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Kurzfassung

Die Wirtschaftlichkeit und der Komfort moderner Verkehrsflugzeuge kann durch einen
aktiven, gesteuerten und geregelten Eingriff in die Belastungen und Bewegungen der
Flugzeugstruktur Uber die Steuerflachen erheblich verbessert werden. Der Beitrag beschreibt
eine Steuerung zur Minderung von Bdenlasten und eine Regelung zur aktiven Dampfung von
Schwingungen am Flugzeugfligel. Der Entwurf der Systeme erfolgt auf der Basis eines
Modells fur ein generisches Passagierflugzeug der Airbus-Familie durch rechnergestitzte
Optimierung. Beim Nachweis der Funktion durch Simulation zeigen die entwickelten
Konzepte ein grofRes Potenzial fur eine Reduktion des Strukturgewichtes und eine Ver-
besserung des Passagierkomforts. Dies wird durch eine Absenkung der Strukturbelastung
Uber dem gesamten Flugel und die Dampfung von Fligelschwingungen in einem fir den

Passagier unangenehmen Frequenzbereich erreicht.

Abstract

The economy and comfort of modern passenger aircraft can be significantly improved by
actively using the control surfaces to influence the loads acting upon and motions of the
aircraft structure. This paper describes a control scheme for gust load alleviation and a
closed-loop control for the active damping of wing vibrations. These control systems are
designed with a model of a generic passenger aircraft of the Airbus family by using
computer-based optimization. Proving the functionality of these concepts through simulation
reveals a great potential for reduced structural weights and improved passenger comfort.
This is achieved by decreasing the structural loads across the entire wing and the damping

of wing vibrations in a frequency range that is uncomfortable for the passenger.

1 Einleitung

Der steigende Wettbewerbsdruck in der Luftfahrtindustrie bedingt den Bau immer leichterer
und damit wirtschaftlicherer Verkehrsflugzeuge. Eine leichtere Bauweise erfordert zur

Sicherstellung der Festigkeit der Flugzeugstruktur neue Maflnahmen, die kritische
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Belastungen an stark beanspruchten Bauteilen, z.B. den Fligeln, vermeiden. Hierzu z&hlt die
aktive Beeinflussung der Belastungen in der Flugzeugstruktur durch automatische
Betatigung von Steuerflachen in kritischen Flugzustanden. Solche Systeme kommen bereits
in Flugzeugen der Airbus-Familie zur Reduktion von Strukturlasten wahrend bestimmter
Flugmandver zum Einsatz [1]. Ebenso dimensionierend fiir die Flugzeugstruktur sind die
Lasten, die beim Durchfliegen extremer Bden auftreten, so dass aktive Systeme auch zur

Minderung kritischer Boenlasten immer wichtiger werden.

Weitere wichtige Aspekte beim Entwurf eines Flugzeuges sind der Passagierkomfort und das
Ermudungsverhalten der Struktur, die unter anderem durch Strukturschwingungen beein-
trachtigt werden. Durch eine aktive Schwingungsdampfung tUber den Ausschlag von Steuer-
flachen lassen sich die negativen Einflisse einer flexiblen Struktur auf den Passagierkomfort
weitestgehend kompensieren. Das schnellere Abklingen von Schwingungen wirkt sich
glunstig auf das Ermidungsverhalten aus. Derartige Systeme sind in Modellen der Airbus-

Flugzeugfamilie zur Dampfung von Rumpfschwingungen im Einsatz [2].

In einem Kooperationsprojekt der Airbus Deutschland GmbH, Abteilung Strukturdynamik in
Hamburg, mit dem Labor fur Mechatronik der Fachhochschule Kéln (Cologne Laboratory of
Mechatronics, CLM) wurden Konzepte fur die Bdenlastminderung und Schwingungs-
dampfung entwickelt und in der Simulation an einem generischen Passagierflugzeug der
Airbus-Familie getestet. Das Projekt wurde im Rahmen des EU-Technologieprogramms Pro-
HMS (Prozesskette Hochauftrieb mit multifunktionalen Steuerflachen) durchgefihrt. In
diesem Beitrag werden Ergebnisse aus dieser Zusammenarbeit in Form einer Steuerung zur
aktiven Boenlastminderung und einer Regelung zur aktiven Dampfung von Schwingungen an

den Flugzeugfligeln prasentiert.

Die Auslegung der Steuerung und Regelung erfolgt modellbasiert. In Kapitel 2 wird auf die
Modellbildung fir das betrachtete Flugzeug in der Entwicklungsumgebung MATLAB/Simulink
eingegangen. Dabei kann ein vereinfachtes Halbmodell mit den Starrkérpermoden fir Nicken
und Schlagen und den flexiblen Moden fiir die ersten beiden Fligelbiegeschwingungen
verwendet werden. Die an der Struktur wirkenden Luftkréafte werden mit Hilfe stationarer und

instationarer Aerodynamikmodelle an Fligel, Hohenleitwerk und Steuerflachen dargestellt.

Kapitel 3 beschreibt die Funktion und den Entwurf der Steuerung zur Bdenlastminderung.
Ziel der Boenlastminderung ist die Reduktion der dimensionierenden Lasten (Biegemomente
und Querkrafte) am Fligel. Dies wird durch gezielte Steuerflachenausschlage erreicht, die

den Auftrieb in diesem Fllgelbereich reduzieren. Fir eine friihzeitige Reaktion der Steuerung
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auf sich ndhernde Bden ist in das Steuerungskonzept ein vorausschauender Béensensor
integriert.

