedliche Gitterauflésungen. Die beiden
linken Plots zeigen die Phase und die Amplitude fir ein grobes Gitter mit 5 Panels in
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Spannweiten und Tiefenrichtung. Deutlich ist zu erkennen, dass bei einer reduzierten
Frequenz groRer als 2 die DLM Ergebnisse stark von den Theodorsen Ergebnissen
abweichen, wéahrenddessen die Ergebnisse des VSAERO Modells weiterhin eine gute
Ubereinstimmung zeigen. Die beiden rechten Plots zeigen die Ergebnisse bei einer erhohten
Gitterauflosung von 21 Panels in Spannweitenrichtung und 20 Panels in Tiefenrichtung. Fur
den gewahlten Bereich der reduzierten Frequenzen zeigen hier alle drei Verfahren eine gute
Ubereinstimmung. Durch die Verwendung von VSAERO Aerodynamikmodellen wird jedoch
das Risiko von nicht konvergierten Ergebnissen deutlich verkleinert.
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Abbildung 2-63: Vergleich der instationaren 2D-Auftriebskréfte

Des Weiteren wurde die aerodynamische Qualitdt des VSAERO Hybridmodells durch die
realistischere Reprasentation der Geometrie verbessert. Durch die Verwendung eines
volumetrischen Rumpfes die aerodynamischen Krafte von VSAERO (grun) wurde eine
deutlich bessere Ubereinstimmung mit CFD Ergebnissen (blau), als die hier im Vergleich zu
sehenden DLM Resultate (rot) erreicht. Es ist zu erkennen, dass die Verbesserungen nicht
nur aus Effekten des isolierten Verdrdngungskorpers, sondern auch aus einer deutlich
besseren Erfassung von Interferenzeffekten im Bereich des Fligels und der Leitwerke (rot
eingekreist) resultieren. Im linken Plot ist dies fur die z-Krafte aus einem alpha-Mode zu
erkennen, der rechte Plot zeigt die y-Krafte aus einem beta-Mode. Um transsonische Effekte
auszuschliefRen, sind die Krafte fur eine Machzahl von 0,446 dargestellt.

Abbildung 2-64: Quasistationare Inkremente (FZ/FY) am Rumpf aus einem alpha/beta Mode

Die Verwendung eines VSAERO Modells ermdglicht fur den Rumpf die Erfassung aller
relevanten subsonischen Effekte. Durch die deutlich kleineren Abweichungen zu den CFD
Ergebnissen und damit zum Input der aerodynamischen Datenbank verringert sich der
Einfluss der Korrektur signifikant, wodurch die Bereitstellung héherwertiger aerodynamischer
Modelle fur Béenlastensimulationen friiher im Designprozess erfolgen kann.

Erweiterung des hybriden VSAERO Modells

©Airbus Operations GmbH, Dokument Referenz Nummer X57RP1425434 101 von 149



Airbus Vorhaben FKZ 20A1103A @ AlRBUS

Schlussbericht LuFolV-4 ProwWinGS

Als ein Beispiel fur die weitere Verbesserung der aerodynamischen Gite ist ein Konzept fur
die Modellierung des Triebwerks als volumetrische Komponente entwickelt, umgesetzt und
getestet worden. Hierfur wurde die Triebwerksgeometrie eines CAD Modells verwendet und
insoweit vereinfacht, dass die geometrische Reprasentation durch das &uRRere
Mantelstromgehduse dargestellt wird. Dieses wird als ,through flow* Modell, also ohne die
Modellierung von Schub, verwendet. Der Pylon wird entsprechend an die Kontur des
CAD-Modells angepasst, ist jedoch weiterhin als flache Auftriebsflache modelliert. Die
Abbildung zeigt links die DLM identische Triebwerksmodellierung, mittig das verbesserte
Triebwerks/Pylon Modell und rechts die Integration dieses in eine industrielle
Referenzkonfiguration. Fir diese wurden aerodynamische Berechnungen durchgefiihrt.

Improved geometrical representation

A350-900 hybrid VSAERO aerodynamic model with improved engine modelling

Abbildung 2-65: VSAERO hybrid Modell mit einem volumetrischem Triebwerksmodell

Zur Bewertung der aerodynamischen Ergebnisse wurden die Abweichungen der Krafte und
Momente von der aerodynamischen Korrekturdatenbank an der Komponentengruppe
Triebwerk/Pylon resultierend aus einem alpha und einem beta Mode fir ein DLM Modell, das
urspriingliche VSAERO Hybridmodell sowie fiir das mit einem volumetrischem Triebwerk
erweiterte VSAERO Hybridmodell dargestellt. Fir den alpha Mode ist fir die Krafte Fy und
Fz eine deutliche verbesserte Ubereinstimmung mit der aerodynamischen
Korrekturdatenbank zu erkennen. Fur die Momente Mx und My zeigen alle drei Modelle eine
recht gute Ubereinstimmung, fir Mz zeigt das volumetrische Triebwerk die groRten
Abweichungen. Fir einen beta Mode zeigt die hier relevante Kraft Fy fir das volumetrische
Triebwerk ebenfalls eine bessere Ubereinstimmung als das Standard VSAERO
Hybridmodell, sie zeigt jedoch eine nur geringfiigig bessere Ubereinstimmung als das DLM
Modell. Die Kraft in z-Richtung betragt nur etwa 5% der Kraft in y-Richtung und ist hier zu
vernachlassigen.

Alpha-Mode Beta-Mode

| VSAERO hybrid | VSAERO hybrid

DLM-Model  Volumetric FU  Loumetric DLM-Model  Volumetric FU Volumetric

FU/engine FU/engine

33,8 32,8 6,1 [ Fy | 13,5 21,4 13,2
| Fz | 17,7 7.7 0,9 -107,1 771 957
[ Mx | 133 44 04 [ Mx | 353 325 382
30 -4.9 6,4 -89,5 10,5 0,0
[ Mz | 34,6 -32,0 -57,0 [ Mz | 6,6 -4.4 93

Deviation of the quasi-steady increments (in %) from the aerodynamic database for the right engine/pylon
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Abbildung 2-66: Abweichung der quasistationaren Inkremente von der aerodynamischen
Datenbank fiir Engine und Pylon

Da die z-Kraft aus einem alpha Mode sehr gute Ubereinstimmungen mit der
Korrekturdatenbank zeigt und am Pylon keine z-Kréfte angreifen, ist davon auszugehen,
dass fur das Triebwerk alleine sowohl die z- als auch die y-Kréfte korrekt dargestellt sind. Die
Abweichung der y-Kréafte fir den alpha und beta Mode resultiert aus den Unterschieden am
Pylon. Die Abbildung zeigt den fir das volumetrische Triebwerk adaptierten Pylon und
vergleicht diesen mit dem im CFD Model verwendeten Gitter. Unterschiede sind an der
Vorderkante des Pylons und direkt hinter dem Triebwerk zu erkennen. Des Weiteren weicht
durch die Verwendung eines volumetrischen Fligels im CFD Model die obere
Begrenzungslinie von der entsprechenden Linie des VSAERO Modells ab. Hier sind weitere
Anpassungen und Verbesserungen moglich.

green VSAERO mesh
grey: CFD mesh

Abbildung 2-67: Unterschiede in der Pylon-Geometrie zwischen einem CFD und dem
erweiterten VSAERO Modell

Anwendung fir Béenlastensimulationen

Fur eine Transportflugzeugkonfiguration wurde ein VSAERO Hybridmodell erstellt und darauf
basierend ein Produktionsmodell fiur Boenlastenberechnungen aufgebaut. Mit diesem
wurden flr eine groRe Anzahl an Massenféllen und in einem Machzahlbereich von 0,35 bis
0,77 laterale und vertikale Boenlasten sowohl fiir diskrete Boen als auch fir continuous
turbulence in einem Produktionsloop berechnet. Hierbei wurde der Einfluss eines EFCS und
dessen Auswirkung auf die Aerodynamik unter Verwendung der oben beschriebenen
Steuerflachenfunktionalitat betrachtet. Die Envelope Lastenergebnisse sind fir den Rumpf
und das VTP in der folgenden Abbildung dargestellt. Sie demonstrieren die Anwendbarkeit
aller Funktionalitéaten, die fur die Verwendung eines Bdenlastenmodells basierend auf einem
VSAERO Modell bendétigt werden.
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Abbildung 2-68: Envelope-Loads-Plots fir Rumpf und VTP fir laterale Béen

Fazit und Ausblick

Die dargestellten Ergebnisse belegen die Anwendbarkeit und das fortgeschrittene
Entwicklungsstadium des adaptierten industriellen Referenzprozesses zur Erstellung von
VSAERO Modellen sowie die aerodynamische Qualitéat des theoretischen Modells. Die
erweiterten Funktionalitaten wurden weiter verallgemeinert und verbessert und fir ein
weiteres VSAERO Modell fur eine Transportflugzeugkonfiguration getestet und angewendet.
Es konnte gezeigt werden, dass die Verwendung von VSAERO Modellen das Risiko
gegenuber nicht konvergierten Ergebnissen verringert, dass die aerodynamische Gite eines
VSAERO Hybridmodells eine deutliche Steigerung gegenuber einem DLM Modell ermdglicht,
dass eine Erweiterung mit einem volumetrischen Triebwerk weitere lokale aerodynamische
Verbesserungen erméglicht und dass eine deutlich grof3ere Modellierungsflexibilitat weitere
Entwicklungen des aerodynamischen Modells ermdglicht.

Das hier entwickelte Konzept fur die Verwendung eines volumetrischen Triebwerks zeigt die
Mdglichkeiten fir geometrische Modellverbesserungen. Weiterentwickelte Konzepte kénnen
wie folgt zusammengefasst werden: aus einer detaillierteren Analyse der erzeugten
Ergebnisse sollen weitere Verbesserungen, wie beispielsweise eine weitere Adaption der
Pylon-Modellierung oder die Implementierung eines Schubmodells, abgeleitet werden. Die
Ergebnisse  dieser  konzeptionellen  Arbeiten sollen in  einen  erweiterten
Modellerzeugungsansatz implementiert werden und zu einer weiteren Erhéhung der
theoretischen aerodynamischen Qualitat des Produktionsmodells fur Bdenlasten-
berechnungen fuhren.

Verbesserungen des aerodynamischen Modells sind zusatzlich durch eine
Weiterentwicklung der Korrekturverfahren erreichbar. Hier ermdglicht die Nutzung sowohl
stationarer als auch instationarer CFD-Druckverteilungen resultierend aus Starrkérper- und
Flexiblen-Moden die Erfassung von lokalen Effekten, die in der zurzeit verwendeten
Korrekturdatenbank nicht enthalten sind.
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AP3300 Systemdynamische Aspekte der Stabilitats- und Lastanalyse
Arbeitsziel

Fokus der Arbeiten sind systemdynamische Aspekte des Lastenprozesses, insbesondere
Uberwachungssysteme fiir dynamische Lasten ankniipfend an die erfolgreiche
Implementierung durch den Loads&Aeroelastics-Bereich in  der letzten neuen
Flugzeuggeneration. Hierfir werden die Einflisse einer integrierten Lastiiberwachung, -
kontrolle und —regelung auf die Fluglasten untersucht. Auf dieser Basis werden dann
weitergehende Lastreduktionsmechanismen entwickelt und eine multidisziplindre
Optimierung der Lasten durchgefiihrt. Hiermit sollen wesentliche Beitrdge zur Reduktion des
Strukturgewichtes, des Treibstoffverbrauches und der Emissionen geleistet werden.

