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In dieser Arbeit werden die Auswirkungen einer aerodynamischen Modifikation der
Boeing 777-F durch eine Beklebung des Rumpfes und der Nacelles mit Riblet-Strukturen
auf die dynamische Stabilitat der Seitenbewegung des Flugzeugs sowie die
Funktionsweise des Gierdampfers untersucht. Dazu wird eine Analysemethodik in der
Simulationsumgebung von Matlab/Simulink entwickelt, welche die Untersuchung der
Flugzeugdynamik anhand der um einen Referenzzustand linearisierten Bewegungs-
gleichungen ermoglicht sowie eine vereinfachte Modellierung des Gierdampfers enthalt.
Anhand von CFD Simulationen werden die aerodynamischen Derivative sowie der Effekt
der Riblet-Modifikation auf die Beiwerte ermittelt. Zudem erfolgt eine Abschatzung der
Tragheitsmomente und dynamischen Derivative des Systems. Das Simulationsmodell der
Boeing 777-F wird anhand von realen Testflugdaten validiert und kalibriert und im
Anschluss zur Untersuchung des Effekts der Riblet-Modifikation im Zeitbereich sowie
Frequenzbereich verwendet. Die Untersuchung des Riblet-Effekts zeigt dabei keine
Auswirkungen auf die dynamische Stabilitdt sowie Funktionsweise des Gierdampfers der
Boeing 777-F.
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Abstract:

In this thesis, the effects of an aerodynamic modification of the Boeing 777-F by covering
the fuselage and nacelles with riblet structures on the lateral-directional dynamic stability
and operation of the yaw damper system are investigated. For this purpose, an analysis
methodology is developed in the Matlab/Simulink simulation environment, which enables
the study of the aircraft dynamics using the linearized form of the equations of motion
regarding to a trim condition and includes a simplified model of the yaw damper.
Numerical CFD simulations are used to determine the aerodynamic derivatives and the
effect of the riblet modification. Furthermore, the system’s moments of inertia and dynamic
derivatives are estimated. The simulation model of the Boeing 777-F is validated and
calibrated using real test flight data and subsequently used to analyze the effect of the
riblet modification in the time domain as well as in the frequency domain. The
investigation of the riblet effect shows no significant effects on the dynamic stability and
functionality of the yaw damper of the Boeing 777-F.
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1 Einleitung

1 Einleitung

Die Lufthansa Technik AG arbeitet seit mehreren Jahren an der Entwicklung und Zertifizie-
rung aerodynamischer Modifikationen zur Einsparung von Treibstoff und Effizienzsteigerung
bestehender Verkehrsflugzeuge. Die Haifischhaut ,AeroSHARK®, entwickelt in Kooperation
mit der BASF, ist eine bionische Folie mit mikroskopisch kleinen Riblet-Strukturen, welche
auf grofle Rumpfbereiche und die Nacelles des Flugzeugs appliziert wird und die lokale Grenz-
schichtstromung beeinflusst. Die Riblets verringern den Reibungswiderstand des Flugzeugs
und fiithren zu einer signifikanten Treibstoffeinsparung und damit einhergehenden Reduzie-
rung von Emissionen.

Da die Modifikation Auswirkungen auf die lokalen Strémungsvorginge in der Grenzschicht
des Flugzeugs besitzt, miissen im Rahmen der luftrechtlichen Zulassung unter anderem die FEi-
genschaften der dynamischen Stabilitdt untersucht und nachgewiesen werden. Neben einem
Einfluss auf die Wandschubspannung und der Reduzierung des Reibungswiderstands zeigt
die Modifikation eine Anderung der lokalen Grenzschichtdicke und somit eine Beeinflussung
der resultierenden aerodynamischen Krifte und Momente des Flugzeugs. Fiir Reiseflugbe-
dingungen erzielt die Folie ihren grofiten Effekt und verursacht durch die Beklebung des
Flugzeugrumpfes vorrangig eine Anderung der Stréomung am Hohenleitwerk. Fiir bestimmte
Flugzustédnde kann sich durch die Modifikation jedoch auch eine geringe Beeinflussung der
Stromung am Seitenleitwerk und der Steuerfliche des Seitenruders einstellen. Der Riblet-
Effekt spiegelt sich in einer Anderung der aerodynamischen Kriifte und Momente wider, auf
denen die Eigenschaften der statischen und dynamischen Stabilitdt des Flugzeugs basieren.
Moderne Verkehrsflugzeuge wie die Boeing 777-F sind zur Verbesserung der dynamischen
Stabilitdt in Bezug auf die Eigenschwingungsform der Taumelschwingung (engl. dutch roll)
mit einem Gierdampfer ausgestattet. Besonders bei Reiseflugbedingungen ist durch die ge-
ringe Luftdichte die inhdrente Dampfung der Flugzeugbewegung gering und der Gierddmpfer
als Flugregelungssystem zur kiinstlichen Erhchung der dynamischen Stabilitét fiir die Flug-
eigenschaften von essenzieller Bedeutung. Daher ist es das Ziel der vorliegenden Arbeit, eine
Analysemethodik zu entwickeln, die es erlaubt mégliche Einfliisse der Riblet-Modifikation auf
die dynamische Gier- und Seitenstabilitét sowie auf die Funktionsweise des Gierddmpfers der
Boeing 777-F zu untersuchen.

Die Dynamik der Seitenbewegung des Flugzeugs soll unter Verwendung der Methode der Li-
nearisierung um einen Referenzzustand der mathematischen Analyse in der Simulationsumge-
bung von Matlab/Simulink zugénglich gemacht werden sowie eine vereinfachte Modellierung
des Gierdampfers aus der Literatur abgeleitet und in das Modell integriert werden. Die ae-
rodynamischen Derivative zur Darstellung der am Flugzeug wirkenden Kréfte und Momente
sowie der Effektivitdten von Steuerflichen werden durch numerischen Stréomungssimulatio-
nen bestimmt, anhand derer ebenfalls der Effekt der Riblet-Modifikation auf die Beiwerte
ermittelt wird. Flr die Abschéitzung der dynamischen Derivative sowie Tragheitsmomente
des Modells werden Methoden aus der Literatur vorgestellt. Anhand von realen Testflugda-
ten der Boeing 777-F wird eine Validierung und Kalibrierung des Simulationsmodells vorge-
nommen. Anschliefend soll anhand des entwickelten Modells der Effekt von Anderungen der
aerodynamischen Derivative durch den Einfluss der Riblet-Modifikation auf die Dynamik der

Seitenbewegung des Flugzeugs mit aktivem Gierdampfersystem untersucht werden.
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Die Untersuchung des Einflusses der Riblet-Modifikation auf die dynamische Seitenbewegung
der Boeing 777-F anhand der in dieser Arbeit angewendeten Methodik stellt ein Querschnitts-
thema aus den Bereichen der Flugdynamik, Flugregelung, Aerodynamik sowie numerischen
Stromungssimulation dar. Wesentliche Grundlagen und Zusammenhénge der verschiedenen
Themengebiete sollen in diesem Abschnitt vorgestellt werden, fiir eine umfassende Darstel-

lung und Herleitung wird auf die angegebene Literatur verwiesen.

2.1 Grundlagen der Flugdynamik

In diesem Abschnitt werden die Grundlagen zur Beschreibung und Modellierung des Flug-
zeugs als dynamisches Starrkorpersystem vorgestellt. Zundchst werden die verschiedenen in
der Flugmechanik verwendeten Koordinatensysteme als Basis fiir die Herleitung der Be-
wegungsgleichungen dargestellt und definiert. Die allgemeinen Bewegungsgleichungen eines
Flugzeugs bilden ein System aus gekoppelten nichtlinearen Differentialgleichungen und sind
der mathematischen Analyse nicht direkt zugénglich. Zur Untersuchung der dynamischen
Stabilitdt des Flugzeugs in dieser Arbeit wird das Konzept der Linearisierung der Bewe-
gungsgleichungen um einen Referenzzustand bzw. Trimmzustand eingefithrt und auf die Dif-
ferentialgleichungen angewendet. Des weiteren wird die Modellierung der auf das Flugzeug
wirkenden &dufleren Krafte und Momente vorgestellt, die aus der Massentrigheit, der Ge-
wichtskraft, der Aerodynamik und dem Antrieb resultieren.

2.1.1 Koordinatensysteme

Fir die Analyse der Bewegung eines Flugzeugs werden zunéchst die zur Herleitung der Bewe-
gungsgleichungen und zur Beschreibung der am Flugzeug angreifenden Kréfte und Momente
verwendeten Koordinatensysteme (KOS) definiert. Als duBere Krifte werden dabei die Ge-
wichtskraft des Flugzeugs, die aerodynamischen Kréfte sowie die Antriebskraft (Schub) un-

terschieden.

Das geoditische/erdfeste Koordinatensystem (Index g) wird fiir die flugmechanischen
Untersuchungen als Inertialsystem angesehen, in welchem die Newtonschen Gesetze anwend-
bar sind. Diese Annahme impliziert, dass die Rotationsgeschwindigkeit der Erde vernachlés-
sigt wird. Nach Roskam [1] ist diese Naherung fiir Flugzeuge mit einer Fluggeschwindigkeit
von Ma < 5 anwendbar. Der Ursprung dieses Koordinatensystems wird in den Flugzeug-
schwerpunkt gelegt, die Orientierung der z-Achse ist rechtwinklig zur lokalen Erdoberflache
durch den Vektor der Gravitationskraft definiert, die x-Achse ist nach Norden ausgerichtet
und die y-Achse nach Osten (orthogonales Rechtssystem).

Im flugzeugfesten Koordinatensystem (Index f) erfolgt die Formulierung der Bewe-
gungsgleichungen, die Definition der Schubkraft und Drehraten des Flugzeugs. Der Ursprung
dieses Achsensystems liegt ebenfalls im Schwerpunkt des Flugzeugs, die x-Achse ist positiv
nach vorn durch die Rumpfachse definiert, die z-Achse verlauft positiv nach unten und die
y-Achse verlduft positiv in Richtung des rechten Tragfliigels. Die Beziehung zwischen dem
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geodatischen und dem flugzeugfesten Koordinatensystem wird iiber die Definition der Euler-
Winkel hergestellt, welche die Orientierung und Lage eines Korpers im dreidimensionalen
Raum beschreiben (vgl. Abbildung 2.1).

Abbildung 2.1: Geodéitisches und flugzeugfestes Koordinatensystem [2]

Das aerodynamische Koordinatensystem (Index a) wird auch als Windachsensystem
bezeichnet. Der Ursprung dieses Achsensystems liegt ebenfalls im Flugzeugschwerpunkt, in
Bezug auf das flugzeugfeste Koordinatensystem ist das aerodynamische System um den An-
stellwinkel o und den Schiebewinkel § gedreht, sodass die x-Achse parallel zur Anstrémung
des Flugzeugs verlauft. Dieses Koordinatensystem eignet sich besonders fiir die Definition der
aerodynamischen Krifte (vgl. Abbildung 2.2).

Abbildung 2.2: Aerodynamisches Koordinatensystem [2]

Das Stabilitdtsachsensystem (Index s) ergibt sich aus der Projektion der x-Achse des
aerodynamischen Achsensystems in die Symmetrieebene des Flugzeugs bzw. aus der Drehung
des flugzeugfesten Koordinatensystems um den Anstellwinkel. Dieses Achsensystem eignet
sich besonders zur Analyse der dynamischen Stabilitdt eines Flugzeugs in Bezug auf einen

Referenzzustand unter Verwendung der linearisierten Bewegungsgleichungen.
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2.1.2 Bewegungsgleichungen

Die Herleitung der Bewegungsgleichungen eines Flugzeugs basiert auf der Anwendung des
zweiten Newtonschen Gesetzes. Nach Newton sind die zeitlichen Ableitungen des linearen
Impulses und des Drehimpulses gleich den von auflen auf einen Koérper einwirkenden Kraf-
ten und Momenten. Das Flugzeug wird dabei als Starrkérper mit drei translatorischen und
drei rotatorischen Freiheitsgraden im Raum betrachtet [1]. Die Kraft- und Momentenglei-
chungen ergeben sich nach Nelson [3] bezogen auf das geodatische Koordinatensystem als

Inertialsystem in skalarer Form zu

d d d
F, = £(m - ) Fy = g(m - v) F,, = @(m w) (2.1)
und
d d d
Lg = %ng Mg = %Hyg N = £Hzg (22)

Fiir eine ausfiihrliche Darstellung der Zusammenhinge zur Herleitung der Bewegungsglei-
chungen wird auf die Literatur zur Flugdynamik von Roskam [1], Nelson [3] oder Caughey [4]
verwiesen. Neben der Vernachldssigung von aeroelastischen Effekten und der Betrachtung der
Bewegung des Flugzeugs als Starrkérper wird weiterhin die Annahme getroffen, dass sich die
Masse des Flugzeugs iiber eine zeitliche Dauer von ¢ = 60 s nicht signifikant &ndert und
auch die Massenverteilung und somit die Lage des Schwerpunkts iiber diesen Zeitraum kon-
stant bleibt. Zur mathematischen Beschreibung der Bewegung eines Flugzeugs bezogen auf
das flugzeugfeste Koordinatensystem ergibt sich ein System von neun gekoppelten nichtli-
nearen Differentialgleichungen (die Indizes fiir das flugzeugfeste Koordinatensystem werden

nachfolgend weggelassen) [1].

1. Kraftgleichungen

Fax+Frx—m-g-sin®@=m-(t+q-w—r-v) (2.3)
Fag+Fry+m-g-sin®-cos®@=m-(0+r-u—p-w) (2.4)
Fa,+Fp,+m-g-cos®-cos®@=m-(w+p-v—gq-u) (2.5)

2. Momentengleichungen

La+Lr=1I« p—Ix 7= Ly -p-q+q- (I — Lyy) (2.6)
MA+MT:Iyy‘q_r’p‘(Ixx_[zz)+lxz'(p2_72) (27)
NA+NT:_Ixz']j‘FIzz'fa‘i‘p'Q'(Iyy_Ixx)+Ixz'Q'T (28)

3. Kinematische Gleichungen
Anhand der kinematischen Gleichungen wird der Zusammenhang zwischen Euler-Winkeln

und Drehraten im flugzeugfesten Koordinatensystem hergestellt.

p=>o—T-sin0O (2.9)



2.1 Grundlagen der Flugdynamik

¢=0-cos®+U-cosO -sin®d (2.10)

r=U.cos0-cos®— O -sin® (2.11)

In Tabelle 2.1 sind die Bezeichnungen der Bewegungsgrofien und Euler-Winkel in Bezug auf
die jeweiligen Achsen des flugzeugfesten Koordinatensystems angegeben.

Tabelle 2.1: Bewegungsgrofien im flugzeugfesten Koordinatensystem

Achse b'q y Z
Translatorische Geschwindigkeit u v w
Drehgeschwindigkeit Rollrate p Nickrate q Gierrate r
Euler-Winkel Rollwinkel & Nickwinkel © Gierwinkel W
Moment Rollmoment . Nickmoment M Giermoment N
Drehbewegung Rollen Nicken Gieren
Steuerfliache Querruder Hoéhenruder Seitenruder
Steuerflichenausschlag Oa O Oy

Die Bewegung des Flugzeugs wird durch die Wechselwirkung zwischen &ufleren Kréaften und
Momenten bestimmt, die aus der Massentriagheit, der Aerodynamik, dem Antrieb und der
Gewichtskraft des Flugzeugs resultieren. Sind diese Kréfte und Momente bekannt, lassen sich
die ZustandsgroBen mit Hilfe der in diesem Abschnitt vorgestellten Bewegungsgleichungen
bestimmen. Eine vollstindige Beschreibung der Flugzeugbewegung ist jedoch sehr komplex
und analytisch nicht 16sbar. Fir die Untersuchungen der dynamischen Stabilitdt wird in
dieser Arbeit deshalb auf das Konzept der Linearisierung der Bewegungsgleichungen um

einen Referenzzustand zuriickgegriffen.

2.1.3 Linearisierung der Bewegungsgleichungen

Die Losung der Bewegungsgleichungen in ihrer vollsténdigen Form erfordert aufgrund der
Nichtlinearitdt und Kopplung der Differentialgleichungen einen numerischen Ansatz. Das
Prinzip der Linearisierung hingegen beruht darauf, die Bewegung des Flugzeugs nur fiir klei-
ne Abweichungen von einem bekannten Referenzzustand zu analysieren. Die nichtlinearen
Abhéngigkeiten lassen sich so in lineare Zusammenhénge iiberfithren und kénnen superpo-
niert werden. Die Differentialgleichungen werden durch die Linearisierung in algebraische
Gleichungen iiberfithrt, welche eine analytische Untersuchung der dynamischen Stabilitit des
Flugzeugs ermoglichen. Dieses Prinzip geht auf Bryan [5] zuriick und besitzt eine grofie Rele-
vanz in der Analyse der Flugdynamik, da die aerodynamischen Derivative fiir die linearisierten
Gleichungen abgeschétzt werden kénnen, ohne dass nichtlineare aerodynamische Daten des
Flugzeugs bekannt sind und der Ansatz einen umfassenden Einblick in die relative Bedeutung
der verschiedenen aerodynamischen Derivative in Bezug auf die Stabilitdt und Bewegung des
Flugzeugs fiir verschiedene Flugzusténde erlaubt [6].

Nachfolgend werden die linearisierten Bewegungsgleichungen und die zugrunde liegenden
Annahmen und Voraussetzungen fiir die Anwendung dieses Prinzips vorgestellt. Fiir eine
vollsténdige Herleitung der Zusammenhénge und Gleichungen wird auf die Literatur von
Roskam [1], Stevens [6] oder Cook [7] verwiesen.



2.1 Grundlagen der Flugdynamik

Aufgrund der symmetrischen Bauweise der meisten Verkehrsflugzeuge beziiglich der Léngsach-
se und der daraus folgenden Annahme einer Symmetrie der aerodynamischen Kréfte und
Momente sowie der Tragheitsmomente kann die Langs- und Seitenbewegung eines Flugzeugs
getrennt voneinander betrachtet werden [8]. Die flugmechanischen Untersuchungen in die-
ser Arbeit konzentrieren sich auf die Seitenbewegung des Flugzeugs, welche die Translation
entlang der Querachse (y) (Schieben) sowie die Rotationen um die Léngsachse (x) (Rol-
len) und Hochachse (z) (Gieren) beschreibt. Die linearisierten Bewegungsgleichungen fiir die
Langsbewegung bestehen aus der Translation in x und z-Richtung sowie der Rotation um die
Querachse (y) (Nicken) und werden nachfolgend nicht vorgestellt.

Die Linearisierung der Bewegungsgleichungen erfolgt fiir einen Flugzustand, der durch ei-
ne kleine Stérung von einem statischen Referenzflugzustand gekennzeichnet ist. Aus diesem
Grund werden auch die Bewegungsvariablen, Krifte und Momente relativ zu diesem Refe-
renzzustand definiert und lassen sich mathematisch als Summe aus der Bewegungsgrofie im

Referenzzustand und einer momentanen kleinen Abweichung darstellen [1].

u =g + u(t) v =g + v(t) w = wo + w(t)
p=po+p(t) q=qo+q(t) r =10+ 7(t)
U =Wy + U(t) © =09+ O() D = &y + (1)
Fax = Faxo+ fax  Fay = Fayo+ fay  Faz = Fazo + faz (2.12)

Fry = Freo + frx Fry = Fryo+ fry  Fro = Froo + f12
Lp = Laog+Ia Mp = Mpo+ma  Npa = Npo +na
Lt = Lpo + It Mt = Mto+mt Nt = Nro + 170

Als Referenzzustand wird ein symmetrischer und stationédrer Flugzustand ohne initiale Sei-
tengeschwindigkeit und Rollwinkel gewéahlt.

po=¢qo=10=Po=VYg=1v9=0 (2.13)

Anhand der Substitution der in Gleichung (2.12) dargestellten Ausdriicke in die allgemeinen
Bewegungsgleichungen und verschiedenen Umformungen sowie weiterfithrenden Annahmen,
die ausfithrlich von Roskam [1] dargestellt werden, ergeben sich die fir die in dieser Arbeit
durchgefiihrten Untersuchungen zugrunde liegenden linearisierten Bewegungsgleichungen fiir

die Seitenbewegung des Flugzeugs im Stabilitédtsachsensystem.

m-(0+7r-uy) =m-g-P-cosOg+ fay + fry (2.14)
Ixx'p_-[xz‘f:lA'i_lT (215)
Izz 'rf'_Ixz’p:nA'i_nT (216)

mit
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Die Analyse dieser Gleichungen beschreibt nur den Anteil der Stérbewegung, welcher der
Bewegung des Referenzzustands tiberlagert werden muss. Nach Roskam [1] zeigt die Erfah-
rung, dass das dynamische Verhalten eines Flugzeugs in vielen Féllen durch das Prinzip der
Linearisierung der Bewegungsgleichungen um einen stationédren Referenzzustand unter An-
wendung der Annahme von kleinen Stérungen hinreichend dargestellt werden kann, da fiir
Flugzustinde wie den Reiseflug generell lediglich kleine Anderungen der Bewegungsgrofen
auftreten.

2.1.4 Aerodynamische Modellierung

Der Ansatz zur Modellierung der aerodynamischen Kréafte und Momente geht wie das Konzept
der Linearisierung der Bewegungsgleichungen auf Bryan [5] zuriick. Bevor Losungen der Be-
wegungsgleichungen untersucht und analysiert werden konnen, miissen die aerodynamischen
Krifte in den Gleichungen (2.14), (2.15) und (2.16) zunéchst in Form der entsprechenden
Bewegungsgroflen ausgedriickt werden. Die in diesem Abschnitt dargestellten Grundlagen
basieren auf der Literatur und Herleitung von Roskam [1] und Nelson [3] und beschrinken
sich auf die Modellierung der aerodynamischen Krafte und Momente der Seitenbewegung.
Die wesentliche Grundlage der Modellierung von aerodynamischen Kréften und Momenten
ist die sogenannte ,Komponenten-build-up Methode“ [6], welche beriicksichtigt, dass sich die
aerodynamischen Beiwerte aus Anteilen der komplexen Einfliisse verschiedener Variablen zu-
sammensetzen. Die Modellierung erfolgt wie die Linearisierung der Bewegungsgleichungen im
Stabilitdtsachsensystem und basiert auf der Verwendung von Stabilitdts- und Steuerderivati-
ven. Diese acrodynamischen Derivative stellen die Anderung einer Kraft oder eines Moments
abhingig von verschiedenen Parametern dar, welche anschliefend zum Gesamtbeiwert auf-
summiert werden. Dabei beschreiben die Stabilitéitsderivative die Anderung einer Kraft oder
eines Moments durch die Anderung einer Bewegungsvariable. Die Steuerderivative dagegen
beschreiben die Anderung einer Kraft oder eines Moments durch den Ausschlag einer aero-
dynamischen Steuerfléche.

Die aerodynamischen Krifte und Momente der Seitenbewegung bezogen auf die linearisier-
ten Bewegungsgleichungen der Storbewegung sind nachfolgend in Form ihrer entsprechenden
Bewegungsgrofien und unter Verwendung der dimensionslosen aerodynamischen Derivative
dargestellt [1].

B
o | 1 1pb
Q0 .yS Cyﬁ C'yp Cyr Cyéa Cyér 2 ug
Ia _ | b (2.18)
W0 Sb Cg Cp Cp Cp, Cs 5 g
n
q_()'ig‘b Cn,B Cnp Cnr Cl(ia Clér 5a
Oy
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Die linearisierten Bewegungsgleichungen aus Abschnitt 2.1.3 lassen sich demnach wie folgt

darstellen.
. _ pb rb
m-(0+7r-ug) =m-g-®-cosOg+qo-S{CysL+ C'ypﬁ + Cyrﬂ + Cys,0a + Cys,0r } (2.19)
0 0
. . pb rb
Lix p—ILy-7=q- S b{CLBﬁ +Cpr— + Cirz— + Ci5,0a + Cls, 0r } (2.20)
2u0 2u0
. . pb rb
Izz T — Ixz P =4qo- S . b{Cnﬁﬁ + CIIP + Cnr + Cnéaéa + Cn5r5r} (221)
AT 2u

Die physikalische Bedeutung der verschiedenen dimensionslosen aerodynamischen Derivative

ist in Tabelle 2.2 angegeben.

Tabelle 2.2: Physikalische Bedeutung der dimensionslosen Derivative der Seitenbewegung

Einfluss von Seitenkraft Rollmoment Giermoment
Schiebewinkel £ Cyp Cip Chg
Rollrate p Cyp Cp Chp
Gierrate r Cyr Chy Chr
Querruderausschlag §, Cys, Cis, Chs,
Seitenruderausschlag o, Cys, Cs, Chs,

Die aerodynamischen Derivative kénnen nach Roskam [1] auf verschiedene Arten ermittelt
werden. Zum einen anhand von experimentellen Methoden wie der Durchfithrung von instru-
mentierten Testfliigen oder Windkanalversuchen und zum anderen basierend auf rechnerge-
stiitzten und theoretisch-empirischen Ansétzen. In dieser Arbeit wird ein Ansatz untersucht,
mit welchem die Derivative der Seitenbewegung nach letzterer Methode fiir die Boeing 777-F
abgeschétzt werden sollen. Dabei basiert die Ermittlung der statischen Derivative (abhéngig
von Schiebewinkel und Seitenruderausschlag) auf der Auswertung von durchgefithrten nume-
rischen Stromungssimulationen fiir einen definierten Referenzzustand und die Ermittlung der
dynamischen Derivative (abhéngig von Rollrate und Gierrate) auf theoretischen Abschétz-

methoden.

2.1.5 Losung der Bewegungsgleichungen

Die linearisierten Bewegungsgleichungen fiir die Seitenbewegung des Flugzeugs stellen ein
System aus linearen Differentialgleichungen mit konstanten Koeffizienten erster Ordnung dar
(vgl. Gleichungen (2.19), (2.20) und (2.21)). Eine Lésung dieses Gleichungssystems erlaubt
die zeitaufgeloste Analyse der Bewegungsgrofien des Flugzeugs als Antwort auf einen Input
der Steuerflichen oder eine atmosphérische Stoérung sowie eine Bewertung der Stabilitat des
dynamischen Systems. Mathematisch existieren verschiedene Herangehensweisen fiir die Lo-
sung eines solchen Gleichungssystems, die beispielsweise in der Literatur von Roskam [1],
Stevens [6] oder Cook [7] ausfiihrlich hergeleitet und erldutert werden. Allgemein kann zwi-
schen der Losung im Zeitbereich und der Losung im Laplace-Bildbereich unterschieden wer-
den. Da fiir das Gebiet der Flugregelung und den Reglerentwurf primér die Methode der
Losung iiber die Laplace-Transformation von Relevanz ist und zur Losung der linearisierten
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Bewegungsgleichungen verwendet wird, sollen nachfolgend die wesentlichen Zusammenhénge
vorgestellt werden [7].

Durch Anwendung der Laplace-Transformation auf die linearisierten Bewegungsgleichungen
werden diese in den sogenannten (Laplace-)Bildbereich transformiert, wodurch die Differen-
tialgleichungen nicht linger in Abhédngigkeit von der Zeit t sondern in Abhéingigkeit des
komplexen Laplace-Operators s als algebraische Gleichungen dargestellt werden kénnen. Das
Problem der Loésung eines Gleichungssystems linearer Differentialgleichungen wird somit auf
die Losung eines Gleichungssystems linearer algebraischer Gleichungen reduziert. Des weite-
ren konnen die Zusammenhénge zwischen den Ausschlidgen der verschiedenen Steuerflichen
und den Bewegungsgrofien des Flugzeugs in Form von algebraischen Ubertragungsfunktionen
(engl. transfer functions) beschrieben werden. Eine Riicktransformation der Ubertragungs-
funktionen in den Zeitbereich erlaubt Einblick in das Zeitverhalten des dynamischen
Systems [7]. Zur Berechnung der Ubertragungsfunktionen werden die linearisierten Bewe-
gungsgleichungen weiter umgeformt und zunéchst in Abhéangigkeit der dimensionsbehafteten
aerodynamischen Derivative dargestellt. Nach Roskam [1] erlaubt diese Darstellungsweise
einen besseren Einblick in die relative Bedeutung der aerodynamischen Krafte und Momente
und bildet die Grundlage fiir das weitere Vorgehen. Anhand des Derivativs fiir den Einfluss
des Schiebewinkels auf das Giermoment wird diese Transformationsbeziehung beispielhaft

dargestellt.

:(jO'S'b‘CnB
IZZ

Eine Tabelle mit den Transformationsbeziehungen fiir alle beriicksichtigten aerodynamischen

Nj (2.22)

Derivative der Seitenbewegung ist in Anhang A.1 angegeben.

Nachfolgend werden die transformierten Bewegungsgleichungen der Seitenbewegung unter
Verwendung der dimensionsbehafteten Derivative dargestellt, das Verfahren der Laplace-

Transformation ist der angegebenen Literatur zu entnehmen [1].

sug - B(s) + sug - U(s) = gcosOg - (s) + Yz - B(s) + Y, - P(s) + sY; - ¥(s)

(2.23)
+Ys, - 0a(s) + Y5, - 0r(s)

s Jyx - P(s) =5 Iy - V(s)=Lg-B+s-Ly-P(s)+s-Ly-V(s)+ Ls, - 6a+ L5, - 6 (2.24)

§-Qyy - V(s) =5 Iy, - ®(s) =Ng-B+s5-Np-P(s)+ 5Ny - ¥(s) + Ns, - da+ Ns, - 6 (2.25)

Aus den transformierten Bewegungsgleichungen im Laplace-Bildbereich lassen sich die Uber-
tragungsfunktionen fiir die Seitenbewegung in Abhéngigkeit eines Ausschlags des Seitenru-
ders und in Abhéngigkeit eines Querruderausschlags ermitteln. Da fiir die Seitenbewegung
des Flugzeugs die Auswirkungen dieser Steuerausschlage auf vier Bewegungsgrofien ermittelt
wird ergeben sich insgesamt acht Ubertragungsfunktionen fiir das System. Aus Griinden der
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Ubersichtlichkeit sind diese in Anhang B angegeben, fiir die mathematische Herleitung wird
auf die Literatur von Roskam [1] oder Nelson [3] verwiesen.