Der Entwurf einer Regelung zur aktiven Dampfung von Flugelbiegeschwingungen ist das
Thema des 4. Kapitels. Die Dampfung wird dabei Gber Ausschlage der Querruder erreicht.
Um die Steuereingriffe des Piloten und des Flugregelungssystems nicht zu beeinflussen, ist

die Schwingungsdampfung nur in einem begrenzten Frequenzband wirksam.

Der Entwurf der beschriebenen Systeme erfolgt durch werkzeuggestitzte Optimierung in der
Entwicklungsumgebung MATLAB/Simulink.

2 Modellbildung

Das betrachtete Szenario fur die Auslegung der in Kapitel 1 genannten Steuerung und
Regelung fur die Flugzeugfligel ist die Anregung durch vertikale Béen, die gleichmafig tber
der gesamten Spannweite, also beziglich der Langsachse symmetrisch auf das Flugzeug
treffen. Aufgrund der resultierenden symmetrischen Bewegungen braucht lediglich eine Seite

des Flugzeuges betrachtet werden und kommt ein Flugzeughalbmodell zum Einsatz.

Bild 1 zeigt die Struktur des Flugzeugmodells, dass von Airbus Deutschland flur die
Simulation dynamischer Strukturlasten in der Umgebung MATLAB/Simulink entwickelt wurde
[3]. Das Modell zeichnet sich durch einen modularen Aufbau aus. Es enthalt die dargestellten
Subsysteme fiir die Berechnung der auf das Flugzeug wirkenden &uf3eren und inneren
Krafte, fir die mechanische Struktur sowie fiir Aktorik und Sensorik.

Die aul3eren Krafte Fe setzen sich aus Gewichtskréaften Fy,, und aerodynamischen Kréften

Faero ZUSAMmMeEN.

Die Berechnung der aerodynamischen Kréafte erfolgt im gleichnamigen Subsystem in Bild 1
auf der Basis so genannter Aerodynamikstreifen auf den Tragflachen (Fligel und
Hohenleitwerk). An jedem Aerodynamikstreifen wirken aerodynamische Kréafte und
Momente, die von der Flughthe h, der Fluggeschwindigkeit vis (true air speed) und vom
jeweiligen Anstellwinkel a abhangig sind. Die Anstellwinkel der Streifen werden wiederum
durch die Geschwindigkeit wg,s; vertikaler Boen sowie durch die elastischen Verformungen u
und Bewegungen u der Struktur verandert. Ein weiterer im Modell enthaltener Effekt ist der
durch den Flugelauftrieb induzierte Abwind am Ho6henleitwerk, der dort eine Anstellwinkel-
anderung bewirkt. Die Laufzeiten der Stromung zwischen den Aerodynamikstreifen von
Fligel und Hohenleitwerk sowie die unterschiedlichen Laufzeiten fir das Auftreffen von Boen
auf die einzelnen Aerodynamikstreifen werden durch Totzeitmodelle bertcksichtigt.
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Bild 1: Struktur des Flugzeugmodells

Die aerodynamischen Krafte werden durch stationdre und instationdre Aerodynamikmodelle
beschrieben. Dabei basiert der stationdre Anteil auf Messungen im Windkanal. Der
instationare Anteil berlicksichtigt den verzdgerten Auf- und Abbau der inkrementellen Kréafte,
die durch die beschriebenen Anstellwinkel&nderungen infolge vertikaler Boen und elastischer
Verformungen und Bewegungen der Struktur entstehen. Das Verzdgerungsverhalten wird
mit Hilfe der Wagner- und Kussner-Funktionen modelliert [4].

Zusatzliche aerodynamische Kréfte entstehen durch Ausschlage & von Steuerflachen. For
das betrachtete Flugzeugmodell werden diese Kréfte allein durch stationare Modelle

beschrieben.

Die Kopplung der Aerodynamik mit der mechanischen Struktur erfolgt fur jeden Streifen
durch die Verteilung der aerodynamischen Kréfte auf die Massen des Strukturmodells. Das
Subsystem flr die mechanische Struktur in Bild 1 liefert mit den Bewegungsgleichungen der
Struktur die zugehorigen Beschleunigungen U, Geschwindigkeiten u und Auslenkungen u
der Massen. Die Bewegungsgleichungen werden fur ein statisch kondensiertes Finite-
Elemente-Modell der Struktur mit einer begrenzten Anzahl konzentrierter Massen abgeleitet
und durch anschlieBende modale Reduktion fir die relevanten Mode formuliert. Das
Subsystem in Bild 1 enthalt die modalen Bewegungsgleichungen mit den fur die urspriing-
lichen physikalischen Ein- und Ausgangsgrof3en erforderlichen Transformationen. Fur das
betrachtete Flugzeughalbmodell werden die Starrkérpermode fir Nicken und Schlagen und

die flexiblen Mode fir die ersten beiden Fllgelbiegeschwingungen beriicksichtigt.
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Ein weiteres Subsystem stellt die fur die Strukturdimensionierung interessierenden Verlaufe
der Querkraft Q, und des Biegemomentes M, am Flugel bereit. Ihre Berechnung erfolgt mit
Hilfe der so genannten Force-Summation-Methode [4] fur die inneren Krafte und deren
Umrechnung auf die gesuchten SchnittgroRen. Die Verlaufe werden in Kapitel 3 zur Beur-
teilung der Absenkung des Lastniveaus durch die aktive Boenlastminderung herangezogen.