Die Aktivitdten unterteilen sich in Untersuchungen bzgl. Mandver- und Bdenlasten und auch
um die besonderen Charakteristiken dieser unterschiedlichen Flugzeuganregungen zu
bertcksichtigen, werden hierzu unterschiedliche Methoden untersucht:

e Manover: Schatzung (Approximation) von stationdren, quasi-flexiblen Lasten zu
Anwendung in einer Lastenregelung, welcher hohen Mandverlasten entgegen-
wirkt. Dieser Regler soll Echtzeit fahig sein, um in einer tblichen Flugsteuerung
verwendet werden zu konnen. Die Arbeiten fokussieren allein auf der
Lastenschatzung.

e Boen: Beschreibung des Flugzeugs in einem detaillierten Modell, welches einen
Bden-Beobachter miteinschliel3t. Der Regler zu Reduktion von Boen Lasten folgt
dem Ansatz von ,Model-Predictive-Control (MPC)".

AulRerdem wurden neuartige Verfahren aus der Systemtheorie zur Analyse und Auswahl von
kritischen lokalen Komponentenlastféallen fir die strukturmechanische Auslegung und
Nachweisfiuhrung entwickelt und wuntersucht. Auf dieser Basis wurden dann
Fligellastkontrollsysteme weitergehend multidisziplindr optimiert. Im Detail wurden hierbei
Sensitivitditen der Reservefaktoren fur Mandverlastabminderungssysteme berechnet. Es
wurde ein Mandéverlastabminderungssystem hierbei simultan fir Fliigel und Rumpf optimiert
und zwar auf Basis der deutlich genaueren RF basierend auf den internen Lasten.

Arbeitsbeschreibung

Die Arbeitsziele in diesem Bereich konzentrieren sich auf zwei unterschiedliche Bereiche
a) Lastabminderungssystem

Die ,Load Alleviation Function/Lastabminderungsfunktion“: LAF (als Load Control Function
bzw. Regelungsfunktion) ist Teil des EFCS und wird bei hohen Lastvielfachen (und weiteren
Bedingungen) aktiv. Der Regler schlagt Spoiler und Querruder aus, wodurch sich die
aerodynamische Last in Richtung Rumpf verschiebt und so das Biegemoment an der
Fligelwurzel (WRBM) verringert wird. Es erfolgt eine Kompensation des Auftriebs durch
einen entsprechenden Hohenruderausschlag.

Die aktuelle LAF wird hauptséchlich durch das gemessene Lastvielfache am Schwerpunkt
gesteuert, mit dem Ziel hohe WRBM-Lasten kontrolliert zu vermeiden. Eine neue LAF soll
entwickelt werden, in der das Lastvielfache durch das berechnete Biegemoment an der
Fligelwurzel (mit Hilfe einer optimierten load monitoring/estimation Funktion)) ersetzt wird.
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Durch die Verwendung der ZielgroRe als RegelgroRe wird eine signifikante Performance-
Verbesserung erwartet. Auf diese Weise kann die Mandvrierfahigkeit erhéht werden, d.h.
Fliegen bei Nz > 2.5g im Sinne einer integrierten bzw. multidisziplindren Optimierung von
Lasten/Performance und Handling Qualities/Flugeigenschaften.

Die optimierte load monitoring/estimation Funktion (kurz: load estimator) basiert hier im
Wesentlichen auf einem neuronalen Netzwerk, welches im Zuge der Weiterentwicklung des
Lastenschatzers durch ein Adaptives Neuro Fuzzy Inferenz System (ANFIS) ersetzt wurde.

Im Rahmen der Entwicklung eines Regelungskonzeptes zur Abminderung von
Strukturbelastungen durch Turbulenzen kommt eine neuartige Methode zum Einsatz. Hierbei
handelt es sich um eine modell-basierte pradiktive Regelung (Model Predictive Control,
MPC) unter Einbeziehung von verfigbaren Bdéenmessungen (alpha/beta Sonden oder
LIDAR Systemen).

MPC ist ein optimierungs-basiertes Regelungsverfahren, welches mit Hilfe eines geeigneten
Modells die Systemdynamik pradiziert und eine definierbare Gutefunktion optimiert. Dabei ist
hervorzuheben, dass Begrenzungen fir Stell-, Ausgangs - und Zustandsgrof3en direkt im
Reglerdesign berlcksichtigt werden kénnen.

Fur die Pradiktion werden geeignete lineare Modelle erstellt. Diese Modelle sind Flug-
punkt/Massen abhangig und enthalten sowohl die Systemdynamiken fir die Lasten (an
relevanten Stationen), die Steuerflachen und auch die Stérungseffekte durch Turbulenzen.
Des Weiteren sollen die Messunsicherheiten (insbesondere bei der Béenmessung) und die
unterschiedlichen Ausschlagsgeschwindigkeiten der Steuerflaichen, bedingt durch das
aerodynamische = Hingemoment, berlicksichtig  werden. Die  Effektivitdt des
Regelungskonzeptes soll anhand von Simulationen in einem Mini-Loop demonstriert werden.
Der Mini-Loop besteht dabei aus verschiedenen Flugpunkte/Massen, die zu hohen
Strukturbelastungen fuhren, und verschiedenen Béen-Szenarien.

b) Konzept zZur Analyse und Auswabhl von kritischen lokalen
Komponentenlastféallen

Ausgehend von den Ergebnissen der Entwicklung neuartigen Konzepten zur lokalen
Komponentenlastanalyse, soll eine Erweiterung beziiglich der systemdynamischen Aspekte
erfolgen.

Arbeitsergebnisse

a) Lastabminderungs- und —Uberwachungssysteme fir Béen und Mandver

Neuartige Konzepte zur  Auslegung von Systemen (genauer  gesagt:
Boenlastabminderungssystemen)  wurden angewandt, die die Reduktion der
Strukturbelastung unter Bdeneinwirkung und Mandverbedingungen ermdglichen, und die
simulationsbasierte Demonstration des Entwurfs im Rahmen eines Miniloops wurde
erfolgreich abgeschlossen (Meilenstein TP3-M04).

Ein NN-basierter Lastenschéatzer und insbesondere ein weiterentwickelter Lastenschétzer
wurde erfolgreich auf eine andere Flugzeugkonfiguration (insbesondere im Hinblick auf
Triebwerksnachristungen und auf neue Flugzeugkonfigurationen) angewandt und die
gewdahlte Methodik bewertet (Meilenstein TP3-MO05). Der urspriingliche Lastenschéatzer
basierte auf einer Referenzkonfiguration eines GrofR3flugzeugs und auf dem Airbus XRF1
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Entwicklungsflugzeug mit einer anderen Triebwerkskonfiguration, so dass auch die
Ubertragbarkeit der gewéhlten Methode auf andere Flugzeuge demonstriert werden konnte.

Technische Ergebnisse

Die in FTEG begonnene Entwicklung eines Mandverlastenschatzers wurde im Rahmen von
ProwWinGS weitergefiihrt und um wesentliche technische Aspekte erweitert.

Hierzu zahlt u.a. ein Inertiallastenschatzer, der Uber einen gleichungsbasierten Ansatz eine
exakte Berechnung der Inertiallasten ermdglicht. Auf diese Weise wird die entwickelte
Methode zur Lastenschatzung ausschliellich auf Lasten infolge aerodynamischer Effekte
und der Flexibilitdt der Flugzeugstruktur angewendet. Die Approximation wurde also auf die
Elemente fokussiert, welche viele Nicht-Linearitdten aufweisen und die sich nicht auf
einfache Weise in algebraischer Form ausdriicken lassen. Uber diesen hybriden Ansatz
erhoht sich die physikalische Interpretierbarkeit der erzeugten Lastenschétzung, was
inbesondere in Bezug auf die Zertifizierung des Lastenschatzers als ein ,Baustein” der
Flugregelung von hoher Bedeutung ist.

Entwicklung eines Manéverlastenschatzers

Der in FTEG entwickelte Lastenschatzer wurde basierend auf Mandversimulationen mit der
Grol¥flugzeug-Referenzkonfiguration trainiert und im Weiteren detailliert untersucht. In
ProwinGS wurde dieser Schatzer fur das JTI-XRF1 Flugzeug adaptiert und so die
prinzipielle Ubertragbarkeit erfolgreich demonstriert. Fernerhin wurde dieser Lastenschéatzer
im Rahmen des AIRBUS internen Projektes ,More protected A/C* vorgestellt und erreichte
einen TRL 2 Status. Hieran anschlieRend erfolgten zwei wesentliche Neuerungen:

a) Zum einen wurde das bisher zur Lastenschatzung verwendete neuronale Netz (NN)
durch ein sogenanntes Adaptives Neuro Fuzzy Inferenzsystem (ANFIS) ersetzt, welches
die sehr guten Approximationseigenschaften des NN aufgreift und mit den Vorteilen der
Fuzzy Logik verknipft. ANFIS Modelle ermoglichen die Einbindung von a priori Wissen
Uber das zu beschreibende System bei der Erstellung der Netzarchitektur. Dies
verbessert zu einem die physikalische Interpretation und erhdht zum anderen die Gute
der Lastenschatzung.

b) Das fir die datengetriebenen Verfahren (NN/ANFIS) benétigte Datenset zum Trainieren
des Lastenschatzers beruhte auf einer Vielzahl von Manéversimulationen. Die
Erzeugung dieser Simulationen ist zeitaufwendig und die hieraus resultierenden Daten
decken i.d.R. nur einen Teilbereich des vollen Wertebereichs der Parameter ab, welche
zur Beschreibung der Last verwendet werden. Aus diesem Grund erfolgt nun stattdessen
ein umfassendes Set an Trimmsimulationen an festdefinierten Punkten unter
Bertlicksichtigung der Beladung, Geschwindigkeit, Flughthe, Orientierung im Raum,
Rotation um den Schwerpunkt und Steuerflachenausschlagen. Sofern moglich werden
die Trimmpunkte so gewahlt, dass hiermit markante Punkte des zugrundeliegenden
Modells getroffen werden, wie z.B. die Stltzpunkte der nichtlinearen Auftriebskurve
(,Break points“). Auf diese Weise kann die Charakteristik des Modells und damit auch
des Systems bestmdglich beriicksichtigt werden. Leztlich erhoht dieser Ansatz die Gite
und Robustheit des entwickelten Lastenschétzers.

Weiterhin erfolgte die Erweiterung des longitudinalen Lastenschatzers um die laterale
Bewegung, so dass nun die volle Flugzeugbewegung adressiert wird. Ein weiterer
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Arbeitspunkt stellte die Optimierung der sogenannten Fuzzy-Regeln da, auf welche im
Folgenden exemplarisch detaillierter eingegangen wird.

Bei der ANFIS Methode erfolgt die Approximation der Zielgrof3e, hier das Biegemoment an
der Fliugelwurzel, tber eine nicht lineare Interpolation zwischen mehreren lokalen Lésungen
die jeweils durch eine Linearkombination der Eingangsparameter und eines additativem Bias
gegeben ist. Wie bereits oben erwahnt ist ein wesentlicher Vorteil der ANFIS Methode
gegeniuber den NN die physikalische Interpretierbarkeit, die sich u.a. durch eine linguistische
Beschreibung der lokalen Lésungen auszeichnet. Bei der Aufstellung dieser sogenannten
Fuzzy Regeln wurden Kenntnisse Uber das zu beschreibende Modell bzw. System
verwendet. So ist bekannt, dass sich der Auftrieb infolge des Anstellwinkels durch die
Verwendung von drei linearen Abschnitten sehr gut beschreiben lasst und fernerhin
aerodynamische Effekte in starkem Maf3e von der Machzahl abhangig sind. Der Einfluld der
Flexibilitat ist wiederum von dem Staudruck abhangig. In der Abbildung sind die aufgestellten
Fuzzy Regeln aufgefuhrt. In Abhangigkeit von dem Eintreten der genannten ,Wenn (if)“-
Konditionen wird die entsprechende lokale ,dann (then)“-L6sung gewichtet in die
Gesamtlésung ein.