Neben der Verwendung der Ubertragungsfunktionen existiert in der modernen Regelungs-
theorie das Zustandsraum-Modell (engl. state-space model) zur Darstellung der linearisierten
Bewegungsgleichungen. Der Zustandsraum ist eine mathematische Darstellung eines physi-
kalischen Systems als eine Menge von Eingangs-, Ausgangs- und Zustandsvariablen, welche
durch Differentialgleichungen erster Ordnung beschrieben werden, wie es auf die linearisier-
ten Bewegungsgleichungen der Flugzeugbewegung zutrifft [9]. Anhand der Definition des
Zustandsraums konnen die Bewegungsgleichungen eines dynamischen Systems auf folgende
Weise geschrieben werden [7].

z(t)=A-z(t)+ B - u(t) (2.26)
y(t) =C-z(t) + D - u(t) (2.27)
mit

o x(t) - ZustandsgroBenvektor

o u(t) - Steuergrofienvektor (Eingangsgrofien)
e A - Systemmatrix

e B - Steuermatrix

o (C - Einheitsmatrix (Dimension von A)

e D - Nullmatrix (Dimension von B)

Fir Untersuchungen und Analysen in Bezug auf den Bereich der Flugregelung mit Hilfe der
Software Matlab/Simulink ist die Zustandsraumdarstellung von zentraler Bedeutung, weshalb
die in dieser Arbeit verwendete Formulierung der Bewegungsgleichungen im Zustandsraum
nachfolgend dargestellt ist. Fiir die Anwendung der Laplace-Transformation und das Vorge-
hen zur Losung der Bewegungsgleichungen in dieser Form wird auf die Literatur verwiesen [7].

Die Systemmatrix A und die Steuermatrix B der Seitenbewegung werden unter Verwendung
der dimensionsbehafteten Derivative definiert [3].

Y, Y, —(up —Y;) g-cosby
Lytix-Ny Lytix-Ny Ltix-Ne
A | 1=t =iy 1—ix-dy (2.28)
Notis-Le No+ig-Ly Netig-Li
1—11c-1, 1—1i1c-1, 1—ic-1,
0 1 0 0

10
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0 Y3,
Ls, +ix - Ns, Ls, +ix- N,
B = 1 —ix 1y 1 —ix -y (229)
Ns, +i, - Ls, Ns, +i,- Ls,
1 —iy-1, 1 —ix-1,
0 0

mit dem Zustandsgréfenvektor x und Steuergréffenvektor u sowie den dimensionslosen Fak-

toren 7y und 7,:

v
p da I I
T = u = ix = I; iy = Ii (2.30)
T Or
P

Die Tragheitsmomente in den Matrizen beziehen sich auf das Stabilitdtsachsensystem. Gilt
fiir das Tragheitsmoment Iy, = 0 lassen sich die angegebenen Matrizen weiter vereinfachen.

Anhand der in diesem Abschnitt vorgestellten Losungsmethoden fiir die Bewegungsgleichun-
gen lassen sich die dynamischen Eigenschaften des Flugzeugs anhand der jeweiligen Ubertra-
gungsfunktionen oder durch eine Analyse des Zustandsraums beziiglich ihres Eigenverhaltens
und Steuerverhaltens untersuchen. Dabei charakterisiert das Eigenverhalten primér die Ei-
gendynamik des Flugzeugs und wird quantitativ durch Parameter wie den Dampfungsgrad D
oder die Kennkreisfrequenz wy bestimmt, welche mathematisch aus der Bestimmung der FEi-
genwerte resultieren. Das Steuerverhalten hingegen stellt die Reaktion des Flugzeugs auf die
Steuereingaben des Piloten dar und héngt nicht nur von FEigendynamik, sondern auch von der
Wirksamkeit der Steuerflichen ab. Die mathematische Beschreibung und Untersuchung kann
anhand der Ubertragungsfunktionen erfolgen [10]. Kriterien beziiglich der Flugeigenschaften
eines Verkehrsflugzeugs sind beispielsweise in der militérischen Spezifikation MIL-F-8785-C
definiert [11].

2.1.6 Dynamische Stabilitat der Seitenbewegung

Die Eigenschaft der Stabilitdt eines Flugzeugs beschreibt das Verhalten nach einer Stérung
des stabilen Gleichgewichtszustandes. Die statische Stabilitdt betrachtet dabei die Kréfte
und Momente, die aufgrund einer kleinen Stérung des Gleichgewichtszustandes am Flugzeug
auftreten. Nimmt das Flugzeug nach der Stérung durch die an ihm wirkenden Kréfte und
Momente ohne Eingreifen des Piloten wieder den Gleichgewichtszustand ein, gilt das System
als statisch stabil. Diese Eigenschaft ist Voraussetzung fiir die dynamische Stabilitéit, welche
die Bewegung des Flugzeugs wihrend der Riickkehr in den Gleichgewichtszustand beschreibt,
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2.1 Grundlagen der Flugdynamik

die zumeist als schwingende Bewegung um die Gleichgewichtslage erfolgt. Dabei besitzt die
Amplitude der angeregten Schwingungsbewegung eines dynamisch stabilen Flugzeugs nach
Abklingen der Stérung die Tendenz génzlich abzunehmen oder auf einen Wert zu fallen, der
einem neuen stabilen Zustand entspricht [1].

Die Seitenbewegung des Flugzeugs wurde bereits als Translation entlang der Querachse (y)
(Schieben) sowie Rotation um die Léngsachse (x) und Hochachse (z) (Rollen und Gieren)
definiert. Die Entstehung von Kréften und Momenten am Flugzeug, welche diese Bewegun-
gen hervorrufen geht auf eine unsymmetrische Anstrémung mit einer seitlichen Komponente
zuriick. Die dynamische Seitenbewegung des Flugzeugs zeigt durch eine Stérung wie eine seit-
liche Boe oder eine Anregung durch das Seitenruder drei iiberlagerte Eigenschwingungsfor-
men: die Rollbewegung (engl. roll subsidence mode), die Spiralbewegung (engl. spiral mode)
und die Taumelschwingung (engl. dutch roll) [12].

Die Rollbewegung stellt eine reine Rotation um die x-Achse dar, die Bewegungsanteile des
Schiebens und Gierens koénnen fiir diese Eigenschwingungsform vernachléssigt werden. Auf-
grund der verdnderten unsymmetrischen Anstromung beider Tragfliigelhélften verlauft die
Rollbewegung stark gedampft und klingt rasch ab, wobei der Hingewinkel bleibt, da kein
riickstellendes Moment existiert. Fiir Verkehrsflugzeuge ist aufgrund der iiblicherweise hohen
Fligelstreckung, welche konstruktiv eine groffe Dampfung bewirkt, der Anteil der Rollbewe-
gung am dynamischen Eigenverhalten der Seitenbewegung nahezu vernachlassigbar.

Die Eigenbewegungsform der Spiralbewegung zeigt sich durch den Flug bei einem Hénge-
und Gierwinkel. Fiir eine stabile Spiralbewegung bleibt der Kurvenradius des Flugzeugs gleich
oder wird gréfler, wobei der Rollwinkel kleiner wird, bis das Flugzeug in eine andere Richtung
mit horizontalen Tragflichen fliegt. Bei der Spirale handelt es sich um eine sehr langsame
aperiodische Bewegung, wodurch die Moglichkeit zur Korrektur durch den Piloten besteht.
Die Bewegungsform der Taumelschwingung zeigt eine Kopplung der Freiheitsgrade Gieren,
Rollen und Schieben und besitzt einen schwingenden Verlauf von Schiebewinkel, Rollwinkel
und Gierwinkel. Physikalisch wird die Eigenschwingungsform durch eine Stérung wie einen
plotzlichen Ausschlag des Seitenruders oder Turbulenzen wie eine seitliche Boe ausgeldst,
wodurch das Flugzeug zur Anstréomung einen Schiebewinkel einnimmt. Unter einem Schie-
bewinkel wird das Seitenleitwerk unsymmetrisch angestrémt und erzeugt eine Seitenkraft,
welche iiber den Hebelarm zum Schwerpunkt als Moment dem Schiebewinkel entgegenwirkt
und eine Gierbewegung des Flugzeugs verursacht. Gleichzeitig werden bei Anstrémung un-
ter einem Schiebewinkel auch die Tragflichen unsymmetrisch angestrémt und verursachen
eine Rollbewegung, welche durch die Pfeilung des Fliigels verstarkt wird. Abhdngig vom
Dampfungsvermogen des Seitenleitwerks iiber das riickstellende Moment kommt es zu einem
Uberschwingen und das Flugzeug giert iiber einen Schiebewinkel von Null hinaus in die an-
dere Richtung wodurch wiederum eine entgegengesetzte Roll- und Gierbewegung verursacht
wird.

Insbesondere die Eigenschwingungsform der Taumelschwingung ist aufgrund der geringen in-
hérenten Dampfung sowie der starken Kopplung der Bewegungsanteile und der relativ kurzen
Schwingungsdauer fiir den Piloten schwer zu kontrollieren und korrigieren. Aus diesem Grund
besitzen Verkehrsflugzeuge einen Gierddmpfer (engl. yaw damper), welcher die Geschwindig-
keit der Gierbewegung misst und daraufhin das Seitenruder zur Dadmpfung der Bewegung
steuert. In Abschnitt 2.2 wird néher auf den Gierddmpfer als Komponente des ,Stability
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2.2  Grundlagen der Flugregelung

Augmentation System“ (SAS, dt. System zur Erhéhung/Verbesserung der Stabilitéit) einge-
gangen.

2.2 Grundlagen der Flugregelung

Der Einsatz von Flugregelungssystemen in Verkehrsflugzeugen gilt in erster Linie der Entlas-
tung und Unterstiitzung des Piloten in Hinblick auf Aufgaben wie die Bahnfiihrung mit Hilfe
von Navigationssystemen, die automatische Durchfithrung von Flugmandévern, die Einhaltung
von Flugbereichsgrenzen oder die Unterstiitzung beim Regeln schneller oder schwach stabi-
ler Vorgénge [10]. In diesem Abschnitt soll der klassische Aufbau des Flugfithrungssystems
eines modernen Verkehrsflugzeugs mit Schwerpunkt auf der Integration des Stability Aug-
mentation Systems betrachtet werden. Des weiteren wird in Abschnitt 2.2.3 die grundlegende
Funktionsweise des Flugsteuerungssystems der Boeing 777-F als Beispiel fiir ein modernes

Hy-by-wire* (FBW) Steuerungssystem vorgestellt.

2.2.1 Architektur des Flugfiihrungssystems

In einem modernen Verkehrsflugzeug kommen verschiedene Arten von Flugreglern mit un-
terschiedlichen Funktionen zum Einsatz, deren hierarchische Struktur in Form einer Kaska-
denregelung in Abbildung 2.3 dargestellt ist. Die Flugzustandsregelung (engl. flight control
system, FCS) stellt die innerste Riickfithrung dar und umfasst die Flugeigenschaftsregler bzw.
Dampfungsregler zur Beeinflussung der Flugeigenschaften in Hinblick auf das Steuerverhalten
und die Stabilitat des Flugzeugs (Stability Augmentation System) sowie Lageregler zur Ein-
haltung eines Flugzustands bzw. einer Flugzeuglage im Raum. Die Flugbahnregelung (engl.
flight guidance system, FGS) der néchsten Riickfithrungsebene umfasst die Automatisierung
der Bahnfithrung und somit die klassischen Funktionen des Autopiloten eines Verkehrsflug-
zeugs, beispielsweise die Einnahme und Einhaltung einer Sollbahngrofle wie der Hohe oder
Geschwindigkeit. In der duflersten Riickfiihrung sind die Regler des Flugmanagement-Systems
(engl. flight management system, FMS) angeordnet, welche eine unterstiitzende Funktion bei
Aufgaben wie der Navigation, Flugoptimierung oder Flugiiberwachung besitzen [10, 13].

Flugfiihrungssystem

FMS FGS FCS

Flugaufgabe

Mission Flug- Flugbahn- Flugzustands- ) . RegelgroBen
management i regelung = regelung mi Aktuatorik Flugzeugdynamik |————

Hohe Lage/-anderung
Trajektorie Kurs Geschwindigkeit
Geschwindigkeit Beschleunigung

Abbildung 2.3: Architektur des Flugfithrungssystems (in Anlehnung an [10, 13])
In Tabelle 2.3 sind die wesentlichen Aufgaben der verschiedenen Flugregelungssysteme zu-

sammengefasst. Der Gierddmpfer ist Bestandteil des Stability Augmentation Systems und
somit der Flugzustandsregelung der innersten Riickfiihrungsebene. Die Regelungssysteme der
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2.2  Grundlagen der Flugregelung

duBeren Riickfithrungen wie der Autopilot werden demnach auf Basis des durch die Regler
des SAS erreichten dynamischen Verhaltens des Flugzeugs optimiert. Im néchsten Abschnitt
sollen die typischen SAS-Funktionen eines modernen Verkehrsflugzeugs vorgestellt werden.

Tabelle 2.3: Regelsysteme des Flugfithrungssystems

FCS FGS FMS
Flight Control System Flight Guidance System Flight Management System
Déampfer SAS Autopilot o
System Navigationsregler
Vorgaberegler CSAS Lenkregler AFCS
Aufgabe Stabilisierung | Flugbahn Fl.ug.management
Lageregelung einnehmen /halten Missionssteuerung

2.2.2 Stability Augmentation

Die Flugregelungssysteme zur Erhohung der Stabilitdt und Verbesserung der Flugeigenschaf-
ten eines Luftfahrzeugs werden als Stability Augmentation Systeme oder auch Dampfungs-
regler bezeichnet. Durch die kiinstliche Erhéhung der Eigendédmpfung der Bewegung dienen
die Regler des SAS dazu, dem Flugzeug im gesamten Betriebsbereich akzeptable Flugeigen-
schaften und dynamische Stabilitdt zu verleihen [3]. Als wesentliche Systeme moderner Ver-
kehrsflugzeuge zur Verbesserung des Eigenverhaltens der Lings- und Seitenbewegung nennt
Moormann [13] den Nickddmpfer, Gierddmpfer sowie Rollddmpfer zur Beeinflussung der je-
weiligen Eigenschwingungsformen. Das grundlegende Funktionsprinzip eines SAS Reglers ba-
siert auf der Riickfiihrung der Bewegungsgrofien iiber Signale von Bewegungssensoren zur
Ansteuerung der entsprechenden Kontrollflichen des Flugzeugs und ist in Abbildung 2.4 (a)
fiir ein Flugzeug mit mechanischem Flugsteuerungssystem dargestellt [7].

Aircraft
dynamics ||—p>

Control
actuator

%ﬁ

Response

Aircraft
dynamics

Control

—
— Response
actuator —

Feel
system

=

. Air data
' sensors
Limit Control Noise | 1 | Motion | |
function law filters | sensors

Flight control computer

l®
actuator
s A\
i Servo- |_, 3 .
! | amplifier H
| H SEensors

X .
v :
Limit Control Noise | i | Motion 2
function law filters | Sensors

Flight control computer

(a) (b)
Abbildung 2.4: Aufbau eines Stability Augmentation Systems (a) mechanisch (b) FBW

Das wesentliche Element des Dampfungssystems ist das Regelungsgesetz (engl. control law)
des SAS mit Schnittstelle zu Atmosphérendaten-Sensoren, da die Verstarkungsfunktionen je
nach Flugreferenzzustand variieren. Zwischen den Bewegungssensoren und dem Regelungs-
gesetz des SAS werden vielfach Mittel zur Rauschfilterung (engl. noise filters) eingesetzt, um
durch die Interferenz der strukturellen Elastizitdt verursachte fehlerhafte Sensorsignale her-
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2.2  Grundlagen der Flugregelung

auszufiltern. Aulerdem wird durch Implementierung einer Begrenzungsfunktion (engl. limit
function) die Autoritdt des SAS beziiglich der Amplitude des kommandierten Kontrollfla-
chenausschlags begrenzt. Die Komponenten des Servo-Verstérkers (engl. servo-amplifier) und
Servo-Aktuators (engl. servo-actuator) bilden die Schnittstelle des SAS zum (mechanischen)
Flugsteuerungssystem, der Kontrollflichen-Aktuator (engl. control actuator) bildet die Dy-
namik der Aktuatoren des Flugsteuerungssystems im Vorwértszweig des SAS Regelkreises
ab [7]. In modernen Verkehrsflugzeugen wie der Boeing 777-F werden im Gegensatz zu den
dlteren rein mechanischen Systemen vielfach elektrische fly-by-wire Flugsteuerungssysteme
eingesetzt. Laut Cook [7] bleibt die innere Riickfithrung des SAS davon unbeeinflusst, die
wesentlichen Unterschiede beziehen sich auf die Steuerflichen-Aktuatorik. Der Aufbau eines
FBW Stability Augmentation Systems ist zum Vergleich in Abbildung 2.4 (b) dargestellt.
Fir weiterfithrende Informationen zur Funktion und Architektur von Stability Augmentation

Systemen wird auf die Literatur von Nelson [3] oder Cook [7] verwiesen.

2.2.3 Flugsteuerungssystem der Boeing 777-F

Das Flugsteuerungssystem umfasst nach Definition der amerikanischen Air Transport As-
sociation (ATA) ,Einheiten und Komponenten, die eine manuelle Steuerung der Flugzeug-
lage ermoglichen [14] um das Flugzeug in der gewiinschten Fluglage zu halten. Zu diesem
Zweck ist das Flugzeug mit beweglichen Fliachen an Fliigel und Leitwerken ausgestattet, wo-
bei zwischen dem priméren Flugsteuerungssystem zur Regelung der Fluglage bestehend aus
Querrudern (engl. ailerons/flaperons), Seitenruder (engl. rudder), Hohenleitwerk (engl. ho-
rizontal stabilizer), Hohenruder (engl. elevator) und Storklappen (engl. spoiler) sowie dem
Hochauftriebssystem zur Anderung der Flugzeugkonfiguration fiir verschiedene Flugphasen
unterschieden wird. Das primére Flugsteuerungssystem der Boeing 777-F ist in Abbildung 2.5
dargestellt und umfasst per Definition die gesamte Signalkette bestehend aus Steuerorganen,
Flugsteuerungsrechner mit Flugregelgesetzen, Ubertragungselementen, Kraftverstirker, Ak-
tuatoren und Positionsgebern an den Steuerflichen [15].
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Abbildung 2.5: Steuerflichen des priméren Flugsteuerungssystems der Boeing 777-F [16]
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2.2  Grundlagen der Flugregelung

Das Flugsteuerungssystem der Boeing 777-F kann zudem hinsichtlich der technischen Reali-
sierung als irreversibles Steuerungssystem charakterisiert werden, da eine Kraft des Piloten
an den Steuerorganen Kréfte an den Steuerflichen verursacht, jedoch umgekehrt die Kréfte
an den Steuerflichen nicht direkt eine Kraft an den Steuerorganen bewirken. Das System
ist mit Aktuatoren ausgestattet, welche die Kréfte an den Steuerflichen unabhéngig von der
Kraft des Piloten am Steuerorgan aufbringen kénnen [15].

Aufgrund der elektrischen Signaliibertragung wird das System der Boeing 777 auch als FBW
Steuerungssystem bezeichnet und soll in diesem Abschnitt in Hinblick auf die wesentlichen
Funktionsprinzipien und die Steuerung der Seitenbewegung durch das Seitenruder beschrie-
ben werden. Fiir eine erweiterte Beschreibung und Erkldrung von Flugsteuerungssystemen
wird auf die angegebene Literatur verwiesen [15, 16].

Die Architektur des priméren Flugsteuerungssystems der Boeing 777-F ist in Abbildung 2.6
dargestellt. Im manuellen Betrieb werden die mechanischen Eingaben des Piloten iiber die
Steuerorgane von Wegaufnehmern in analoge elektrische Signale gewandelt und an die vier
Aktuator-Steuerungscomputer ,, Actuator Control Electronics® (ACE) geleitet. Die vier ACE
Computer wandeln das analoge Signal der Wegaufnehmer in ein digitales Eingangssignal fiir
die drei ,Primary Flight Computer” (PFC) des Systems. Die PFCs enthalten als Flugsteue-
rungsrechner die Regelgesetze und berechnen basierend auf diesen und unter Berticksich-
tigung der ,Flight Envelope Protection“ -Funktion die Steuerbefehle fiir die Steuerflichen
des Flugzeugs. Dabei besitzen die PFCs verschiedene Schnittstellen zu anderen Systemen
(ADIRU/SAARU/AFDC), unter anderem zum Austausch von Flugdaten und Empfang von
Eingaben des Autopiloten, welche wie die Steuereingaben des Piloten behandelt und mit die-
sen summiert werden. Nach Berechnung des Steuerflichenausschlags durch den PFC ist es
die Aufgabe der ACE das digitale Signal wieder in ein analoges fiir die ,,Power Control Units*
(PCU) an den Aktuatoren der Steuerflichen umzuwandeln. Die PCUs bestehen aus einem
hydraulischen Aktuator, einem elektrohydraulischen Servoventil, welches bei Steuerinput den
Aktuator dazu veranlasst die Steuerfliche zu bewegen und einem Wegaufnehmer zur Messung
und Rickfithrung der Steuerflichenposition an den Steuerungscomputer [16].
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Abbildung 2.6: Architektur des Flugsteuerungssystems der Boeing 777-F [16]
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Das Regelgesetz fiir die Gierachse ,Yaw Control Law* umfasst die Funktionen des Gier-
ddmpfers, der Kurvenkoordination (engl. turn coordination) sowie die Anderung des Uber-
setzungsverhéltnisses fiir einen Ausschlag des Seitenruders abhéngig von der Fluggeschwin-
digkeit (engl. rudder ratio changer). Die Berechnung der Steuereingaben fiir das Seitenruder
zur Steuerung der Flugzeugbewegung um die vertikale Achse basierend auf diesen Funktionen
wird ebenfalls durch die PFCs iibernommen. Weitere Funktionen des Regelgesetzes fiir die
Gierachse sind ein System zur Unterdriickung der Flugzeugantwort auf die Auswirkungen von
Boen (engl. gust suppression system), die Funktion zur Kompensation von asymmetrischem
Triebwerksschub (engl thrust asymmetry compensation) oder die Kopplung von Steuerein-
gaben durch Pedal und Steuerhorn beim Kurvenflug mit Hangewinkel (engl. wheel-rudder
crosstie function) [17]. Das primére Flugsteuerungssystem der Boeing 777-F besitzt drei Be-
triebsmodi (normal/secondary/direct). Das System befindet sich im Modus ,normal® wenn
die erforderlichen Flugdaten fiir die Funktion der ACEs und PFCs zur Verfiigung stehen,
demnach sind in diesem Modus alle Regelgesetze, Funktionen und auch der Autopilot be-
triebsbereit. In den Modus ,secondary* wechselt das System bei Erkennung des Verlustes
von wichtigen Flugdaten iiber die Schnittstellen und schrankt in diesem Betriebszustand die
Funktion der Regelgesetze sowie des Autopiloten stark ein. Die PFCs mit den enthaltenen
Regelgesetzen und Funktionen werden im Modus ,direct* gar nicht verwendet, stattdessen
werden die Steuereingaben des Piloten von den ACEs direkt an die PCUs der Aktuatoren an
den Steuerflichen geleitet [16].
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2.3 Grundlagen der numerischen Stromungsmechanik

Die Berechnung der Umstromung eines Flugzeugs und Ermittlung der angreifenden Kréfte
und Momente zur Ableitung der aerodynamischen Derivative basiert aufgrund ihrer Komple-
xitdt auf rechnergestiitzten numerischen Methoden der Stromungsmechanik. Das Gebiet der
,Computational Fluid Dynamics“ (CFD) ist sehr umfangreich und in dieser Arbeit kénnen
nur einige Grundlagen beschrieben werden, die fiir den Anwender einer CFD Software im
Kontext einer ingenieurswissenschaftlichen Fragestellung relevant sind. Fiir eine weiterfiih-
rende Darstellung der Theorie zur numerischen Stromungsmechanik wird auf die angegebene
Literatur verwiesen [18, 19, 20, 21].

2.3.1 Erhaltungsgleichungen

Die Stromung eines Newtonschen Fluids lasst sich allgemein durch die Navier-Stokes-Gleichungen
beschreiben, welche die Erhaltungssatze fiir Masse, Impuls und Energie darstellen. Diese las-
sen sich in der konservativen Differentialform fiir ein kartesisches Koordinatensystem unter
Verwendung der Einsteinschen-Summationskonvention wie folgt darstellen [18].

1. Massenerhaltung

Jp n d(puy)

= 2.31
ot O0xk 0 ( 3 )

2. Impulserhaltung

d(pus) n O(puxuy) _ Omx Op

2.32
ot Oxy Oxrx  Ox; ( )
3. Energieerhaltung
0 1 0 1 _ 0 qy
a[p(e + §u1u1)] + —axk [pux(h + §u1u1)] = o (Tikui) O (2.33)

mit
e u;) - Komponente des Geschwindigkeitsvektors
e T - viskose Spannungen
e h - innere Enthalpie
e e - innere Energie
e (), - Wiarmestrom

Die Navier Stokes Gleichungen liefern mehr Unbekannte als Gleichungen zur Lésung vorhan-
den sind. Aus diesem Grund miissen weitere physikalische Zusammenhénge zur Schliefung
des Gleichungssystems herangezogen werden, wie die thermodynamische Zustandsgleichung
fiir ideale Gase, die Annahme eines kalorisch perfekten Gases, das Gesetz von Sutherland
oder die isentrope Zustandsdnderung eines idealen Gases [18].

Auch unter Verwendung dieser zusétzlichen Gleichungen stellen die Navier-Stokes-Gleichungen

18



2.8 Grundlagen der numerischen Strémungsmechanik

ein System aus gekoppelten und nicht-linearen partiellen Differentialgleichungen dar, fiir die
nur in wenigen einfachen Spezialfillen eine analytische Losung existiert. Die numerische Stro-
mungsmechanik hat sich mit der technologischen Entwicklung von Computern zur Ergdnzung
der Methoden von Theorie und Versuch als Fachgebiet zur Analyse von Stromungen entwi-
ckelt. Der grundlegende Charakter der Methode besteht in der Approximation der Differen-
tialgleichungen unter Anwendung einer Diskretisierungsmethode, die unterstiitzt durch einen
Computer zu einer numerischen Ndherungslosung des Stromungsproblems fithrt. Die Genau-
igkeit dieser Losung hangt stark von der Modellbildung und Diskretisierung ab und beinhaltet
Ergebnisse fiir die StromungsgréBen an diskreten Stellen des Stromungsfelds [19].

2.3.2 Elemente einer numerischen Losungsmethode

Nachfolgend sollen die wesentlichen Komponenten einer numerischen Lésungsmethode in kur-
zer Form vorgestellt werden, sodass eine bessere Einordnung der Eigenschaften der in dieser
Arbeit durchgefiihrten CFD-Simulationen erfolgen kann. Die Unterteilung und Beschreibung
orientiert sich an der Literatur von Ferziger [19], die neben den anderen angegebenen Li-
teraturverweisen fiir weiterfithrende Informationen und Erkldrungen herangezogen werden
sollte.

1. Mathematisches Modell

Das mathematische Modell beschreibt die verwendeten fluiddynamischen Grundglei-
chungen, wobei die zuvor eingefiihrten Navier-Stokes-Gleichungen die unvereinfachte
und allgemeinste Form der Beschreibung eines Stromungsfelds darstellen. Simulatio-
nen unter Anwendung der vollstdndigen Navier-Stokes-Gleichungen werden als direkte
numerische Simulation (DNS) bezeichnet. Daneben stellt die Methode der Grobstruk-
tursimulation (LES) (engl. large eddy simulation) eine Vereinfachung dar, da grofle
Wirbelstrukturen direkt berechnet bzw. simuliert werden jedoch kleine Wirbelstruktu-
ren durch Modelle abgebildet werden. Daneben kénnen auch die Reynolds-gemittelten-
Navier-Stokes-Gleichungen (RANS-Gleichungen) zur Approximation turbulenter Stro-
mungen verwendet werden. Die Methode verwendet das Prinzip der Zerlegung der Stro-
mungsgréfen in einen Mittelwert und einen zeitlichen Schwankungswert. Durch diese
Reynolds-Mittelung entstehen zusétzliche Termen in den Gleichungen, die sogenannten
»,Reynolds-Spannungen*, welche durch die Ergénzung von Turbulenzmodellen beschrie-
ben werden. Es existieren verschiedene Turbulenzmodelle fiir unterschiedliche Anwen-
dungsfélle. In der Industrie sind besonders die sogenannten Wirbelviskositdtsmodelle
wie das k — €, k — w oder Shear-Stress-Transport (SST) Modell von Relevanz [21].