Die Beeinflussung der Bewegung des Flugzeuges erfolgt durch Betétigung der Steuerflachen
Uiber geregelte hydraulische Stellantriebe. Im Subsystem fir die Aktorik wird das dynamische
Verhalten dieser Antriebe in vereinfachter Form durch Verzdgerungsglieder zweiter Ordnung

mit begrenzter Stellgeschwindigkeit und begrenztem Stellweg beschrieben.

SchlieBBlich wird fur die Beeinflussung der Bewegungen durch eine Regelung
Messinformation bendétigt. Fur die in Kapitel 4 betrachtete aktive Schwingungsdampfung

stellt das Subsystem fir die Sensorik in Bild 1 die Vertikalbeschleunigung icg im Schwer-

punkt des Rumpfes und die Vertikalbeschleunigung Zﬁp der Flugelspitze zur Verfigung.

3 Aktive Bdenlastminderung

Beim Durchfliegen extremer Boen kdnnen kritische Lasten auftreten, die die
Dimensionierung der Struktur eines Flugzeuges bestimmen. In Hinblick auf eine leichtere
Bauweise der Struktur wird daher angestrebt, die auftretenden Béenlasten durch
automatische Steuerflachenausschlage auf ein niedrigeres Niveau herabzusetzen. Ziel der in
diesem Kapitel beschriebenen Bdenlastminderung ist die Verringerung der Biegemomente
und der Querkrafte an den Flugzeugfligeln. Sie wird im Wesentlichen durch eine Zerstérung
des Auftriebs in den &uReren Fligelbereichen durch gezielte Ausschlage der AulRenspoiler
erreicht. Bild 2 verdeutlicht die Wirkung dieses Eingriffes in die aerodynamischen

Verhaltnisse an den Fliugeln.

Wahrend des normalen Reisefluges ist die Verteilung der Auftriebskraft Uber der
Flugelspannweite durch die im Bild dargestellte gepunktete Linie gegeben. Durchfliegt das
Flugzeug eine starke Boe mit einer vertikalen Luftgeschwindigkeit in positiver z-Richtung,
stellt sich bei einer gleichmafligen Wirkung der Boe lber der gesamten Spannweite eine
Erhdhung des Auftriebes (gestrichelte Linie) ein. Dabei kdénnen an den Fligeln
dimensionierende Belastungen (Biegemomente und Querkrafte) entstehen. Dies gilt
besonders fir aerodynamisch optimierte Fligel, die auch noch in den aul3eren Bereichen
einen hohen Auftrieb erzeugen. Durch Ausschldge der &uRReren Spoiler wird das
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Auftriebsniveau in den aul3eren Fligelbereichen abgesenkt und werden die Lasten reduziert.
Die angestrebte Auftriebsverteilung ist in Bild 2 mit der durchgezogenen Linie dargestellt.

Bild 2: Auftriebsverteilung Uber der Spannweite ohne und mit Boenlastminderung

Die Boenlastminderung Uber die Spoiler ist aufgrund des einseitigen Stellbereiches der

Spoiler allein flr positive Béen mit einer Luftgeschwindigkeit in positiver z-Richtung wirksam.

Aus wirtschaftlichen Grinden und fir einen minimalen Eingriff in den Passagierkomfort wird
die Bbenlastminderung nur bei Auftreten strukturdimensionierender Boen aktiviert. Diese so
genannten kritischen Boen sind allerdings weder von ihrem Verlauf noch von ihrer Amplitude
und Lange bekannt. Daher werden sie im Folgenden fir die Aktivierung der
Boenlastminderung indirekt mit Hilfe des Lastvielfachen® beschrieben. Dagegen kommt fiir
die Berechnung konkreter Strukturlasten ein Bodenmodell mit einem von den
Aufsichtsbehérden vorgeschriebenen Boenverlauf [5] zur Anwendung. Es beschreibt so
genannte diskrete Boen mit der in Bild 7 dargestellten normierten Vertikalgeschwindigkeit der
Luft in Form einer (1-cos)-Funktion. Nach Vorgabe der Bdenform existiert weiterhin eine
Vielzahl kritischer Modellbden, die sich abh&angig von der Fluggeschwindigkeit und Flughéhe
in ihrer Amplitude und L&nge unterscheiden. Aus dieser Menge sind die Bden mit den
grodten Belastungen in den betrachteten Strukturbereichen, z.B. an der Flugelwurzel, von

Interesse.

Aufgrund der erforderlichen groRBen Spoilerausschlage und der begrenzten
Geschwindigkeiten der Stellantriebe sowie der typischen Verarbeitungstotzeiten (einige 10
Millisekunden) in Flugrechnern und Sensorik von Passagierflugzeugen kommt fir eine

effektive Boenlastminderung ausschlief3lich eine vorausschauende Steuerung in Betracht.