Fuzzy if then rules

01 if AoAis1% region and Mach No. is not transonic and Qdynislow than 01*WRBM MF
02 if AocAis2"region and Mach No.is not transonic and Qdynislow than 02" WRBM MF
03 if AoAis3" region and Mach No. is not transonic and Qdynislow than 03" WRBM MF

04 if AoAis1% region and Mach No. is transonic and Qdynislow than  04™ WRBM MF
05 if AoAis2"region and Mach No. is transonic and Qdynislow than 05" WRBM MF
06 if AoAis3" region and Mach No. is transonic and Qdynislow than  06™ WRBM MF

07 if AoAis1% region and Mach No. is not transonic and Qdynishigh than 07 WRBM MF
08 if AocAis2"region and Mach No.is not transonic and Qdynishigh than 08" WRBM MF
09 if AoAis3" region and Mach No. is not transonic and Qdynishigh than  09™ WRBM MF

10 if AoAis1% region and Mach No. is transonic and Qdynishigh than 10" WRBM MF
11 if AoAis2"region and Mach No.is transonic and Qdynishigh than 11" WRBM MF
12 if AoAis3™ region and Mach No.is transonic and Qdynishigh than 12" WRBM MF

Abbildung 2-69: Aufgestellte Fuzzy Regeln

Eine visuelle Bewertung der generierten lokalen Ldsungen war mdglich, indem die
Aktivitat/Gewichtung dieser Losungen und die Korrelation der Teilldsung in Bezug auf die zu
approximierende Zielgrofl3e dargestellt werden. In den folgenden Abbildungen sind die Fuzzy
Regeln in blau fir die Aktivitat und in grin fur die Korrelation der lokalen Ldsungen
dargestellt.

Im Folgenden soll kurz detaillierter auf die Fuzzy-Regeln 3, 6, 9, und 12 eingegangen
werden, sprich die vier Regeln, welche sich auf den dritten Anstellwinkelbereich beziehen.
Hier ist auffallig, dass nur die 9. Regel eine signifikante Aktivitat aufweist und nur die Regeln
6, 9 und 12 eine deutliche Korrelation zur Zielgro3e zeigen. Aufgrund dieser Betrachtung
wurde in einem nachfolgenden Schritt die Regeln 3, 6, 9 und 12 durch eine einzige Regel
ersetzt, welche nach wie vor auf dem 3. Anstellwinkelbereich fokussiert, aber keine
Aufteilung bzgl. Machzahl und Staudruck mehr enthalt (,if AoA is 3rd region then ...”). Es hat
sich gezeigt, dass sich trotz dieser Vereinfachung die Gite der Schatzung in keinem
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bedeutsamen Umfang verschlechtert hat. Dementsprechend werden statt 12 Regeln nur
noch 9 Regeln/Unterrdume bei bleibender Ergebnissqualitat verwendet.

01. Fuzzy rule 02. Fuzzy rule 03. Fuzzy mle 04. Fuzzy rule
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Abbildung 2-70: Darstellung von Aktivitat und Korrelation der lokalen L6sungen

Diese kurze Betrachtung soll die Interpretierbarkeit der erzeugten Ergebnisse und die
Verknlipfung mit Vorwissen verdeutlichen. Dies ist ein wesentlicher Aspekt des aktuellen
Ansatzes und korrespondiert zu dem gewahlten Verfahren zum Aufbau eines Trainingssets,
welches ebenfalls sehr ,transparent” ist. Die Gite der Schatzung kann daher durch ein
physikalisches Verstandnis der Flugmechanik und aeroelastischer Effekte weiter gesteigert
werden.

56X 1w* Sum of steady, quasi-fNexible asrodynamic contribution and rigid-body Inertial contribution
[ T T T T T T T

—— Computation |
-~ Estimate

* Roll-aileron -3°
* Roll-aileron +3° * Elevator -2°
- *Rudder +3° + - Rudder -3°

All pilot commands
back to zero

Computed and estimated WREM [Nmi]
=
=

Abbildung 2-71: Erster Check des Lastenschéatzers

Der entwickelte Lastenschatzer muss zwar noch ausgiebig validiert werden, aber ein erster
.Check” bei longitudinaler und lateraler Anregung durch entsprechende Steuerflachen-
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ausschlage liefert ein vielsprechendes erstes Ergebnis, wie in der Abbildung dargestellt. Die
blaue Linie stellt hierbei die Last entsprechend der Mandversimulation dar und die
gestrichelte Linie die Lastenschatzung.

Entwicklung des Reglers zur Béenlastabminderung

Nachdem im obigen Abschnitt die Entwicklung eines Mandverlastenschétzers diskutiert
wurde, wird im Folgenden auf die Entwicklung eines Reglers zur Boenlastabminderung
eingegangen. Hierzu kommt modell-pradiktive Regelung (MPC) zum Einsatz.

MPC ist ein optimierungsbasiertes Regelungsverfahren, welches ein mathematisches Modell
des zuregelnden Systems verwendet um dessen Dynamik basierend auf dem gewartigen
Zustand des Systems vorherzusagen. Die Vorhersage erfolgt Uber einen definierten
endlichen Vorhersagehorizont und das Regelungsziel (z.B. Lastenreduktion) wird mit Hilfe
der Kostenfunktion definiert. Bei der Optimierung der Kostenfunktion werden neben der
vorhergesagten Systemdynamik auch die Beschrankungen der Steuerflachen und ggf. der
Zustands- und Ausgangsgrof3en mitberiicksichtigt. Die Lésung dieses Optimierungsproblems
liefert eine optimale Folge an Steuerflachenausschlagen fir den betrachteten
Vorhersagehorizont, welche die Kostenfunktion minimiert und die Beschrankungen einhalt.
Deshalb ist MPC fiur Systeme mit linearen oder nicht-linearen Systemdynamiken, Systemen
mit Beschrankungen und Systemen mit vielen Ein- und Ausgéngen sehr gut geeignet.
Dieses Verfahren kann zusatzlich Zeitverschiebungen sowie verfligbare Informationen von
Storungen bei der Vorhersage beriicksichtigen.

Der MPC Algorithmus gliedert sich in folgenden Hauptschritte: Bestimmung des aktuellen
Zustand des Systems; Aufstellung des Optimierungsproblems (Vorhersage und
Kostenfunktion); Losung des Optimierungsproblems (Minimierung der Kostenfunktion);
Anwendung der optimalen Steuerung fir den aktuellen Zeitpunkt. Diese Schritte werden
dann in den folgenden Zeitschritten wiederholt.

Loads relevant stations and control inputs:
— L e e e o o o L]

T "o
Horizontal tail — __-'\.,”

plane root station 22X Wing root
N\
\

Ny a= station
4/ Mid wing \

B # . : 3 . . e -
f/, station Weight sensitive station

Gust sensor

Control inputs:
ailerons, spoiler, elevator

Abbildung 2-72: Relevante Lastenmessstationen und Reglerinputs

Die lastrelevanten Stationen, Steuerflachen die zur Lastreduktion verwendet werden kénnen
und Messinformationen ermitteln sind exemplarisch in folgenden Abbildung dargestellt.

MPC bendtigt fur die Vorhersage ein Modell des zu regeinden Systems. Das Basismodell
(Varloads), das ein kompletes flexibles Flugzeug anhand von mehr als 4000 Zustanden
simuliert, ist fir die Regelung mittels MPC nicht geeignet (es kann im Bordcomputer nicht
einfach programmiert werden).
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Das Basismodell wird um den Trim Punkt ohne Boeeinwirkung linearisiert und mehrere
Schritte zur Modellreduktion werden angewendet. Des Weiteren wird das reduzierte Modell
zeit-diskretisiert.

Dadurch wurde das Basismodell auf ein resultierendes Modell mit 24 Zustanden reduziert.
Dieses reduzierte Modell wird nun zur Auslegung des MPC Reglers zur Lastabminderung
und des Kalman Filters zur Zustandsschéatzung genutzt.

Eingriffspunkte der Funktion (GLA_MPC_controller) in Varloads:
1. Vorverarbeitung

Aus dem Standard-Varloads-Prozess wird ein um den Trim Punkt lineares Modell erstellt.
Das lineare Flugzeugsmodel wird reduziert und bildet die Basis fur die Auslegung des
GLA/MPC Reglers. Ein Uberblick tber die einzelnen Teilschritte der Modellreduktion ist
dargestellt (siehe Abbildung). Dieses reduzierte Modell wird Zeit diskretisiert. Anschlielend
wird darauf aufbauend ein Kalman Filter entworfen um den Zustand des Flugzeuges zu
schatzen. Des Weiteren wird mittels des reduzierten Modells und der Reglerparameter
(Wichtungsmatrizen der Kostenfunktion und Beschréankungen) der GLA/MPC Regler erstellt.
Das resultierende Optimierungsproblem ist in der folgenden Abbildung dargestellt.
VarLoads (base model)
full flexible aircraft model

«  >4000 states
= nonlinear, stiff

@ = f(z,u,g)
w = h(z,ug)
Y = hlx, u, g) \
Linearized model around trim point not suited for control purposes
* linearized in absence of gust (g=0) I
+ >4000 states di = A.dz + B.bdu + E.dg
+ 8inputs o = Cepbx + Do jfu + F. 109

B OYm = Comdz + Domdti + Frmdg
-t tates, stiff
s e Conlrollerdesign model (reduced order)
24 states wk+1)=A x(k)+ B ulk)+ E glk)

* 8inputs (k) = Conz (k) + Dyulk) + Fog(k)
+ Observable &contrnllable wilk) = Cr 2(k) + Dy (k) + i glk)
= direct “feed-through”

» problems in Kalman filter (algebraic loops)

* handled in MPC controller (matching initial u)

Abbildung 2-73: Erstellung eines Controller Design Models fir MPC

cost function
|

[ |
k+N

1 1
MPC Problem: min Z —?;3 TQuyr + —’H TR.u + - /_\'u RauAu
{u(i)} j=k T\ J l J l )
1 I I
Weighting of: loads controls rate of controls
with: Qi =Q >0,Ra, =RA, >0,R, =Rl >0

Subject to: z(j+1) = Ax(j) + Bu(j) + Eyg(j)
controller design model

yi(i) = Cie(j) + Dyuly) + Fig(d)
u(j) eU CR™, Au(j) € AU input constraints
z(j) € R"
x(k) = &(k) initial state
u(k) = u™(k|lz(k — 1))

Abbildung 2-74: Resultierendes Optimierungsproblem zur Lastenabminderung durch MPC
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2. Hauptverarbeitung/Simulation

@) AIRBUS

Der Kalman Filter und der GLA/MPC Regler, die wéhrend der Vorverarbeitung erstellt
wurden, werden zu Beginn der Simulation initialisiert. Der Kalman Filter verwendet
MessgroRen, wie Starrkdrperzustande (q, theta, w) und Lastfaktoren (am Schwerpunkt und
Rumpf, ...) sowie die aktuellen Ausschlage der Steuerflachen und die Informationen tber die
gemessen Bodengeschwindigkeiten um den aktuellen Zustand zu schatzen. Der geschétzte
Zustand ist dann neben dem vorher erwahnten Signal ein Eingangswert fir den GLA/MPC
Regler. Dieser optimiert die Steuerflichenausschlage und das erste Element dieser Sequenz
wird zu diesem Zeitpunkt angewendet. Beim nachsten Aufruf der Funktion (nachster
Zeitschritt) wird die gesamte Abfolge wiederholt. Ein Uberblick tiber die Signalfliisse ist in der

folgenden Abbildung dargestellt.