2. Diskretisierungsmethode
Die Diskretisierungsmethode legt das Verfahren zur Approximation der Differential-
gleichungen durch algebraische Gleichungen fest. Es wird hauptsichlich zwischen den
drei gleichwertigen Methoden der Finiten-Differenzen (FD), Finiten-Volumen (FV) und

Finiten-Elementen (FE) unterschieden.
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2.8 Grundlagen der numerischen Strémungsmechanik

3. Rechennetz
Neben den Differentialgleichungen muss auch das Rechengebiet geometrisch eingeteilt
werden, sodass die Werte der Stromungsvariablen abhéngig von der Diskeretisierungs-
methode in definierten Punkten oder Zellen berechnet werden kénnen. Es werden ver-
schiedene Netztopologien unterschieden: strukturiert, blockstrukturiert, unstrukturiert,
hybrid und Chimera.

4. Losungsmethode

Abhéngig vom betrachteten Stréomungsproblem muss eine geeignete Lésungsmethode
gewdhlt werden, um das nichtlineare algebraische Gleichungssystem iterativ mit einem
Computer l6sen zu kdnnen. Die numerische Losungsmethode muss verschiedene Ei-
genschaften erfillen, wie die Konsistenz, welche fordert, dass die Diskretisierung fiir
immer feiner werdende Rechennetze bei einem Gitterabstand von Null exakt wird. Die
Differenz zwischen der diskretisierten Gleichung und der exakten Gleichung wird als
Abbruchfehler bezeichnet. Des weiteren muss die Losungsmethode stabil sein, was be-
deutet, dass die wiahrend des Losungsfortschritts auftretenden Fehler beschréankt bleiben
und nicht angefacht werden, sodass die Losungen der verschiedenen Iterationen nicht
divergieren. Daneben beschreibt die Eigenschaft der Konvergenz den Ubergang der Lo-
sung der diskretisierten Gleichungen in die Losung der exakten Differentialgleichungen
bei unendlich kleinen Gitterabstdnden.
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Der Stromungswiderstand eines Flugzeugs lésst sich auf der elementarsten Ebene in die Antei-
le aus Reibungswiderstand und Druckwiderstand unterscheiden. Der Druckwiderstand folgt
dabei aus der Druckverteilung eines umstromten Koérpers aufgrund der Normalspannungen
an der Korperoberfliche und der Reibungswiderstand resultiert aus den Schubspannungen
bzw. Tangentialspannungen, die aufgrund der Viskositit bzw. Zahigkeit des Fluids in Wech-
selwirkung mit der Oberfliche eines umstromten Korpers entstehen [22]. Diese Reibungskraf-
te sind bei groflen Reynoldszahlen jedoch nur in einer diinnen, kérpernahen Grenzschicht
von Relevanz, in welcher die Fluidelemente aufgrund der wirkenden Zahigkeitskrifte abge-
bremst werden. Innerhalb dieser Grenzschicht werden zwei verschiedene Strémungszustéin-
de unterschieden, die laminare und turbulente Grenzschichtstréomung. Die Art der Grenz-
schicht ist bestimmend fiir den Reibungswiderstand und das Abléseverhalten der Strémung,
so bildet sich bei der Umstréomung eines Korpers zunéchst eine laminare Grenzschicht aus,
welche anschlieflend iiber verschiedene Stadien in eine turbulente Stromung iibergeht. Eine
turbulente Grenzschicht verursacht aufgrund ihrer komplexen Eigenschaften héhere Wand-
schubspannungen und damit verbunden einen gréfleren Reibungswiderstand als eine laminare
Grenzschicht [23]. Verschiedene Methoden zur Reduzierung des Reibunsgwiderstands eines
umstromten Korpers setzen entweder an der Verschiebung des laminar-turbulenten Grenz-
schichtumschlags an, um eine l&nger oder sogar ginzlich laminar bleibende Grenzschichtstro-
mung zu erreichen oder an moglichen Mechanismen zur Reduzierung der Wandschubspannung
in turbulenten Grenzschichtstromungen [24].

Die der Oberflichenstruktur einer Haifischhaut nachgeahmten Riblet-Strukturen (kurz als
»Riblets* bezeichnet) stellen eine stromlinienformige Mikrostrukturierung dar, welche die
wandnahe viskose Unterschicht der turbulenten Grenzschichtstromung beeinflusst [25]. Dabei
kénnen zwei Wirkprinzipien der Mikrostrukturen unterschieden werden, welche eine grundle-
gende Erlauterung der physikalischen Vorgénge innerhalb der turbulenten Grenzschicht vor-
aussetzen. Die viskose Unterschicht der turbulenten Grenzschicht ist durch die Existenz von
Wirbeln gekennzeichnet, deren Rotationsachse der mittleren Strémungsrichtung entspricht.
In der Translations- und Rotationsbewegung dieser Wirbel entlang der Oberflache treten auch
zuféllige Querbewegungen zur lokalen Stromungsrichtung auf, aufgrund welcher die Wirbel
durch Zusammenstéfie mit anderen Wirbeln interagieren und von der Oberfliche weg in
duflere Schichten der turbulenten Grenzschicht transportiert werden. Die Interaktion durch
Zusammenstofle, die Vergroflerung der Wirbel und der Transport in die duflere Grenzschicht
sind Formen der Impulsiibertragung und bedeutende Faktoren fiir den viskosen Strémungs-
widerstand [26].

In der Untersuchung des widerstandsreduzierenden Effekts der Riblets konnen zwei Wirkprin-
zipien der Mikrostrukturen unterschieden werden. Zunéchst zeigt sich aufgrund der Riblet-
geometrie eine bessere Lenkung der Stromung lings zur Oberfliche des Korpers und eine
Unterdriickung der dreidimensionalen Wirbelbewegung und Ausbreitung quer zur lokalen
Stromungsrichtung (vgl. Abbildung 3.1). Wird die Interaktion und Ausbreitung rotierender
Wirbel in der viskosen Unterschicht bzw. aus der unteren in hohere Schichten der Grenz-
schicht reduziert, verringert sich auch der dadurch entstehende Impulsverlust und somit der
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3 Reduzierung des Stromungswiderstands durch Riblets

viskose Widerstand [26]. Die Ausrichtung der Ribletgeometrie zur lokalen Stromungsrichtung

stellt einen wesentlichen Einflussparameter fir diesen Effekt dar.

Main flow direction

@) ()

Abbildung 3.1: Wirbelbewegung (a) dreidimensionale Wirbel auf hydraulisch glatter Platte
(b) unterdriickte Wirbelbildung durch Riblets [24]

Des weiteren verringern die Riblets aufgrund ihrer Geometrie die Auflagefliche der Wirbel
und heben sie von der Oberflache ab, sodass diese hauptséchlich mit den Spitzen der Riblets
interagieren jedoch nicht mehr mit der gesamten Oberfliche. So ist weniger Oberflache des
Stromungskorpers den durch die Wirbel verursachten hohen Geschwindigkeiten und somit
groflen Schubspannungen ausgesetzt. Dieser Effekt ist wiederum von den Design-Parametern
der Riblets wie dem Spitzenabstand s und der Riblethche h abhingig und kann gegenteilig
auch zu einer Erhohung des Widerstands fiithren [26, 27].

In Abbildung 3.2 sind drei verschiedene symmetrische zweidimensionale Riblet-Geometrien
dargestellt, die bereits ausfithrlich beziiglich ihrer widerstandsreduzierenden Eigenschaften
erforscht sind. Charakteristisch fiir die Untersuchung verschiedener Geometrien ist die Va-
riation des dimensionslosen Spitzenabstands s+, der auch als Ribletreynoldszahl bezeichnet

wird.

st =12 'V“T (3.1)

mit der Wandschubspannungsgeschwindigkeit

Tw
Ur =/ — (3.2
P )

(©)

Abbildung 3.2: Ribletgeometrien (a) Sdgezahnstruktur (b) Bogenstirnstruktur
(c) Lamellenstruktur [26]
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3 Reduzierung des Stromungswiderstands durch Riblets

Anhand der Ribletreynoldszahl lisst sich die Wandschubspannungsreduktion bei Anderung
der Stromungsgeschwindigkeit darstellen und ermoglicht den Vergleich der Ergebnisse von
Untersuchungen bei unterschiedlichen Umgebungsbedingungen [26]. In Abbildung 3.3 sind
Kurven fiir die Wandschubspannungsreduktion bei Variation der Ribletreynoldszahl fiir Kon-
figurationen verschiedener Ribletgeometrien dargestellt.
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Abbildung 3.3: Widerstandsreduzierung durch verschiedene Ribletgeometrien [28]

S

Die Ergebnisse von Bechert et al. [28] zeigen fiir die Lamellenstruktur die groite mogliche
lokale Wandschubspannungsreduktion von bis zu 9.9% und fiir die klassische Sagezahnstruk-
tur im Vergleich deutlich geringere Effekte. Zudem geht aus diesen Untersuchungen hervor,
dass es fiir die Riblets optimale Stromungsbedingungen gibt, bei denen die gréfite Wider-
standsreduzierung zu erwarten ist und dieser Effekt im Off-Design abnimmt oder sich sogar
umkehren kann.

Die Erforschung und Erprobung verschiedener Ribletgeometrien und Variation der Designpa-
rameter ist Bestandteil einer Vielzahl von Untersuchungen iiber deren Ergebnisse Dean und
Bushan [26] eine Ubersicht geben und optimale Ribletgeometrien ableiten. Die Applikation
von Riblets auf Flugzeugen zur Steigerung der wirtschaftlichen Leistung sowie Verbesserung
der 6kologischen Aspekte der Luftfahrt wurde bereits 1986 durch das Langley Research Center
der NASA [25] experimentell im Windkanal untersucht mit dem Ergebnis einer Reduzierung
des lokalen viskosen Widerstands von 8 bis 10% verbunden mit einer abgeschatzten Reduzie-
rung des Gesamtwiderstands bei Applikation auf Rumpf und Tragflichen von bis zu 4%. An-
hand eines Windkanalmodells der Dornier Do 328 konnten van der Hoeven und Bechert [29]
mit einer Beklebung von 82% der Gesamtfliche eine Reduzierung des Widerstands von
2-3% bestétigen. Aulerdem konnte eine geringfiigige Erhohung des Auftriebs nachgewiesen
werden, da die Riblets durch eine Beeinflussung der Geschwindigkeitsprofile in der Grenz-
schicht auch einen Einfluss auf die Dicke der Grenzschicht besitzen. So erhoht sich durch den
Riblet-Effekt auf aerodynamischen Fliachen des Flugzeugs die effektive Wélbung der Profile,
welche in einer Beeinflussung des Auftriebs resultiert. Die Durchfiithrung und Ergebnisse von
Flugstests, die durch den Flugzeughersteller Airbus anhand eines A320 bereits 1989 durchge-
fithrt wurden beschreibt Szodruch [30]. Durch eine Beklebung von 70% der Flugzeugoberfliache
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3 Reduzierung des Stromungswiderstands durch Riblets

konnte anhand des Flugtestprogramms eine Reduzierung des Gesamtwiderstands von unge-
fahr 2% nachgewiesen werden.

Weiterfithrende Forschung und Entwicklung zur Widerstandsreduzierung von Verkehrsflug-
zeugen durch Riblets der Lufthansa Technik in Kooperation mit der BASF resultierte in der
luftrechtlichen Zertifizierung einer Riblet-Folie fiir die Muster der Boeing 777-300ER und
777-F im Jahr 2022, die als Retrofit auf grofle Bereiche des Rumpfes und die Nacelles der
Triebwerke appliziert wird. Durch die Riblet-Modifikation werden der Treibstoffverbrauch
und die Emissionen des Flugzeugs um 1% gesenkt, wobei in der maximalen Ausbaustufe
der Modifikation (Vollbeklebung mit Tragflichen) von bis zu 3% Widerstandsreduzierung
auszugehen ist [31].
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In diesem Kapitel wird die Ermittlung der Eingangsdaten fiir die Modellierung der dyna-
mischen Seitenbewegung der Boeing 777-F beschrieben. In Abschnitt 4.1 werden die durch-
gefilhrten Stromungssimulationen zur Berechnung der statischen aerodynamischen Deriva-
tive und Steuerderivative des Seitenruders sowie zur Ermittlung des Effekts der Riblet-
Modifikation beschrieben. Die Abschédtzung der dynamischen Derivative auf Basis von Li-
teraturdaten wird in Abschnitt 4.2 dargestellt. Fiir die Untersuchung der dynamischen Sei-
tenbewegung werden zudem die Tragheitsmomente des Flugzeugs benétigt, deren Berechnung
auf Basis einer durchgefiihrten Massenabschatzung in Abschnitt 4.3 erldutert wird.

4.1 Numerische Simulationen

In diesem Abschnitt werden die durchgefithrten numerischen Strémungssimulationen zur Ab-
leitung der aerodynamischen Derivative der Boeing 777-F beschrieben. Aus den durchgefiihr-
ten Berechnungen sollen die statischen aerodynamischen Derivative fiir Seitenkraft, Giermo-
ment und Rollmoment in Abhéngigkeit der Anderung des Schiebewinkels sowie die Derivative
in Abhéngigkeit eines Ausschlags des Seitenruders ermittelt werden (vgl. Tabelle 2.2). Aufler-
dem soll der Effekt der Riblet-Modifikation auf die aerodynamischen Derivative untersucht
werden. Dazu wird zunéichst das fiir die Simulationen verwendete Basismodell der Boeing
T777-F vorgestellt und die Anpassung des Rechennetzes fiir zwei verschiedene Ausschlége des
Seitenruders beschrieben. Des weiteren werden die zu untersuchenden Referenzzustédnde de-
finiert sowie die Randbedingungen und verwendeten Solvereinstellungen festgelegt. Im An-
schluss daran wird die Methodik zur Auswertung der aerodynamischen Derivative sowie des
Riblet-Effekts und die daraus abgeleiteten Ergebnisse der Simulationen vorgestellt.

Die Simulationen werden mit dem kommerziellen CFD Stréomungsloser ANSYS CFX 2022
R2 durchgefithrt, welcher die Reynolds-gemittelten-Navier-Stokes-Gleichungen zur Berech-
nung des Stromungsfeldes verwendet und eine Auswahl an verschiedenen Turbulenzmodellen
bereitstellt [32]. Zur blockstrukturierten Vernetzung des Rechengebiets wird die Software
ANSYS ICEM CFD 2022 R1 verwendet.

4.1.1 Flugzeugmodell der Boeing 777-F

Die Boeing 777-F ist die Frachterversion des zweistrahligen Langstreckenflugzeugs des ame-
rikanischen Herstellers Boeing. Die Daten der Fliigelfliche, Spannweite sowie mittleren ae-
rodynamischen Fliigeltiefe, die fiir die Berechnung der aerodynamischen Derivative als Refe-
renzdaten dienen, sind in Tabelle 4.1 angegeben [33].

Tabelle 4.1: Referenzdaten der Boeing 777-F [33]

Parameter Einheit Wert
Fliigelflache (.5) m? 427.8
Spannweite (b) m 64.8

mittlere aerodynamische Fliugeltiefe (MAC) m 7.0739
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4.1 Numerische Simulationen

In Abbildung 4.1 ist die Geometrie des Flugzeugs mit dem zur Auswertung der Simulations-
ergebnisse verwendeten flugzeugfesten Koordinatensystem (wie in Abschnitt 2.1.1 definiert)
dargestellt. Der Ursprung des Koordinatensystems liegt im Flugzeugschwerpunkt und fiir
das Vorzeichen der Ausschldge von Steuerflichen wird die Konvention verwendet, dass ein

negativer Ausschlag einer Steuerfliche ein positives Moment erzeugt.

Abbildung 4.1: Koordinatensystem zur Auswertung von Kréften und Momenten

Als Grundlage fiir die numerischen Simulationen wird ein von der LHT erzeugtes und bereits
zur luftrechtlichen Zulassung verwendetes Rechennetz der Boeing 777-F verwendet, welches
fiir die Simulation von Ausschldgen des Seitenruders adaptiert und erweitert wird. Die Geo-
metrie fiir dieses Basisnetz basiert auf 3D-Scans des Flugzeugs unter Beriicksichtigung der
Flight Shape des Tragfliigels, welche die reale elastische Verformung im Flug darstellt. Das
Rechennetz basiert auf der Verwendung von Hexaeder-Elementen, welche fiir die durchgefiihr-
ten Simulationen den besten Kompromiss zwischen Genauigkeit und Berechnungsaufwand
darstellen und wurde unter Verwendung einer manuellen blockstrukturierten Vernetzungs-
methode mit der Software ICEM CFD erstellt. Die gesamte Region des Stromungsfelds um
das Flugzeug ist dabei in drei Teilvolumina mit individuellen Netzen unterteilt, welche unter
Verwendung von ,General Grid Interfaces“ (GGI) verbunden werden. Anhand dieser Auf-
gliederung des Stromungsfelds kénnen lokale Netzverfeinerungen fiir bestimmte Bereiche mit
sehr komplexer Geometrie vorgenommen werden, ohne dass sich diese durch das gesamte
Netz fortsetzen und den Rechenaufwand zusédtzlich erhéhen. Das Basisnetz der Boeing 777-F
wird in die Bereiche des Fernfelds (1), des Flugzeugrumpfes mit den Leitwerken (2) und
des Tragfliigels mit der Triebwerksbaugruppe (3) unterteilt (vgl. Abbildung 4.2). Auflerdem
wird nur eine Halfte des Flugzeugs vernetzt, da fiir die Stromungssimulationen eine exakte
Symmetrie des Stromungsfeldes angenommen wird. Fiir Simulationen mit einer Anstromung
unter Schiebewinkeln wird das Netz an der Symmetrieebene gespiegelt.
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Abbildung 4.2: Rechengebiet fiir die Stromungssimulation der Boeing 777-F
((1) Fernfeld (2) Rumpf + Leitwerke (3) Tragfliigel + Triebwerke)

4.1.2 Netzadaption fiir Ausschldage des Seitenruders

Das Seitenruder der Boeing 777-F ist am hinteren Holm des Seitenleitwerks mit Scharnieren
iiber zehn Befestigungspunkte angebracht und wird tiber drei PCUs (Redundanz durch ver-
schiedene Hydrauliksysteme) durch hydraulische Aktuatoren angesteuert. In Abbildung 4.3
ist das Seitenruder schematisch mit den fiinf Befestigungspunkten fiir den ,Ruder Tab“ dar-
gestellt. Dieses kleinere Ruder im Bereich der unteren Hinterkante des groflen Ruders wird
bei Ausschlag des Seitenruders iiber mechanische Steuerstangen um den doppelten Win-
kel in die gleiche Richtung ausgelenkt, um so die Effektivitdt des Steuerflichenausschlags
zu erhohen. Das Gegengewicht (engl. counterbalance) an der Oberkante des Seitenruders
soll ein aeroelastisches Flattern der Steuerfliche verhindern [16]. Die Boeing 777-F ist mit
einer Funktion ausgestattet, welche den Ausschlag des Seitenruders abhingig von der Flug-
geschwindigkeit durch eine Anderung des Ubersetzungsverhiltisses zwischen Pedal und Steu-
erflichenausschlag begrenzt. Der maximale Ausschlag des Seitenruders betragt 6, = 27° bis
zu einer Fluggeschwindigkeit von v; = 153 kts mit einem Ausschlag des Tabs bezogen auf
die Rumpflangsachse von 0,y = 54 °. Fiir die héheren Fluggeschwindigkeiten tiber v = 250 kts
bis zur Flugbereichsgrenze bei maximaler Machzahl (MMO) reduziert sich der zuldssige Ru-
derausschlag auf 6, = 6 ° mit einem Ausschlag des Tabs von maximal 6,, = 12° [34].
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Abbildung 4.3: Baugruppe Seitenruder der Boeing 777-F [16]
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Fir die Simulation der Ausschlige des Seitenruders wird nachfolgend die Erweiterung des
Boeing 777-F Basisnetzes der LHT beschrieben, wobei nur das Teilnetz fiir den Flugzeugrumpf
mit Leitwerken (vgl. (2) in Abbildung 4.2) verdndert wird. Die Geometrie des Seitenruders
ist im verwendeten Basisnetz der Boeing 777-F zwar hinterlegt, jedoch fiir die Netzerstellung
nicht herausgearbeitet. Zudem handelt es sich bei dem Ausgangsmodell um das Netz fiir das
halbe Flugzeug (Halbmodell), da dieses fiir Simulationen bei unsymmetrischer Anstrémung
erst im Setup der CFD Simulation an der Symmetrieebene gespiegelt wird. Die Simulation
eines Ruderausschlags bringt jedoch bereits im Schritt der Vernetzung eine Asymmetrie des
Flugzeugs mit sich, weshalb prinzipiell mit einem Vollmodell gearbeitet werden muss. Un-
ter Verwendung einer blockstrukturierten Vernetzungsmethode beschreibt das ,,Blocking* die
Einteilung des Rechengebiets in die verschieden Blécke, in denen wiederum strukturierte Net-
ze erzeugt werden. Fiir die Abbildung der Details des Seitenruders sowie des Ruder Tabs wird
zunéchst das Blocking des Ausgangsnetzes im Bereich des Seitenleitwerks durch Einfiigen ver-
schiedener Teilungen des Blocks fiir das Seitenleitwerk angepasst, zudem werden im Modell
neue Parts fiir das Seitenruder wie den Ruder Tab erstellt. Anhand der Parts erfolgt die
Identifizierung und Aufgliederung des Rechennetzes fiir verschiedene Flugzeugkomponenten,
welche nach der Simulation eine detailliertere bzw. auf einzelne Komponenten bezogene Aus-
wertung der Ergebnisse erlaubt.

Anschliefend wird das Blocking und die Geometrie des Flugzeug-Halbmodells an der Sym-
metrieebene gespiegelt. Die Drehachsen fiir das Seitenruder und den Tab werden mit ent-
sprechenden Koordinatensystemen fir die spatere Rotation der Komponenten auf Grundlage
von Zeichnungen aus dem ,Structural Repair Manual“ (SRM) [33] des Flugzeugherstellers
erzeugt. AuBerdem wird die Geometrie der Komponenten des Seitenruders und Tabs an der
Vorderkante geschlossen und verrundet, sodass bei der Rotation keine offenen Spalte zwischen
Ruder und Leitwerk sowie Ruder und Tab entstehen. Spalte zwischen einzelnen Oberflichen
der Geometrie erschweren die Netzgenerierung, da das Netz auf Oberflichen projiziert wird
und abhéngig von der Elementgréfle an Stellen mit Spalten auf die néchste dahinterliegende
Oberflache féllt. Im Anschluss daran wird zunéchst die Geometrie des Seitenruders und Tabs
und anschliefend das Blocking im Bereich dieser Komponenten anhand der zuvor erzeugten
Rotationsachsen und Koordinatensysteme um den Winkel des Seitenruderausschlags gedreht.
Fir die Netzerstellung der Ausschldge des Seitenruders mit Tab miissen verschiedene Verein-
fachungen im Modell vorgenommen werden. Zunéchst werden die Oberflichen von Ruder und
Tab am Spalt verschmiert, sodass der entstehende Spalt geschlossen wird. Des weiteren wer-
den die Oberflichen der beiden Komponenten nach der Rotation im unteren Bereich bis auf
die Rumpfoberflidche verliangert, sodass auch an dieser Stelle keine Spalte in der Geometrie
entstehen (vgl. Abbildung 4.4). Zudem wird das in Abbildung 4.3 dargestellte Gegengewicht
an der Oberkante des Seitenruders vernachlissigt. Die getroffenen Vereinfachungen in der
Netzerstellung stellen einen notwendigen Kompromiss zwischen Genauigkeit und dem Auf-
wand fir die Netzerstellung dar. Aufferdem muss beriicksichtigt werden, dass der Effekt der
Riblets auf die Derivative in einer vergleichenden Betrachtungsweise untersucht wird und die
Vereinfachungen daher einen geringeren Effekt auf die Simulationsergebnisse besitzen.
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(b)
Abbildung 4.4: Vereinfachung der Geometrie des Seitenruders

Zur Ableitung der aerodynamischen Derivative ist die Simulation von zwei verschiedenen Ru-
derausschldgen notwendig, fiir die in dieser Arbeit untersuchten Referenzzustinde werden die
Seitenruderausschlige 6, = 2° und §; = 4° gewéahlt. Anhand des zuvor beschriebenen Vorge-
hens und der getroffenen Annahmen werden fiir die zwei Steuerflichenausschlage adaptierte
Rumpfnetze der Boeing 777-F erzeugt. Fir die Auflésung des Netzes erfolgt eine Orientie-
rung an der Feinheit des Basisnetzes und es werden lediglich kleine Anpassungen beziiglich
der Zellanzahl und der Absténde im Bereich des Seitenleitwerks vorgenommen. Fiir diese An-
passung des Basisnetzes ist keine Konvergenzstudie notwendig, da die Anderungen am Netz
als gering angesehen werden kénnen und bereits das Basisnetz der Boeing 777-F diesbeziiglich
untersucht und von der LHT fiir die luftrechtliche Zulassung verwendet wird. Es ist jedoch
erforderlich die Rechennetze hinsichtlich verschiedener Qualititskriterien zu tiberpriifen. Die
Beurteilung erfolgt anhand der von Ansys empfohlenen Anforderungen an die Netzqualitat fiir
ein optimales Konvergenzverhalten. In Tabelle 4.2 sind die erreichten Qualitédtseigenschaften
der erzeugten Netze fiir die Ruderausschlige der Boeing 777-F im Vergleich zu den Vorgaben
angegeben. Die Netzqualitdt wurde besonders in Bezug auf den Netzbereich des Seitenleit-
werks untersucht. Der geringe prozentuale Anteil an Zellen, welche die Anforderungen fiir den
minimalen und maximalen Winkel nicht erfiillen, befindet sich nicht im adaptierten Bereich
des Seitenleitwerks, sondern an Stellen mit sehr komplexer Geometrie am Fliigel-Rumpf-
Ubergang sowie Hohenleitwerk. In einigen Bereichen des Flugzeugs ist der Aufwand in Bezug
auf Vernetzungszeit und -auflésung zu grofl, um die vorgegebenen Kriterien zu erfiillen bzw.
aus geometrischen Griinden nicht moéglich. Im oberen Bereich der Hinterkante des Seitenru-
ders existieren wenige Zellen, fiir welche die Anforderung an den maximalen Verdrehwinkel
durch die geometrisch vorgegebene sehr geringe Hinterkantendicke nicht eingehalten werden
kann. Aufgrund der geringen Anzahl an Zellen, welche das Qualitdtskriterium nicht erfillen
kann eine Beeinflussung der Losung jedoch als sehr unwahrscheinlich angesehen werden.
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Tabelle 4.2: Netzqualitit - Adaptierte Rumpfnetze fiir Seitenruderausschlige

o L. Anforderung Ruder 2° Ruder 4°
Qualitatskriterium
Ansys [32] 1 2 1 2
min Winkel > 18° 13.7°  0.0001% 13.7° 0.001%
max Winkel < 162° 166° 0.001 % 166 ° 0.001 %
max Verdrehwinkel < 162° 164° < 0.001% 164° < 0.001%
min Wert Determinante 3x3x3 > 0.2 0.2 - 0.2 -

1 - Qualitédt des schlechtesten Elements
2 - Prozentsatz der Elemente, welche die Anforderung nicht erfiillen

4.1.3 Stromungssimulation

Die Stromungssimulationen werden unter Verwendung der Software ANSYS CFX durchge-
fithrt, der Stromungsloser CFX verwendet zur Berechnung die RANS-Gleichungen in Verbin-
dung mit dem Shear-Stress-Transport Turbulenzmodell von Menter [32, 35]. Dieses Modell
kann auch als Wirbelviskositdtsmodell bezeichnet werden, da die aufgrund der Mittelung
entstehenden Reynolds-Spannungen durch eine turbulente Viskositdt mit den Geschwindig-
keitsgradienten in Beziehung gesetzt werden und die Verteilung der turbulenten Wirbelvis-
kositédt im Stromungsfeld berechnet wird. Anhand des Turbulenzmodells wird demnach die
Auswirkung der Turbulenz auf die Stromung modelliert [21]. Das SST Modell von Menter
kombiniert das k¥ — w Modell von Wilcozr [36] mit dem k — e Turbulenzmodell in der Art
und Weise, dass fiir das wandferne Stromungsfeld das k& — € Modell verwendet wird und fiir
wandnahe Stromungsbereiche die Vorteile des k& — w Modells genutzt werden kénnen. Beide
Modelle sind aufgrund der Verwendung von zwei zusétzlichen partiellen Differentialgleichun-
gen als Zwei-Gleichungsmodelle zu klassifizieren, wobei das k — w Modell eine Gleichung fiir
die turbulente kinetische Energie k und eine Gleichung fiir die spezifische turbulente Dissipa-
tionsrate w einsetzt und wandnahe Stromungsablésungen genauer abbilden kann als das k—e€
Modell. Das k — € Turbulenzmodell verwendet hingegen eine Gleichung fiir die turbulente
Dissipation € sowie eine Gleichung fiir die turbulente kinetische Energie k und gilt nur fiir
eine voll-turbulente Strémung. Die Diskretisierung der Erhaltungsgleichungen erfolgt in CFX
durch eine elementbasierte Finite-Volumen Methode, welche die Integralform der Grundglei-
chungen verwendet. Fiir die durchgefithrten Simulationen wird das ,,High-Resolution* Verfah-
ren angewendet, welches Upwind-Verfahren erster und zweiter Ordnung kombiniert, sodass
keine Ostzillationen an Stellen mit Unstetigkeiten auftreten, jedoch die Stromung durch die
Verwendung eines Verfahrens zweiter Ordnung in Bereichen ohne Unstetigkeiten allgemein
weniger kiinstliche Ddmpfung aufweist [21, 32].