! Quotient aus Auftriebskraft und Flugzeuggewichtskraft
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Bild 3 stellt die Struktur des entwickelten Steuerungskonzeptes dar. Fir die frihzeitige
Reaktion der Steuerung auf sich nahernde Bden ist in das Steuerungskonzept ein neuartiger
Boensensor integriert, der die Vertikalgeschwindigkeit wy,: der Luft in einem gentgend
grofl3en Abstand vor dem Flugzeug fortlaufend mittels Laser-Interferometrie erfasst [6]. Die
gemessene Vertikalgeschwindigkeit wird in der nachfolgenden Steuerungsebene fur die
Boenlastminderung einem Block zur Schatzung des zu erwartenden Lastvielfachen NZ

zugefuhrt. Erreicht oder Uberschreitet das geschétzte Lastvielfache einen bestimmten

Grenzwert N, , wird von einer kritischen Bée ausgegangen und die Steuerung aktiviert.

o Y
Woust Boen ﬁl&, M
sensor ’—> Boenlast- %4&> o -
ugzeu
Vias ™| steuerung e 92649 &>
h — 6sgref »
W
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Bild 3: Struktur des Steuerungskonzeptes zur Béenlastminderung

Die Dimensionierung der Struktur fur Boenlasten erfolgt Ublicherweise fur Werte N, = 2.0-2.5
des Lastvielfachen. Der aus diesem Bereich gewahlte Wert kann gleichzeitig als Grenzwert
NZ fur eine Aktivierung der Steuerung dienen. Aus [7] geht hervor, dass Werte N, > 1.5 des

Lastvielfachen infolge Béen nur einmal in etwa 500 Flugstunden auftreten. Uber die Wahl

des Grenzwertes ist damit sichergestellt, dass die Steuerung, wie oben beschrieben, fur
NZ >N, nur in den seltenen Ausnahmeféllen strukturdimensionierender Boenlasten aktiviert

wird.
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Die Schatzung des zu erwartenden Lastvielfachen NZ erfolgt mit Hilfe der so genannten
Pratt-Formel [8]. In die Rechnung gehen die Vertikalgeschwindigkeit wy.;, die Flugge-
schwindigkeit vis, die Flughthe h und das momentane Flugzeuggewicht W ein, die vom
Flugregelungssystem bezogen werden. Der Zusammenhang ist in der Steuerung in Form

eines mehrdimensionalen Kennfeldes abgelegt.

Nach ihrer Aktivierung betatigt die Spoilersteuerung nach Ablauf einer Wartezeit tgen, die

Spoiler, indem sie an die zugehdrigen Aktorregelkreise Zeitverlaufe dg, ¢ fur die Solllage

und Ssp’ref fur die maximal mogliche Sollgeschwindigkeit ausgibt. Dadurch fahren die Spoiler

auf einen vorgegebenen maximalen Wert g, . aus. Gleichzeitig wird zur Vermeidung

einer Nickbewegung das Hohenruder Uber die Sollzeitverlaufe & .; und Sq’ref betatigt. Das

fur die angepasste Bewegung des Ho6henruders erforderliche  Verhdltnis

Kqsp = Oqref / sprer = Oqref / Osprer  ZWischen den  Sollverlaufen ist in der Hohenruder-

q

steuerung abgelegt. Die Grof3en dg,max UNd Kgyg, Werden, wie weiter unten beschrieben, in

der Parametrierungsphase der Steuerung ermittelt.

Die Spoiler und das Hohenruder bleiben ausgeschlagen, bis das Flugzeug die Boe passiert
hat. Wird wahrend dieser Zeit keine neue kritische BOe detektiert, werden die Spoiler mit
maximaler Geschwindigkeit und das Hohenruder mit der angepassten Geschwindigkeit in die
Nulllage zurtickgebracht.

Der beschriebene Ablauf bei einer Aktivierung der Steuerung wird durch die nachfolgenden
Bilder veranschaulicht.

Bild 4 zeigt das Flugzeug im normalen Reiseflug. Der Boensensor erfasst in einem festen
Abstand Sgeeciion VOr dem Flugzeug fortlaufend die Vertikalgeschwindigkeit der Luft. Die
dargestellte Boe ist noch aulRerhalb der Sensorreichweite.

In Bild5 wird mit der vertikalen Luftgeschwindigkeit wgsicic €ine fur den aktuellen
Flugzustand kritische Boe erkannt (NZ = NZ) und die Steuerung aktiviert. Nun wird abhéngig

von der Fluggeschwindigkeit vi,s die Wartezeit tgny berechnet, nach deren Ablauf die oben
beschriebene Betétigung der Spoiler und des Hohenruders beginnen muss. Das Flugzeug
erreicht nach dieser Zeit mit der Flugstrecke sgeay €in€n so genannten Aktivierungspunkt, ab
dem der im Diagramm dargestellte Solllageverlauf auf die Aktorregelkreise fur die Spoiler
aufgeschaltet wird.
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Bild 6: Erreichen des Aktivierungspunktes
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Bild 6 zeigt das Flugzeug bei Erreichen des Aktivierungspunktes. Die verbleibende Zeit

tacuation PIS zum Auftreffen der Boe auf den Fligel reicht gerade aus, um die Spoiler auf den

vorgegebenen Maximalwert auszuschlagen.

Ein fur die Realisierung der Steuerung zur Bdenlastminderung wichtiger Aspekt ist die
minimal erforderliche Sensorreichweite. Sie ist abhangig von den Verarbeitungstotzeiten in
der Steuerung (z.B. Sensor- und Rechentotzeiten), der erforderlichen Zeit tacuation ZUr
Betatigung der Spoiler, der maximalen Fluggeschwindigkeit Vismax Und dem Abstand
zwischen Bdensensor und Flugel. Fur die in diesem Beitrag verwendeten Modelldaten ergibt
sich eine minimal erforderliche Reichweite Sgeteciionmin = 83 M. Bei dieser Sensorreichweite
und maximaler Reisegeschwindigkeit gilt teay = 0. Fir den Test der Steuerung in der

Simulation wurde mit einer technisch realistischen Sensorreichweite von 180 m gearbeitet.

Die Realisierung der Steuerungslogik erfolgte in der verwendeten Entwicklungsumgebung

MATLAB/Simulink in Form eines Zustandsdiagramms mit Stateflow.