___Kalman Filter

Desig_n__McadeI

State Estimation,
- given
S . Yks Uk s Gk —

Performance Mode
\ Simulation — MPC
3 Design Model ™S
\\ 1 time step <L
\{\pmcanorw of optimized

. control vector Online Optimization
AN L i L

over Prediction

Up A _Horizon N, given

Abbildung 2-75: des GLA/MPC Prinzipes

Zur simulationsbasierten Demonstration des GLA/MPC Reglers wurde ein Miniloop mit

folgenden Parametern durchgefihrt:
e Flugpunkte :
1) MO89/FL300
2) MO51/FL400
* Massfalle :
m(kg)  x(%) lyy (10'kgm?)
FAO2 549769 382 7.8
FA20 546148 419 6.7
FB20 543665 41.3 6.8
FBO9 497705 419 7.6
FBO5 555066 37.0 7.2

*« Boenszenarien:
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e Diskrete Boen: 9m — 107m Boengradient; 7m/s - 11lm/s
Bdengeschwindigkeit

e Continuous turbulence: 762m gust length;  7.4m/s sigma
Bdengeschwindigkeit

GLA-Reglers:
1) Nominales AC (ohne GLA)
2) GLA/MPC
2> 2*5*11 =110 Simulierungen (Lastféalle) fir jeden Regler

Die Ergebnisse des Miniloops werden im Folgenden durch den Vergleich von 2-D (=
Correlated Shear Force (CSF)) Diagrammen zwischen dem Flugzeug mit Lastenregler
“GLA/MPC” und dem nominalen Flugzeug “Natural AC” (ohne Boenlastenregler) dargestellt.
In den CSFs sind alle Zeitverlaufe der beiden Regler fur alle Bbenszenarien zu einer
einschlieBenden Enveloppe pro Regler zusammengefasst. Dies erlaubt eine Bewertung
hinsichtlich des Abminderungspotenzials. In folgenden Abbildung ist die CSF fir die
Fligelwurzel dargestellt.

HTP Root Torsion Moment

Wying Root Torsion Moment

Matural AC Matural AC
———MPC ——=MPC
T

. . .
Wying Root Bending Moment HTP Roaot Bending Moment

Abbildung 2-76: CSF Vergleich fur die Fligelwurzel (links) und fur die Héhenleitwerkswurzel
(rechts) fur beide Flugpunkte, alle 5 Massenfélle und alle Béenszenarien

Die Ergebnisse zeigen, dass der GLA/MPC Regler das Biegemoment an der Fligelwurzel
deutlich reduziert. In der Abbildung ist das CSF fir die Hohenleitwerkswurzel abgebildet.

An dem CSF flur die HTP Wurzel ist erkennbar, dass durch MPC eine Erhéhung der Lasten
am HTP erfolgt. Diese Erhéhung bleibt jedoch innerhalb der Lastgrenzen, welche an dieser
Stelle durch andere Lastfalle definiert werden. Durch MPC kann somit eine Umverteilung der
Lasten von gewichtssensitiven Stationen (z.B. Fligelwurzel) zu Stationen an denen noch
ausreichend Kapazitat bis zur Lastgrenze besteht erfolgen.

Fazit:

Im Rahmen von ProwinGS wurde ein in FTEG aufgebauter Mandverlastenschéatzer um
wesentliche Aspekte verfeinert. Hierzu zahlt vor allem der Verwendung von ANFIS Modellen
anstelle von NN, die neue Methode zum Aufbau eines Trainingssets, welche sich Kenntnisse
Uber das zugrundeliegende Modell zu Nutze macht und die Entwicklung eines
Inertiallastenschatzers. Auf diese Weise konnte die physikalische Interpretierbarkeit der
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Lastenapproximation deutlich erhéht werden. Es erfolgte eine erste Optimierung des ANFIS
basierten Lastenschéatzers und ein erster erfolgreicher ,Check® der Approximationsgute bei
gleichzeitiger longitudinaler und lateraler Anregung. Der urspriingliche Lastenschatzer
basierte auf einer Grol3flugzeug-Referenzkonfiguration und der weiterentwickelte auf dem
JTI-XRF1 Flugzeug, so dass auch die Ubertragbarkeit der gewahlten Methode auf andere
Flugzeuge demonstriert werden konnte. Die Ergebnisse sind als vielversprechend zu
bewerten.

Es wurde ein Regler zur Béenlastabminderung basierend auf MPC entwickelt, welcher die
gemessene Bdeninformation nutzt, mehrere lastrelevante Stationen bertcksichtigt sowie die
Beschréankungen der Steuerflichen. Zur Auslegung des GLA/MPC Reglers wird ein
reduziertes mathematisches Flugzeug bendétigt, dieses wurde von einem komplexen voll
flexiblen Flugzeugmodell durch Modellreduktionsverfahren abgeleitet. Des Weiteren wurde
ein Kalman Filter implementiert um den Zustand des Flugzeuges zu schétzen, da dieser als
wichtige Eingangsgrof3e fur den GLA/MPC bendtigt wird. Die Effektivitdit des GLA/MPC
Reglers wurde in einem Miniloop (2 Flugpunkte, 5 Massenfélle, diskrete und kontinuierliche
Bden) dargestellt. Mit Hilfe des Miniloops konnte gezeigt werden, dass sich mittels GLA/MPC
die Lasten an der Fliigelwurzel effektiv abmindern lassen.

b) Konzept zur Analyse und Auswahl von kritischen lokalen
Komponentenlastfallen

In Ergénzung zu den bereits gezeigten Konzepten wurde unter Bertcksichtigung von
Ansatzen und Vorgehensweise aus der Systemtheorie ein weiteres Konzept zur Analyse und
Auswahl von kritischen lokalen Komponentenlastfallen fir die strukturmechanische
Auslegung und Nachweisfihrung entwickelt (Meilenstein TP3-M06).

2-Stufen Lastfallselektierung mittels SMT Kriterien und mathematischem Ersatzmodel
fur das Abschéatzen von Reservefaktoren

Ausarbeitung:

Um eine effizientere Lastfallselektierung durchfiihren zu kénnen, wird ein 2-Stufen Konzept
vorgeschlagen. Bei diesem Konzept wird die bisherige Art der Lastfallselektierung, welche
rein durch SMT Werte stattfindet, um eine zusatzliche Selektierung mittels Reservefaktoren
erganzt (siehe Abbildung). Dieses vorgeschlagene Konzept der 2-Stufen Lastfallselektierung
baut vollstandig auf dem LSI Prozess auf, da nur durch diesen eine zeitsparende Ldsung
moglich ist.

Zu diesem Zweck werden zuerst die Flugmanéver berechnet und durch eine erste Filterung
mittels SMT Kriterien von mehr als 100.000 auf eine GréRenordnung von 1.000 Lastfallen
reduziert. Die Idee ist nun diese bereits selektierten Lastfalle durch ein weiteres
Strukturkriterium zu reduzieren, welches auf Reservefaktoren beruht. Je weniger Lastfalle
am Ende der Statikabteilung durch die Lastenabteilung tbermittelt werden, desto mehr Zeit
wird diese haben, um sich zeitintensiver mit der Optimierung und Auslegung der Stuktur zu
beschaftigen.

Die SMT Selektierung beruht auf 1- und 2-dimensionalen Kriterien, bei denen minimale bzw.
maximale Werte der Krafte und Momente in alle 3 Achsenrichtungen (x, y und z) verwendet
werden, um diese mit Referenzenveloppen zu vergleichen.

Um die Lastfalle zusatzlich unter Beriicksichtigung von Reservefaktoren zu filtern wird ein
mathematisches Ersatzmodell erstellt, welches die Strukturauslegung ersetzen soll. Dieses
wird fur die obere Fliigelschale erstellt und getestet. Das Ersatzmodel basiert auf kinstlichen
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neuronalen Netzen (Artificial Neural Networks = ANN) und beschréankt sich hauptséachlich auf
jene Parameter, welche auch fur die Auslegung der Struktur verwendet werden.

State of the art process Proposed process

Loads computation Loads computation

! |

1. Filtering using 1. Filtering using
SMT envelopes ST envelopes

I.| 1

I-Loads delivery to GFEM stress
stress engineer ] computation

[
I Y

2, Filtering using
surrogate model for
strength analysis

‘, 1

Loads delivery to
stress enginesr ]

e —

GFEM stress
computation

Strength analysis

Abbildung 2-77: Vergleich der bisherigen und neuen Lastfallselektierung

In das Ersatzmodel flieRen neben den Materialeigenschaften die internen Lasten auf GFEM
Ebene aus der statischen Analyse ein:
1) Materialeigenschaften:

a) Hautdicke des linken Hautfeldes: d,
b) Hautdicke des rechten Hautfeldes: dr
¢) Querschnittsflache des Stringers: Asy

2) interne Lasten:

a) Axiale Kraft in Hautfeld: Nxx
b) Transversale Kraft in Hautfeld: Nyy
¢) Schubkraft in Hautfeld: Nxx
d) Axiale Kraft im Stringer: Nx

Die Reservefaktoren werden pro versteiftes Hautfeld (1 Stringer + 2 Hautfelder) angegeben
und fur das Ersatzmodell verwendet. Als Versagenskriterien werden das Falten (engl.
wrinkling) und flexibles Falten (flexural wrinkling) fiir die Oberschale des Flugels gewabhilt.
Zusatzlich zu den Strukturparametern werden als optionale EingangsgréRen fir das
Ersatzmodell die Ausschlagwinkel des Mandverlastabminderungssystems verwendet, um
somit auch eine Verbindung zwischen Lasten- und Strukturparametern herzustellen. Diese
Ausschlagwinkel der Spoiler, Querruder, Flaps, Slats sind wie folgt gelistet:

3) Ausschlagwinkel des Mandverlastabminderungssystems:

a) Inneres und aulieres Querruder: 9, Fout
b) Spoiler: ysp

c) Airbrakes: yap

d) Slat und Flap: psiat ,Priap
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Fur jeden Flugpunkt und Konfiguration des Manéverlastabminderungssystems kénnen diese
Winkel unterschiedliche Werte einnehmen, was dann wiederum in dem Ersatzmodell
bertcksichtigt wird.

Bei dem neuronalen Netz wird ein einzelnes Neuron mit nur einem Eingangsparameter und
einem Ausgangsparameter wie folgt beschrieben:

a=fwep+b)

Hierbei ist p der skalare Eingangswert, w ein Wichtungsfaktor und b der Bias Wert.
Standardmafige mathematische Transferfunktionen f() sind folgende:

- Hard limit

- Linear

- Log-sigmoid

- Tan-sigmoid
Das neuronale Netz wird mit Wichtungsfaktoren und Bias Werten initialisiert und durch
Trainingsalgorithmen nach jeder neuen lteration angepasst, so dass der absolute Fehler err
zwischen dem Netzwerkoutput a und dem Zieloutput ¢t minimal wird. Der absolute Fehler wird
wie folgt berechnet:

err=t—a

Die Datenbasis, welche fir das Trainieren des neuronalen Netzes verwendet wird, kommt
durch Berechnungen mit dem LS| Prozess zustande. Hierfir werden 1924 vertikale
Flugmandver verwendet, die nach der ersten Lastfallselektierung mittels SMT Kriterien brig
geblieben sind. Die Reservefaktoren werden fir 540 versteifte Hautfelder ermittelt.

Fur den Fall, dass samtliche Eingangsparameter fir das Ersatzmodell verwendet werden,
besteht das neuronale Netz aus 17 Eingangsdimensionen. Die Netzwerkarchitektur des
gewdahlten multilayer perceptron Netzwerks ist in der folgenden Abbildung dargestellt.
Gewahlt wurde eine 2-Schicht Architektur mit einem ,hidden layer* und einem
Ausgangslayer, wobei das ,hidden layer* eine tan-sigmoid Transferfunktion und das
Ausgangslayer eine lineare Transferfunktion verwendet.

e P e

|
I'b |
| [
[

Abbildung 2-78: Multilayer perceptron neuronales Netz

Fur das Trainieren des Ersatzmodells wird die backpropagation Methode in Kombination mit
der Levenberg-Marquardt Optimierung gewahlt. Zusétzlich und optional wird eine
Regulierung nach Bayes vorgenommen, um das Ersatzmodell zu generalisieren.

Das Ersatzmodell wird fir beide Versagenskriterien mit den beiden optionalen Einstellungen
erstellt und die Ergebnisse jeweils untereinander verglichen. Die folgende Tabelle fasst die
verschiedenen Konfigurationen fiir das neuronale Netz zusammen. Insgesamt wirde dies zu

©Airbus Operations GmbH, Dokument Referenz Nummer X57RP1425434 116 von 149



Airbus Vorhaben FKZ 20A1103A ™ AIRBUS
Schlussbericht LuFolV-4 ProwinGS <z

acht verschiedene Ersatzmodellen fiihren, aus denen die geeignetste Konfiguration gewahlt
werden misste.