Die Simulationen unter Beriicksichtigung des Riblet-Effekts basieren auf einem von der LHT
entwickelten Modell, dessen Implementierung jedoch in dieser Arbeit nicht weiterfithrend
beschrieben wird. Es soll lediglich der Effekt der Modifikation auf die aerodynamischen Kraf-
te und Momente betrachtet und ausgewertet werden. Die Boeing 777-F ist im Bereich des
Rumpfes sowie im Bereich der Nacelles mit der Riblet-Folie beklebt (vgl. Abbildung 4.5).

30



4.1  Numerische Stmulationen

M Riblets

Abbildung 4.5: Riblet-Layout der Boeing 777-F

An den Réndern des Stromungsfelds miissen physikalische Randbedingungen fiir das Rechen-
gebiet vorgegeben werden. In Abbildung 4.6 sind die Arten der Rénder mit ihren Bedingungen
fir die Stromungssimulation der Boeing 777-F dargestellt. Am Einlass (engl. inlet) werden die
Geschwindigkeitskomponenten sowie die statische Temperatur vorgegeben, welche nach den
Bedingungen der internationalen Standardatmosphére (ISA) iiber die Vorgabe von Hohe und
Machzahl sowie des Anstellwinkels und Schiebewinkels fiir die Simulation berechnet werden.
Am Auslass (engl. outlet) wird ein relativer Referenzdruck zu dem am Einlass vorgegebenen
statischen Druck angegeben. Da sich der Auslass im Fernfeld des Flugzeugs befindet, ist die
relative Druckdnderung zum Einlass jedoch gleich Null. An den oberen und unteren sowie
seitlichen Rédndern des Stromungsfelds werden ,,opening* Randbedingungen unter Angabe
der statischen Temperatur und des Referenzdrucks gewéhlt, welche abhingig vom Druck-
feld sowohl ein Einstréomen, als auch ein Ausstromen des Fluids erlauben. Die Oberflichen
des Flugzeugs werden als Festkorperriander (engl. wall) mit der Option ,no slip“ angesehen,
was einer reibungsbehafteten Stromung an der Wand entspricht. Anhand der Vorgabe einer
Einlass RB an der Triebwerksdiise und einer Auslass RB am Triebwerkseinlass wird zudem
der Massenstrom der Triebwerke simuliert. Dieser wird allerdings fiir alle Félle als konstant
angenommen und ist nicht vom Widerstand abhéngig.

Tstat

Opening Pres = 0

|

Wall
Inlet — / «— Outlet
Tstat Pre1 =0
u,v,w
T . Tstat
nin
Opening Pre1 =0

Abbildung 4.6: Randbedingungen des Stromungsfelds
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Zu Beginn der iterativen Stromungsberechnung wird das Stromungsfeld anhand der vorgege-
benen Randbedingungen initialisiert. Bei den durchgefithrten Simulationen der Flugzeugum-
stromung handelt es sich um stationdre Berechnungen und die Verwendung eines konstanten
physikalischen Zeitschritts beschreibt die Ausbreitung von Informationen und Anderungen im
Berechnungsgebiet. Deshalb ist es erforderlich je nach Grofle des gewéahlten Zeitschritts eine
ausreichende Anzahl an Iterationen zu rechnen, um sicherzustellen, dass sich alle Anderungen
im gesamten Stromungsgebiet ausgebreitet haben. Die Konvergenz der Losung beschreibt die
Anndherung der Stromungsgréfen an einen festen Wert oder die stationédre Oszillation um

einen solchen.

Die zur Ableitung der aerodynamischen Derivative festgelegten Rechenpunkte sind in
Tabelle 4.3 angegeben. Diese Rechnungen werden fiir die in Tabelle 4.4 definierten Refe-
renzzustdnde durchgefiihrt. Der Referenzzustand B beschreibt die typischen Reiseflugbedin-
gungen der Boeing 777-F und gleichzeitig die Bedingungen bei denen die Testflugmandver zur
Anregung der Taumelschwingung durchgefiihrt werden, anhand derer das Simulationsmodell
validiert und kalibriert werden soll.

Tabelle 4.3: Rechenpunkte fiir Referenzzustande

Fall Seitenruder [deg] Schiebewinkel [deg] Riblet-Modell

1 0 -2 off
1R 0 -2 on
2 0 -4.5 off
2R 0 -4.5 on
3 2 0 off
3R 2 0 on
4 2 -2 off
4R 2 -2 on
5 2 -4.5 off
5R 2 -4.5 on
6 4 0 off
6R 4 0 on
7 4 -2 off
R 4 -2 on
8 4 -4.5 off
S8R 4 -4.5 on

Tabelle 4.4: Definition der Referenzzustiande

Hohe [ft] Machzahl Anstellwinkel [deg]

A 15000 0.46 3.0
B 34000 0.84 2.6
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4.1.4 Auswertung und Ergebnisse

Die Auswertung der Ergebnisse der durchgefiihrten Simulationen lédsst sich untergliedern
in die Auswertung der statischen aerodynamischen Steuerderivative in Abhéngigkeit eines
Ausschlags des Seitenruders (I) sowie die Ableitung der Derivative fiir Seitenkraft, Giermo-
ment und Rollmoment in Abhéngigkeit der Anderung des Schiebewinkels (IT). In der Aus-
wertung der Steuerderivative des Seitenruders zeigt sich zunéchst kein Einfluss durch die
Riblet-Modifikation, weshalb die Analyse zusétzlich unter Schiebeflugbedingungen durchge-
fiihrt wird.

Die Auswertung der aerodynamischen Derivative wird basierend auf der Kraft- und Momen-
tenberechnung von ANSYS CFX vorgenommen. Die Derivative des Giermoments werden fiir
die mittlere Schwerpunktlage (25% MAC) angegeben. Zur Berechnung der Derivative und
Auswertung des Riblet-Effekts werden nur geringe Schwankungen von maximal 0.03% der
Losungen fiir die gesamte Seitenkraft, das Rollmoment und Giermoment des Flugzeugs zu-
gelassen. Die Uberpriifung des iterativen Losungsfortschritts erfolgt anhand von definierten
Monitorpunkten fiir die interessierenden Kréfte und Momente an den verschiedenen Flug-
zeugkomponenten. Zudem wurden fiir die Simulationen teilweise mehrere Tausend Iterationen
gerechnet bis die Losung unter Beriicksichtigung des definierten Kriteriums fiir die Oszilla-

tionen als konvergiert beurteilt wurde.

I. Steuerderivative Seitenruder

Die Auswertung der Steuerderivative durch einen Ausschlag des Seitenruders basiert auf den
Losungen der Simulationen fiir die Falle 3/3R und 6/6R (vgl. Tabelle 4.3). Fiir beide Ru-
derausschlige werden jeweils die aerodynamischen Beiwerte fiir das Giermoment, Rollmoment
und die Seitenkraft gebildet.

F,
C. — yges 4.1
Y 05-p-ud- S (4.1)
N,
C. = ges 4.2
05-p-ud-S-b (42)
L
o — ges 4.3
T 050 u-Sb (4.3)

Anhand der ermittelten Gesamtbeiwerte werden die Derivative in Abhédngigkeit des Seitenru-
derausschlags als Steigung zwischen den berechneten Punkten unter Beriicksichtigung des Ko-
ordinatenursprungs ausgewertet. Die Ergebnisse fiir die Steuerderivative des Seitenruderaus-
schlags und die prozentuale Anderung durch die Riblet-Modifikation sind in
Tabelle 4.5 angegeben. Die Angaben fiir die prozentualen Anderungen der Derivative durch
die Riblet-Modifikation sind mit einem Sicherheitsfaktor versehen, um die Vernachldssigung
lokaler Steigungseffekte aufgrund der Auswertungsmethode sowie eventuelle Ungenauigkeiten
aufgrund der Losungskonvergenz zu kompensieren. Allgemein stellt die Verwendung eines Si-
cherheitsfaktors fiir die untersuchte Anderung einen konservativeren Ansatz dar und ist auch
im Rahmen der luftrechtlichen Zulassung von Relevanz.
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Tabelle 4.5: Auswertung des Riblet-Effekts auf Steuerderivative (3 =0° und 8 = —4.5°)

Chs, Cis, Cys,
Riblet A Riblet A Riblet A
Ma Baseline e 7 Baseline e % Baseline e %
0° —4.5° 0° —4.5° 0° —4.5°

046 -0.17v4 0.02 0.13 0.026 0.00 0.1 0.406 0.02 0.14
0.84 -0.229 -0.03 0.61 0.032 -0.04 0.38 0.525  -0.02 0.64

Fir die Auswertung der Steuerderivative bei Stromungsbedingungen ohne Schiebewinkel zeigt
sich durch die Riblets allgemein keine Beeinflussung der Effektivitdt des Seitenruders bzw.
kein Effekt auf die Beiwerte fir Seitenkraft, Giermoment und Rollmoment und die daraus
abgeleiteten aerodynamischen Derivative. In der Tabelle ist zudem der Riblet-Effekt auf die
Steuerderivative unter Schiebeflugbedingungen bei § = —4.5° angegeben. Fine Visualisie-
rung der Stromlinien in Abbildung 4.7 zeigt einen Vergleich (a) des Stromungsverlaufs ohne
Schiebewinkel und (b) bei einem Schiebewinkel von 8 = —4.5°. Unter Beriicksichtigung der
allgemeinen Dreidimensionalitédt der Stromung lédsst sich aus dem Vergleich dennoch ablei-
ten, dass bei Anstromung des Flugzeugs ohne Schiebewinkel die Strémung, welche mit den
Riblets im unteren Rumpfbereich interagiert, keine direkte Beeinflussung des Seitenleitwerks
zeigt. Fir die Anstromung unter Schiebeflugbedingungen zeigt sich allerdings eine stérkere
Verschiebung der Stromlinien und die Interaktion der von den Riblets beeinflussten Strémung
mit dem Seitenleitwerk. Aus diesem Grund werden die Rechnungen zur Ableitung der Steu-
erderivative bei den Schiebeflughedingungen von $; = —2° und B2 = —4.5° wiederholt, um
einen moéglichen Effekt der Riblets auf die Steuerflicheneffektivitét untersuchen zu kénnen.

Ansys Ansys
| 2 ’ //,,' z
> >
// @ i 2 @ )
(a) (b)

Abbildung 4.7: Stromlinien bei Schiebewinkel (a) f =0° (b) 8 = —4.5°

Die nachfolgenden exemplarischen Untersuchungen der Strémung im hinteren Rumpfbereich
sowie an den Leitwerken dient aufgrund der sehr geringen lokalen Effekte durch die Riblet-
Modifikation eher zur Visualisierung der Stromungsphdnomene und Bestétigung der Plausi-
bilisit der Berechnungen. Die Quantifizierung der Anderungen aufgrund der Riblets werden
fir die verschiedenen Stromungsbedingungen anhand der Auswertung der Kréfte an den ein-

zelnen Komponenten vorgenommen.
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Ein Ausschlag des Seitenruders zeigt eine Beeinflussung der Druckverteilung und somit der
wirkenden Kréfte und Momente des Seitenleitwerks, des hinteren Rumpfbereichs und des Ho-
henleitwerks (vgl. Abbildung 4.8). Der Effekt der Riblet-Modifikation auf die Steuerderivative
des Seitenruders setzt sich demnach aus der Beeinflussung der Strémung an diesen Kompo-
nenten zusammen und resultiert nicht allein aus einer Beeinflussung des Seitenleitwerks durch
die Modifikation.

Mnsys

2022R1

7.000 (m)
1

1750 5.250

Abbildung 4.8: Anderung der Druckverteilung durch Ausschlag des Seitenruders
(blau - 6, =0° / rot - §, = 2°)

Fiir den Vergleich und die Untersuchung des Effekts der Riblets auf die Steuerderivative des
Seitenruders werden nachfolgend Konturplots fiir den Druckbeiwert sowie die Geschwindig-
keitsverteilung zur Untersuchung der Grenzschichtbeeinflussung bei einem Schiebewinkel von
B =0°und g = —4.5° (relative Anstromung von links) fiir das Modell mit dem Seitenru-
derausschlag 0, = 2° dargestellt. Die Konturlinien der Baseline-Lésungen sind (wenn nicht
anders angegeben) in blau und die Konturlinien der Riblet-Losung sind in rot dargestellt.

In Abbildung 4.9 ist die Kontur des Druckbeiwerts bei einem Schiebewinkel von 8 = 0°

dargestellt. Es sind nahezu keine Abweichungen der Konturen von Baseline und Riblet-Fall

erkennbar.
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(b)
Abbildung 4.9: Konturen des Druckbeiwerts 5 = 0° (a) linke Seite (b) rechte Seite
(blau - Baseline / rot - Riblets)

Die Abbildung 4.10 zeigt vergleichend die Kontur des Druckbeiwerts bei einem Schiebewin-
kel von B = 4.5°. Auch fiir diesen Fall sind die Anderungen der Druckverteilung gering,
jedoch auf der Lee-Seite (windabgewandte Seite) des Flugzegs am Rumpf sowie im unteren
Bereich des Seitenleitwerks und der Wurzel des Hohenleitwerks stéarker ausgeprigt als fiir die
Untersuchung ohne Schiebewinkel.
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NAnsys
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Abbildung 4.10: Konturen des Druckbeiwerts § = —4.5° (a) linke Seite (b) rechte Seite
(blau - Baseline / rot - Riblets)

Der Vergleich der Konturen fiir die Geschwindigkeitsverteilung in drei exemplarischen Schnit-
tebenen zeigt besonders die Beeinflussung der lokalen Grenzschicht des Rumpfes und Héhen-
leitwerks durch die Riblet-Modifikation (vgl. Abbildung 4.11). Fiir die Untersuchung ohne
Schiebewinkel zeigt sich besonders im unteren Rumpfbereich sowie im Bereich der Wurzel
des Hohenleitwerks eine Verringerung der Grenzschichtdicke.
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Abbildung 4.11: Konturen der Geschwindigkeitsverteilung 8 = 0° (a) linke Seite (b) rechte Seite
(blau - Baseline / rot - Riblets)

Die Geschwindigkeitsverteilung bei Schiebeflugbedingungen (5 = —4.5°) ist in Abbildung 4.12
dargestellt. Unter Schiebeflugbedingungen zeigt sich anhand dieser Konturen eine starke
Asymmetrie der Grenzschicht, da die Dicke auf der Luv-Seite (windzugewandte Seite) we-
sentlich geringer ist als auf der Lee-Seite des Rumpfes (im Vergleich zur Grenzschicht bei
symmetrischer Anstromung). Fiir diese Bedingungen zeigt die Riblet-Modifikation eine gro-
Bere Beeinflussung der Grenzschichtdicke auf der Lee-Seite des Flugzeugs.
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Abbildung 4.12: Konturen der Geschwindigkeitsverteilung 8 = —4.5° (a) linke Seite (b) rechte
Seite
(blau - Baseline / rot - Riblets)

Der Effekt der Riblets auf das Seitenleitwerk bei Schiebeflugbedingungen wird am deutlichs-
ten durch die Untersuchung der Geschwindigkeitsverteilung anhand eines exemplarischen
Profilschnitts sichtbar (vgl. Abbildung 4.13). Die Konturlinien des Riblet-Falls sind fiir die
bessere Sichtbarkeit in griin dargestellt. Fiir die Untersuchung bei Schiebeflugbedingungen
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ist ein leicht groflerer Einfluss der Riblet-Modifikation auf die Geschwindigkeitsverteilung
am Seitenleitwerk erkennbar. Generell ist der Einfluss genau wie auf die Druckverteilung in
Abbildung 4.10 jedoch sehr gering und in den Konturplots nahezu nicht erkennbar.

(b)

Abbildung 4.13: Geschwindigkeit Profilschnitt VST (a) 8 =0° (b) g = —4.5°
(blau - Baseline / griin - Riblets)

I1. Stabilitdtsderivative Schiebewinkel

Die Auswertung der Stabilititsderivative in Abhéngigkeit der Anderung des Schiebewinkels
basiert auf den Simulationen fiir die Félle 1/1R und 2/2R (vgl. Tabelle 4.3). Die Derivative
werden anhand der gleichen Methodik wie die zuvor untersuchten Steuerderivative abgeleitet,
die Ergebnisse sind in Tabelle 4.6 angegeben. Auch die prozentualen Anderungen des Riblet-
Effekts auf die Stabilitdtsderivative sind mit einem Sicherheitsfaktor beaufschlagt. Fiir die
Berechnungen unter Schiebeflugbedingungen zeigt sich zudem eine schlechte Konvergenz der
Losung fir die Komponente des Fliigels (bzw. die Unterseite des Tragfliigels) aufgrund insta-
tiondrer Stromungsphinomene wie Ablésungen und Verdichtungsstéfien. Da der Einfluss der
Riblet-Modifikation auf die untersuchten Derivative generell sehr gering ist, kann eine un-
zureichende Konvergenz der Losung einzelner Komponenten den Gesamteffekt beeinflussen.
Aus diesem Grund basiert die Auswertung des prozentualen Riblet-Effekts auf die Stabili-
tatsderivative auf der Vernachldssigung des Einflusses der Komponente der Unterseite des
Tragfliigels sowie der Nacelles und der Triebwerks-Pylons.

Tabelle 4.6: Auswertung des Riblet-Effekts auf Stabilitdtsderivative

Chp Cip Cyp
Ma Baseline Riblet A% Baseline Riblet A% Baseline Riblet A%
0.46 0.138 0.16 -0.234 0.29 -0.780 0.18
0.84 0.193 1.38 -0.275 1.56 -0.899 1.26

Im vorherigen Abschnitt zur Auswertung der Steuerderivative sind die Auswirkungen des
Schiebeflugs auf die lokale Grenzschicht am Rumpf anhand der Geschwindigkeitskonturen in
Abbildung 4.12 dargestellt. Es zeigt sich zudem in der Auswertung der Stabilitdtsderivative,
dass der Riblet-Effekt auf die Beiwerte mit grofler werdendem Schiebewinkel zunimmt.
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4.2 Dynamische aerodynamische Derivative

Fiir den Aufbau des Modells zur Untersuchung der linearisierten Seitenbewegung der Boeing
777-F werden neben den aus der CFD abgeleiteten statischen aerodynamischen Derivativen
auch die dynamischen Derivative in Abhéngigkeit der Anderung der Gierrate und Rollrate
benétigt (vgl. Tabelle 2.2). Diese Parameter sollen anhand von theoretischen Methoden ab-
geschétzt werden, was generell durch die Abhéngigkeit der dimensionslosen Derivative von
der geometrischen Konfiguration des Flugzeugs begiinstigt wird. Die Abschétzung der dyna-
mischen Derivative der Seitenbewegung ist nach Cook [7] jedoch im Vergleich zur Ableitung
der Eigenschaften der Langsbewegung des Flugzeugs wesentlich komplexer. Die Problematik
ergibt sich aus der aerodynamischen Interferenz der einzelnen Flugzeugkomponenten unter
asymmetrischen Stromungsbedingungen und erschwert die Entwicklung von zuverldssigen
analytischen Naherungsansatzen. Dieser Umstand fithrt dazu, dass in der Literatur verschie-
dene Ansétze und Formeln zu finden sind, die teilweise zu unterschiedlichen Ergebnissen fiir
die aerodynamischen Derivative fithren. Des weiteren basieren die Gleichungen zur Abschét-
zung der Derivative auf der Annahme eines subsonischen Referenzzustands, da bei hohe-
ren Machzahlen auftretende Stromungsphénome (Machzahl-Effekte) den Wert der Derivative
stark beeinflussen konnen [1]. Fir andere Geschwindigkeitsbereiche verweist Roskam [37] auf
die Daten des ,,Stability and Control Datcom* der United States Air Force [38]. Dabei handelt
es sich um eine Datensammlung verschiedener Methoden zur semi-empirischen Abschétzung
von aerodynamischen Stabilitdts- und Steuerderivativen in der Entwurfsphase eines Flug-
zeugs. Es existiert zudem eine digitale Version der Datenbank, allerdings ist der Ubersicht
der moglichen Ausgabedaten abhingig von Geschwindigkeitsbereich und Flugzeugkonfigura-
tion zu entnehmen, dass fiir den in dieser Arbeit untersuchten transsonischen Referenzzustand
keine Daten fiir die gesuchten dynamischen Derivative verfiigbar sind [39].

Nachfolgend sollen zunéchst die grundlegenden physikalischen Mechanismen fiir die dyna-
mischen Derivative abhiingig von einer Anderung der Gierrate oder Rollrate sowie die we-
sentlichen Anteile der Beiwerte beschrieben werden. Auf Basis der Literatur von Roskam [1],
Nelson [3] und Caughey [4] werden Naherungsansétze fiir die Abschitzung der gesuchten Deri-
vative bereitgestellt, deren Ergebnisse verglichen und kritisch diskutiert werden sollen. Zudem
sollen die so ermittelten Werte fiir die dynamischen Derivative anhand von Vergleichsdaten
der Boeing 747-100 aus der Literatur beurteilt werden.

4.2.1 Derivative durch Anderung der Gierrate

Durch eine Anderung der Gierrate wird eine aerodynamische Seitenkraft sowie ein Giermo-
ment und Rollmoment am Flugzeug verursacht, welche anhand der dynamischen Stabilitats-
derivative Cy,, Cyr und C), beschrieben werden. Eine positive Gierrate fiihrt zunachst zu einer
Anstromung des Seitenleitwerks unter einem negativen Schiebewinkel, der fiir das Seitenleit-
werk wie ein Anstellwinkel wirkt, wodurch eine positive Seitenkraft an dieser Komponente
erzeugt wird. Fiir den Beiwert der Seitenkraft stellt das Seitenleitwerk die wesentliche Ein-
flusskomponente dar, der Anteil der Kombination von Fligel-Rumpf-Hohenleitwerk kann fiir
konventionelle Flugzeugkonfigurationen vernachlissigt werden [1]. Zur Abschitzung des Sei-
tenkraftbeiwerts durch eine Anderung der Gierrate wird folgender Zusammenhang aus der
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Literatur verwendet [1, 3, 4].

Cyrzg.gmv.%v.m.% (4.4)
Das Derivativ C,,,- beschreibt das Giermoment durch eine Anderung der Gierrate. Dieser
Beiwert wird auch als Gierddmpfungsderivativ bezeichnet und ist fiir die Eigenschaft der
dynamischen Gierstabilitdt des Flugzeugs von zentraler Bedeutung. Das dynamische Deri-
vativ setzt sich aus den Anteilen fiir den Tragfliigel und das Seitenleitwerk zusammen. Die
durch den Schiebewinkel erzeugte Seitenkraft am Seitenleitwerk verursacht iiber den horizon-
talen Hebelarm zum Schwerpunkt ein Giermoment. Das Seitenleitwerk besitzt aufgrund des
groflen Hebelarms zum Schwerpunkt einen bedeutenden Einfluss auf das Gierdampfungsde-
rivativ. Der Anteil durch den Tragfliigel ist auf eine Anderung des induzierten Widerstands
zuriickzufiihren. Aufgrund einer Gierrate des Flugzeugs ergibt sich eine Anderung der Ge-
schwindigkeitskomponente senkrecht zur Tragfliigelvorderkante und somit eine Anderung der
Auftriebsverteilung [1]. Die Abschéitzung des Einflusses des Tragfliigels von Caughey [4] ba-
siert auf der Annahme einer elliptischen Auftriebsverteilung in Spannweitenrichtung, fiir eine
detaillierte Herleitung der Ansétze wird auf die angegebene Literatur verwiesen.

1. Roskam [1] und Nelson [3]: (nur Anteil des Seitenleitwerks)

x? Sy
C'nr =-2- CLav : bf e ? (45)
2. Caughey [4]: .
cnr=—2-nv-x—bv-wcmv—% (4.6)

Eine Anderung der Gierrate verursacht ebenfalls ein Rollmoment des Flugzeugs, welches an-
hand des Derivativs C). beschrieben wird. Dieser Beiwert setzt sich aus den Anteilen fiir das
Seitenleitwerk und den Tragfliigel zusammen. Die am Seitenleitwerk aufgrund einer Gierrate
entstehende Seitenkraft verursacht neben einem Giermoment durch den vertikalen Hebelarm
zum Schwerpunkt des Flugzeugs ebenfalls ein Rollmoment. Das Rollmoment durch den Trag-
fliigel ist wie das Giermoment auf die Anderung der Geschwindigkeitskomponente senkrecht
zur Tragfliigelvorderkante zuriickzufiihren, jedoch ist fiir das Rollmoment die Anderung des
Auftriebs ausschlaggebend [4].

1. Roskam [1]: (nur Anteil des Seitenleitwerks)

Ty * 2y Sy
Clr:2’CLaV'b72'77V'§ (47)
2. Nelson [3]:
Ty 2y Sy (O
Cpr=2- CLaV . 02 "Ny - g + T (4.8)
3. Caughey [4]:
_ Ty * 2y Sy Cio
C]r—Q‘CLav'T'nv'g‘i’T (49)
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4.2.2 Derivative durch Anderung der Rollrate

Eine Anderung der Rollrate verursacht ebenfalls eine aerodynamische Seitenkraft, ein Gier-
moment und Rollmoment am Flugzeug, wobei der Anteil der Seitenkraft in Hinblick auf die
dynamischen Stabilitdtseigenschaften des Flugzeugs vernachléssigt werden kann [1]. Das dy-
namische Derivativ fiir das Rollmoment durch eine Anderung der Rollrate Cp wird auch als
Rollddmpfungsderivativ bezeichnet und wird hauptséchlich durch den Anteil des Tragfliigels
bestimmt. Aufgrund einer Rollrate ergibt sich eine lokale Anderung des Anstellwinkels, die
fiir den herabgehenden Fliigel eine Zunahme des Auftriebs und fiir die andere Fliigelseite eine
Abnahme des Auftriebs bedeutet. Die aus der Rollrate resultierende Anderung der Auftriebs-
verteilung des Tragfliigels erzeugt ein Rollmoment um den Flugzeugschwerpunkt, welches
der Rollrate entgegenwirkt und die Bewegung ddmpft [3]. Zur Abschitzung des Rollmomen-
tenbeiwerts durch eine Anderung der Rollrate werden folgende Niherungsformeln aus der

Literatur verwendet.

1. Roskam [1]: (nur Anteil des Seitenleitwerks)

22 Sy
Cp=-2-Cra, - 2 Ny 5 (4.10)
2. Nelson [3]: (nur Anteil des Tragfliigels)
Cra 143X

= - . 4.11
=" T (#11)

3. Caughey [4]: (nur Anteil des Tragfliigels)

CLa

Cip = — Ié v (4.12)

Das Giermoment, welches durch eine Anderung der Rollrate entsteht, besitzt Anteile durch
das Seitenleitwerk und den Tragfliigel. Der Anteil des Seitenleitwerks ist auf die durch eine
Rollrate verursachte Seitenkraft an dieser Komponente zuriickzufiihren, welche {iber den He-
belarm zum Schwerpunkt ein Giermoment erzeugt. Der Anteil des Tragfliigels ist zum einen
auf die lokale Anderung des Widerstands durch eine Rollrate des Flugzeugs zuriickzufiih-
ren. Eine Anderung der Rollrate beeinflusst nicht nur die Auftriebsverteilung des Tragfliigels
durch die Anderung des lokalen Anstellwinkels, sondern beeinflusst auch den lokalen Wider-
stand woraus ein Moment um die Gierachse resultiert. Daneben &ndert sich mit dem Auf-
trieb auch der induzierte Widerstand des Tragfliigels. AuBerdem verursacht eine Anderung
des Auftriebs aufgrund einer Rollrate auch ein Giermoment durch das Kippen des resultie-
renden Auftriebsvektors. Fiir die Herleitung der angegebenen Formeln zur Abschéitzung des
Giermomentebeiwerts durch eine Anderung der Rollrate wird auf die Literatur verwiesen.

1. Roskam [1]: (nur Anteil des Seitenleitwerks)

Cop =2-Cla, -

v Ty Sy
— 4.1
S ( 3)

?‘?.TIV.
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4.2 Dynamische aerodynamische Derivative

2. Nelson [3]: (nur Anteil des Tragfliigels)

Chp = —% (4.14)
3. Caughey [4]: - 5 .
=2 v v ov, _ L
Cnp - 37T b b S CLOtV 8 (415)

4.2.3 Ergebnisse und Vergleich der Berechnungsmethoden

Die angegebenen Niherungsformeln aus der Literatur werden zur Abschitzung der dynami-
schen Derivative der Boeing 777-F fiir die in Tabelle 4.4 definierten Referenzzustiande verwen-
det. Auflerdem werden zu Vergleichszwecken ebenfalls die Derivative fir die
Boeing 747-100 anhand der Formeln abgeschétzt, da fiir dieses der Boeing 777-F in der Konfi-
guration grundsétzlich ahnliche Verkehrsflugzeug Literaturdaten der dynamischen Derivative
fiir verschiedene Referenzzustinde vorliegen. Diese Literaturdaten der aerodynamischen De-
rivative basieren auf einem von Boeing veroffentlichten Report von Hanke und Nordwall [40],
in welchem diese fiir die Boeing 747-100 einen groflen Datensatz zu Modellierungs- und Simu-
lationszwecken an die NASA iibermitteln. Die Daten der auf diesem Dokument basierenden
aerodynamischen Derivative kdnnen zudem in der Literatur zur Flugdynamik verschiedener
Autoren als Fallbeispiele wiedergefunden werden [3, 4, 7).