Fir die Parametrierung der Steuerung sind der Spoilerausschlag 3, nax Und das Verhaltnis

k zwischen den Sollverlaufen fur Héhenruder und Spoiler zu ermitteln. Beide Grol3en

q.sp
werden mit Hilfe des in Kapitel 2 beschriebenen Flugzeugmodells durch rechnergestiitzte

Optimierung bestimmit.

Aufgrund des in guter Naherung linearen Zusammenhanges zwischen der angepassten

Hoéhenruderbetatigung und dem Spoilerausschlag kann das Verhaltnis k,g, durch einen

p
konstanten Faktor dargestellt werden. Zu dessen Berechnung werden in der Simulation des
Reiseflugs die Spoiler mit einem typischen Solllageverlauf entsprechend Bild 5 betatigt.

Durch Minimierung der resultierenden Nickbeschleunigung uber den Faktor k¢, als freien

Parameter erhalt man den gesuchten Wert flr die Hohenrudersteuerung. Verschiedene
Optimierungslaufe haben gezeigt, dass sich dieser Wert fUr unterschiedliche Parametrie-
rungen des verwendeten Modells (Flugzeuggewicht, Schwerpunktlagen, etc.) nur wenig
unterscheidet, so dass fir den Zweck der Bodenlastminderung mit einem festen Wert

gearbeitet werden kann.

Zur Ermittlung des erforderlichen Spoilerausschlages kommt das Flugzeugmodell mit der
Steuerung zur Boéenlastminderung und bereits parametrierter Hohenrudersteuerung zum
Einsatz, das in der Simulation die schlimmste angenommene Modellbée mit der groRten
resultierenden Strukturbelastung durchfliegt. Fir dieses Experiment wird, stellvertretend fur

die Gesamtlasten am Flugel, der maximale Betrag des inkrementellen Biegemomentes an
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der Flugelwurzel mit dem Spoilerausschlag d¢,max Minimiert. Dabei muss aus Grinden der

Steuerbarkeit des Flugzeuges der Spoilerausschlag unterhalb einer gegebenen Schranke
bleiben. Diese Bedingung fliel3t in den Optimierungsprozess als Nebenbedingung ein. Eine
weitere Nebenbedingung stellt zusatzlich sicher, dass der minimale Wert des Biege-
momentes mit Bdenlastminderung das Minimum des Biegemomentes ohne Bdenlast-
minderung nicht unterschreitet. Dadurch wird vermieden, dass durch die Bdenlastminderung
bei einer auf eine positive kritische Boe plotzlich folgenden negativen Bée, fur die die Steue-
rung nicht wirksam ist, eine erhthte Belastung der Struktur eintritt. Der Optimierungsprozess

endet mit dem gesuchten Spoilerwinkel 3, ., . Die Steuerung senkt mit diesem Wert fur
kritische Bben die zugehdrigen Strukturlasten am Fligel weitest moglich ab.

Die fur die beschriebene Parametrierung der Steuerung erforderlichen Optimierungen
wurden mit Hilfe des im CLM entwickelten System Optimization Tools durchgefihrt [9]. Das
Werkzeug setzt auf die Entwicklungsumgebung MATLAB/Simulink und die zugehorige
Optimization Toolbox auf. Fiur die Optimierung kam der auf dem SQP-Verfahren basierende

Constraint-Algorithmus [10] zur Anwendung.

Im Folgenden wird die Funktionalitat der Steuerung anhand von Ergebnissen aus der
Simulation demonstriert. Dazu durchfliegt das betrachtete Flugzeug die in Bild 7 dargestellte,
schlimmste angenommene Modellbée mit der Geschwindigkeit vis =180 m/sec. Die
Simulation beginnt in dem Augenblick, in dem die Bde im Abstand von Sgeteciion = 180 m in die

Reichweite des Boensensors kommt. Nach einer Zeit von 0.185 Sekunden detektiert die
Steuerung fur NZ =N, =2.0 die kritische Bée mit der zugehérigen Vertikalgeschwindigkeit

Waust,crit = 7.4 m/sec.

0.1
8
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>
S 0.05
>
°
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0

Bild 7: kritische Modellbée in Reichweite des Boensensors (dinn) und an der
Flugzeugnase (fett)

Beim Auftreffen der Bée auf das Flugzeug (zum Zeitpunkt 1.0 sec) stellen sich die in Bild 8

dargestellten Zeitverlaufe flir das Biegemoment an der Fligelwurzel ein. Dabei werden die
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Verlaufe aus Experimenten mit und ohne Bdenlastminderung gegenubergestellt. Das
maximale Wurzelbiegemoment mit Boenlastminderung ist um etwa 15% kleiner als das ohne
Bbenlastminderung. Der minimale Wert des Biegemomentes ohne Boenlastminderung wird

mit der BOenlastminderung nicht unterschritten.

M x root/1E6 Nm

t/sec

Bild 8: Biegemoment an der Fligelwurzel ohne (diinn) und mit (fett) Béenlastminderung

Die Lastminderung wird mit der Steuerung durch den in Bild 9 gezeigten Ausschlag der
Spoiler und des Héhenruders erreicht. Wie zu den Bildern 4 bis 6 beschrieben, werden die
Spoiler bereits vor dem Auftreffen der Boe auf das Flugzeug im so genannten Aktivierungs-

punkt betatigt. Gemaf? Bild 9 ist die Wartezeit tgye,, =0.63 sec. Der Spoilerwinkel erreicht
und halt den Wert 8y, =15° wahrend die Boe mit wgg =Wy das Flugzeug

Uberstreicht. Der Spoilerausschlag bleibt unterhalb der fur die Steuerbarkeit des Flugzeuges
gegebenen Schranke von 25°. Nach Unterschreiten der kritischen Vertikalgeschwindigkeit
werden die Spoiler mit der maximalen und das HOhenruder mit einer angepassten

Geschwindigkeit eingefahren.