Tabelle 2-3: Verschiedene Konfigurationen des neuronalen Netzes

ANN Rechnung Manoverlastabminderungssystem Regulierung nach Bayes
1 Nein Nein

2 Nein Ja

3 Ja Nein

4 Ja Ja

Die Ergebnisqualitat der Ersatzmodelle wird exemplarisch an Hand der folgenden
Abbildungen demonstriert. Hierbei wird der Reserve-Faktor aus der Datenbasis mit dem
Reservefaktor aus dem Ersatzmodell graphisch verglichen.

Mo contral surface parameter - No regularization - R = 0.89577 With control surface parameter - With regularization - R = 0.99654
T T T T T T ] T T T T T T T

inkling H

MNormalized ANM ”RFWﬂnkhng ]
Mormalized ANN: 1/RF

i 1 i I i I I i
o 0.1 02 03 ©04 05 06 0F 08 09 1 o 0.1 02 03 04 046 0B 07 08 0% 1
Mormalized Target: 1/RF, Normalized Target: 1/RF,

Wrinkling Fl wrinkling 3!

Abbildung 2-79: Vergleich der Reservefaktoren mittels neuronalem Netzes fur wrinkling, ohne
(links) und mit (rechts) Mandverlastabminderungssystem, ohne (links) und mit (rechts)
Regularisierung

In beiden Fallen ist das BestimmtheitsmaR R hoher als 0.99 und eine Ubereinstimmung
zwischen den Werten des Ersatzmodells und der Datenbasis ist durch die Gerade deutlich
erkennbar. Jedoch zeigen beide Ergebnisse, dass einige Werte des Ersatzmodells nicht mit
den Zielwerten zusammenpassen. Eine ausfiihrliche Analyse zeigt aber, dass diese
Abweichungen fur Reservefaktoren vorkommen, die deutlich Gber 1 liegen und somit nicht
relevant fur die Auslegung der Struktur sind.

Tabelle 2-4: Zusammenfassung der Ergebnisse der verschiedenen Ersatzmodelle

ANN MSE Gradient R Steps
0-0-1 | 0.000567 0.000464 0.99577 1000
0-1-1 | 0.000474 | 0.0000387 | 0.99647 1000
1-0-1 | 0.000469 0.000675 0.99651 505
1-1-1 | 0.000464 0.000874 0.99654 1000
0-0-2 | 0.000510 0.000107 0.99541 379
0-1-2 | 0.000517 0.00124 0.99535 1000
1-0-2

1-1-2

0.000586 | 0.0000686 | 0.99473 464
0.000687 0.000310 0.99382 1000
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Die obige Tabelle zeigt eine Zusammenfassung der Ergebnisse mit den verschiedenen
Konfigurationen, die fir das Konstruieren des Ersatzmodells verwendet wurden. Dabei
stehen die drei Ziffern in der ersten Spalte fir wrinkling / flexural wrinkling (0/1) — ohne / mit
Mandverlastabminderungssystem (0/1) — ohne / mit Regularisierung (0/1). Hierbei ist
ersichtlich, dass fur alle Konfigurationen die Werte fur die kleinsten Fehlerquadrate und fur
den Gradienten gegen Null konvergieren. Der grof3te Unterschied liegt in der Anzahl der
Optimierungsschritte.

Um das Ziel der 2-Stufen Lastfallselektierung zu erreichen, muss getestet werden, ob die mit
dem Ersatzmodell selektierten Lastfalle dem SMT Ansatz nicht widersprechen. In diesem
Sinne wird die Lastfallselektion mittels SMT Kriterium mit der Selektion mittels Ersatzmodell
miteinander verglichen. Dazu wird das senkrenchte Biegemoment My langst der
Fligelspannweite als 1D SMT Kriterium ausgewahlt. Fir den benutzten Datensatz tragen 6
Lastfélle zur postitiven SMT Enveloppe und 4 zur negativen SMT Enveloppe bei. Der SMT
Ansatz besagt, dass je ndher sich ein Lastfall an der Enveloppe befindet, desto kritischer ist
dieser fur die Fllgelstruktur.

—&— SMT envelope

0.8 —'— ANN envelope | 7

0.6
0.4
0.2
0 :
-0.2
-0.4
0.6

-0.8

Normalized vertical bending moment r\.-“l>< [Nm]

1T . . . . \
0 5 10 15 20 25 30
Wing SMT stations

Abbildung 2-80: Vergleich der beiden SMT Enveloppe

Die verschiedenen Ersatzmodelle wurden genutzt, um die kritischsten Lastfalle in Bezug auf
die Reservefaktoren herauszufiltern und um die resultierende SMT Enveloppe mit der
urspringlichen Enveloppe zu vergleichen. Die obere Abbildung zeigt, wie sich die beiden
SMT Enveloppen sehr stark anndhern. Der Ansatz mit den neuronalen Netzen liefert also
passende Enveloppen und deckt eine ahnliche Bandbreite wie die urspringliche SMT
Enveloppe ab.

Mit dem zusétzlichen Einsatz des Ersatzmodells fir eine weitere Filterung der Lastfalle
konnte sich eine Reduzierung der Lastfélle von bis zu 60% ergeben, wodurch das Ziel einer
2-Stufen Lastfallselektion realisierbar sein kann.

Zusammenfassung und Ausblick

Um die aktuelle Lastfallselektion zu verbessern, welche rein auf SMT (Shear Moment
Torque, Querkraft Biege- und Torsionsmoment) Lasten beruht, ist eine 2-Stufen
Lastfallselektion eingeflhrt worden. Diese verwendet zusatzlich zu den SMT Kiriterien
Reservefaktoren aus der Strukturauslegung, welche im Rahmen dieser Studien mittels
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mathematischer Ersatzmodelle approximiert wurden. Das Ersatzmodell ist Uber ein
neuronales Netz erstellt worden.

Der Ansatz wurde an der Fllgeloberschale fur rein mechanische Flugmanéver, in
Kombination mit wrinkling und flexural wrinkling Versagenskriterien getestet. Die Studie hat
ergeben, dass eine weitere Lastfallreduzierung bis zu 60% mit Hilfe des 2-Stufen Ansatzes
moglich ist.

In weiteren Studien muisste dieser Ansatz mit komplexeren SMT Kriterien, weiteren
Flugzeugkomponenten und zuséatzlichen Versagenskriterien validiert und getestet werden.
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AP3400 Validierung am Gesamtflugzeug und an einer A319 Center Section
Arbeitsziel

Es werden neue Versuchskonzepte zur Analyse und Abminderung von Komponentenlasten
erarbeitet. Die Versuche werden an einer vollstdndigen Airbus A319 Center Section aus der
laufenden Serie durchgefuhrt und ausgewertet.

Basierend auf den Untersuchungen der A319 Rumpftonne soll eine physikalische
Beschreibung der Dampfung entwickelt werden. Die Test-Ergebnisse der experimentellen
Modalanalyse werden hierzu herangezogen und in der ,Integrated Virtual Testing
Environment* MEVITA zu Modelanpassung verwendet. Das primére Ziel ist die Identifikation
einer physikalischen, nicht modalen, Dampfung unter vollstidndiger Berlcksichtigung der
auftretenden Nichtlinearitaten. Als Fernziel soll eine optimierte ,Virtual Testing Environment"
bereitgestellt werden, um den Umfang an benétigten Standschwingversuchen (GVT) auf ein
Minimum zu reduzieren.

Arbeitsergebnisse

Das im AP3100 bereits teilweise beschriebene MEVITA Tool wurde unter Beriicksichtigung
von nichtviskoser und nicht-linearer Dampfungs-Approximation weiterentwickelt (Meilenstein
TP3-MO07).

Durch verbesserte Modellierungsansatze wurde das Verstdndnis der frequenzabhangigen
Dampfung der Rumpfstruktur unter Berlcksichtigung einer proportionalen viskosen
Dampfungsmatrix vereinfacht (Meilenstein TP3-M08).

Hintergrund

Der Barrel-Versuch ist ein Schwingungstest, der eine komplett ausgestattete A319 Center
Section durch hohe Lasten und hohe Frequenzen anregt. Bei diesem Versuch wurden Sine-
Sweeps bis zu 0.25 g und transiente Impulse bis zu 1.4 g verwendet. Die Struktur wurde
aulRerdem mit befestigten Massen ausgerichtet, sodass die Hauptlastenpfade vom hinteren
Rumpf zur Wing Box hervorgehoben wurden.

Dieser Versuch wird zur Validierung des strukturdynamischen Modells benutzt. Fir eine
aussagekraftige Auswertung von Versuchen mussten die entstehenden Daten vorbereitet
werden.

In diesem abschliel3enden Bericht werden Methoden fur die Erstellung dynamischer Modelle
komplexer Flugzeugstrukturen vorgestellt. Das dynamische Verhalten schwingungsféahiger
linearer Systeme wird mit der Massen-, Steifigkeits- und Dampfungmatrix mathematisch
beschrieben. Die nichtlinearen Effekte missen zusétzlich parametrisch modelliert werden,
sofern diese bei der experimentellen Modalanalyse in héheren Energieniveaus identifiziert
worden sind.

Im ersten Abschnitt dieses Berichts werden die Testaktivitdten (GVT: engl. Ground Vibration
Test) des Rumpfsegments (A319 S15/21 Center Section) beschrieben. Anschlie3end
werden Methoden fiir die ldentifikation der modalen Parameter aus den gemessenen
Testdaten (experimentelle Modalanalyse- EMA) sowie der Validierungsprozess des FE-
Modells mit Hilfe der standardisierten Kriterien vorgestellit.
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Im zweiten Abschnitt werden die Aktivitaten bzgl. der Massenmodellierung ein GFEM-Modell
(nur fur den Rumpf) einer modernen Flugzeug-Referenzkonfiguration vorgestellt (FE Model
Updating). Als Input fir die Analyse standen hierbei die experimentell ermittelten modalen
Parameter sowie ein Massenmodell von konzentrierten Punktmassen zur Verfligung.

Testaktivitaten des Standschwingversuchs am A319 Center Section S15

Im Rahmen des R&T-Projekts ‘Dynamic Barrel Simulation and Testing for an Optimized Load
Approach’ wurden zwei Testkampagnen (Standschwingversuche) an einem A319-
Rumpfsegment (S15/21) durchgeflhrt. Dieser Bericht befasst sich mit der zweiten
Testkampagne, bei der am hinteren Teil des Rumpfsegments eine zusatzliche Masse
befestigt wurde, sodass die Hauptlastenpfade (engl. load path) vom hinteren Rumpf zum
Flagelmittelkasten hervorgehoben wurden. Die Teststruktur ist ein voll ausgestattetes A319-
Rumpmfsegment (siehe Abbildung) mit einer L&dnge von 6.0 m und einem Durchmesser von
ca. 4.0 m. Die Gesamtmasse der Rumpftonne betragt 2.9 t.

Abbildung 2-81: Teststruktur auf Tragerahmen und befestigte Teststruktur auf Prufstand

Der Schwingtisch (HYDRA) wurde mittels eines hydraulischen Systems, welches mit
Servoaktuatoren in vertikaler (z) und lateraler (y) Richtung ausgestattet ist, angeregt (siehe
Abbildung). Er ist in der Lage Impulse-Response-Tests, Sine-Sweep-Tests sowie Tests mit
beliebig einstellbaren Beschleunigungsprofilen durchzufuhren. Der genaue Aufbau der
Teststruktur sowie des Test-Setups kann aus [12] enthommen werden.

tdaster

Conrol
| Cabinet
| Test Table

v
ACiuaons
.