Die fiir die Abschatzung benétigten Parameter der Flugzeuge sind in Tabelle 4.7 tibersichtlich
dargestellt. Neben den geometrischen Parametern werden aerodynamische Beiwerte fiir Auf-
trieb und Widerstand verwendet, die von dem untersuchten Referenzzustand abhédngen. Die
geometrischen Daten der untersuchten Flugzeuge stammen zum grofiten Teil aus Unterlagen
des Herstellers [33, 40|, die Abschétzung der Hebelarme des Seitenleitwerks wurde aus den
durchgefiihrten CFD Simulationen anhand der ausgewerteten Kréifte und Momente vorge-
nommen. Fiir die bendtigten aerodynamischen Beiwerte fiir Auftrieb und Widerstand wird
fiir die Boeing 777-F auf interne Daten der LHT aus CFD Berechnungen zuriickgegriffen und
fir die Boeing 747-100 werden diese Daten aus dem Report von Boeing [40] fiir den entspre-
chenden Referenzzustand entnommen. Die Daten fiir den Auftriebsanstieg des Seitenleitwerks
ClLa, konnen fiir die Boeing 777-F anhand der im Rahmen dieser Arbeit durchgefiihrten CFD
Simulationen der Félle 1 und 2 (vgl. Tabelle 4.3) ausgewertet werden. Dabei wird der Auf-
triebsanstieg des Seitenleitwerks unter Verwendung der folgenden Zusammenhénge bestimmt;:

. FYV
o CLV(2) B CLV(l)
CLaV - 6(2) — 6(1) (417)

Fir die Boeing 747-100 miissen fiir die Parameter des Auftriebsanstiegs des Seitenleitwerks
CLa, und den Auftriebsanstieg des Tragfliigels C1,,,, Annahmen getroffen werden, da keine
Daten fiir diese Parameter vorliegen. Der Effektivitatsfaktor des Seitenleitwerks wird in allen
Fillen zu 7, = 1 angenommen, da aufgrund der geometrischen Konfiguration des Flugzeugs
nicht von einer Beeinflussung durch andere Komponenten auszugehen ist. Die in Tabelle 4.7
angegebenen Daten gelten fiir den Referenzzustand B (Ma = 0.84, H = 34000 ft).
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4.2 Dynamische aerodynamische Derivative

Die Ergebnisse der Abschétzung der dynamischen Derivative der Seitenbewegung nach den
vorgestellten Formeln aus der Literatur sind in Tabelle 4.8 fiir den Referenzzustand B tiber-
sichtlich dargestellt. Fiir die Boeing 747-100 sind fiir den Vergleich die aus dem Report von
Boeing [40] entnommenen dynamischen Derivative angegeben. Zudem ist nach Roskam [1]

ein iiblicher Wertebereich fiir die Derivative angegeben.

Tabelle 4.8: Dynamische Derivative der Seitenbewegung (Ma = 0.84, H = 34000 ft)

L. Wertebereich [1]
Derivativ. Quelle 747-100 747-100 [40] 777-F

min max
Caughey -0.2 -0.275 -0.222
Cnr Roskam -0.196 -0.275 -0.218 -1.0 0
Nelson -0.196 -0.275 -0.218
Caughey 0.085 0.13 0.105
Clr Roskam (0.058) 0.13 (0.06) 0 0.6
Nelson 0.177 0.13 0.154
Caughey -0.03 -0.0415 -0.015
Cnp Roskam (0.058) -0.0415 (0.06) -0.5 0.1
Nelson -0.06 -0.0415 -0.047
Caughey  -0.375 -0.321 -0.789
Clp Roskam  (-0.014) -0.321 (-0.017) -0.8 -0.1
Nelson -0.635 -0.321 -0.868

Die abgeschétzten Derivative basierend auf den Formeln nach Roskam [1] sind in der Tabelle
teilweise eingeklammert dargestellt, da der Anteil der Komponente des Tragfliigels vernach-
lassigt wurde. Vor diesem Hintergrund sind auch die teilweise sehr groflen Abweichungen zu
den Literaturdaten der 747-100 sowie den Ergebnissen unter Verwendung der Formeln der
anderen Autoren zu erkléren, wie fiir die Derivative C, und Cjp,.

Der Vergleich fiir die Derivative der Boeing 747-100 zeigt anhand der Formeln nach Caughey [4]
die beste Anndherung an die Daten aus der Literatur obwohl die Abweichungen teilweise grof3
sind (maximal 35% fir Cy,). Fir die Boeing 777-F sind keine Referenzdaten aus der Literatur
vorhanden, deswegen kann keine direkte Aussage tiber die Qualitat der Abschitzung getroffen
werden. Ein Vergleich der dynamischen Derivative von Boeing 747-100 und Boeing 777-F zeigt
immerhin, dass die Werte von gleicher Groflenordnung sind und auflerdem innerhalb des von
Roskam [1] angegeben Wertebereichs liegen. Es gilt das resultierende dynamische Verhalten
der modellierten Boeing 777-F zu untersuchen und eventuell Kalibrierungen der aerodynami-
schen Derivative vorzunehmen, was genauso fiir die anhand der CFD ermittelten statischen
Derivative der Seitenbewegung gilt. Die in dieser Arbeit gewéhlte Methodik zur Abschéitzung
und Berechnung der Derivative bedingt eine Validierung und Kalibrierung der dynamischen
Systemeigenschaften und des Systemverhaltens anhand von realen Testflugdaten, welche in

Kapitel 5.3 beschrieben wird.
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4.3 Tragheitsmomente

Die Trégheitsmomente des Flugzeugs beziiglich seiner Achsen sind ein Maf fiir die Trégheit
des Korpers gegeniiber einer Beschleunigung um seinen Schwerpunkt und stellen somit eine
bedeutende Einflussgréfle fiir das dynamische Verhalten des modellierten Systems dar.

Drehmoment = Tragheitsmoment x Winkelbeschleunigung

Fiir die Modellierung der Boeing 777-F anhand der linearisierten Bewegungsgleichungen gilt
es die Tragheitsmomente I, I,, und I, des Flugzeugs abzuschéitzen. Die Berechnung der
Tragheitsmomente beziiglich des Flugzeugschwerpunkts basiert auf den von Roskam [41] an-

gegebenen Gleichungen.

Lo =Y mi-{(yi —yca)® + (21 — zcc)?} (4.18)
=1
Iy, = zn:mi A{(zi — zca)® + (i — yea)?} (4.19)
=1
Iy, = Zn:mi (21— 2cq) - (1 — 2ca) (4.20)
=1

Diese Gleichungen gelten unter der Voraussetzung, dass die zugrunde liegende Gewichts-
aufschliisselung eine ausreichende Anzahl an Einzelmassen (m;) enthélt (Class IT Methode),
sodass die Tragheitsmomente der einzelnen Komponenten beziiglich des jeweiligen lokalen
Schwerpunkts vernachléssigt werden kénnen [41]. Fiir die Boeing 777-F werden die Einzel-
massen fiir die in Tabelle 4.9 angegebenen Komponenten anhand der im Luftfahrttechni-
schen Handbuch [42] angegebenen Methoden der statistischen Massenabschétzung fir grofie
Verkehrsflugzeuge mit einer maximalen Startmasse von MTOM > 40t ermittelt. Der De-
taillierungsgrad der Massenaufteilung wird fiir die Abschétzung der Trégheitsmomente nach
den dargestellten Formeln als ausreichend angesehen. Die Ergebnisse fiir die so ermittelten
Werte sollen zudem mit der LHT vorliegenden Daten fiir die Tragheitsmomente aus einem
Full Flight Simulator der Boeing 777-200LR [43] verglichen und validiert werden, welche die
gleiche geometrische Konfiguration wie die Boeing 777-F besitzt.

Die Betriebsleermasse (engl. operational empty weight, OEW) wird fiir die dargestellte Mas-
senabschétzung als Summe der in Tabelle 4.9 beriicksichtigten Einzelmassen definiert. Ein
Vergleich mit der aus den Testflugdaten ermittelten Betriebsleermasse der Boeing 777-F
(142.5t [44]) zeigt mit einer prozentualen Abweichung von ungefihr 3.3% eine gute Uber-
einstimmung der abgeschétzten Leermasse des Flugzeugs (ohne Treibstoff).
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Tabelle 4.9: Massenabschitzung Einzelkomponenten Boeing 777-F [42]

Komponente Masse (t) % OEW
Tragfliigel 51.5 35.0
Rumpfstruktur 28.9 19.6
Fahrwerk 13.9 9.5
Bugfahrwerk 1.1 0.7
Hohenleitwerk 3.2 2.2
Seitenleitwerk 14 1.0
Pylon 2.7 1.8
Triebwerksbaugruppe 22.8 15.5
Systeme 11.6 7.9
Kabine 10 6.8
> OEW 147.1

Zusétzlich zu den Einzelmassen gilt es fiir die Berechnung der Trigheitsmomente die Hebe-
larme der Komponenten-Schwerpunkte zum Flugzeugschwerpunkt abzuschétzen. Diese wer-
den anhand von Herstellerunterlagen wie dem Struktur-Manual [33] oder dem LHT-internen
CFD/CAD Modell der Boeing 777-F ermittelt. Fiir die z-Komponente des Flugzeugschwer-
punkts muss eine Annahme getroffen werden, da fir diesen Wert keine Informationen vorlie-
gen. Des weiteren werden die Massen von Rumpfstruktur, Systemen und Kabine als konstant
entlang des Rumpfes verteilt angenommen. Fiir eine genauere Abschiatzung der Teilschwer-
punkte in x-Richtung wird eine Einteilung des Rumpfes in acht Sektionen vorgenommen.
Der Flugzeugschwerpunkt sowie die Trégheitsmomente sind zudem abhéngig von der Treib-
stoffmasse bzw. der Verteilung des Treibstoffes auf die unterschiedlichen Tanks. Die Boeing
T77-F besitzt neben dem Center Tank im Rumpf zwei weitere Tanks in den Tragflichen
(Main Tank 1/2). Die Teilschwerpunkte der Treibstofftanks sind in allen Komponenten vom
Tankinhalt abhédngig, die Komponente in x-Richtung kann fir verschiedene Tankfiillstinde
dem ,Weight and Balance Manual“ (WBM) [45] des Herstellers entnommen werden. Die wei-
teren Komponenten des Tankschwerpunkts miissen jedoch auf Basis des CAD Modells der
Boeing 777-F abgeschétzt werden.

Der LHT liegen fiir verschiedene Flugzeuggewichte und Schwerpunkte Daten fiir die Trag-
heitsmomente aus einem Full Flight Simulator vor [43]. Es sind allerdings keine Informationen
beziiglich der jeweiligen Betankung des Flugzeugs vorhanden. Fiir den Vergleich der abge-
schitzten Tréagheitsmomente mit den Simulatordaten wird aus diesem Grund der Datensatz
fir ein Flugzeuggesamtgewicht (engl. gross weight, GW) von 170¢ verwendet, da anhand der
in den Daten angegebenen Leertankmasse (engl. zero fuel weight, ZFW) auf die beladene
Treibstoffmasse geschlossen werden kann, welche sich in diesem Fall nur auf wenige Tonnen
belduft. Fiir die Abschdtzung der Triagheitsmomente wird diese Treibstoffmasse in den Flii-
geltanks des Flugzeugs gelagert unter der Annahme, dass diese Tanks immer zuerst gefiillt
bzw. zuletzt geleert werden um das Biegemoment an der Fliigelwurzel im Flug zu verringern.
Ausgehend von einem gleichen Flugzeuggewicht des Simulatormodells sowie der durchgefiihr-
ten Massenabschétzung lassen sich die Trégheitsmomente auf diese Weise vergleichen, da
die Ungenauigkeit durch die unbekannte Treibstoffbeladung aufgrund der geringen Treib-
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stoffmenge als vernachléssigbar angesehen wird. In Tabelle 4.10 sind die aus dem Vergleich
resultierenden prozentualen Abweichungen fiir die Tragheitsmomente fiir drei unterschiedliche
Flugzeugschwerpunkte angegeben.

Tabelle 4.10: Vergleich Triagheitsmomente aus Massenabschiatzung und Simulatordaten [43]

Abweichung Flugzeugschwerpunkt (% MAC)

A% 17 21 25 38
Lk 0.3 0.3 0.3 0.3
I 9.7 10.8 11.0 6.7
Iy, 5.4 2.9 0.4 -7.8

Der Vergleich der Trigheitsmomente aus den Simulatordaten [43] und der durchgefiihrten
Massenabschitzung zeigt fiir das Tragheitsmoment I, eine sehr geringe prozentuale Ab-
weichung, die auf eine hinreichend genaue Abschitzung der Hebelarme fir die y- und z-
Koordinaten der Komponentenschwerpunkte schlieffen lasst. Allerdings lasst sich anhand des
Vergleichs der Einfluss der beladenen Treibstoffmenge auf die Abschitzung des Trégheitsmo-
ments nicht genauer beurteilen, da fiir den untersuchten Betriebspunkt nur eine sehr geringe
Treibstoffmenge in den Fligeltanks vorhanden ist. Andererseits ist auch die Treibstoffmenge
fiir den anhand des Simulationsmodells der Boeing 777-F zu untersuchenden Referenzzustand
aus den Testflugdaten gering, da die interessierenden Manéver zum Ende des Flugs durch-
gefithrt wurden. Die Abweichungen zwischen Simulatordaten und Massenabschétzung zeigen
fiir die beiden anderen untersuchten Tragheitsmomente I,, und Iy, mit maximal 11.0% gro-
Bere prozentuale Abweichungen, die unter Beriicksichtigung der getroffenen Annahmen in der
Massenabschéatzung jedoch als akzeptabel beurteilt werden.

Der Vergleich der abgeschétzen Tragheitsmomente mit den Simulatordaten dient lediglich der
Validierung der in dieser Arbeit zur Abschéitzung verwendeten Methode. Das dynamische Ver-
halten des Simulationsmodells der Boeing 777-F wird weiterhin anhand einer Sensitivitatsana-
lyse auf den Einfluss einer Anderung der Trigheitsmomente untersucht, um die Beeinflussung
des Modells durch Ungenauigkeiten in der Abschitzung zu identifizieren (vgl. Kapitel 5.3.4).
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5 Modellierung der dynamischen Seitenbewegung

In diesem Kapitel wird der Aufbau des Modells zur Untersuchung und Simulation der dyna-
mischen Seitenbewegung der Boeing 777-F beschrieben. Dabei wird zunéchst auf die Model-
lierung und Analyse der ungeddmpften Eigenbewegung des Flugzeugs eingegangen sowie der
mogliche Einfluss der Dynamik von Steuerflichenaktuatoren untersucht. Anschliefend soll die
Reglerarchitektur des Gierddmpfers in das Modell integriert und hinsichtlich des verwendeten
Auslegungsverfahrens sowie der Reglerkomponenten und Funktionsweise beschrieben werden.
Das Modell soll es erméoglichen die Effekte der Riblet-Modifikation auf die dynamische Sta-
bilitdt der Seitenbewegung des Flugzeugs mit integriertem Gierddmpfer-System sowohl im
Zeitbereich, als auch im Frequenzbereich zu untersuchen. Um eine solche vergleichende Ana-
lyse durchzufiihren wird in diesem Kapitel zunéchst die Validierung des Basismodells mit in-
tegriertem Gierddmpfer anhand eines Testflugdatensatzes beschrieben sowie die Sensitivitat
des abgeschitzten Modells in Bezug auf die Anderung einzelner Systemparameter untersucht.
Fiir die Modellierung und Untersuchung der Flugzeugdynamik wird die MathWorks Softwa-
re Matlab/Simulink [46] als Simulationsumgebung verwendet. Fiir das Reglerdesign und die
durchgefithrten Simulationen werden vorrangig die Funktionen und Algorithmen der Control
System Toolboz [A7] eingesetzt. Die Software Simulink stellt ein grafisches Modellierungs- und
Simulationswerkzeug fiir die Untersuchung dynamischer Systeme dar und basiert auf einer
blockorientierten Simulationsmethodik. Das Modell ist demnach aus einzelnen Blécken auf-
gebaut, welche mathematische Funktionen oder physikalische Systemkomponenten repréasen-
tieren. Die Simulation wird anhand von numerischen Integrationsalgorithmen durchgefihrt
und ermoglicht eine zeitaufgeloste Analyse der resultierenden Zustandsgrofien.

5.1 Modell der Flugzeugdynamik

Als Grundlage fiir die Analyse und Untersuchung der dynamischen Seitenbewegung der Boe-
ing 777-F in dieser Arbeit dienen die um einen Referenzzustand linearisierten Bewegungsglei-
chungen (vgl. Kapitel 2.1). Die Darstellung und Implementierung der Bewegungsgleichungen
in der Modellierung der Flugzeugdynamik mit Matlab/Simulink erfolgt anhand der Verwen-
dung des in Kapitel 2.1 beschriebenen Zustandsraum-Modells (engl. state-space model). Der
Zustandsraum wird im Matlab/Simulink-Modell durch die Angabe der Systemmatrix A, der
Steuermatrix B sowie der Umrechnungsmatrix C' und in diesem Fall der Nullmatrix D de-
finiert. In Abbildung 5.1 ist die Definition des Zustandsraums anhand von Systemgleichung
und Ausgangsgleichung angegeben, wie sie fiir die Implementierung der Flugzeugdynamik im
Matlab-Modell verwendet wird. Fiir das Simulink-Modell wird der Zustandsraum der Seiten-
bewegung anhand des State-Space Blocks implementiert, wobei der Block auf die im Matlab
Workspace definierten Matrizen zugreift. Die Darstellung des Blocks mit den entsprechenden
Eingangs- und Ausgangsgrofien des Modells der Seitenbewegung ist in Abbildung 5.2 unter
Angabe der zugrunde liegenden mathematischen Funktionalitit dargestellt.
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| State-Space Modell Boeing 777-F |

I. Systemgleichung AB Yo Yo —(uo—%) g-cos(8y) A 0 Y5
o | T Ny e 0 or |+ (e N, | L as,
Ad 0 1 0 0 AD 0 o
N\ — J —_
Systemmatrix A’ Steuermatrix B’
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* vereinfachte Darstellung unter Annahme I, = 0;
dynamisches Modell basiert auf Formulierung der Matrizen aus Kapitel 2.1

Abbildung 5.1: Definition des Zustandsraum-Modells der Seitenbewegung

EingangsgréBen AusgangsgroBen D
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State-Space Model ——— p L Ls | D
5, Boeing 777-F —
— O
(a) (b)

Abbildung 5.2: Zustandsraum-Modell (a) Simulink Block Darstellung (b) Block-Funktionalitét

Das Modell zur Untersuchung der Seitenbewegung des Flugzeugs besitzt mit den Steuer-
flachenausschldgen von Querruder J§, und Seitenruder 4, zwei Eingangsgrofien und mit dem
Schiebewinkel 3, der Rollrate p, der Gierrate r und dem Rollwinkel ® insgesamt vier Zustands-
bzw. AusgangsgroBen. Das System kann deshalb auch als lineares Mehrgrofiensystem (engl.
multiple-input multiple output system (MIMO)) charakterisiert werden. In der Flugdynamik
wird teilweise fiir die Analyse der Langsbewegung mit Modellen reduzierter Ordnung bzw.
Approximationen der charakteristischen Eigenbewegungsformen gearbeitet. Fiir die Seitenbe-
wegung wird die Approximation der einzelnen Bewegungsformen durch die starke Kopplung
der Bewegungsanteile erschwert. Eine Nédherungslosung fiir die Bewegungsform der Taumel-
schwingung als reine Gierschwingung wiirde die Vernachlissigung der Rollbewegung vor-
aussetzen. In der Realitiat zeigt sich allerdings eine Beteiligung aller Zustandsvariablen an
der resultierenden Bewegung, weshalb die Approximation allgemein als ungenau anzusehen
ist [7]. Da in dieser Arbeit zum Zweck der Validierung ein Vergleich des dynamischen Mo-
dellverhaltens mit Testflugdaten erfolgen soll, wird das zuvor beschriebene Modell vierter
Ordnung zur Beschreibung der dynamischen Seitenbewegung der Boeing 777-F beibehalten.

In Abbildung 5.3 sind die fiir die Modellierung des Zustandsraums bendtigten Eingangs-
daten der Boeing 777-F mit den verwendeten Ansédtzen zur Ableitung bzw. Abschétzung

tibersichtlich dargestellt (vgl. Kapitel 4).
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State-Space Modell Boeing 777-F
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Abbildung 5.3: Eingangsdaten des Zustandsraum-Modells der Boeing 777-F

Die Angaben von Referenzdaten wie der Fliigelfliche, Spannweite oder des dynamischen
Drucks werden benétigt, um aus den dimensionslosen aerodynamischen Derivativen die di-
mensionsbehafteten Derivative zu berechnen, unter deren Verwendung die Matrizen des Zu-
standsraums definiert werden. Dazu werden zudem die Tragheitsmomente als Eingangsdaten
des Modells benétigt, die abhéngig von der beladenen Treibstoffmasse und der Lage des Flug-
zeugschwerpunkts aus der Massenabschétzung {ibernommen werden. Da die Abschétzung der
Tréagheitsmomente fiir das flugzeugfeste Koordinatensystem gilt, ist es erforderlich die Trag-
heitsmomente anhand der im Anhang A.2 angegebenen Transformationsbeziehungen in das
Stabilitatsachsensystem zu iiberfithren. Fiir die Modellierung der Boeing 777-F werden die
dynamischen Derivative der Seitenkraft vernachléssigt, da diese nach Roskam [1] keinen si-
gnifikanten Einfluss auf das dynamische Systemverhalten zeigen (vgl. Abbildung 5.3). Die
Abschéitzung der Steuerflicheneffektivitit der Querruder erfolgt anhand von Literaturdaten
der Boeing 747 [40], da fiir einen Querruderausschlag keine Daten aus CFD Simulationen wie
fiir das Seitenruder vorliegen. Basierend auf den in Abbildung 5.3 dargestellten Eingangs-
daten des Modells erfolgt die Berechnung der Matrizen des Zustandsraums. Die Software
Matlab stellt fir die Modellierung von linearen Systemen verschiedene Funktionen bereit, um
das Modell des Zustandsraums fiir die Seitenbewegung der Boeing 777-F anhand der Ein-
gangsdaten und daraus berechneten Systemmatrizen zu erstellen.

Das ungeregelte Modell der Flugzeugdynamik der Boeing 777-F wird auch als ,,open-loop-
Modell“ bezeichnet. Das Verhalten des offenen Systems wird nur durch seine internen Pa-
rameter und Eingangsgrofien bestimmt. Es kann zwischen dem Eigenverhalten (engl. flying
qualities) und dem Steuerverhalten (engl. handling qualities) des Flugzeugs differenziert wer-
den. Das Eigenverhalten ist durch die inhdrenten Stabilitdtseigenschaften charakterisiert und
lasst sich anhand der Eigenwerte und Eigenvektoren des Systems untersuchen. Es ist unabhén-
gig von externen Einfliissen wie Steuersignalen. Das Verhalten des Flugzeugs als Reaktion auf
Steuersignale wird dagegen durch das Steuerverhalten beschrieben und hangt nicht nur von
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der Eigendynamik, sondern auch von der Effektivitat der Steuerflichen ab. Die Eigenschaften
des open-loop-Modells der dynamischen Seitenbewegung der Boeing 777-F bei Reiseflugbe-
dingungen (Ma = 0.84, H = 34000 ft, ap = 2.6°, m = 158.8¢) sollen nachfolgend untersucht
werden.

5.1.1 Analyse des Eigenverhaltens

Die dynamische Seitenbewegung des Flugzeugs zeigt mit der Rollbewegung, Spiralbewegung
und Taumelschwingung drei iiberlagerte charakteristische Eigenschwingungsformen (vgl. Ab-
schnitt 2.1.6). Zur Untersuchung der Eigendynamik der Boeing 777-F fiir den ausgewéhlten
Referenzzustand werden anhand der Systemmatrix A die Eigenwerte und Eigenvektoren be-
stimmt. Die Figenwerte ergeben sich aus den Nullstellen bzw. Wurzeln der charakteristischen
Gleichung des Systems und beschreiben das zeitabhéngige Verhalten wie die Geschwindigkeit,
Art und Stabilitdt der Eigenbewegungsform, wohingegen die Eigenvektoren den Einfluss bzw.
Anteil der individuellen Zustandsgréfien in Form von Amplitude und Phasenverschiebung an-
geben [48].

Fiir das Modell der Boeing 777-F konnen zwei reelle Eigenwerte und ein komplexes Eigen-
wertpaar identifiziert werden. Die reellen Eigenwerte des Systems beschreiben die aperiodi-
sche Roll- und Spiralbewegung, wobei die Rollbewegung als schnelle und stark geddmpfte
Bewegungsform charakterisiert werden kann. Die Spiralbewegung dagegen verlduft langsam
und nur leicht geddmpft und kann fiir einige Flugzeuge oder Flugzustinde auch instabil sein.
Die Taumelschwingung wird durch das komplexe Eigenwertpaar beschrieben und stellt eine
oszillierende und leicht geddmpfte Eigenschwingungsform dar. Die Eigenwerte des Systems
werden auch als Pole bezeichnet und sind in Tabelle 5.1 angegeben. Die Anzahl der Pole ent-
spricht der Ordnung des dynamischen Systems, so stellt das Modell der Seitenbewegung der
Boeing 777-F ein System vierter Ordnung dar. Die Nullstellen zeigen die Frequenzen an, wel-
che durch das System nicht iibertragen werden. Anhand der Lage der Pole in der komplexen
Ebene kann zudem die Eigenschaft der Stabilitdt untersucht werden, welche ausschliellich
von der Systemmatrix A und den Eigenwerten abhéngt. Da fiir das Modell der Boeing 777-F
alle Eigenwerte einen negativen Realteil besitzen gilt das Modell der open-loop-Dynamik als
asymptotisch stabil [10].

Die ungedédmpfte Eigenbewegungsform der Taumelschwingung wird fiir das Modell der Boe-
ing 777-F durch eine initiale Stoérung in Grofle der entsprechenden Eigenvektoren angeregt,
um das Schwingungsverhalten im Zeitbereich zu untersuchen. Eine willkiirliche Stérung regt
generell alle drei Bewegungsformen iiberlagert an. Der Zeitverlauf der Bewegungsgrofien als
Reaktion auf die Anregung der Taumelschwingung ist in Abbildung 5.4 dargestellt. Das open-
loop-Modell der Boeing 777-F zeigt anhand der leicht geddampften Oszillation und Beteiligung
aller Bewegungsvariablen mit grofien Amplituden ein typisches dynamisches Verhalten fiir
diese Bewegungsform. Die Schwingung ist durch eine phasenverschobene koordinierte Roll-,
Gier- und Schiebebewegung gekennzeichnet.
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Abbildung 5.4: Modale Anregung der Taumelschwingung des Boeing 777-F Modells

Als Kenngroflen der Eigendynamik werden die Kennkreisfrequenz, der Dampfungsgrad (Ab-
nahme der Amplitude von einer zur néchsten Periode) sowie die Schwingungsdauer und Zeit-
konstante fiir die jeweiligen Bewegungsformen ermittelt (vgl. Tabelle 5.1). Da es sich bei der
Rollbewegung und Spiralbewegung um aperiodische (nicht oszillierende) Bewegungsformen
handelt, kann der Parameter der Schwingungsdauer lediglich fiir die Taumelschwingung be-
stimmt werden. Die formelméfligen Zusammenhénge zur Bestimmung dieser Kenngréflen aus
den Eigenwerten des Systemmodells sind in Anhang C angegeben.

Tabelle 5.1: Kenngrofien der Eigendynamik des Modells der Boeing 777-F

Taumelschwingung Rollbewegung Spiralbewegung

—0.1063 + 1.44841

Eigenwert )\; ] —1.5898 —0.0165
—0.1063 — 1.44843

Eigenfrequenz w (rad/s) 1.45 1.5898 0.0165

Dampfungsgrad ¢ 0.0732 1 1

Schwingungsdauer T (s) 4.339 - -

Zeitkonstante 7 (s) 9.41 0.629 60.7

In den Zulassungsvorschriften fiir grole Verkehrsflugzeuge der amerikanischen und européi-
schen Zulassungsbehorden (FAR Part 25/CS-25) [49] sind beziiglich der Eigenschaften der
dynamischen Stabilitdt der Taumelschwingung aufler der Vorgabe einer ,positiven Damp-
fung® keine konkreten Anforderungen vorgegeben. Aus diesem Grund werden zur Bewertung
der Flugeigenschaften bzw. der Eigendynamik des Flugzeugs die Mindestanforderungen aus
der militarischen Spezifikation MIL-F-8785-C [11] herangezogen. Fiir die Boeing 777-F als
grofles Transportflugzeug gelten die Anforderungen der Klasse I1I, welche fiir den Reiseflug
(Flugphase B) in Bezug auf die Taumelschwingung in Tabelle 5.2 angegeben sind.
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Tabelle 5.2: Flugeigenschaftsforderungen Taumelschwingung aus MIL-F-8785-C [11]

Kennkreisfrequenz Dampfungsgrad Abklingkoeffizient
Level
(WO)min (rad/s) (C)min (U)min (rad/s)
1 0.4 0.08 0.15
2 0.4 0.02 0.05
3 0.4 0 -

Level 1: ausreichend fiir Flugmission
Level 2: ausreichend fiir Flugmission verbunden mit erhohter Belastung des Piloten
Level 3: unzureichend fiir Flugmission verbunden mit hoher Belastung des Piloten

Die Untersuchung der Eigendynamik open-loop-Modells der Boeing 777-F zeigt im Vergleich
mit den Mindestanforderungen aus der MIL-F-8785-C eine zu geringe Dampfung der Taumel-
schwingung, wie es fiir die meisten Verkehrsflugzeuge iiblich ist. Zur kiinstlichen Erhchung
der dynamischen Stabilitdt und Adaption der Eigendynamik des Modells der Boeing 777-F
wird in Abschnitt 5.2 die Modellierung und Integration des Gierddmpfers beschrieben.