S

© 15

©

© 10

S 5 ‘

U) |

s 0 .

g 0 0.5 1 1.5 2 2.5

Bild 9: Ausschlag von Spoilern und Hohenruder (gestrichelt) fiir die Béenlastminderung

Bei Betrachtung der Bilder 10 und 11 erkennt man, dass nicht nur das Biegemoment an der
Fligelwurzel reduziert, sondern eine generelle Absenkung der Lasten Uber der Fligelspann-
weite um mehr als 10% erreicht wird. Die Ergebnisse verdeutlichen das fur die Verhaltnisse
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im Flugzeugbau grof3e Potenzial der Boéenlastminderung fir eine Verringerung des

Flugelgewichtes.

= [ L]
z3 L : :
G2~ T S
‘_| : | |
< 1 ,,,,,, :, ,,,,,,,,, 4‘ ,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, L ,,,,,,,,,,,,,,,,
| I | |
2 0 : ; | T
0 Flugelwurzel 5 10 15 20

Bild 10: maximales Biegemoment (ber dem Fligel ohne (dinn) und mit (fett)
Boenlastminderung

N

N

Q z/1E5N

o — —————

0 i '
0 Flugelwurzel 5 10 15 20

Bild 11: maximale Querkraft Gber dem Fligel ohne (diinn) und mit (fett) Béenlastminderung

4 Aktive Fligelschwingungsdampfung

Weitere wichtige Aspekte beim Entwurf eines Flugzeuges sind der Passagierkomfort und das
Ermudungsverhalten der Struktur. Diese werden unter anderem durch Strukturschwingungen
beeintrachtigt. Bei einer leichteren Bauweise und bei groReren Strukturen verschieben sich
die Schwingungen zunehmend in den komfortbestimmenden niederfrequenten Bereich, so
dass geeignete MaRnahmen zur Dampfung der Schwingungen erforderlich werden. Hier
bietet der aktive Eingriff Gber die Steuerflachen ein grof3es Potenzial ohne eine Erhéhung
des Strukturgewichtes. Die aktive Dampfung von Schwingungen kann zusatzlich eine
Verminderung von Strukturlasten bewirken. In [11] wurde aus diesem Grund eine aktive

Schwingungsdampfung fur den Koplanar-Mode des Hdhenleitwerks entworfen.

In diesem Kapitel wird eine schwingungsdampfende Regelung fir die Flugzeugfligel
vorgestellt. Der aktive Eingriff in die elastischen Bewegungen der Flugel erfolgt dabei Uber
die Querruder. Als Messgro3en werden die Vertikalbeschleunigungen an beiden
Flugelspitzen und die Vertikalbeschleunigung des Rumpfes im Schwerpunkt verwendet. Die
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Messung der Beschleunigungen an den Flugelspitzen ergibt fur die beiden betrachteten
Biegeschwingungsmode der Flugel die grofdten Signalamplituden.

Fur den Entwurf der Regelung wird von entkoppelten Regelkreisen fur beide Fligel
ausgegangen. Damit kann fir den Regelungsentwurf wieder das in Kapitel 2 vorgestellte
Flugzeughalbmodell zur Anwendung kommen. Es berucksichtigt die flexiblen Mode fir die
ersten beiden Fliigelbiegeschwingungen, deren Eigenfrequenzen fur eine geringe Treibstoff-
menge in den Fligeltanks bei 2.5 Hz und 6 Hz liegen. Fur diese Werte wird im Folgenden
exemplarisch der Regelungsentwurf beschrieben. Die Anpassung der Regelung an andere

Betankungszustande kann im Betrieb mit Hilfe der Methode des Gain-Scheduling erfolgen.

Bild 17 zeigt den Amplitudengang zwischen der Boenanregung und der relativen
Beschleunigung an der Flugelspitze (Differenz der Beschleunigungen von Fligelspitze und
Rumpf). Aufgrund ihrer Dominanz kann man sich beim Entwurf der Regelung im
Wesentlichen auf die niederfrequente Fllgelschwingung mit dem groéRten Einfluss auf den

Passagierkomfort konzentrieren.

Schwingungen im Frequenzbereich von 2 bis 3 Hz werden aufgrund der sich in diesem
Bereich bewegenden Resonanzfrequenz des Magens vom Passagier als besonders unan-
genehm wahrgenommen. Das primare Ziel des Regelungsentwurfes ist daher eine moglichst
gute Dampfung des dominanten Fligelschwingungsmodes bei 2.5 Hz. Der zweite Mode und
im Modell nicht berticksichtigte h6herfrequente Mode sollten durch die Regelung gedampft
oder zumindest zur Vermeidung von Eigenwert-Spillover [12] nicht angefacht werden. Als
wichtigste Forderung darf die schwingungsdampfende Regelung die Steuereingriffe des
Piloten und des Flugregelungssystems nicht spirbar beeinflussen. Sie muss also in einem

fur diese Kommandos relevanten unteren Frequenzbereich moglichst unwirksam sein.