Equipment

Hydrauic
Fatmdation Supply

@32 Hydraulic Shaker (HYDRA)

Abbildung 2-82: 3D-Schnittbild der hydraulischen Schwingtischeinrichtung HYDRA
(Hydraulic Shaker)
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Sensorspezifikation und -positionen

Die Sensorauswahl sowie ihre Positionierung ist ein wichtiger Teil der experimentellen
Modalananalyse. Eine detaillierte Beschreibung der Instrumentierung des Rumpfsegments
bei dem modalen Test kann aus [13] entnommen werden.

Fiur die Aufnahme der Strukturantworten sowie der Beschleunigungen des Schwingtisches
wurden Beschleunigungssensoren benutzt um die modalen Parameter wie Eigenfrequenzen,
Eigenformen sowie modale Dampfungskonstanten zu identifizieren. Insgesamt wurden 209
Sensorkanale verwendet, um die Beschleunigungen in drei Translationsrichtungen zu
messen. Die Positionierung sowie die Notation der Sensoren wurden entsprechend den
Spanten- bzw. Stringerpositionen definiert (siehe Abbildung).

PRIG .3
X acc 3D0Fs xyz
@ ACC 2D0Fs (v2)

N ACC. 3D0Fs (x.x.2)
@ ACC 2DOFs (y)

PRI1

PRO7 .

pLO?

PL1L

PLIS -

Abbildung 2-83: Positionen der Beschleunigungssensoren am A319-Rumpfsegment (links:
Draufsicht, rechts: Seitenansicht)

Zusatzliche Masse am hinteren Ende des Rumpfsegments fir die Simulierung der
Rumpf-Flugel-Interaktion

Um eine detaillierte Untersuchung bzgl. der Kopplung zwischen dem Rumpf und dem Fligel
durchzufiihren, wurde eine zusétzliche (konzentrierte) Masse am hinteren Ende des
Rumpfsegments angebracht und durch Hebel/Stébe fixiert (siehe Abbildung).

Abbildung 2-84: Mass attachment concept

Hierbei werden Lasten aufgrund des Tragheitsmoments der zusatzlichen Masse, welches
durch den Abstand zwischen dem Rumpf und der Masse entsteht und deren Hebelarm
eingeleitet. Die geometrische Form der zusatzlichen Masse ist ein Viereck mit einem
Gewicht von 300 kg (siehe folgende Abbildung).

©Airbus Operations GmbH, Dokument Referenz Nummer X57RP1425434 122 von 149



Airbus Vorhaben FKZ 20A1103A @ AlRBUS

Schlussbericht LuFolV-4 ProwWinGS

Abbildung 2-85: Zusatzmasse (Tetragon) mit Fixationsstéaben

Standschwingversuch (Shaker Test): Post processing der Testdaten

Die Teststruktur wurde wahrend der Standschwingversuche translational in y- und z-
Achsenrichtung und rotational um die z-Achse mit verschiedenen Amplituden angeregt. Die
Strukturantworten  (Absolutbeschleunigungen) sowie die  Beschleunigungen des

Abbildung 2-86: Sensorpositionen am Schwingtisch

Eine Standardmethode der experimentellen Identifikation modaler Parameter fur die durch
einen Schwingtisch angeregten Strukturen (engl. base driven tests) ist ISSPA (ldentification
of Structural System Parameters [13]), welche sich als schnelle Methode fir die
experimentelle Identifikation erwies.

Modale Identifikationsmethode: ISSPA

Die ISSPA-Methode ist im MEVITA-Tool implementiert. Sie basiert auf der linearen
Bewegungsgleichung:

[MI{v} + [C10v) + [KIv} = {f} — [MI[G){i} = {Feee)  (2.1) mit

o {¥] relativer Beschleunigungsvektor fiir alle Strukturknoten,
o {iiy} absoluter Beschleunigungsvektor des Schwingtisches,

e [G] zeitunabhangige Geometriematrix, die die starren Tischbewegungen

(hervorgerufen durch die Beschleunigung des Schwingtisches) in die Strukturknoten
tranformiert, d.h. die Absolutbeschleunigungen der Strukturknoten beinhalten
Komponenten der starren Tischbewegungen
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e {f} Externer Kraftvektor. Dieser ist gleich null {f} = {0}, wenn auRer der Anregung
durch den Schwigtisch keine weitere Krafte auf die Struktur angreifen

Fur die Identifikation modaler Parameter braucht die ISSPA-Methode nur die gemessenen
Anregungsbeschleunigungen und die gemessenen relativen Strukturbeschleunigungen als
Inputs. Die Anregungskrafte missen nicht gemessen werden. Als Outputs identifiziert die
Methode dann die Eigenfrequenzen, die Eigenformen sowie die modalen Dampfungswerte
[17], [18]. Die modalen Massen kdnnen nicht identifiziert werden, wenn die Krafte nicht
mitgemessen werden.

Die Anzahl der angeregten physikalischen Moden r (auch als effektive Freiheitsgrade
bekannt) im Test ist kleiner als die Anzahl der gemessenen Freiheitsgrade p im Test (r < p),
d.h. es gibt m=p—+ mathematische Moden, die eliminiert werden muissen. Die
Identifikationsgleichung jedoch hat vollen Rang (p = r). Fir die korrekte Rangabschatzung
werden hierbei Stabilitatsdiagramme benutzt [16].

Rangabschatzung: Stabilitdtsdiagramm

Die meisten Identifikationsmethoden fir die Modalanalyse nutzen Stabilitdtsdiagramme um
die Dbereits erwéhnten physikalischen Moden von den mathematischen Moden zu
unterscheiden (= Rangabschéatzung). Dieser Prozess erfordert enorme ingenieurtechnische
Erfahrung und stellt eine grofl3e Herausforderung bei der experimentellen Modalanalyse dar.
Die Rangabschatzung hat dementsprechend eine hohe wertende Komponente, vor allem
wenn z.B. die Messdaten mit viel Rauschen behaftet sind, d.h. ein niedriges Signal-Rausch-
Verhéltnis (engl. Signal to Noise Ratio, SNR) aufweisen oder die Moden sehr gedampft
(engl. highly damped modes) sind. Mit Hilfe der sogenannten Stabilitdtsdiagramme kdnnen
diese Nachteile weitgehend eliminiert und die Abschéatzungsfehler vermieden werden.

Ein robustes Stabilititsanalyse-Tool fur die ISSPA wurde erfolgreich in eine Matlab-
Umgebung implementiert. Die Stabilitatskriterien fur die ,physikalischen’ Eigenmoden kénnen
wie folgt definiert werden:

e Frequenzstabilitait  (~1%),
e Dampfungsstabilitat (~5%),
o Eigenmodestabilitdt (~2%).

Untersuchungen beziiglich der Verbesserung der Auswertung von gemessenen
Testdaten

a) Dynamischer Einfluss des Prifstands auf die Testergebnisse

Um den dynamischen Einfluss des Prifstands (engl. test rig) auf die GVT-Ergebnisse zu
eliminieren, wurde der Ansatz, bei dem der ,starre’ Fligelmittelkasten als Referenzpunkt der
Anregung definiert ist, verwendet. Die dynamischen Deformationen am Fligelmittelkasten
waren jedoch entsprechend der experimentellen sowie der numerischen Ergebnisse zu
,grol3’, sodass diese bei der Auswertung nicht vernachlassigbar waren. Aus diesem Grund
wurden die Sensordaten des Shakers als Referenz fur die Anregung beibehalten.

b) Separationsmethode

Desweiteren wurde ein weiteres Kriterium fir eine effektivere ldentifikation der modalen
Parameter aus den Testdaten definiert: Bei dieser Separationsmethode werden zur
Identifikation lateral oder vertikal dominierter Moden nur die lateral oder vertikal angeregten

©Airbus Operations GmbH, Dokument Referenz Nummer X57RP1425434 124 von 149



Airbus Vorhaben FKZ 20A1103A (™ AIRBUS
Schlussbericht LuFolV-4 ProwWinGS <z

Tests ausgewertet. In der folgenden Abbildung ist der schematische Aufbau der
Separationsmethode dargestellt.

Analytical Modal Analysis Experimental Modal Analysis

Time series from Time series from

Lateral tests Vertical tests
Select only lateral sensors Select only vertical sensors
(y-sensors) (z-sensors)

FFT of input/output time series
(3-45 Hz) —
- Input/output datain freq. domain

EIGENMODES ISPPA
(FEM)

MAC correlation Iden.tification. of lateral-dominate and/or
vertical-dominate EIGENMODES
+
Naturalfreq. + damping ratios

Abbildung 2-87: Schematische Darstellung der Separationsmethode

Nach der Anwendung des bereits erwahnten Kriteriums (Separationsmethode) zur besseren
Identifikation der modalen Parameter, konnte der zweite Eigenmode eindeutig identifiziert
werden (f = 17.61 Hz). Der MAC?-Wert fiir diesen Mode (engl. vertical bending) stieg von 1%
ZuU 74% (siehe Abbildung).

Mode # F;eq“ﬁ_"l‘]:? F;"““ﬁ_’"}‘;’" Dg‘;grg Testrun aareite | 02| 0.19 | 0.00 | 0.00 | 0.05 [0
Fem [HZ TEST LMZ]
| - ¢ 1%} Upoee ;

sl 1000 003 | 001|039 FXEN 0.00
#1 Upper shell 1414 13.71 1.45 721 T | I [ I
lateral ﬁhﬁr 0.00 | 0.13 | 0.05 LR 0.21 | 0.01
#2 Vertical bending 17.19 17.61 3.09 7311

et s | 011 | 0.00 (X4 0.00 | 0.00 | 0.00
#3Lateral bending 2168 2286 166 77211 voan | TN 2053 | 000 | 000
#4 Upper shell 24.48 2473 0.27 7311 lem LN 0.23 | 0.03 | 0.00 | 0.02 | 0.30
pitch Eaterd

= @ =

#5 Upper shell 3116 2978 101 77311 5-238 28 ;. 3-358
vertical §335; 33 f3Egasis
#6 Barrel torsion 33.48 3472 0.68 7311 TEST

Abbildung 2-88: Identifizierte modale Parameter (links) sowie MAC Korrelationsergebnisse
(rechts) nach der Einfuhrung der Separationsmethode

Fur die Ergebnisse der experimentellen Modalanalyse wurden bisher nur Test-Sets mit
translationaler Anregung ausgewertet. Zum Schluss wurden auch die rotational angeregten
Test-Sets detailliert analysiert.

Nach der ausfuhrlichen Auswertung aller zur Verfigung stehenden Test-Sets (lateral, vertikal
und rotational) unter Berlcksichtigung der bereits erwdhnten Kriterien, sowie nach einer
detaillierten Analyse der Stabilitdtsdiagramme wurden die ersten sechs Moden eindeutig aus

2 MAC: Modal Assurance Criterion
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den Testdaten identifiziert. Die finalen Ergebnisse der experimentellen Modalanalyse sind
aus den folgenden Tabellen zu entnehmen.

Tabelle 2-5: Ergebnisse der experimentellen und analytischen Modalanalyse

Mode

Description

Upper
Shell
Lateral

Vertical
Bending

Lateral
Bending

Upper
Shell Pitch

Upper
Shell
Veritcal

1= Torsion

Mode #
(GVT)
1

NS

6

freqgyr | Mod freqrem
[Hz] (FE [Hz]

14.20

16.91

22.82

24.68

30.36

34.74

e#

M)

1 14.10
2 17.13
3 21.54
4 2406
5 30.09
6 3261

“MAC values are based on the correlation results of real mode shapes

-0.68

1.28

-5.61

-2.52

-0.89

-6.12

97

97

98

96

Tabelle 2-6: Ergebnisse der experimentellen Modalanalyse mit den Beschreibungen der Test-

Sets
TEST Eff. DOF Frequency Excitation EXxcitation Excitation Identified | MAC
range type direction level modes [%]

77621 10 3-45 Hz sine sweep rot. z-axis 0.52rad/sec? 1st 0.99
77621 11 3-45 Hz sine sweep rot. z-axis 0.52rad/sec? 2nd 0.97
77211 9 3-40 Hz sine sweep y-axis 0.0625¢g 3d 0.97
77331 7 3-40 Hz sine sweep z-axis 0.25¢g 4t 0.97
77331 7 3-40 Hz sine sweep z-axis 0.25¢g 5t 0.97
77311 11 3-40 Hz sine sweep z-axis 0.0625¢g gt 0.98

Die finale MAC-Matrix® mit den exzellenten Korrelationswerten fiir die ersten sechs Moden
ist in der folgenden Abbildung dargestellt.