5.1.2 Analyse des Steuerverhaltens

Das Steuerverhalten des Flugzeugs beschreibt die Reaktion auf Steuereingaben des Piloten
und héangt nicht nur von der Eigendynamik, sondern auch von der Wirksamkeit der Steuer-
flichen ab. Fiir eine Untersuchung des Steuerverhaltens werden die Ubertragungsfunktionen
des Systems ermittelt, welche das Verhéltnis zwischen Systemausgang und Systemeingang
und somit zwischen Steuerflichenausschligen und Bewegungsgrofien kennzeichnen. In einem
linearen Mehrgrofiensystem wie dem Modell zur Beschreibung der Seitenbewegung der Boeing
777-F, gibt es zwischen jeder Eingangs- und Ausgangsgroe ein messbares Ubertragungsver-
halten deren Wirkungen sich linear iiberlagern. Da die Seitenbewegung des Flugzeugs mit
dem Seitenruder und den Querrudern durch zwei Steuerflichen beeinflusst wird, ergeben sich
zwei Sets von Ubertragungsfunktionen fiir jeweils die entsprechende Steuerfliche (Seitenru-
der/Querruder) und jede Bewegungsvariable (Schiebewinkel/Rollrate/Gierrate/Rollwinkel).
Die Ubertragungsfunktionen der Boeing 777- F konnen im Matlab/Simulink-Modell anhand
der Funktion #f (transfer-function-model) direkt aus der Definition des Zustandsraums abge-
leitet werden. In Abbildung 5.5 ist die Modellierung des open-loop-Modells der Boeing 777-F
in Simulink vergleichend unter Verwendung des Zustandsraummodells sowie anhand der
Ubertragungsfunktionen des Systems dargestellt.

55



5.1 Modell der Flugzeugdynamik

Zustandsraum

Querruder_Input .
s B
Seitenruder_Input y=Cx+Du

Gierrate

Rollwinkel

Boeing 777-F
Ubertragungsfunktionen .
s+1
_ Querruder / Gierrate
1
s+1
Querruder / Rollwinkel Gierrate g @
1 Rollwinkel
s+1
Seitenruder / Gierrate *
R ‘
1
s+1

Seitenruder / Rollwinkel

Abbildung 5.5: Simulink Modellierung Zustandsraum vs. Ubertragungsfunktionen

Die Modellierung der Ubertragungsfunktionen erfolgt anhand der Definition des Nenner- und
Ziéhlerpolynoms, wobei der Nenner der Ubertragungsfunktionen das charakteristische Poly-
nom des Systems darstellt, welches wiederum die dynamischen Stabilitédtseigenschaften des
Flugzeugs beschreibt. Fiir das ungeregelte open-loop-Modell der Flugzeugdynamik beeinflusst
nur das Nennerpolynom den Charakter der dynamischen Stabilitdt des Reaktionsverhaltens
des Flugzeugs, das Zahlerpolynom hingegen bestimmt die Gréflenordnung der Reaktion auf
einen Steuerflichenausschlag.

Zur Untersuchung des Steuerverhaltens des dynamischen Systemmodells der Boeing 777-F
im Zeitbereich wird die Impulsantwort als Reaktion auf die Anregung des Modells mit Hilfe
des Dirac-Impulses (Einheitsimpuls) erzeugt (vgl. Abbildung 5.6). Die Impulsantwort wird in

der Regelungstechnik zur Charakterisierung linearer dynamischer Systeme als Testfunktion
verwendet [50].
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Abbildung 5.6: Impulsantworten des Modells der Boeing 777-F (open-loop)
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Die Betrachtung der Impulsantworten des Systems iiber einen ldngeren Zeitraum zeigt den
natiirlich geddmpften und dynamisch stabilen Verlauf der Flugzeugbewegung nach einer Sto-
rung. Als Reaktion auf einen Impuls der Querruder stellt sich ein Rollwinkel ein, was als
normales Roll- bzw. Kurvenflugverhalten des Flugzeugs bewertet werden kann. Ein Impuls
des Seitenruders dagegen ruft eine Schwingung des Rollwinkels und der Gierrate hervor und
zeigt die Autoritdt der Steuerfliche {iber die oszillierende Bewegungsform der Taumelschwin-
gung. Neben der Analyse im Zeitbereich wird das Systemverhalten bzw. Steuerverhalten der
Boeing 777-F zudem im Frequenzbereich untersucht. Das Ubertragungsverhalten des Flug-
zeugs und die resultierende Amplitude der Bewegungsvariablen ist nicht nur von der Amplitu-
de der Anregung durch eine Steuerfliche abhingig, sondern auch von der Frequenz der Anre-
gung. Diese frequenzabhingigen Figenschaften des linearen Systemmodells der Boeing 777-F
lassen sich mit Hilfe des Bode-Diagramms (engl. bode plot) darstellen und untersuchen. Im
Bode-Diagramm ist der Frequenzgang der Ubertragungsglieder anhand von Amplitude und
Phase dargestellt, welcher den Zusammenhang zwischen einer sinusférmigen Anregungsfunk-
tion und der Systemantwort im eingeschwungenen Zustand beschreibt [51]. In Abbildung 5.7
sind die Bode-Diagramme des open-loop-Modells der Boeing 777-F fiir die Bewegungsvaria-
blen der Gierrate und des Rollwinkels dargestellt.
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Abbildung 5.7: Bode Diagramme des Boeing 777-F Modells (open-loop)

Die Analyse des Systemverhaltens im Frequenzbereich kann dazu genutzt werden, mogli-
che Strategien fiir die Regelung bzw. den Reglerentwurf zu identifizieren. So geht aus dem
Ubertragungsverhalten zwischen Seitenruder und Gierrate hervor, dass die Steuerfliche im Ei-
genfrequenzbereich der Taumelschwingung (wp = 1.45 rad/s) groflen Einfluss auf die Gierrate

besitzt (rote Markierung). Die Eigenfrequenzen des Systems zeigen sich in den Ubertragungs-
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funktionen in Form von lokalen Peaks der Amplitude und einem starken Abfall der Phase.
Fiir die Anregung bei diesen Frequenzen zeigt sich eine Empfindlichkeit des Systems auf Ein-
gangssignale und eine Uberhéhung der Systemantwort. Anhand der Bode-Diagramme fiir die
linearisierte Seitenbewegung der Boeing 777-F im Reiseflug kénnen diese Uberhéhungen im
Ubertragungsverhalten des Systems besonders fiir die Eigenfrequenz der Taumelschwingung
identifiziert werden, was auf eine geringe Dampfung des Flugzeugs beziiglich dieser Eigenbe-
wegungsform hindeutet.

5.1.3 Einfluss der Aktuatordynamik

Fiir die Modellierung der Dynamik der Boeing 777-F gilt es einen méglichen Einfluss durch die
Aktuatoren der Steuerflichen zu untersuchen. Die Steuerflichen moderner Verkehrsflugzeuge
wie der Boeing 777-F werden gewthnlich von elektro-hydraulischen Servoaktuatoren verstellt,
welche ebenfalls ein fiir das System charakteristisches dynamisches Verhalten besitzen (be-
dingt durch mechanische/elektrische/hydraulische Tragheit) und komplexe technische Syste-
me darstellen. Fiir das Simulationsmodell der Boeing 777-F stellt die ebenfalls grundsétzlich
nichtlineare Aktuatordynamik eine Black-Box dar, deren Einfluss auf die Flugzeugdynamik
der Seitenbewegung anhand vereinfachter Modelle untersucht werden soll. Aus der Literatur
geht hervor, dass die Modellierung der Dynamik eines Steuerflichenaktuators vor dem Hin-
tergrund der Auslegung eines Flugregelungssystems anhand der Beriicksichtigung der finiten
Bandbreite des Aktuators ausreichend ist [51, 52]. So wird beriicksichtigt, dass die Steuerfla-
chen nicht unendlich schnell bewegt werden kénnen. Die Aktuatordynamik wird vergleichend
anhand einer Verzogerung erster Ordnung sowie eines Systems zweiter Ordnung modelliert.
Die Ordnung des Systems besitzt einen Einfluss auf die Anzahl der Pole, welche in Reihen-
schaltung mit dem open-loop-Modell der Boeing 777-F fiir die Auslegung des Gierdampfers
von Relevanz ist [48]. Die Dynamik der Steuerflichenaktuatoren wird fiir die linearisierte
Modellierung anhand der folgenden Ubertragungsfunktionen implementiert [13, 48].

o Aktuatormodell 1. Ordnung
0 1

demd 1 + Thact - 8

o Aktuatormodell 2. Ordnung

2
o Wo ,act

- 2
demd 52 + 2Cact - Wo,act * S + Wi ,act

Fir die Systemparameter der Steuerflichenaktuatoren werden basierend auf Angaben aus
der Literatur von Stevens [6] und Holzapfel [48] Annahmen fiir die Kennkreisfrequenz und
Déampfung eines typischen repriasentativen hydraulischen Aktuatorsystems getroffen. Fiir das
Modell erster Ordnung wird eine Zeitkonstante von T, = 0.05 s gewédhlt und fiir das Mo-
dell zweiter Ordnung eine Kennkreisfrequenz von wpa.t = 40 Hz sowie eine Dampfung von
¢ = 0.9. Da die Dynamik der Steuerflichenaktuatoren im Vergleich zur Flugzeugdynamik
eine deutlich héhere Bandbreite aufweist, besitzen Ungenauigkeiten in diesen Annahmen
einen vernachlissigbaren Einfluss [48]. Die Untersuchung der verschiedenen Aktuatormodel-
le im Frequenzbereich ist anhand eines Vergleichs der Bode-Diagramme fiir das open-loop-
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Modell der Flugzeugdynamik (Boeing 777-F Baseline) mit der jeweiligen Reihenschaltung
von Baseline-Modell und Aktuatormodell in Abbildung 5.8 dargestellt.
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Abbildung 5.8: Bode Diagramme des Boeing 777-F Modells (Aktuatordynamik)

Fir das Modell der Flugzeugdynamik der Boeing 777-F zeigt sich ein Einfluss durch die
Aktuatordynamik auf die Amplitude der Systemantwort fiir beide Modellierungsansétze erst
im hoheren Frequenzbereich (wg ~ 10rad/s). Mit zunehmender Frequenz reduziert die Be-
riicksichtigung eines Aktuatormodells im Gegensatz zum Baseline-Modell die Amplitude der
Systemantwort. Fiir die Flugzeugdynamik bedeutet dieser Effekt, dass sehr hochfrequente
Anregungen der Steuerfliche keine oder eine verringerte Reaktion zeigen, da die Trégheit
des Systems eine beliebig schnelle Reaktion der Steuerfliche verhindert. Andererseits zeigt
sich anhand der Bode-Diagramme die Beeinflussung der Phasenverschiebung durch die Be-
riicksichtigung der Aktuatordynamik. Dieser Effekt zeigt sich im Gegensatz zur Amplitude
schon bei tieferen Frequenzen ab wy ~ 1.5 rad/s und verdeutlicht, dass der Phasenverlust das
kennzeichnende Merkmal der Steuerflichendynamik ist. Unterschiede in dieser durch das Ak-
tuatorsystem verursachten Phasenverschiebung zeigen sich fiir den Vergleich der Modellierung
erster und zweiter Ordnung jedoch wiederum erst ab hoheren Frequenzen (wo ~ 207ad/s).

Wesentliche Erkenntnisse beziiglich der Beriicksichtigung der Modellierung der Steuerfla-
chendynamik ist die resultierende Phasenverschiebung als signifikanter Einfluss auf die Flug-
zeugdynamik. Diese héngt genauso wie die Reduzierung der Amplitude erst im héheren Fre-
quenzbereich von der gewdhlten Ordnung des Systems ab. Es ist jedoch zu beachten, dass
diese hohen Frequenzen nicht den Betriebsbereich des Flugzeugs widerspiegeln und der Effekt
der Phasenverschiebung im relevanten Bereich fiir die Flugzeugdynamik (wy ~ 1.0—2.0rad/s)
sehr gering ausfillt. Auch die Untersuchung der resultierenden Phasenverschiebung anhand
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5.1 Modell der Flugzeugdynamik

der Impulsantworten des Systems im Zeitbereich in Abbildung 5.9 zeigt einen sehr geringen
und daher vernachléssigharen Effekt der Aktuatordynamik.
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Abbildung 5.9: Impulsantworten des Boeing 777-F Modells (Aktuatordynamik)

Die Beriicksichtigung der Aktuatordynamik im Modell der Flugzeugdynamik ist jedoch auf-
grund der zusétzlichen Pole und Nullstellen fiir die Auslegung des Reglers von Relevanz und
wird deshalb fiir die Modellierung des Gierddmpfers in dieser Arbeit anhand des Modells
zweiter Ordnung implementiert.
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5.2 Modell des Gierdampfers

Nach der Untersuchung der Dynamik des open-loop-Modells der Boeing 777-F soll in diesem
Abschnitt die Modellierung und Implementierung eines klassischen Gierdampfer-Systems be-
schrieben werden. Das geschlossene Systemmodell der Flugzeugdynamik mit Riickfiihrung
bzw. Regelung wird nachfolgend als ,,closed-loop-Modell“ bezeichnet. Der Gierddmpfer eines
Flugzeugs dient zur Modifikation der Eigenbewegungsform der Taumelschwingung, indem
der Regler die Gierrate misst und auf die Steuerfliche des Seitenruders zur Démpfung der
Gierbewegung zuriickfithrt. Als Komponente des Stability Augmentation Systems des Flug-
zeugs dient der Gierddmpfer dazu, unzureichende dynamische Figenschaften des Entwurfs fiir
bestimmte Flugzustdnde durch eine kiinstliche Erhéhung der Stabilitédt zu verbessern.

Nachfolgend soll die Architektur des Reglers in das Matlab/Simulink-Modell der Boeing 777-F
integriert und hinsichtlich des verwendeten Auslegungsverfahrens sowie der Reglerkomponen-

ten und Funktionsweise beschrieben werden.

5.2.1 Systemarchitektur

Durch den Flugzeughersteller sind keine Informationen beziiglich der Reglerarchitektur sowie
verwendeter Auslegungsverfahren oder Anforderungen an den Gierddmpfer der Boeing 777-F
bekannt. Das System wird in verfiigbaren Herstellerunterlagen stets als ,,Black-Box* be-
handelt und lediglich anhand seines Funktionsprinzips beschrieben. In Abbildung 5.10 ist
der funktionale Aufbau eines klassischen Gierddmpfer-Systems anhand von Blockdiagram-
men dargestellt, wie er in der Fachliteratur zur Flugregelung und Flugdynamik beschrieben
wird [2, 6, 13, 51].
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Abbildung 5.10: Blockdiagramm Gierdampfer (a) Brockhaus [2] (b) Moormann [13]

Die wesentlichen Komponenten eines Gierdampfer-Systems fiir ein Verkehrsflugzeug lassen
sich demnach als eine Kombination aus Verstiarkung (engl. gain) und Hochpass-Filter iden-
tifizieren. Die Messung der Drehraten erfolgt anhand von gyroskpischen Sensoren (Kreiseln)
innerhalb der inertialen Messeinheit des Flugzeugs. Das Signal der Gierrate wird in der Riick-
fithrung verstarkt und dient dazu, anhand der Steuerfliche des Seitenruders ein Giermoment
zu erzeugen, welches der gemessenen Gierrate des Flugzeugs entgegenwirkt. Dieses Verhalten
stellt allerdings eine Problematik fiir den koordinierten Kurvenflug dar, da der Pilot in diesem
Fall groflere Ruderausschlidge kommandieren miisste, um das Verhalten des Gierddmpfers zu
iibersteuern. Aus diesem Grund wird ein Hochpass-Filter in die Riickfithrung integriert, der
auch als ,Washout-Filter* bezeichnet wird. Anhand des Filters wird die gemessene Gierrate
so differenziert, dass sie fiir konstante Verldufe wie im Kurvenflug herausgefiltert wird [2].
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5.2 Modell des Gierdimpfers

Die Verwendung des Seitenruders als Steuerflache fiir die Realisierung des Gierddmpfers geht
ebenso aus der Untersuchung der Ubertragungsfunktionen der Boeing 777-F im Frequenzbe-
reich in Abschnitt 5.1.2 hervor. Anhand des Ubertragungsverhalten des Systems in Abbildung
5.7 kann fiir die Steuerflache des Seitenruders eine grole Autoritit beziiglich der Amplitude
der Gierrate im Frequenzbereich der Taumelschwingung des Flugzeugs identifiziert werden.

Fir die Implementierung der dargestellten Architektur des Regelkreises fiir das Simulati-
onsmodell der Boeing 777-F gilt es die Elemente der Aktuatordynamik, die bereits fiir das
open-loop-Modell integriert wurde sowie den Hochpass-Filter und die Verstarkung zu model-
lieren. Die Dynamik der Sensoren zur Messung der Gierrate wird fiir die Untersuchung in
dieser Arbeit vernachlissigt, da nach Roskam [51] die niedrigste Eckfrequenz der Ubertra-
gungsfunktion des Sensors gewohnlich grofler ist, als die grofite Eckfrequenz des relevanten
Ubertragungsverhaltens des Flugzeugs und der Sensor somit im untersuchten Frequenzbe-
reich keinen Effekt auf die Flugzeugdynamik besitzt. In Abbildung 5.11 ist vergleichend die
Modellierung der open-loop-Dynamik der Boeing 777-F sowie das closed-loop-Modell mit
integriertem Gierddmpfer in der Simulationsumgebung von Simulink dargestellt.
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Abbildung 5.11: Simulink open-loop vs. closed-loop Modellierung der Boeing 777-F
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5.2.2 Methodik der Reglerauslegung

Die in dieser Arbeit verwendete Methodik zur Auslegung des Gierddmpfers fiir die Model-
lierung der Dynamik der Seitenbewegung der Boeing 777-F basiert auf der verfiigharen Da-
tenlage, die als direkte Randbedingung fiir die Modellierung angesehen werden kann. Fir
die Auslegung und das Design von Reglern existieren in der Regelungstheorie verschiedene
Methoden, die auf unterschiedlichen analytischen Ansitzen beruhen und historisch mit der
Entwicklung moderner Computer gewachsen sind. Allerdings ist nach Brockhaus [2] das kon-
krete verwendete Auslegungsverfahren im Vergleich zu einem pragmatischen Vorgehen und
dem FErfolg des Auslegungsprozesses eher zweitrangig. Fiir die Analyse und Untersuchung
des Modells der Boeing 777-F mit Gierddmpfer stehen zur Bewertung und Evaluierung Test-
flugdaten bereit, anhand derer das Verhalten des Simulationsmodells validiert und kalibriert
werden soll. Moderne Auslegungsverfahren wie die Methode der Pol-Vorgabe (engl. eigen-
structure assignment), bei der die Eigendynamik des geschlossenen Systems als Auslegungs-
ziel definiert wird oder die Verwendung eines linear-quadratischen Regelungsansatzes (engl.
linear quadratic regulator (LQR)) unter Verwendung von Gewichtungsmatrizen zur Minimie-
rung einer Kostenfunktion setzen voraus, dass Informationen beziiglich der Dadmpfung oder
Lage der Pole des geschlossenen dynamischen Systems sowie weitere Auslegungsziele fir das
Regelungssystem vorliegen.

Das vorrangige Ziel der Modellierung und Auslegung des Gierddmpfers in dieser Arbeit ist
die Realisierung eines transparenten Entwurfsprozesses mit moglichst wenigen unbekannten
Systemparametern sowie die Moglichkeit der Untersuchung des Effekts, welchen die Imple-
mentierung des Regelkreises auf die Dynamik des ungeregelten open-loop-Modells der Boeing
T77-F besitzt. Aus diesem Grund wird die Auslegung des Gierddmpfers anhand der Methode
der Wurzelortskurve vorgenommen, die eine Vorgehensweise aus der klassischen Regelungs-
theorie darstellt. Diese Methode basiert auf der Darstellung des Systems anhand seiner Uber-
tragungsfunktionen, welche fiir die Umsetzung des Auslegungsverfahren in Matlab wie fiir die
Analyse des Steuerverhaltens (vgl. Abschnitt 5.1.2) aus der Modellierung des Systems anhand
des Zustandsraum-Modells abgeleitet werden konnen. Die Wurzelortskurve zeigt die Lage der
Pole und Nullstellen des geschlossenen Systems in Abhéngigkeit der Variation der Verstér-
kung K (vgl. Abbildung 5.11) im Regelkreis fiir einen Ubertragungsweg des Systems [6]. Das
Systemmodell der Seitenbewegung der Boeing 777-F stellt allgemein ein Mehrgréflensystem
mit insgesamt acht Ubertragungswegen dar. Anhand des Verfahrens der Wurzelortskurve
lisst sich jedoch nur eine Ubertragungsfunktion gleichzeitig untersuchen. Fiir den Gierdimp-
fer gilt es anhand der Wurzelortskurve fiir die Ubertragungsfunktion von Seitenruder auf
die Gierrate die Feedback-Gain des Regelungssystems zu bestimmen. Wird ein Feedback-
Loop geschlossen beeinflusst dieser in einem Mehrgrofiensystem, wie es die Seitenbewegung
der Boeing 777-F darstellt, jedoch auch die Lage der Pole und Nullstellen der verbleibenden
Ubertragungsfunktionen [6]. Miissen in einem Entwurfsverfahren fiir ein MehrgroBensystem
mehrere Riickfithrungen ausgelegt werden, so bedarf es eines iterativen Vorgehens und einer
Anpassung und Abstimmung der verschiedenen Gains zur Optimierung des Verhaltens des
Regelkreises. Fiir die Auslegung des Gierddmpfers in dieser Arbeit ldsst sich die Problem-
stellung mit der Riickfiihrung der Gierrate auf das Seitenruder auf einen zu modifizierenden
Ubertragungsweg reduzieren womit das Verfahren der Wurzelortskurve eine geeignete und
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5.2 Modell des Gierdimpfers

praktikable Methodik zur Auslegung des Reglers darstellt.

In Abbildung 5.12 ist der Ablauf des Vorgehens zur Reglerauslegung des Gierddmpfers dar-
gestellt. Die verwendeten Funktionen fiir die Analyse und Umformungen des dynamischen
Systems (Zustandsraum-Modell/Ubertragungsfunktionen) sowie die graphische Darstellung
der Wurzelortskurve sind in der Control System Toolboxr von Matlab implementiert, unter
Verwendung derer die Auslegung des Regelungssystems fiir das dynamische Modell der Boe-
ing 777-F vorgenommen wird. Es soll zudem die Auslegung des Gierddmpfers ohne und mit
der Komponente des Washout-Filters untersucht werden, um vergleichend den Einfluss auf
das Systemverhalten analysieren zu kénnen.
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Abbildung 5.12: Ablaufplan zur Auslegung des Gierdampfers
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5.2.3 Gierdampfer ohne Washout-Filter

In diesem Abschnitt wird zunéchst die Auslegung eines Gierddmpfers fiir das Modell der
Boeing 777-F unter Vernachlassigung der Komponente des Washout-Filters untersucht und
beschrieben. Das System setzt sich somit aus den Komponenten der Aktuatordynamik, der
Flugzeugdynamik und der Feedback-Gain des Reglers zusammen. Der Einfluss der Aktua-
tordynamik auf das Systemverhalten des open-loop-Modells wurde bereits in Abschnitt 5.1.3
betrachtet. Fir die Auslegung des Reglers anhand des Verfahrens der Wurzelortskurve sind
die durch das Aktuatormodell zusétzlich eingebrachten Nullstellen und Pole relevant. In Ab-
bildung 5.13 sind die Pole und Nullstellen des offenen Systems unter Berticksichtigung der
Aktuatordynamik anhand des Modellierungsansatzes zweiter Ordnung (vgl. Gleichung 5.1.3)
dargestellt.
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Abbildung 5.13: Pol-Nullstellen Diagramm des open-loop Modells mit Aktuatordynamik

Das Aktuatormodell zweiter Ordnung bringt in Reihenschaltung mit der Flugzeugdynamik
ein zusétzliches komplexes Pol-Paar in das offene System ein. In Abbildung 5.14 ist die
Waurzelortskurve fiir den Systemiibertragungsweg von Seitenruder und Gierrate vergleichend
fiir die Modellierung ohne und mit Aktuatordynamik dargestellt.
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Abbildung 5.14: Wurzelortskurve SISO Ubertragungsweg Seitenruder/Gierrate
(links) ohne Aktuator (rechts) mit Aktuator

Der Vergleich der Wurzelortskurven zeigt besonders fiir das komplexe Wurzelpaar der Tau-
melschwingung einen verdnderten Verlauf durch die Beriicksichtigung der Modellierung der
Aktuatordynamik. Allgemein zeigen die Diagramme den Verlauf der Verschiebung der Pole
und Nullstellen des geschlossenen Systems abhéngig von der variablen Feedback-Gain. Dabei
verdeutlicht die Wurzelortskurve, dass durch Riickfiihrung und Verstarkung der Gierrate die
Lage aller Pole und Nullstellen des Systems verdndert wird. Anhand des Diagramms kénnen
in Matlab fiir verschiedene Werte der Gain K, die zugehorige Dampfung der jeweiligen Be-
wegungsform abgelesen werden. Fiir die Auslegung des Gierddmpfers wird die Verdnderung
des komplexen Pol-Paars der Taumelschwingung untersucht. In Tabelle 5.3 ist fiir verschiede-
ne Werte der Feedback-Gain K, der resultierende Dampfungsgrad, die Eigenfrequenz sowie
die modifizierten Eigenwerte der Taumelschwingung angegeben (unter Beriicksichtigung der
Aktuatordynamik).
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Tabelle 5.3: Kenngrofien der Taumelschwingung abhéngig von Feedback-Gain

Gai Taumelschwingung
ain
Démpfung ¢ Eigenfrequenz wy  Eigenwerte )

K, (-) (rad/s) (-)

0 0.085 1.47 —0.125 £ 1.463
0.179 0.15 1.46 —0.219 £ 1.445
0.572 0.3 1.44 —0.432 £ 1.37%
0.814 0.4 1.41 —0.566 = 1.29¢
1.05 0.5 1.38 —0.696 £ 1.19¢
1.25 0.6 1.35 —0.809 £ 1.083
1.43 0.7 1.31 —0.917 £ 0.936¢

Die Riickfithrung der Gierrate auf die Steuerfliche des Seitenruders unter Verstirkung an-
hand der variablen Feedback-Gain K. zeigt eine klare Beeinflussung der Eigenschwingungs-
form der Taumelschwingung durch eine Verschiebung der Pole in der komplexen Ebene. Die-
se spiegelt sich in einem zunehmenden Didmpfungsgrad sowie einer leichten Anderung der
Eigenfrequenz des dynamischen Systems wider. Zur Visualisierung der modifizierten System-
dynamik im Frequenzbereich ist in Abbildung 5.15 das Bode-Diagramm vergleichend fiir das
closed-loop-Modell sowie das open-loop-Modell der Boeing 777-F unter Berticksichtigung der
Aktuatordynamik dargestellt.
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Abbildung 5.15: Bode-Diagramme des Boeing 777-F Modells (gain)
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Anhand des Bode-Diagramms des geschlossenen MIMO Systems ist zunéchst erkennbar,
dass die Modifizierung des SISO Ubertragungswegs von Seitenruder und Gierrate anhand
der Feedback-Gain K, eine Beeinflussung aller Ubertragungswege bewirkt. Fiir das Uber-
tragungsverhalten zeigt die Implementierung des Reglers eine deutliche Abschwéichung der
Verstiarkung der Amplituden im Bereich der Eigenfrequenz der Taumelschwingung, welche
fiir das open-loop-Modell lokale Peaks verbunden mit einem starken Abfall der Phase zei-
gen. Auflerdem wird die Amplitudenverstarkung im tiefen Frequenzbereich (wp < 0.01rad/s)
fiir alle Ubertragungswege des Systems deutlich reduziert. Fiir den héheren Frequenzbereich
ab wy ~ 1rad/s zeigt die Analyse der Bode-Diagramme dagegen keine Beeinflussung des
Systems durch die Implementierung des Reglers. Die Modifizierung der Impulsantworten an-
hand der Riickfiihrung der Gierrate ist im Vergleich zu den Impulsantworten des ungeregelten
open-loop-Modells der Boeing 777-F in Abbildung 5.16 fiir einen Ddmpfungsgrad der Tau-
melschwingung von ( =~ 0.7 dargestellt.
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Abbildung 5.16: Impulsantworten des Boeing 777-F Modells (gain)

Im Vergleich zur ungeregelten Schwingung des dynamischen Systems nach einem Impuls
durch das Seitenruder zeigt die Impulsantwort des geschlossenen Systems einen gedampf-
ten Verlauf fiir die untersuchten Bewegungsvariablen. Der Zeitverlauf der Gierrate zeigt ein
geringes Uberschwingen fiir das System mit Regler, ist jedoch im Vergleich zum offenen Sys-
tem durch eine starke Dédmpfung und ein rasches Abklingen der Schwingung gekennzeichnet.
Auch der resultierende Rollwinkel zeigt nach einem Impuls durch das Seitenruder anhand des
implementierten Gierddmpfers einen wesentlich stérker geddmpften Verlauf. Wird dagegen
der Zeitverlauf des Rollwinkels nach einem Impuls durch die Steuerfliche des Querruders
betrachtet, so zeigt sich fiir das geschlossene System mit Gierddmpfer ebenfalls eine starke
Déampfung des Rollwinkels. Diese Beobachtung des Modellverhaltens steht im Gegensatz zu
dem gewohnlichen Rollverhalten eines Verkehrsflugzeugs [53]. Die Rollbewegung ist zwar an-
hand der inharenten positiven Rolldémpfung des Flugzeugs stark gedampft, besitzt jedoch
kein riickstellendes Moment. Diese Eigenschaft ist fiir die Bewertung des Kurvenflugverhal-
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tens bedeutend und wird im Fall des implementierten Gierddmpfers fiir das Modell der Boe-
ing 777-F anhand einer zu starken Stabilisierung der Spiralbewegung verdndert. Anhand der
Wurzelortskurve in Abbildung 5.14 ist erkennbar, dass sich der Pol der Spiralbewegung fiir
eine Erhohung der Feedback-Gain des Gierddmpfers weiter in die linke Hélfte der komplexen
Ebene bewegt, was einer Stabilisierung dieser Bewegungsform entspricht. Auf Basis dieser
Erkenntnis wird im néchsten Abschnitt die Implementierung der Komponente des Washout-

Filters in den Regelkreis erlautert.