Zur Erfullung der oben genannten Ziele und Forderungen wurde in Anlehnung an
bestehende Systeme fir die aktive Dampfung von Rumpfschwingungen [2] die in Bild 12
dargestellte Regelungsstruktur gewahlt. Sie ist leicht nachvollziehbar, geeignet fur eine
robuste Auslegung und erfordert einen geringen Realisierungsaufwand - Eigenschaften, die

fur die Implementierung im Flugzeug Uberaus férderlich sind.

Dem schwingungsdampfenden Regler werden als Messgréf3en die Beschleunigung des

Rumpfes icg und der Fligelspitze itip zugefuhrt. Daraus entsteht durch Differenzbildung die
relative Beschleunigung Aitip an der Flugelspitze, die fur die Dampfung der Bewegungen

des Flugels relativ zum Rumpf besonders geeignet ist. Das nachgeschaltete Bandpassfilter

vermeidet im unteren Frequenzbereich eine zu groRe Wirkung der Regelung auf die Eingriffe
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des Piloten und des Flugregelungssystems. Durch die Abschwachung der Stellgréi3e fur das
Querruder im oberen Frequenzbereich wird das Anfachen nicht im Entwurf bertcksichtigter
hoherfrequenter Strukturschwingungen vermieden. Fir eine ausreichende Filterwirkung
wurde fir die oben genannten Eigenfrequenzen der Fligelschwingungen ein Bandpass
vierter Ordnung mit einem Durchlassbereich von 1 Hz bis 8 Hz gewahlt. Als eigentlicher
Regler kommt ein realer PID-Regler [13] zum Einsatz. Dabei wird jedoch im integralen Pfad
des Reglers ein Verzogerungsglied erster Ordnung verwendet, das sich durch eine
geeignete Wahl der Zeitkonstanten im relevanten Frequenzbereich wie ein Integrator verhalt.
Dies vermeidet einen bleibenden integralen Stellanteil und einen dadurch bedingten
unerwlnschten Querruderausschlag. Der Regler weist als freie Parameter drei

Verstarkungen und eine Realisierungszeitkonstante fir den realen D-Anteil auf.

Wgust

€9

5 . 0
p.ref pilot pref o | Flugzeug | .
- Ztip

Flugel- <
schwingungs-

dampfung <

6p,ref,vc

<_7|£<— Regler |<—| Bandpass

Bild 12: Struktur der Regelung zur Dampfung von Fligelschwingungen

Die Ermittlung geeigneter Reglerparameter erfolgt fur das in Bild 12 dargestellte
Gesamtsystem durch rechnergestutzte Optimierung mit Hilfe des bereits in Kapitel 3
eingesetzten Optimierungswerkzeuges. Dabei wird im zugehérigen nichtlinearen
Simulationsmodell fir die Abarbeitung der Regelung im Flugrechner eine
Verarbeitungstotzeit von 0.01 sec bericksichtigt. Als Zielfunktion (Gutefunktional) wird die

15/21



zeitgewichtete quadratische Regelflache der relativen Beschleunigung an der Fligelspitze
gewahlt und deren Minimum bezuglich der freien Reglerparameter bestimmt. Mit der vierten
Potenz der Zeit als Gewichtung in der Zielfunktion wird eine gute schwingungsdampfende
Wirkung der Regelung erzielt. Zur Anregung beider Fligelschwingungsmode wird auf das
verwendete Simulationsmodell eine Boe in Form eines Blockimpulses von geeigneter Dauer

und Amplitude aufgeschaltet.

Als Ausgangspunkt fur die Optimierung dient ein mit Hilfe des allgemeinen Nyquist-
Kriteriums [13] ermittelter Parametersatz fur einen Startregler. Fur dessen Auslegung ist als
Ersatzregelstrecke die Reihenschaltung von Flugzeugmodell und Bandpassfilter mit dem

Querrudersollwinkel 3, ¢ als StellgroBe und dem Ausgang des Bandpasses als Regelgréf3e

Zu betrachten.

Im Folgenden wird die Funktionalitat der schwingungsdampfenden Regelung anhand von
Ergebnissen aus der Simulation demonstriert. Im betrachteten Experiment trifft die in Bild 13
dargestellte (1-cos)-férmige Modellbée die Flugzeugnase bei einer Geschwindigkeit von
Vias = 180 m/sec. Die Bilder 14 bis 16 stellen die zugehérigen Zeitantworten dar. Wie man
Bild 14 entnehmen kann, wird die Fligelvorderkante nach etwa 0.1 sec erreicht.

AN [ D - o A
| I I I I I
> I I I I I
Fooos [\ R S S
5 | | | | |
2 1 1 1 1 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2

Bild 13: Modellboe fir die Simulation

Die Verlaufe der relativen Beschleunigung an der Fligelspitze in Bild 14 zeigen die
Wirksamkeit der aktiven Schwingungsdampfung. Im Gegensatz zum langsamen nattrlichen
Abklingen der Fligelschwingung fur den ungeregelten Fall ist die Schwingung mit der
optimalen Regelung etwa 0.3 sec nach Auftreffen der Bée auf den Fligel ausgeregelt, was
sich gunstig auf das Ermidungsverhalten der Struktur auswirken kann. Die
Beschleunigungsspitze bei Auftreffen der Boe und die damit verbundene Strukturbelastung
wird durch die Regelung nur in geringem Mal3e gemindert. Fir eine starkere Abminderung
kdme eine zusatzliche vorausschauende Aufschaltung des Béensensorsignals aus Kapitel 3
Uber ein FIR-Filter [14] auf den Querrudersollwinkel bei einer gleichzeitigen Betéatigung des