® Die MAC-Werte beziehen sich auf die Korrrelationsergebnisse der realen Eigenmoden zwischen dem Test und

FEM
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Abbildung 2-89: Finale MAC Matrix

Die Validation des A319 Barrel FE-Modells wurde entsprechend der Korrelationsergebnisse
der modalen Parameter mit folgenden Krtiterien erfolgreich abgeschlossen:

e Matching der Eigenfrequenzen ~ + 6.0 %.

e Matching der Moden (hier: MAC,eq > 95%)
e Matching der Modesequenzen FEM vs. TEST

Nov. 2013 Dec. 2013 Dec. 2013

MAC MATRIX
MAC MATRIX MAC MATRIX

Mades FEM)

Jan. 2014 Feb. 2014

MAC MATRIX MALC MATRIX

thotes LM

Abbildung 2-90: Vergleich der MAC-Ergebnisse
Aktivitaten zur Massenmodellierung des FE Modells

Die Motivation fir diese Aktivitat ergab sich vor allem aus der Tatsache, dass drei von den
im GVT identifizierten elastischen (Rumpf-)Moden im Frequenzbereich OHz < f < 8Hz nicht
im numerischen FE-Modell identifiziert werden konnten.

Die modalen Informationen der im numerischen Modell fehlenden Moden sind wie folgt
beschrieben:
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e Mode #23 f =5.78 Hz (Front Main Deck Deflection)
e Mode #28 f = 7.28 Hz (Fuselage Torsion- asymmetric)
e Mode #31 f = 7.65 Hz (Front Fuselage Torsion- asymmetric)

Die Annahme, dass der ‘Fehler’ im numerischen Modell eher auf die Massenmodellierung im
Rumpf als auf die Modellbildung zuriickzufiihren ist, wurde aufgrund der gewonnenen
Erkenntnisse aus den friheren FE-Modellen getroffen. Die standardisierte
Massenmodellierung fur den Rumpf bei globalen FE Modellen (GFEM) wurde mit Hilfe
konzentrierter Massen (engl. lumped masses) entlang der Langsachse des Flugzeugs
realisiert. Dabei wurde der Rumpf in x-Richtung entsprechend der Spantenpositionen in n
Abschnitte (slices) aufgeteilt. Fur jeden Slice wurde anschlielend aus den Punktmassen
eine konzentrierte Masse mit dem Betrag, den Schwerpunktskoordinaten und dem
Inertialmoment berechnet. Diese konzentrierten Punktmassen (CONM2*) wurden dann
mittels RBE3°-Elementen an die entsprechenden Strukturknoten angebunden.

Abbildung 2-91: Anbindung der Punktmasse an die Struktur

Massenmodellierung fur den Rumpf (OWESG) via physikalische Dichte

Um die fehlenden Rumpfmoden im numerischen Modell zu identifizieren wurde ein neuer
Ansatz fur die Massenidealisierung am Rumpf definiert. Hierbei wurden die Daten in den
CONM2-Karten in eine ,kunstliche' physikalische Dichte fur den jeweiligen Abschnitt (Slice)
umgerechnet. Das Postprocessing fur die Umsetzung dieses Ansatzes erfolgte mittels
Matlab. Die Massen- sowie die Dichteverteilung entlang der Langsachse sind im folgenden
Plot visualisiert.

* CONM2: Defines a concentrated mass at a grid point [3]

® RBE3: Defines the motion at a reference grid point as the weighted average of the motions at a set of other grid
points [3].

® OWE: Operating Weight Empty
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Mass Distribution for Fuselage OWE
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Abbildung 2-92: Massen- und Dichteverteilung am Rumpf

Massenmodellierung fur das Hauptdeck (GVT-Massen) mittels lokal angebundener
konzentrierter Punktmassen

Um den fehlenden Mode (#23, f = 5.78 Hz) am vorderen Hauptdeck im numerischen Modell
zu identifizieren wurde der folgende Ansatz definiert:

o Identifiziere lokal wirkende schwere Massen (> 50 kg) (z.B. Monumente, zusétzlich
aufgebrachte Massen in GVT-Konfiguration, etc.) u.a. per Visual Check

o Berechne den Gesamtschwerpunkt sowie das Tragheitsmoment (aus den Inputs der
Punktmassen)

e Definiere entsprechende CONM2-Elemente

o I|dentifiziere die nachsten lokalen Strukturknoten wu.a. via Nearest-Neighbor-
Algorithmus

e Verbinde via RBE3-Elemente die CONM2-Punktmassen mit der FE Struktur
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Abbildung 2-93: Schematische Darstellung zur Identifizierung lokal wirkender schwerer
Massen

Ergebnisse und Fazit

Die Ergebnisse der MAC-Korrelation (MAC-Matrix) nach der neuen Massenmodellierung fur
den Rumpf und das Hauptdeck (engl. Main Deck) fiur den Frequenzbereich < 10 Hz sind aus
der folgenden Abbildung zu nehmen.

o™ Mods (FEM)
i e 8~ D R B B D P e G S B i E R SR EE SN EER R SRR SN E R ARG E

=
&
Watehirg sealy

$2 346678 0101192931415 181718 1520 2122 2334 2536 37 28 25 30 34 33 33 34 36 3437 3830 40 41 42 43 44 45 48 47 43 060
o™ Mede [GVT)

Abbildung 2-94: MAC-Matrix nach der neuen Massenmodellierung (f < 10Hz)

Die Eigenmodenpaarung zwischen dem numerischen FE Modell und dem Test kann mit Hilfe
eines eigens implementierten Analysetools bestimmt werden. Hierbei kann fiir die Korrelation
eine maximale Frequenzabweichung (max.10%) sowie einen Mindestwert fir den MAC (min.
40%) definiert werden. Die Ergebnisse der Eigenmodenpaarung fur den Frequenzbereich
<10 Hz wurden erarbeitet.
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Die Ergebnisse nach der neuen Massenmodellierung kdnnen wie folgt zusammengefasst
werden:

e Die im urspringlichen FE Modell fehlenden Moden #23 (f=5.78Hz) und #31
(f=7.65Hz) konnten identifiziert werden (siehe Abbildung). Im Frequenzbereich <
10Hz konnten im Vergleich zum urspringlichen Modell 10 Moden zusétzlich
identifiziert werden,

e Drei Moden (#20, #32 und #44), die im urspringlichen FE Modell identifiziert worden
sind, konnten dagegen nicht identifiziert werden

e Der kritische Mode (#28, f = 7.28 Hz) fehlt nach wie vor im numerischen Modell

GVT FEM

Abbildung 2-95: Visualisierung des Eigenmodes #23 bei f =5.78 Hz (links: GVT, rechts: FEM)

Abbildung 2-96: Visualisierung des Eigenmodes #31 bei f = 7.65 Hz (links: GVT, rechts: FEM)

Mit dem oben beschriebenen Ansatz konnte gezeigt werden, dass vor allem fir die priméare
Struktur des Rumpfes die Massenverteilung(-modellierung) durch eine physikalische Dichte
statt konzentrierten Punktmassen realisiert werden muss, um die globalen Rumpfmoden im
numerischen Modell zu identifizieren. Weiterhin miissen die lokal wirkenden schweren
Massen mit relativ grof3en Tragheitsmomenten lokal an die Struktur angebunden werden, um
auch die lokalen Moden zu simulieren. Es muss an dieser Stelle auch erwahnt werden, dass
fur eine realistischere Massenmodellierung eine feinere Massenverteilung als Input vorliegen
muss. Das dynamische Verhalten des Gesamtflugzeugs im Frequenzbereich >10 Hz kann
nur durch eine feinere Massenmodellierung im numerischen FE Modell simuliert werden.
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Die Realisierung der Anbindung dieser feinen Massen an die FE Struktur erfordert einerseits
hohe ingenieurstechnische Erfahrung und andererseits sollte hier ebenfalls das Aufwand-
Nutzen-Verhéltnis in Betracht gezogen werden.
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3 Nutzen und Verwertbarkeit

Airbus Deutschland erarbeitete die Herausforderungen der Laminartechnologie an der
Flagelvorderkante und liefert damit ein ausgereiftes Konzept fur das Kriigerhochauftriebs-
und Insektenschutzsystem und seine Integration in den Fligelkasten inkl. der validierten
Oberflachenanforderungen.

Mit der Entwurfsverifikation der hoch-integrierten CMF-Klappe in dieser Vielholmer-CFK-
Bauweise wird der notwendige ,step change in eine vollig neue Generation von Flugzeug
Landeklappen erreicht und damit in das nachste, verbesserte Produkt integrierbar.

Fur die flugphysikalische Simulations- und Versuchsprozesskette in dem Entwicklungszyklus
fur zu entwickelnde Flugzeugfamilien wird in der kosten- und terminkritischen
Flugerprobungsphase neben der Erhaltung der kurzen Prozesszeiten, die Verbesserung der
Modelle / Methoden um die dynamischen Aspekte der aeroelastischen-strukturellen
Vorhersage erzielt, um robuste und leistungsféahige Komponenten und zertifizierte
Gesamtflugzeugskonzepte bereitzustellen.

3.1 TP1ATLATUS

Die im TP1 ATLATUS erzielten FuT-Ergebnisse flieRen direkt in Nachfolgeprojekte und
parallel laufende FuT-Projekte im Nationalen und Europdischen Rahmen ein. Ziel ist es die
Laminartechnologie in einem Flugversuch im Rahmen von JTI Clean Sky am BLADE in 2017
nachzuweisen.

3.2 TP2 InCome / CMF

Wirtschaftliche Erfolgsaussichten / Anschlussfahigkeit

Die hoch integrierte Kohlefaser-Vielholmer-Klappe (Integrated Composite Multispar Flap)
dieser Bauweise bildet den notwendigen Step Change in eine véllig neue Generation von
Kurzstrecken Flugzeug Landeklappen mit einer sehr hohen Stickrate.

Es besteht ein generelles grof3es Interesse von Airbus, die CMF-Klappe in das nachste
Flugzeugprogramm zu integrieren. Dieser Verbund sicherte die Technologiereife und die
Technologiefuhrerschaft von Airbus Deutschland gegeniber der Konkurrenz ab. Die CMF-
Klappe ist die derzeit herausragende Technologie, die dazu beitrdgt den Bau der
Landeklappen fiir alle zukiinftigen Kurzstreckenflugzeuge inklusive Inkrementeller
Entwicklungen vorzubereiten.

Airbus verfolgte mit diesem Teilprojekt TP2 InCome (CMF-Neo) im Rahmen des
Verbundprojektes ProwinGS folgende Ziele:

e Signifikante Reduktion der Fertigungskosten und der Fertigungsdurchlaufzeit,

e Sicherung des Fertigungsstandortes Bremen.

Wissenschaftliche und/oder technische Erfolgsaussichten im TP2

Damit wurde speziell in diesem Teilprojekt/Arbeitspaketen folgendes technisches Arbeitsziel
erreicht, die die weitere Verwertung hinsichtlich der technischen Weiterentwicklung
beglnstigen:
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Signifikante Reduktion des Zusammenbauaufwands der Komponente durch Minimierung der
Anzahl der Bauteile (hochintegrierte Bauweise) und Optimierung des Zusammenbau-
prozesses (signifikante Reduzierung der Befestigungselemente).

3.3 Nutzen und Verwertbarkeit in TP3

Wirtschaftliche und technische Erfolgsaussichten und Anschlussféahigkeit

Arbeitsinhalte und Ablauf des Vorhabens waren so angelegt, dass einerseits die
forderpolitischen Ziele und andererseits die technisch-wissenschaftlichen Ziele sicher
erreicht wurden.