5.2.4 Gierdampfer mit Washout-Filter

Die Komponente des Washout-Filters wird in den Regelkreis des Gierddmpfers implementiert,
um das gewohnliche Kurvenflugverhalten des Flugzeugs nicht zu beeintrachtigen. Der Filter
wird auch als Hochpass bezeichnet, da er niedrige Frequenzen (wie sie im Kurvenflug auftre-
ten) abschwicht und nur hochfrequente Signale der Gierrate durchlésst. Das mathematische
Modell eines solchen Filters wird anhand der folgenden Ubertragungsfunktion vorgegeben
und in die Modellierung der Boeing 777-F integriert [51].

Tw Tw- s

T 14Ty s (5:2)
Die Zeitkonstante beeinflusst die Eckfrequenz des Filters und darf nicht zu klein gewéhlt
werden, da sonst die Funktionsweise des Gierddmpfers beeintrachtigt wird. Wird die Zeit-
konstante dagegen zu grofl gewéhlt beeintrachtigt der Regelkreis den Kurvenflug. Nach Ro-
skam [51] wird fur den Filter eine Zeitkonstante Ty, = 5s gewdhlt. Das Systemverhalten
des Washout-Filters ist in Abbildung 5.17 (a) anhand des Bode-Diagramms dargestellt. In
Abbildung 5.17 (b) ist eine Detailansicht der Wurzelortskurve fiir den Ubertragungsweg des

Seitenruders auf die Gierrate unter der zusétzlichen Beriicksichtigung des Washout-Filters
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Abbildung 5.17: Implementierung eines Washout-Filters fiir den Gierdampfer
(a) Bode-Diagramm Washout-Filter (b) Wurzelortskurve Seitenruder-Gierrate

Das Bode-Diagramm zeigt die Abschwiichung der Amplitude in der Ubertragung von tiefen
Frequenzen und bestétigt somit das Auslegungsziel des Filters. Durch die zusétzliche Imple-
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mentierung des Washout-Filters in den Regelkreis wird die Wurzelortskurve fiir die Auslegung
der Feedback-Gain verdndert. Zum einen zeigt sich fiir den Filter ein zusétzlicher Pol im po-
sitiven Bereich der reellen Achse sowie eine Nullstelle im Ursprung der komplexen Ebene.
Diese Nullstelle des Washout-Filters ,bindet“ den Pol der Spiralbewegung ebenfalls an die
Lage relativ nah am Ursprung. Mit einer Verdnderung der Feedback-Gain bewegt sich der
Pol der Spiralbewegung nicht linger (wie in Abbildung 5.14 erkennbar) weiter in die linke
Halbebene, sondern verbleibt durch die Implementierung des Filters nahe des Ursprungs.
Die Auswirkungen auf die Ubertragungsfunktionen des closed-loop-Modells der Boeing 777-F
sind in Abbildung 5.18 dargestellt.
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Abbildung 5.18: Bode-Diagramme des Boeing 777-F Modells (gain + washout)

Anhand der Implementierung des Washout-Filters in den Regelkreis zeigt sich fiir den Uber-
tragungsweg des Seitenruders auf die Gierrate eine deutliche Abschwichung der Amplitu-
denverstarkung fiir den tiefen Frequenzbereich im Vergleich zum offenen System aber auch
im Vergleich zum closed-loop-Modell mit einfacher Feedback-Gain. Der Effekt auf die Pha-
senverschiebung fillt im Vergleich dazu nicht so stark aus. Fiir den Ubertragungsweg der
Querruder auf den Rollwinkel zeigt sich durch die Implementierung des Washout-Filters fiir
den tiefen Frequenzbereich die Ubereinstimmung der Amplitudenverstirkung mit der des
offenen Systems als Indiz fiir die Wiederherstellung des normalen Rollverhaltens (fiir das
closed-loop-Modell mit einfacher Gain ist in diesem Bereich die Abschwéichung der Ampli-
tude zu erkennen). Die Impulsantworten des closed-loop-Modells mit Washout-Filter sind
in Abbildung 5.19 ebenfalls vergleichend zur Modellierung des offenen Systems sowie der
Modellierung des Regelkreises anhand einer einfachen Feedback-Gain dargestellt.
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Abbildung 5.19: Impulsantworten des Boeing 777-F Modells (gain + washout)

Der resultierende Verlauf des Rollwinkels fiir einen Impuls des Seitenruders zeigt weiterhin
einen geddmpften Verlauf, der allerdings im Vergleich zu Modellierung des Regelkreises an-
hand der einfachen Feedback-Gain im vorherigen Abschnitt weniger stark geddmpft ist. Dafiir
zeigt ein Impuls der Querruder anhand eines verbleibenden Rollwinkels wieder das normale
Rollverhalten eines Flugzeugs fiir das Simulationsmodell der Boeing 777-F. Auf die Damp-
fung der Gierrate besitzt die Implementierung des Washout-Filters in den Regelkreis nahezu
keinen Einfluss wie der Zeitverlauf der Bewegungsgrofie als Folge eines Impulses des Seiten-
ruders zeigt.

In Abbildung 5.20 sind die Zeitverldufe der Bewegungsgrofien des Modells der Boeing 777-F
als Reaktion auf einen Ausschlag des Seitenruders mit integriertem Gierddmpfer dargestellt.
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Abbildung 5.20: Anregung und Dampfung der Taumelschwingung des Boeing 777-F Modells
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Zur Anregung der Schwingung wird ein sinusférmiger Input des Seitenruders mit der Am-
plitude 6, = —2° in der Eigenfrequenz der Taumelschwingung vorgegeben. In den ersten
zehn Sekunden zeigt sich das daraufhin das resultierende Schwingungsverhalten des open-
loop-Modells der Boeing 777-F. Anhand eines in das Modell implementierten Schalters kann
zu einem definierten Zeitpunkt der Gierddmpfer eingeschaltet werden, sodass die Gierrate
durch den Washout-Filter und die Feedback Gain K, auf den Steuerflichenausschlag des
Seitenruders zuriickgefithrt wird. Ab dem Zeitpunkt der Einschaltung des Regelkreises zeigt
sich im Diagramm fiir den Ruderausschlag der durch den Gierddmpfer veranlasste Input
der Steuerfliche zur Dampfung der Bewegung. Fiir die im rechten Diagramm dargestellten
Bewegungsgroflen des Flugzeugs zeigt sich als Folge der Einschaltung des Regelkreises ein
rasches Abklingen der, fiir das offene System sonst nur leicht geddmpften, Schwingungen.
In den Diagrammen sind vergleichend die Zeitverlaufe von Steuerflichenausschlag und Be-
wegungsgrofen fiir den anhand der einfachen Feedback-Gain implementierten Gierdampfer
(durchgezogene Kurven) sowie fiir den aus Feedback-Gain und Washout-Filter zusammen-
gesetzten Regler (gestrichelte Kurven) dargestellt. Fir den durch den Regler veranlassten
Ruderausschlag zeigt sich ein deutlicher Unterschied zwischen den beiden untersuchten Mo-
dellierungsvarianten, so kehrt das Seitenruder fiir den Regler mit Washout-Filter schneller
wieder in die Ausgangsposition bzw. Ruhelage zuriick. Fiir die maximale Amplitude des Steu-
erflichenausschlags ist jedoch kein wesentlicher Unterschied festzustellen. Fiir die Dampfung
der Schwingung zeigt sich der Unterschied der Modellierungsvarianten vor allem in den Zeit-
verldufen der Bewegungsvariablen des Rollwinkels und der Rollrate. Anhand der Implementie-
rung des Washout-Filters zeigt die Rollrate des Flugzeugs ein schnelleres Abklingenverhalten
und der Rollwinkel dagegen ein sehr schwach geddmpftes Abklingverhalten, welches eine star-
ke Abhéngigkeit von der fiir den Filter gewdhlten Zeitkonstante besitzt, da diese bestimmt ab
welcher Eingangsfrequenz die Amplitudenverstiarkung im Gegensatz zum open-loop-Modell
abgeschwécht wird.

Die Untersuchungen im Frequenzbereich und Zeitbereich in diesem Abschnitt zeigen die Funk-
tionsweise und Wirkprinzipien des entwickelten Gierdampfers fiir die Modellierung der dy-
namischen Seitenbewegung des Flugzeugs. Im néchsten Abschnitt soll die Validierung und
Kalibrierung des Simulationsmodells der Boeing 777-F anhand von Testflugdaten vorgenom-

men und beschrieben werden.
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5.3 Validierung und Kalibrierung des Simulationsmodells

Die Fahigkeit und Eignung des entwickelten Simulationsmodells das reale dynamische Ver-
halten der Boeing 777-F abzubilden, kann nur anhand eines Vergleichs mit realen Flugdaten
beurteilt werden. Es gilt die Qualitdt der Abschdtzungen der Systemparameter wie der ae-
rodynamischen Derivative und der Tragheitsmomente zu bewerten und zu validieren, die
auf verschiedenen in den vorherigen Kapiteln beschriebenen Abschitzungen und Annahmen
beruhen. Der LHT liegen Full-Flight-Daten eines ,Maintenance Check Flights“ (MCF) der
Boeing 777-F vor [44]. Dieser Testflug wird nach bestimmten Wartungsereignissen fiir einen
Funktionalitdts-Check der Systeme des Flugzeugs durchgefithrt und beinhaltet unter ande-
rem durch die Anregung der Taumelschwingung einen Test des Gierdampfers.

In diesem Abschnitt wird zunéchst die Auswertung und Aufbereitung des Testflug-Datensatzes
zur Validierung und Kalibrierung des Simulationsmodells dargestellt. Anschlieflend wird die
separate Kalibrierung des Derivativs fiir die Steuerflicheneffektivitit des Seitenruders sowie
die Rollddmpfung beschrieben. Ausgehend von dieser isolierten Kalibrierung wird das dy-
namische Verhalten des Simulationsmodells der Boeing 777-F mit den Flugdaten fiir den
Test des Gierddmpfers verglichen und validiert. Eine sich daran anschliefende Untersuchung
der Modellsensitivitéit soll einen Einblick in den Einfluss der verschiedenen Systemparame-
ter geben und eine Grundlage fiir die numerische Kalibrierung des Modells auf Basis der

Testflugdaten darstellen.

5.3.1 Datenauswertung

Die vorliegenden Flugdaten des Maintenance Check Flights der Boeing 777-F stammen aus
dem ,,Quick Access Recorder® (QAR) des Flugzeugs, welcher unter anderem technische Daten
fiir die Wartung des Flugzeugs aufzeichnet und vom Flugdatenschreiber (engl. flight data re-
corder (FDR)) zu unterscheiden ist. Fiir die Auswertung und Untersuchung des Gierddmpfer-
Tests werden zum einen die Daten der Steuerflichenausschlige fiir Seitenruder und Querruder
aus dem QAR verwendet, welche mit einer Aufzeichnungsrate von 8 Hz verfiigbar sind. Des
weiteren werden die Daten fiir die Roll- und Gierrate sowie den Rollwinkel des Flugzeugs
verwendet, welche jedoch nur mit einer Aufzeichnungsrate von 1 Hz verfligbar sind. Auch die
Aufzeichnung des magnetischen Kurses (engl. heading) erfolgt mit einer Rate von 1 Hz und
wird flir die Auswertung verwendet.

Zunachst wird anhand der Full-Flight-Daten der Zeitbereich eingegrenzt, in welchem der
Test des Gierddmpfers durchgefiihrt wird. Der Ablauf des Tests sieht zunéichst einen Be-
trieb des Flugsteuerungssystems im Modus ,,direct” vor, sodass die priméren Flugsteuerungs-
computer (PFC) des Flugzeugs mit den enthaltenen Regelgesetzen und unter anderem der
Funktion des Gierddmpfers nicht zur Verfiigung stehen und der Dampfer ausgeschaltet ist
(vgl. Abschnitt 2.2.3). In diesem Modus werden die Steuereingaben des Piloten direkt iiber
die Actuator Control Electronics (ACE) an die Power Control Units (PCUs) der Steuer-
flachenaktuatoren geleitet. In Abbildung 5.21 ist der Bereich des Gierddmpfer-Tests in den
Flugdaten anhand der Darstellung der genannten ausgewerteten Parameter dargestellt.
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Abbildung 5.21: Identifikation Gierdimpfer-Test in Testflugdaten der Boeing 777-F

Der Bereich des Gierddampfer-Tests wird in den Flugdaten anhand der Steuerflichenausschlé-
ge und der resultierenden Schwingung des Rollwinkels identifiziert. Um die Eigenschwingung
des Flugzeugs anzuregen muss sich das Flugsteuerungssystem wie zuvor beschrieben im Mo-
dus ,direct* befinden. Fiir die klassische Anregung gibt der Pilot einen Input des Seitenruders
vor, woraufhin die Taumelschwingung des Flugzeugs einsetzt, wie in Abbildung 5.21 durch
den Parameter des Rollwinkels erkennbar. Anhand der Flugdaten kénnen insgesamt sechs
Testpunkte identifiziert werden, fiir die eine Anregung der Schwingung auf diese Art erfolgt.
Fir den Testpunkt 1 (TP1) ist in den Daten ebenfalls die Einschaltung des Gierddmpfers
durch die Aktivierung des PFCs nach einer bestimmten Zeitdauer der freien Schwingung
erkennbar. Andererseits lasst sich die Roll-Gier-Schwingung auch iiber einen Input der Quer-
ruder anregen. Die Effektivitit dieser Steuerfliche wurde allerdings fiir die Modellierung der
Boeing 777-F nicht wie fiir das Seitenruder anhand von CFD Simulationen ermittelt und wird
deshalb von der Analyse ausgeschlossen.

Fir die Analyse und den Vergleich der diskreten Testflugdaten mit dem kontinuierlichen Simu-
lationsmodell der Boeing 777-F ist es erforderlich, die Daten der verschiedenen Flugparameter
aufzubereiten. Besonders die Drehraten des Flugzeugs liegen lediglich in einer sehr geringen
Aufzeichnungsrate verbunden mit einer niedrigen Auflésung vor. Aus diesem Grund werden
die diskreten Daten des Rollwinkels verwendet, um eine kontinuierliche Funktion zu erzeugen,
anhand welcher in einem zweiten Schritt die Rollrate des Flugzeugs abgeleitet wird. Fiir die
Ableitung der Gierrate wird zunédchst das magnetische Heading (abziiglich des initialen Hea-
dings) als Funktion definiert. Diese Auswertung wird unter Verwendung der Matlab Curve
Fitting Toolbox fiir jeden der in Abbildung 5.21 definierten Testpunkte einzeln vorgenommen,
sodass die resultierenden kontinuierlichen Funktionen einen festen Definitionsbereich besit-
zen. Als Methode der Anpassung an die diskreten Testflugdaten fiir den Rollwinkel sowie
die Anderung des Headings wird die Modellierung anhand einer Summe von Sinusfunktionen
gewdhlt, da sich mit dieser Option fiir die vorliegenden Datenpunkte der Testflugparameter

eine bessere Ubereinstimmung als beispielsweise mit einer Polynomfunktion erzielen lassen.
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y=>_ai-sin(bz+ ) (5.3)
i=1

In Abbildung 5.22 sind die resultierenden synthetischen Verldufe des Rollwinkels, der Rollrate
sowie Gierrate fiir die Testpunkte 1 und 2 gemeinsam mit den diskreten Daten der Sensoren
dargestellt (vgl. Anhang D fiir TP3 bis 6).
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Abbildung 5.22: Synthethische Flugparameter fiir TP1 und TP2

Die synthetische Kurve fiir den Rollwinkel basiert direkt auf den diskreten Testflugdaten.
Die synthetische Rollrate wird anhand dieser Funktion abgeleitet und ist in der Abbildung
im Vergleich zu den diskreten Daten des Flugzeugsensors dargestellt, dessen Daten aufgrund
der niedrigen Aufzeichnungsrate sowie schlechten Auflésung nicht verwendet werden. Genau-
so ist die dargestellte synthetische Gierrate die Ableitung der Funktion des Headings. Ein
Vergleich der synthetischen Kurven fiir die Drehraten des Flugzeugs zeigt lediglich geringe
Abweichungen zu den diskreten Daten der Flugzeugsensoren und validiert die angewandte
Methodik zur Ermittlung der synthetischen Drehraten.

Des weiteren werden die Eingangsdaten fiir das Gewicht und die Treibstoffbeladung zur Ab-
schitzung der Tragheitsmomente und Initialisierung des Simulationsmodells der Boeing 777-F

aus den Testflugdaten fiir den Gierdampfer-Test entnommen.
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5.3.2 Kalibrierung einzelner Derivative anhand spezieller Testflugmanover

In diesem Abschnitt soll die Auswertung zwei weiterer Testflugmandver beschrieben werden,
welche zur vorgelagerten Kalibrierung der Derivative fiir die Seitenrudereffektivitit sowie die
Rollddmpfung verwendet werden, bevor das dynamische Verhalten des Simulationsmodells
der Boeing 777-F im n#chsten Abschnitt mit den Testflugdaten des Gierddmpfer-Tests ver-
glichen wird.

Neben dem Test des Gierddmpfers wird in einem Maintenance Check Flight in der Regel
ein Manover unter asymmetrischem Triebwerksschub durchgefiihrt, um das Beschleunigungs-
und Verzogerungsverhalten der Triebwerke zu testen. Dazu wird der Schub eines Triebwerks
reduziert, worauthin das Seitenruder ausgeschlagen werden muss, um das durch die Asym-
metrie des Schubs entstehende Giermoment des Flugzeugs auszugleichen. Der LHT liegen fiir
dieses Manover ebenfalls Testflugdaten einer Boeing 777-F vor, anhand welcher die Kalibrie-
rung des Steuerderivativs fiir das Seitenruder C)5, vorgenommen werden soll.

Des weiteren sind in einem Testflug mit der Flugzeugvariante der Boeing 777-300ER Ma-
nover zur Untersuchung des Verhaltens beziiglich der Rollbewegung des Flugzeugs durchge-
fiihrt worden, die als ,,Lateral Control Mantver“ bezeichnet werden. Dabei wird das Flugzeug
ausgehend von einem stationdren Rollwinkel durch einen plotzlichen Steuerflichenausschlag
der Querruder zu einer Rollbewegung veranlasst. Die Testflugdaten dieses Mandvers kénnen
verwendet werden, um die Rollddmpfung des Flugzeugs zu kalibrieren. Das Derivativ der
Rolldampfung Cy, wurde fiir die Modellierung der Boeing 777-F anhand von Formeln aus der
Literatur abgeschétzt, zeigt allerdings eine sehr grofle Abweichung zu vorhandenen Literatur-
daten der Boeing 747 (vgl. Abschnitt 4.2.3). Der Einfluss des abweichenden Referenzzustands
wird zunéchst als vernachlassigbar angesehen, da das Derivativ generell normiert bezogen auf
die Dichte und Geschwindigkeit des Referenzzustands dargestellt wird. Die Flugzeugvarian-
te der Boeing-300ER unterscheidet sich des weiteren nur durch die Ldnge des Rumpfes von
der untersuchten Frachterversion. Fiir die Rollddmpfung stellt der Tragfliigel die Hauptein-
flusskomponente dar, welcher fiir die beiden Varianten der Boeing 777 aerodynamisch und
geometrisch baugleich ist.

1. Steuerderivativ Seitenruder

Aus den Testflugdaten ist der effektive Ausschlag des Seitenruders sowie die Leistungseinstel-
lung der Triebwerke durch den Parameter der N1-Drehzahl bekannt. Anhand einer der LHT
verfiigharen Korrelation der Triebwerksdrehzahl zum effektiven Schub unter Beriicksichtigung
einer Korrektur durch die Machzahl und den statischen Druck wird der resultierende Schub
der Triebwerke berechnet. Das Giermoment wird aus der Schubdifferenz unter Anwendung
des wirksamen Hebelarms der Triebwerke ermittelt, welcher aus dem Struktur-Manual des
Herstellers entnommen werden kann [33]. In Tabelle 5.4 sind die ausgewerteten Daten fiir
drei verfiighare Testpunkte dieses Manévers angegeben.
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Tabelle 5.4: Berechnung des Steuerderivativs des Seitenruders (iiber Triebwerksschub)

Parameter Einheit TP1 TP2 TP3
Schub L N 69517 -1995 69279
Schub R N 37732 37233 37233
Schubdifferenz N 31785 -39228 32046
Seitenruderausschlag d,. rad -0.014 0.014 -0.015
Giermoment N Nm 307680.6 -379733.0 310203.6
Giermomentenbeiwert C', - 0.0014 -0.0018 0.0015
Steuerderivativ 9C}, /9, - -0.106 -0.126 -0.099

(Referenzdaten: py = 0.316 kg/m3, vo = 220m/s)

Die Ergebnisse der Berechnung des Steuerderivativs des Seitenruders aus den Testflugdaten
fiir das Mandver bei asymmetrischem Triebwerksschub zeigen grofle Abweichungen zu dem
anhand der CFD Simulationen ermittelten Wert fiir das Derivativ (Cys,)crp = —0.229 (vgl.
Abschnitt 4.1.4). Im Vergleich zu Literaturdaten der Boeing 747 (Cls,)747 = —0.108 zeigen
die Ergebnisse der Kalibrierung anhand der Testflugdaten dagegen eine bessere Ubereinstim-
mung und vor dem Hintergrund der Untersuchung des dynamischen Modellverhaltens sowie
Angaben zum Wertebereich von Roskam [1] eine realistischere Abschitzung. Fiir das Simu-
lationsmodell der Boeing 777-F wird nachfolgend das aus den drei Testpunkten gemittelte
Steuerderivativ fiir das Seitenruder (Cls,)777r = —0.1103 als Eingangswert verwendet. Fiir
die grofien Abweichungen zu der Berechnung anhand von statischen CFD Simulationen sind
als Erklarungsansitze die Vereinfachung der Geometrie im Bereich des Seitenruders durch
die Vernachlassigung von Spalten oder anderen Details zu nennen. Des weiteren wird anhand
einer starren Simulation die Aeroelastizitdt des Seitenruders vernachléssigt, welche fiir Struk-
turen von Steuerflichen einen deutlichen Einfluss besitzt [51]. Besonders die mit dem dyna-
mischen Druck zunehmende elastische Durchbiegung des Flugzeugrumpfes um die Hochachse
besitzt fir die Steuerfliche im hinteren Rumpfbereich einen Einfluss (besonders fiir kleine
Ausschlage), welcher von den durchgefithrten CFD Simulationen des starren Flugzeugs nicht
abgebildet werden kann. Zudem kann die Aufhdngung des Seitenruders einen Einfluss auf
die Effektivitdt besitzen, welche in der durchgefithrten Analyse ebenfalls als starr idealisiert
wird [2].

II. Rolldampfung

Das Derivativ der Rollddmpfung soll anhand von Testflugdaten der Boeing 777-300ER fiir ver-
schiedene durchgefiihrte Lateral Control Mandéver kalibriert werden. In diesen Manévern wird
das Flugzeug ausgehend von einem stationédren Rollwinkel durch einen plotzlichen Steuerfla-
chenausschlag der Querruder zu einer Rollbewegung veranlasst. Da das Tragheitsmoment be-
ziiglich der Rollachse des Flugzeugs bekannt ist, kann anhand der anfénglichen Rollbeschleu-
nigung aus den Testflugdaten das resultierende Rollmoment ermittelt werden (vgl. Gleichung
4.3). Zu diesem Zweck wird fiir die diskreten Flugdaten des Rollwinkels unter Anwendung des
in Abschnitt 5.3.1 beschriebenen Vorgehens mit Hilfe der Matlab Curve Fitting Toolbox eine
synthetische Funktion erzeugt. Diese wird fiir die Parameter der Rollrate sowie Rollbeschleu-
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nigung anschliefend zweifach abgeleitet. Aus den Testflugdaten der Boeing 777-300ER. lassen
sich fiir das Lateral Control Mano6ver insgesamt zehn Testpunkte identifizieren. Die Ergeb-
nisse der Datenauswertung sind in Abbildung 5.23 und Tabelle 5.5 nachfolgend exemplarisch
anhand der ausgewerteten Testpunkte 1 bis 4 dargestellt.

TP1

Zeit [s]

Abbildung 5.23: Synthethische Daten TP1 (Lateral Control Manéver)

Anhand der Kurve des Rollwinkels ist der Ablauf des Lateral Control Mandévers erkennbar.
Fir den Testpunkt 1 wird das Flugzeug ausgehend von einem stationdren Rollwinkel von
®y = —20° zu einer Rollbewegung veranlasst. In dem Moment des initialen Steuerflichen-
ausschlags zeigt sich die wirkende Rollbechleunigung in den synthetisch abgeleiteten Daten,
durch die Tréagheit setzt die Rollbewegung des Flugzeugs erst verzogert ein. Fiir den Bereich
der gleichméfigen Rollbewegung zeigt sich anschlieffend eine annidhernd konstante Rollrate.

Tabelle 5.5: Berechnung des Derivativs der Rollddmpfung (Lateral Control Mandver)

Parameter Einheit TP1 TP2 TP3 TP4
Rollbeschleunigung a o/s? 4.58 4.09 5.11 5.78
Rollbeschleunigung rad/s? 0.08 0.07 0.09 0.10
Rollmoment L Nm 1480948 1323532 1652855 1868101
Rollmomentenbeiwert C) - 0.017 0.015 0.019 0.022
-6.47 -6.46 -11.20 -11.03

Rollrate Ap /s

rad/s -0.11 -0.12 -0.20 -0.19
Faktor 2v/pb - -24.6 -24.0 -14.2 -14.4
Rollddmpfung 9Cy/0p - -0.421 -0.367 -0.272 -0.312

(Referenzdaten: py = 0.77 kg/m3, vo = 90m/s)

Fir das Derivativ der Rollddmpfung ergibt sich anhand dieser Auswertung unter Beriick-
sichtigung aller verfiigbaren Testpunkte ein Mittelwert von (Cip)777 = —0.322 (Abschétzung
aus Literaturformeln (C,)777 = —0.789). Dieser zeigt im Vergleich zu den Literaturdaten der
Boeing 747 mit (Cip)7a7 = —0.321 eine als realistischer eingestufte Abschétzung des Deri-

vativs und wird nachfolgend als Eingangswert fiir das Simulationsmodell der Boeing 777-F
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verwendet. Die groflen Abweichungen dieses Derivativs zu den Abschitzungen aus Literatur-
formeln sind zum einen auf die sehr stark vereinfachte Betrachtung des Tragfliigeleinflusses
iiber den Ansatz einer elliptischen Auftriebsverteilung zuriickzufiihren. Andererseits besitzt
die Elastizitdt der Struktur anhand der Torsionssteifigkeit des realen Fliigels einen Einfluss
auf die Rolldampfung [51].

5.3.3 Validierung des Simulationsmodells anhand von Testflugdaten

Die Testflugdaten des Maintenance Check Flights der Boeing 777-F werden nachfolgend fiir
die in Abbildung 5.21 identifizierten Testpunkte zur Validierung des entwickelten Simula-
tionsmodells verwendet. Die Analyse der Flugdaten zeigt eine Reihe von Testpunkten zur
Anregung der ungeddmpften Taumelschwingung anhand des Seitenruders. Diese Daten wer-
den verwendet, um das dynamische Verhalten des open-loop Modells der Boeing 777-F zu
bewerten. Der Testpunkt 1 (TP1) soll zudem nach der initialen ungeddmpften Schwingung
zur Validierung des in das Modell implementierten Gierddmpfers dienen. Dabei wird jeweils
der Steuerflicheninput aus den Testflugdaten als Eingangsimpuls fiir das Simulationsmodell
verwendet und die resultierenden zeitaufgelosten Verldufe der Bewegungsvariablen fiir Roll-
winkel, Rollrate und Gierrate des Modells mit den Testflugdaten verglichen (unter Angabe
der initialen Bedingungen aus den Testflugdaten). Fiir den Testpunkt mit eingeschaltetem
Gierddmpfer wird ein Zeitschalter in die Riickfiihrung des Simualtionsmodells integriert. Als
Eingangsdaten des Modells dienen die Werte des Flugzeuggewichts aus den Flugdaten sowie
die auf Basis der Treibstoffmasse anhand der in Abschnitt 4.3 beschriebenen Methode abge-
schitzten Tragheitsmomente (vgl. Abbildung 5.3).