Hohenruders in Betracht.
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Bild 14: relative Beschleunigung an der Fliigelspitze, ungeregelt (diinn) und geregelt (fett)

Die komfortsteigernde Wirkung der Regelung wird anhand der Verlaufe der Rumpfbeschleu-
nigung in Bild 15 deutlich. Auch hier ist die Schwingung etwa 0.3 sec nach Auftreffen der
Boe auf den Fligel ausgeregelt. Im Vergleich zum ungeregelten Fall erfahrt der Passagier
durch die Dampfung der als unangenehm empfundenen Schwingung mit der Frequenz von
2.5 Hz eine deutliche Komfortverbesserung. Der Aufbau der Rumpfbeschleunigung bis etwa

0.2 sec ist mehr auf die niederfrequenten Anteile im Bdenspektrum zurlckzufihren.

=

g/ (m/sec”2)

Z 2dot_c

Bild 15: Beschleunigung am Rumpf, ungeregelt (diinn) und geregelt (fett)

In Bild 16 sind der Ausschlag und die Geschwindigkeit der Querruder fur die aktive
Schwingungsddmpfung dargestellt. Die Stellantriebe geraten fur die betrachtete Bden-
anregung kurzzeitig in die Geschwindigkeitsbegrenzung, wodurch wéhrend dieser Zeit die
Regelgite leidet. Die Ergebnisse konnten demnach durch schnellere Aktoren weiter

verbessert werden.
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Bild 16: Querruderausschlag und —geschwindigkeit

Zur Beurteilung des Einflusses der Regelung auf die einzelnen Mode der Fligelschwingung
ist die Betrachtung im Frequenzbereich geeignet. Bild 17 zeigt den Amplitudengang
zwischen der Bdenanregung und der relativen Beschleunigung an der Fliigelspitze fir das
ungeregelte und geregelte System. Die erste Eigenschwingung wird durch die Regelung
deutlich gedampft und die zweite Eigenschwingung in ihrer Amplitude abgesenkt. Im
Frequenzbereich von 1 Hz bis etwa 8 Hz ist die Regelung gut wirksam. Zwischen 8 Hz und
20 Hz tritt mit der Regelung im Vergleich zum ungeregelten System eine geringflgige

Erhéhung der Amplitudenverstarkung ein, die jedoch keine Nachteile mit sich bringen durfte.

I I I
o 2[R JE e S
(¢} | | |
— | : 1
ol -
0 | | |
0 5 10 15 20

Bild 17: Amplitudengang zwischen der Béenanregung und der relativen Beschleunigung an
der Fligelspitze, ungeregelt (dinn) und geregelt (fett)

Die komfortsteigernde Wirkung der Regelung fir die aktive Schwingungsdampfung kdnnte
bei geniigend schnellen Stellantrieben bis zum Auftreten kritischer Béen genutzt werden. Ab
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dieser Grenze greift die in Kapitel 3 beschriebene Steuerung zur Boenlastminderung. Zur
Vermeidung von Konflikten im Zusammenspiel beider Systeme wird davon ausgegangen,
dass jeweils nur ein System aktiv sein soll. Bei Auftreten kritischer Bden wird die
Schwingungsdédmpfung deaktiviert und die Funktion von der Bdenlastminderung

ubernommen.

5 Zusammenfassung und Ausblick

In diesem Beitrag wurden fiir ein generisches Passagierflugzeug der Airbus-Familie eine
Steuerung zur aktiven Boenlastminderung und eine Regelung zur aktiven Dampfung von
Biegeschwingungen an den Flugzeugfligeln vorgestellt. Die Wirksamkeit der entwickelten
Konzepte wurde durch Simulation nachgewiesen. Der Entwurf der Systeme erfolgte durch

werkzeuggestitzte Optimierung.

Die entworfenen Systeme zeigen ein grofes Potenzial fir die Realisierung leichterer

Strukturen und fir die Verbesserung des Passagierkomforts.

Durch die Béenlastminderung werden fir die schlimmste angenommen Bée mit der gro3ten
Strukturbelastung sowohl die Biegemomente als auch die Querkrafte Uber dem gesamten

Fligel um mehr als 10% reduziert.

Die aktive Schwingungsdampfung dampft effektiv die erste Eigenschwingung der Fligel bei
2.5 Hz und die Auswirkung dieser Schwingung auf die Rumpfbeschleunigung. Dies bewirkt
eine deutliche Komfortverbesserung in einem fur die Passagiere unangenehmen
Frequenzbereich. Das schnelle Ausregeln der Fligelschwingungen und die Reduktion der
auftretenden Beschleunigungsspitzen an den Flugeln kann sich zudem gunstig auf das
Ermudungsverhalten der Struktur auswirken und zusatzliches Potenzial fir eine leichtere
Bauweise bieten. Die Schwingungsddmpfung kann durch eine vorausschauende
Aufschaltung des Bobensensorsignals aus der Boenlastminderung und schnellere

Stellantriebe weiter verbessert werden.

Die klare Trennung der Arbeitsbereiche von Bdenlastminderung und Schwingungsdampfung
stellt das konfliktfreie Zusammenspiel sicher. Die Steuereingriffe des Piloten und des

Flugregelungssystems werden dabei so wenig wie moglich beeinflusst.

Der aktive Eingriff in die Belastungen und elastischen Bewegungen eines Flugzeuges
eréffnet neue Mdoglichkeiten auf dem Weg zu mehr wirtschaftlichen und komfortablen

Flugzeugen.
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