Wesentlich in diesem Zusammenhang war, dass die in TP3 ATLAS erarbeiteten
Losungsansatze pragmatisch waren und weiterhin direkt auf den laufenden industriellen
Prozess Ubertragen werden konnten.

Im Anschluss an ProwWinGS und im Zuge der Verwertung wurden bereits Teilergebnisse aus
TP3 ATLAS genutzt:

Basierend auf den Ergebnissen konnen fur Kurz- und Langstreckenflugzeuge optimierte
Anregungsmoglichkeiten zur Identifikation der Eigenformen im Rahmen der neu kommenden
Schwingversuchen anstelle eines kosten- und zeitaufwendigen Standschwingtest benutzt
werden.

Es ist geplant, die Ergebnisse ab 2016 fur die Vorbereitung eines optimierten
Standschwingversuchs, die Verbesserung der aerodynamischen und strukturdynamischen
Modellierung des Flugzeugs einschlie3lich der Auswertung der zugehdrigen Testdaten, die
Entwicklung eines Komfortverbesserungs-, Lastabminderungs- oder
Lastiberwachungssystemen einzusetzen.

Die ProWinGS-Technologien sind weitestgehend produktibergreifend angelegt und
ermdglichen damit nachhaltige Verbesserungen sowohl zukinftiger Flugzeuge als auch der
fliegenden Flotte.

Die weiteren wirtschaftlichen Erfolgsaussichten (Return on Investment) sind daher als hoch
zu beurteilen.

Die in ProwinGS kooperierenden Partner waren planmaRig auch in die Verwertung der
Ergebnisse eingebunden und erhielten damit Impulse und Orientierungshilfen fur ihre
Forschungstatigkeiten, die in Folge auch eine noch hdhere, industrielle Relevanz gewannen.

Technische Erfolgsaussichten

Die Erfolgsaussichten im Sinne eines ‘not ill posed problem’ und die technischen Relevanz
sind hoch, weil ATLAS-ProwinGS einerseits auf Lesson‘s learned vorangegeangener FuT-
Zertifizierungs-Arbeiten bei neuen Flugzeugtypenreferenzen aufsetzt, und andererseits der
umgehende Einsatz (ab dem Jahr 2016) der (schrittweise) erworbenen und validierten
Technologien in laufenden Flugzeug-Programmen eine frihzeitige Identifizierung bzw.
Vorhersage technisch kritischer Situationen sowie eine Verkirzung der Entwicklungszeit
ermaoglicht.

Die in 2011 und 2015 erprobten neuen Schwingversuche mit Steuerflichenanregung wurden
bereits bei dem Prufverfahren des néachsten Referenz-Grol3flugzeugs angewandt.
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Die technischen Erfolgsaussichten sind durch die nachfolgend aufgelisteten anschliessenden
Projekte nachgewiesen:

Ergebnisse sind bereits als Grundstein fir die Vorbereitung nachfolgende LuFo-Projekts
Atlas2Hybrid. Des Weiteren wurden Ergebnisse ebenfalls fur die Européischen Marie-Curie-
Netzwerk-Antrage (Proposal fur H2020-MSCA-ITN von u.a. Airbus, IBK, DLR) und den DLR-
IBK-Airbus H2020 EC NEEDFUL Projektantrag (Airbus, FBZ, IBK, DLR) verwertet.

Durch Ergebnisse in Bezug auf die regelungstechnischen Aspekte der Stabilitats- und
Lastanalyse konnte das erworbenes technisches Kenntnis eine Teilnahme an zuklnftigen
CS2 Call for Proposal durch die bewiesenen erfolgreichen CS1 Projekte erlauben.

Wissenschaftliche und wirtschaftliche Anschlussfahigkeit

Durch die im Laufe der Bearbeitung der LuFo-Vorhaben FTEG und M-Fly etablierte
Kooperation mit Partnern ist fir ATLAS-ProwWinGS ein hohes Mal3 an technischer und
wissenschaftlicher Absicherung gegeben.

Die im Laufe der Vorhabensbearbeitung in den aufeinanderfolgenden Loops erzeugten
Ergebnisse (einschlielich Methoden und Tools) werden schrittweise der unmittelbaren
Verwendung in den laufenden Flugzeug-Programmen zugefihrt. Die ,Lessons learnt’ aus der
jeweils zugehdrigen Flugerprobung sind der Ausgangspunkt fir den anschlie3enden
nachsten Loop, in dem eine weitere Reifung der soweit erzeugten Methoden und Tools
vorgenommen wird. Insofern ist die wissenschaftliche Anschlussfahigkeit von ATLAS
enthaltener Bestandteil der Vorhabensplanung. Beziglich der wissenschaftlichen
Anschlussfahigkeit wurde in den Ubergangen zwischen den Vorgéanger-Programme Flexible
Aircraft 1-3, MODYAS und Optodyn stets sehr viel Wert darauf gelegt, Experten und
Spezialisten von Airbus, DLR und Universitaten kontinuierlich in dem Projekten zu
involvieren. Gleichzeitig aber wurden auch gezielt neue Experten und Spezialisten von
Airbus, DLR und Universitaten friihzeitig in die Programmibergénge integriert (zuletzt Prof.
Kriiger des DLRs). Diese Balance von Auffrischung und Kontinuitat wird konsequent
fortgefuhrt.

Die wissenschaftliche Anschlussfahigkeit ist sowohl durch die nachfolgend aufgelisteten
wissenschaftlichen Berichte als auch durch die im Rahmen der ATLAS-Verwertung
entstandenen wissenschaftlichen Verdéffentlichungen nachgewiesen.
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4 Fortschritt bei anderen Stellen

41 TP1ATLATUS
Siehe andere LuFo-IV Forderprojekte wie HIGHER-LE, HILIFT.

Siehe andere LuFo-V Forderprojekte wie MOVE.ON, LDAINOP, OptiHyL, ReSK/RELAX.
Siehe Européische Forderprojekte wie JTI Clean Sky CS1 mit der Plattform SFWA.

42 TP2InCome/CMF
Siehe Vorgangerprojekte aus LuFo-1V, insbesondere FTEG.

Interne Arbeiten und Projektreviews mit Darstellung des Business Cases zur industriellen
Verwertung in einem Flugzeugprogramm oder in Inkrementellen Entwicklungen von Airbus.

4.3 TP3 ATLAS

Siehe andere LuFo-IV Forderprojekte wie M-Fly, FTEG und AeroStruct/FlexCraft, die bereits
abgeschlossen wurden.

Siehe andere laufende LuFo-V Foérderprojekte wie ATLAs2Hybrid und RELOADED.

Es ist kein weiterer wesentlicher Fortschritt anderer Stellen fir das Vorhaben relevant
gewesen.
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5 Dokumentation im Vorhaben

5.1 Veroffentlichungen

Aufgrund der industriellen Relevanz sind wahrend der Laufzeit von ATLAS-ProWinGS keine
wesentlichen Veroffentlichungen entstanden.

5.2 Zusammenstellung der verwendeten Fachliteratur (einschliesslich
Grundlagen und Hintergrundinformationen)

o [1] Azzat A. et al., EVAAA OGT postprocessing, Technical presentation, 06.2014,
(enthalt die Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3110)

o [2] Schulze B., [Aircraft] DGT Verification Test Requirements, Technical report,
5.12.2014, (enthalt die Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3110)

o [3] Azzat A., [Aircraft] Dynamic Ground Test Results, Technical Report, 3.07.
2015, (enthalt die Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3110)

o [4] R. Nazzeri, F. Lange, M. Haupt, C. Sebastien, Assessing sensitivities of
maneuver load alleviation parameters on buckling reserve factors using surrogate
model based extended Fourier amplitude sensitivity test, 11th World Congress on
Structural and Multidisciplinary Optimisation, Sydney, June 2015, (enthalt die
Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3130)

o [5] Nazzeri, R., Haupt, M., Lange, F., Sebastien, C., Quick weight assessment
thanks to load alleviation and structural optimization for multi-components, Airbus
PhD day 2015, Toulouse, 2015, (enthalt die Grundlagen/Hintergrundinformationen zu
TAP3130)

o [6] Embrechts P. et al., Modelling Extremal Events, Springer iss. 4, 2003, (enthalt
die Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3230)

o [7] Coles S., An Introduction to Statistical Modelling of Extreme Values, Springer
iss. 1, 2001, (enthalt die Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3230)

o [8] M. Postels, Ergebnisse der Lastanalysen mittels GEV-basierter Verfahren,
(IBKT-HH-689 / D3230-D-UA-1), 2014, (enthalt die
Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3230)

o [9] M. Postels, HTP-, VTP- und korrelierte Lastenanalysen mittels nichtlinearer
stochastischer GEV-basierter Verfahren unter Berlcksichtigung von Abhéngigkeiten
von Randparametern, (MSDAS), 2014, (enthalt die
Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3230)

e [10] Nazzeri, R., Haupt, M., Lange, F., Sebastien, C., Selection of critical load
cases using an artificial neural network approach for reserve factor estimation,
Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2015, Rostock, 2015, (enthalt die
Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3310)
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5.3

[11] H-G. Giesseler et al., Flight Test Identification Methods for Loads Models and
Applications, 11ATC-0100, AIRBUS Operations GmbH (enthalt die
Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3410)

[12] Pleus S., Busch C., Lange F., GTR: Ground Test Request for the Enhanced
Dynamic Analysis of a Fuselage Cross Section, Technical Report, 29.01.2010,
(enthalt die Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3110 & TAP3420)

[13] Univ. Kassel, Fachgebiet Leichtbau und Laboratorium fir Strukturmechanik,
ISSPA, ldentification of Structural System Parameters, User's Guide, 19.01.2004,
(enthalt die Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3110 & TAP3420)

[14] MD/MSC Nastran 2010, Quick Reference Guide, 5.10.2010, (enthalt die
Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3420)

[15] Adhikari S., Damping Models for Structural Vibration, Dissertation, Uni. Of
Cambridge, Sep. 2000, (enthdlt die Grundlagen/Hintergrundinformationen zu
TAP3110 und TAP3420)

[16] Shulkin D., Model-based evaluation of experimental modal analysis methods
for multi-axis base excitation, Bachelor Thesis, Hochschule fir Angewandte
Wissenschaften, Hamburg, 21.08.2012, (enthalt die
Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3110 und TAP3420)

[17] Link M., Application of a Method for Identifying Incomplete System Matrices
Using Vibration Test Data, Zeitschrift fir Flugwissenschaten und Weltraumforschung
9, 1985, pp.178-187, (enthalt die Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3110
und TAP3420)

[18] Link M., Theory of a Method for Identifying Incomplete System Matrices from
Vibration Test Data, Zeitschrift fir Flugwissenschaten und Weltraumforschung 9,
1985, pp.76-82, (enthalt die Grundlagen/Hintergrundinformationen zu TAP3110 und
TAP3420)

Liste der erstellten internen Dokumentation

Tabelle 5-1: Liste der erstellten internen Airbus Dokumentation in TP2.

Nr.

AP Referenz Nr. Titel des Dokumentes

[1]

TP2 |D5750PR1311992 |Burchard, A., Soehner, G., Bauer, S, et al.; Review
Presentation
CMF_TRL6_D5750PR1311992 V1 ABO1l 130626;
Airbus; 26 Juni 2013; Bremen

[2]

TP2 |SA5750MN1326565 | Burchard, A., Soehner, G., Bauer, S., et al.; Protokoll,
MoM_CMF_Composite
Multispar_Flap_TRL6_SA5750MN1326565, Airbus; 28.
Juni 2013
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[3] |TP2 | Q57VW5-450C-01 |Ruge, S., Test Report; CMF Pull-off / Compression &
Bending Development Tests; 10 Oct 2013; Bremen
[4] | TP2 |Airbus internal Burchard, A., Kropp, E., Seack, O. CMF Bird Strike Expert
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