Zur Auswertung der Ubereinstimmung von Testflugdaten und Simulationsmodell sowie Quan-
tifizierung der Abweichungen werden verschiedene Fehlermetriken eingefithrt [54].

o Mittlerer absoluter Fehler (engl. mean-absolute error)

n

1 .
MAE:;‘ZHA—Z/J (5.4)
i=1

mit n = Anzahl der Datenpunkte, §; = Werte der Simulation und 3; = Werte des
Testflugs

o Mittlerer quadratischer Fehler (engl. root-mean-squared error)

n

1 .

RMSE = \l o > (5 — wi)? (5.5)
i=1

Der RMSE ist proportional zum Quadrat der Fehler, groflere Fehler besitzen einen iiber-

proportionalen Beitrag (reagiert empfindlich auf Ausreifier). Um die Fehler verschiede-

ner Variablen unterschiedlicher Grélenordnung miteinander vergleichen zu kénnen wird

der RMSE auf die Spanne der Messwerte normalisiert.

1 1
nRMSE:\ln'Z(yi—yi)z'(

i=1

(5.6)

Ymax — ymin)
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 Korrelationskoeffizient [55]

n

T'xy = Z(l'l - f) ’ (yi - g)

i=1

(5.7)

In Abbildung 5.24 und 5.25 sind fiir die verschiedenen Testpunkte jeweils der Steuerflichenin-
put des Seitenruders zur Anregung der Schwingung sowie der Verlauf der Bewegungsgrofien
aus den Testflugdaten (synthetische Kurven) den zeitaufgelosten Simulationsergebnissen des

open-loop-Modells der Boeing 777-F gegeniibergestellt.
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Abbildung 5.24: Validierung Simulationsmodell TP1-3
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Abbildung 5.25: Validierung Simulationsmodell TP4-6

In Abbildung 5.26 ist fiir den Testpunkt 1 die Aktivierung des Gierddmpfers fiir Testflug-
daten und Simulationsmodell gegeniibergestellt. Der zeitliche Unterschied in dem durch den
Regler veranlassten Ausschlag des Seitenruders liegt in der Abweichung der Schwingungsfre-
quenz des Simulationsmodells von den Testflugdaten begriindet. Um eine Vergleichbarkeit der
Funktionalitdt des Regelkreises zu gewéhrleisten, muss der Regler fiir das Simlationsmodell

dhnliche initiale Bedingungen wie fiir den Testflug-Fall besitzen.
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Abbildung 5.26: Validierung Simulationsmodell TP1 mit Gierddmpfer
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Aus dem Vergleich zwischen Simulationsmodell und Testflugdaten fiir die untersuchten Test-
punkte geht hervor, dass das entwickelte Modell der Boeing 777-F allgemein das dynami-
sche Verhalten des realen Flugzeugs unter Beriicksichtigung der initialen Bedingungen aus
den Testflugdaten abbilden kann. Die Taumelschwingung des Flugzeugs zeigt fiir Testflugda-
ten und Simulation das gleiche charakteristische leicht geddmpfte Schwingungverhalten von
Rollwinkel und Drehraten. Fiir den Rollwinkel zeigt sich auf den Ruderausschlag eine sehr
schnelle Reaktion des Flugzeugs durch eine Auslenkung in der Rollbewegung und die an-
schlieffende Schwingung um dieses Niveau. Fiir die Drehraten stellt sich eine leicht geddmpfte
Schwingung um die Ruhelage ein. Fiir den Vergleich zwischen Testflugdaten und Simulations-
ergebnissen zeigen sich jedoch besonders Abweichungen in den Amplituden und Frequenzen
der unterschiedlichen Bewegungsgrofien. So zeigt das Simulationsmodell fir alle untersuchten
Testpunkte eine grofere Schwingungsfrequenz und besonders fiir die Variable des Rollwin-
kels eine scheinbar stiarkere Démpfung. Die maximale Schwingungsamplitude des Rollwinkels
zeigt zudem im Vergleich zu den anderen Bewegungsgrofien eine starke Abhéngigkeit von
der Form und Frequenz des vorgegebenen Steuerflichenausschlags des Seitenruders. Der Ver-
gleich fiir den Testpunkt 1 unter Beriicksichtigung der Aktivierung des Gierdampfers zeigt ein
analoges Dampfungsverhalten der Bewegungsgrofien aus Testflugdaten und Simulation. Auch
der durch den Regler veranlasste Ruderausschlag zeigt eine sehr &hnliche Form, wenn auch
Abweichungen in der Amplitude des resultierenden Steuerflichenausschlags zu erkennen sind.

In Tabelle 5.6 bis 5.8 sind die Auswertungen der definierten Fehlermetriken zur Quantifi-
zierung der Abweichung von Testflugdaten und Simulationsmodell fiir die untersuchten Be-

wegungsgréfien angegeben.

Tabelle 5.6: Fehlermetriken Rollrate

R Testpunkt
pl/sl 1 2 3 4 5 6 mean
MAE 091 1.43 0.99 0.83 1.89 1.30 1.23
RMSE 1.23 1.76 1.25 1.04 227 1.71 1.54
nRMSE 0.17 0.18 0.22 0.17 0.18 0.19 0.19
Iyy 0.76 0.64 0.42 0.79 0.74 0.75 0.68

81



5.8 Validierung und Kalibrierung des Simulationsmodells

Tabelle 5.7: Fehlermetriken Gierrate

Testpunkt
1 2 3 4 5 6 mean

r[°/s]

MAE 0.32 045 0.33 0.28 0.69 0.45 0.42
RMSE 0.40 0.57 041 0.33 0.80 0.56 0.51
nRMSE 022 026 0.25 0.26 0.23 0.24 0.24

Tyy 0.51 0.23 0.17 0.53 0.53 047 0.41

Tabelle 5.8: Fehlermetriken Rollwinkel

Testpunkt

@ o
[ ] 1 2 3 4 5 6 mean

MAE 0.90 1.17 098 1.89 348 1.80 1.70
RMSE 1.28 150 1.24 211 4.01 2.39 2.09
nRMSE 0.10 0.08 0.15 0.19 0.24 0.09 0.14

I'xy 097 096 090 0.97 094 0.99 0.96

Durch die Auswertung des Zeitverlaufs der untersuchten Bewegungsvariablen anhand der
Fehlermetriken werden sowohl die Abweichungen in Amplitude als auch in der Phase bertick-
sichtigt. Der mittlere absolute Fehler wird zur Bewertung der Genauigkeit des Simulationsmo-
dells ausgewertet. Die Ergebnisse miissen vor dem Hintergrund der jeweiligen Wertebereiche
der untersuchten Bewegungsgrofien aus den Testflugdaten vorgenommen werden, welche in

Tabelle 5.9 angegeben sind.

Tabelle 5.9: Wertebereich der untersuchten Testflugparameter

Testpunkt
1 2 3 4 5 6
min /e 441 -3.60 -2.69 -2.29 -6.77  -3.74
S
max p 286 599 306 3.75 5.62 5.12
min o/ 110 -1.19 -0.73 -031 -228  -0.66
max "L o3 099 093 092 117 1.66
min 5 1227 -15.60 -1.18 021 -17.04 -10.28
max 044 221 699 1140 -020  17.70

Die Gierrate zeigt im Vergleich zur maximalen Amplitude einen relativ groen mittleren abso-
luten Fehler, wobei durch den RMSE die Ausreifler verursacht durch die Phasenverschiebung
des Schwingungsverhaltens der Simulationsergebnisse und Testflugdaten noch starker ins Ge-
wicht fallen. Fiir die Rollrate und den Rollwinkel gehen aus der Analyse ebenfalls deutliche
Abweichungen hervor, die im Verhéltnis zu den Amplituden der Bewegungsgrofien jedoch
nicht so grof} sind wie fiir die Gierrate. Der Kennwert des normalisierten mittleren quadra-
tischen Fehlers (nRMSE) erlaubt den Vergleich der Fehler verschiedener Variablen. So zeigt
sich fiir den Rollwinkel allgemein die beste Ubereinstimmung von Modell und Testflugdaten
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wobei die Gierrate auch bei Betrachtung dieses Kennwerts den gréfiten Fehler zeigt. Anhand
des Korrelationskoeffizienten kann der Zusammenhang des zeitaufgelosten Verlaufs der un-
tersuchten Variablen beschrieben werden, wobei ein Wert von ry, = £1 eine perfekte lineare
Korrelation anzeigt. Die Auswertung in Bezug auf diesen Kennwert zeigt fiir den Rollwinkel
die beste Ubereinstimmung des Verlaufs von Modell und Testflugdaten. Die Korrelationen fiir
Rollrate und besonders die Gierrate fallen im Vergleich wesentlich geringer aus, was wiederum
durch die erkennbare Phasenverschiebung zwischen Simulationsergebnissen und Testflugda-
ten zu erkldren ist.

Als direkte Einflussfaktoren der durchgefiihrten Simulationen anhand des Modells der Boeing
777-F sind die initial vorgegebenen Bedingungen fiir die Bewegungsgrofien aus den Testflug-
daten sowie der zur Anregung verwendete Steuerflichenausschlag des Seitenruders zu nennen.
Anderungen dieser Parameter besitzen eine direkte teils starke Auswirkung auf das resultie-
rende Schwingungsverhalten. Fiir die Bewegungsgrofle des Rollwinkels besitzt besonders die
Form und Dauer des Steuerflicheninputs einen wesentlichen Einfluss. Die dem Modell vor-
gegebenen Initialwerte der Bewegungsgrofien resultieren aus den aufbereiteten synthetischen
Kurven der Testflugparameter. Abweichungen und Unsicherheiten in der Datenauswertung,
die aus schlecht aufgelosten und in geringer Aufzeichnungsrate vorhandenen Testdaten fiir
die Drehraten des Flugzeugs resultieren, besitzen demnach einen direkten Einfluss auf den
Vergleich von Testflugdaten und Simulationsmodell. Aufgrund der Verwendung des lineari-
sierten Ansatzes zur Modellierung der dynamischen Seitenbewegung der Boeing 777-F ist die
Giiltigkeit des Simulationsmodells auf kleine Stérungen von einem definierten Referenzzu-
stand begrenzt.

Die dem Simulationsmodell zugrunde liegenden aerodynamischen Derivative aus CFD Analy-
sen und Literaturabschitzungen gelten fiir einen Referenzzustand bei einer Hohe von
H = 34000 ft, einer Machzahl Ma = 0.84 und einem Anstellwinkel von oy = 2.6 °. Die Durch-
fiihrung des Gierdampfer-Tests im Maintenance Check Flight erfolgt bei der gleichen Hohe,
jedoch einer Machzahl von Ma = 0.8 und einem Anstellwinkel von g = 1.4°. Die Abweichun-
gen des Referenzzustands sind anhand der nachgelagerten Datenverfiigbarkeit des Testflugs
zu erkldren. Die CFD Simulationen wurden fiir den Fortschritt der Arbeit und den Model-
laufbau anhand eines abgeschitzten Referenzzustands durchgefiihrt. Die Abweichungen der
zugrunde liegenden Referenzzustiande sind generell gering, allerdings kann nach Roskam [51]
besonders die Machzahl und die Elastizitdt der Struktur einen grofien Einfluss auf die aero-
dynamischen Derivative besitzen. Die Einschrdnkungen der Verwendung von statischen CFD
Simulationen zur Abschétzung der Modellparameter sind bereits anhand der Kalibrierung
des Steuerderivativs des Seitenruders in Abschnitt 5.3.2 verdeutlicht worden.

Generell stellt die aerodynamische Modellierung eine starke Vereinfachung der komplexen
Physik der Flugzeugumstromung dar und birgt Ungenauigkeiten durch die Verwendung idea-
lisierter Simulationen sowie vereinfachter Abschétzformeln zur Abbildung physikalischer Ef-
fekte, wie sie flir die Ermittlung der dynamischen Derivative verwendet werden. Das linea-
risierte Modell der Seitenbewegung der Boeing 777-F besitzt eine Vielzahl an Einflusspara-
metern, welche jeweils mit Ungenauigkeiten behaftet sein konnen. Nach Theis [52] muss von
einer allgemeinen Ungenauigkeit der aerodynamischen Koeffizienten von +25% ausgegangen
werden. Aus diesem Grund soll nachfolgend die Sensitivitit des Modells beziiglich seiner Ein-
gangsparameter untersucht werden, um eine begrindete Kalibrierung des Simulationsmodells
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der Boeing 777-F anhand der Testflugdaten vornehmen zu kénnen.

5.3.4 Untersuchung der Modellsensitivitat

Das Modell der linearisierten Seitenbewegung der Boeing 777-F besitzt mit den Tragheitsmo-
menten, den statischen und dynamischen Derivativen sowie Steuerderivativen insgesamt 18
Parameter, von denen das dynamische Systemverhalten abhéngig ist. Aus der Untersuchung
des Vergleichs von Testflugdaten und Modellverhalten ergibt sich die Fragestellung beziiglich
der Art der Beeinflussung des Simulationsmodells durch seine verschiedenen Parameter, um
basierend auf den Ergebnissen eine Kalibrierung vornehmen zu kénnen.

Anhand einer Sensitivitdtsanalyse soll ermittelt werden, wie empfindlich die Simulationser-
gebnisse des Modells auf eine Anderung der Systemparameter reagieren und welche Eingangs-
groflen einen groflen oder auch einen vernachlédssigbaren Einfluss auf das Modellverhalten zei-
gen. Eine solche Analyse dient zum besseren Verstédndnis des Simulationsmodells durch eine
Untersuchung der Wechselwirkungen einzelner Parameter [56]. Es wird nach Theis [52] von
einer Ungenauigkeit der aerodynamischen Modellparameter von +25% ausgegangen, wobei
der Einfluss der vorgegebenen initialen Bedingungen fiir die Bewegungsgroflen des Modells
nicht beriicksichtigt wird. Die Untersuchung der Modellsensitivitat beschrankt sich auf den
Einfluss der Modellparameter der statischen und dynamischen Derivative sowie der Trag-
heitsmomente (vgl. Abbildung 5.3).

Es wird zunichst die Sensitivitit des Modells in Bezug auf die isolierte Anderung einzelner
Parameter untersucht. In Abbildung 5.27 ist exemplarisch das Bode-Diagramm fiir die Uber-
tragungsfunktion des Seitenruders zur Gierrate unter Beriicksichtigung einer Variation des
Gierddmpfungsderivativs von ACy, = +25% dargestellt. Zum Vergleich ist in der rechten Ab-
bildung die Uberlagerung aller einzelnen Anderungen der Parameter in diesem Wertebereich

dargestellt.
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Abbildung 5.27: Bode-Diagramm Sensitivitadtsuntersuchung fiir Variation einzelner Parameter

Die Untersuchung der Modellsensitivitét fiir einzelne Parameter anhand des Bode-Diagramms
zeigt fiir Amplitudenverstirkung sowie Phase eine generelle Abhdngigkeit von der Frequenz.
Diese Beobachtung trifft fiir alle Parameter des Systems zu. Zudem zeigt eine Untersuchung
der Impulsantworten im Zeitbereich eine komplexe Wechselwirkung der verschiedenen Sy-
stemparameter, sodass sich die Anderungen einzelner Parameter nicht linear {iberlagern lassen
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und eine globale Sensitivitdtsuntersuchung des Modells erforderlich ist, welche die Abhéngig-
keit der Parameter untereinander beriicksichtigt.

Die Brute-Force-Methode stellt eine grundlegende Vorgehensweise dar, um das Modellverhal-
ten anhand eines Tests aller moglichen Parametervariationen und Kombinationen im Defini-
tionsbereich unter Verwendung einer Kostenfunktion auszuwerten. Mit zunehmender Anzahl
an Modellparametern steigt allerdings die Komplexitdt des Systems erheblich an, sodass die
Brute-Force-Methode aufgrund begrenzter Rechenzeit und -kapazitét fiir das Simulationsmo-
dell der Boeing 777-F nicht effizient umsetzbar ist. Fiir die Sensitivitdtsuntersuchung des Mo-
dells werden hingegen die Funktionen der Simulink Design Optimization Toolbox [57] verwen-
det. Der implementierte Sensitivity Analyzer ermoglicht die Definition eines Parameter-Sets
in Verkniipfung mit dem Simulink-Modell der Boeing 777-F zur Untersuchung der globalen
Sensitivitat anhand von Methoden der Monte-Carlo-Simulation [58]. Fiir die ausgewédhlten
Modellparameter werden im ersten Schritt zufillige Samples anhand der Latin-Hypercube-
Methode erzeugt, welche eine gleichméfigen Verteilung der Parameter iiber ihren Definiti-
onsbereichs beriicksichtigt und so den Entwurfsraum des Modells aufspannt [59]. Fiir das
Simulationsmodell der Boeing 777-F wird die Sensitivitét (begrenzt durch die Rechenzeit)
anhand von 1200 Samples untersucht. Aulerdem erfolgt die Vorgabe einer Kostenfunktion
anhand der Definition von Anforderungen beziiglich des Zeitverlaufs der Zustandsgréfien des
Modells. So werden fiir die untersuchten Bewegungsvariablen des Rollwinkels, der Rollrate
und der Gierrate insgesamt drei Kostenfunktionen definiert. Anschlieflend folgt die Auswer-
tung der Kostenfunktionen fiir jede Parameterkombination des definierten Entwurfsraums.
Die Ergebnisse werden in Abbildung 5.28 statistisch in Hinblick auf die lineare Korrelation
der Modellparameter in Bezug auf die verschiedenen Kostenfunktionen ausgewertet, um die
wesentlichen Einflussparameter des Modells zu identifizieren.

Gierrate r Rollwinkel @& Rollrate p

Izz -0.65 Cnp 0.28 Iz 049
Cnp 063 | | Cp 0.20 Cnp 049
Cig -0.27 1t Cw -0.16 Lyx -0.39
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Cor Cis, Car 0.17
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Abbildung 5.28: Auswertung der linearen Korrelation der untersuchten Modellparameter

Eine positive lineare Korrelation zeigt an, dass die Erhohung des Wertes eines Modellparame-
ters mit einer Erhéhung des Wertes der untersuchten Kostenfunktion einhergeht. Im Gegen-
satz dazu zeigt eine negative lineare Korrelation eine Beziehung an, in der die Erhéhung des
Wertes eines Modellparameters eine Verringerung des Wertes der Kostenfunktion bedingt.
Dies kann beispielsweise an der linearen Korrelation von Rollddmpfung Cj, und resultieren-
dem Rollwinkel verdeutlicht werden. Fiir eine Erhéhung der Rollddmpfung zeigt die Aus-
wertung der Korrelation eine Verringerung des resultierenden Rollwinkels des Modells, was
ein physikalisch korrektes Modellverhalten widerspiegelt. Allgemein ist jedoch zu beachten,
dass die Analyse der linearen Korrelation der Modellparameter nicht unbedingt eine kausale
Beziehung bedeutet, da andere Faktoren und Effekte wie nichtlineare Kopplungen vernachlés-
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sigt werden. Fiir die Untersuchung der Modellparameter der Boeing 777-F zeigen sich nur fiir
wenige Parameter stérkere lineare Korrelationen des Modellverhaltens wie fiir die Tragheits-
momente um die Gier- und Rollachse I,, und I« sowie die Derivative der statischen Gier-
und Rollstabilitat Cyz und Cjg. Neben diesen Parametern werden zudem die dynamischen
Démpfungsderivative fiir Gier- und Rollrate Cy, und Cj, anhand der Korrelationsanalyse
als Haupteinflussfaktoren des Systems identifiziert, wobei diese eine vergleichsweise schwé-
chere lineare Korrelation mit den untersuchten Bewegungsvariablen des Modells aufweisen.
Zudem unterscheidet sich die Beeinflussung des Modellverhaltens durch die verschiedenen Pa-
rameter fiir die jeweiligen untersuchten Bewegungsvariablen. Die anhand der durchgefithrten
Sensitivitdtsanalyse ermittelten Ergebnisse fiir die Haupteinflussparameter des dynamischen
Modellverhaltens zeigen eine gute Ubereinstimmung mit den Untersuchungen von Roskam
[1]. Fiir die Parameter, welche Kopplungseffekte darstellen, wie die dynamischen Derivative
Cyy und Cyp, oder das Tragheitsmoment I,, wird eine im Vergleich zu den statischen De-
rivativen oder Haupttriagheitsmomenten und dynamischen Dampfungsderivativen geringere
lineare Korrelation und Beeinflussung des dynamischen Modellverhaltens festgestellt.

Nachfolgend soll basierend auf den identifizierten Haupteinflussparametern des Simulations-
modells der Boeing 777-F dahingehend untersucht werden, inwiefern eine numerischen Kali-
brierung des Modellverhaltens anhand der vorliegenden Testflugdaten erreicht werden kann.

5.3.5 Kalibrierung des Modells

Die Kalibrierung des Simulationsmodells der Boeing 777-F wird anhand des Parameter Esti-
mators der Simulink Design Optimization Toolbox [57] vorgenommen. Dieser verwendet die
Ergebnisse der durchgefiithrten Sensitivitdtsanalyse als Grundlage, sodass lediglich die identi-
fizierten Haupteinflussparameter des Systems kalibriert werden, um die Rechenzeit des Opti-
mierungsprozesses zu verringern. Dabei verwendet der Parameter Estimator die Methode der
nichtlinearen kleinsten Quadrate (engl. nonlinear least squares), um die Abweichungen zwi-
schen Simulationsergebnis und experimentellen Daten unter Auswertung einer Kostenfunkti-
on zu minimieren [60]. Zunéchst werden die Parameter des dynamischen Systemmodells der
Boeing 777-F unter Verkniipfung mit dem Simulink-Modell definiert. Aus der Gruppe aller
Systemparameter kann anschlieffend eine Auswahl der zu kalibrierenden Parameter mit ei-
nem Definitionsbereich festgelegt werden. Fiir die Kalibrierung des Modells der Boeing 777-F
sollen nachfolgend die anhand der Sensitivitdtsanalyse identifizierten Parameter Cyz3 und Cig
(statische Derivative) sowie die Tragheitsmomente Iy und I,, und die dynamischen Deri-
vative Oy, und Cy, als variabel gesetzt werden. Der Definitionsbereich der Parameter wird
anhand einer Abweichung von £25% der initialen Basiswerte vorgegeben. Um die Parame-
ter des Modells zu schitzen werden die Testflugdaten fiir Rollrate, Gierrate und Rollwinkel
fiir die untersuchten sechs Testpunkte als experimentelle Daten vorgegeben. Wahrend des
Optimierungsprozesses wird fiir jede Iteration der Fehler zwischen Simulation und experi-
mentellen Daten anhand der Kostenfunktion der Summe der quadrierten Fehler (engl. sum
squared error) ausgewertet. Durch die Auswertung mittels einer Kostenfunktion wird zudem
die Amplitude und Frequenz der Modellantwort zugleich beriicksichtigt. Die Parameter des
Modells werden innerhalb der angegebenen Grenzen iterativ so lange zur Minimierung der
Fehler variiert, bis eine vorgegebene Toleranz fiir die Anderung der Fehler zwischen Simula-

86



5.8 Validierung und Kalibrierung des Simulationsmodells

tion und Testflugdaten erreicht wird.

Es ist nicht das Ziel bzw. der Umfang der durchgefiihrten Pameterschitzung eine umfassende
Optimierung oder Schétzung des Modells vorzunehmen und verschiedene Optimierungsalgo-
rithmen zu vergleichen sowie eine Analyse globaler und lokaler Minima des Systems durch-
zufithren. Die verwendete Methodik soll in dieser Arbeit dazu dienen, ausgehend von dem
gewahlten Modellierungsansatz der Berechnung und Schétzung der Systemparameter anhand
von CFD Simulationen oder Literaturquellen, in vorgegebenen Grenzen der Parameter eine
Verbesserung und Kalibrierung des Modellverhaltens gegeniiber den Testflugdaten zu errei-
chen. Das so kalibrierte und validierte Simulationsmodell soll anschlieflend zur Untersuchung
des Effekts der Riblet-Modifikation auf das dynamische Verhalten der Boeing 777-F verwen-
det werden.

In Tabelle 5.10 sind die Ergebnisse der Parameterschitzung anhand der prozentualen An-
derungen der kalibrierten Modellparameter angegeben.

Tabelle 5.10: Prozentuale Anderungen der kalibrierten Derivative

Modellparameter Ci3 Chp Cp Cur Ty Iy,

Anderung % -14.4  -24.9 16.1 10.5 24.9 15.2

Fir die statische Gierstabilitdt sowie das Triagheitsmoment um die Rollachse zeigen sich an-
hand der Ergebnisse fiir die Parameterschitzung Anderungen, welche sich an den Réndern
der definierten Wertebereiche bewegen. Dieses Verhalten ist generell eine Indikation fiir die
Notwendigkeit der Aufweitung des Definitionsbereichs und Fortsetzung der Optimierung. Die
Grenzen gehen allerdings aus dem Ansatz iiber die Abschéitzung des aerodynamischen Mo-
dells anhand der beschriebenen Methodik der CFD und Literaturabschatzungen sowie der
damit verbundenen Annahme einer allgemeinen Ungenauigkeit von +25% dieser Parameter
hervor [52]. Aus diesem Grund soll das anhand der vorgenommenen Optimierung erreichte
Systemverhalten im Vergleich zu den Testflugdaten in Hinblick auf eine ausreichende Uber-
einstimmung und ein physikalisch korrektes Systemverhalten untersucht werden. Generell
zeigen die Ergebnisse der Parameterschéitzung fiir die Trigheitsmomente des Modells eine
Erhohung, was in Bezug auf die Beobachtung einer zu grofien Schwingungsfrequenz des un-
kalibrierten Modells physikalisch Sinn ergibt. Fiir die Derivative der statischen Stabilitét
zeigt sich dagegen eine Verringerung, die tendenziell mit einer Abnahme der Eigenfrequenz
der Taumelschwingung einhergeht [1]. Die Erhohung der dynamischen Derivative, insbeson-
dere des Gierddmpfungsderivativs Cy,, besitzt einen Einfluss auf die inhdrente Dampfung der
Figenschwingung des Flugzeugs.

Die Auswirkungen der Kalibrierung fir die zeitaufgeloste Simulation des Modells der Boeing
777-F sind in Abbildung 5.29 und 5.30 den Testflugdaten fiir die Testpunkte zur Untersuchung
des ungedédmpften Schwingungsverhaltens gegeniibergestellt.

87



5.8 Validierung und Kalibrierung des Simulationsmodells

TP1 (kalibriert)

2 : - - 4
RIS S R S 3+ 1
2
2
1
“ 0
) -1
- 2
L 3 — b [°/s]
A0 = @[] — r [°/9]
O TF Sensor Ar O TFSensor ||
412 || — TF synth. .t — TF synth.
== Simulation - - Simulation
14 . . . . . 5 . . . ;
0 25 5 75 10 12.5 15 0 25 75 10 12.5 15
Zeit [s] Zeit [s]
TP2 (kalibriert)
5 | | | 8 ' |
—p [/s]
S o —r Pl |
ob—— O TF Sensor
— TF synth.
AT = = Simulation
5 F 2
0
10 F
2
— @[]
O TF Sensor
-15 — TF synth. 1 4 A
-7 - - Simulation
. | . . ; % . . ! |
0 2.5 5 75 10 12,5 15 0 25 75 10 12.5 15
Zeit [s] Zeit [s]
TP3 (kalibriert)
8 . T 4 :
F —p [°/s]
r 3 — r [°/g] 1
6 O TF Sensor
2r — TF synth. B
5L - = Simulation
1
4l
3t 0
2r -1
1k
— ] [0] -2
L I /A O TF Sensor
— TF synth. 3 o ,
- - = Simulation ||
-2 L L L 4 L L L
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
Zeit [s] Zeit [s]

Abbildung 5.29: Kalibrierung Simulationsmodell TP1-3
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Abbildung 5.30: Kalibrierung Simulationsmodell TP4-6
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In den Tabellen 5.11 bis 5.13 sind die Ergebnisse der ausgewerteten Fehlermetriken fiir den
Vergleich des kalibrierten Simulationsmodells der Boeing 777-F mit den Testflugdaten ange-
geben.

Tabelle 5.11: Fehlermetriken Rollrate (kalibriert)

Testpunkt

p[*/s] 1 2 3 4 5 6  mean

MAE 033 039 0.2 041 097 0.59 0.48
RMSE 0.39 048 0.27 053 1.13 0.72 0.59
nRMSE 0.05 0.05 0.05 0.09 0.09 0.08 0.07

I'xy 0.98 098 098 0.95 0.96 0.96 0.97

Tabelle 5.12: Fehlermetriken Gierrate (kalibriert)

Testpunkt

r[*/s] 1 2 3 4 5 6 mean

MAE 0.13 0.13 0.10 0.17 044 0.25 0.20
RMSE 0.17 0.16 0.12 0.23 0.52 0.32 0.25
nRMSE 0.09 0.07 0.07 0.19 0.15 0.14 0.12

Iyy 095 096 095 0.78 0.87 0.88 0.90

Tabelle 5.13: Fehlermetriken Rollwinkel (kalibriert)

Testpunkt

@ (e}
[ ] 1 2 3 4 5 6 mean

MAE 0.67 048 0.63 1.85 3.46 201 1.52
RMSE 0.84 0.68 0.68 1.97 3.73 222 1.69
nRMSE 0.07 0.04 0.08 0.18 0.22 0.08 0.11
I'xy 099 099 099 099 0.97 0.99 0.99

Fir die zeitaufgeloste Simulation des kalibrierten Modells zeigt sich eine wesentlich bessere
Ubereinstimmung des ungeddmpften Schwingungsverhaltens mit den Testflugdaten fiir alle
untersuchten Bewegungsgrofien und Testpunkte. Anhand der ausgewerteten Korrelationsko-
effizienten kann besonders fiir die Rollrate und Gierrate im Vergleich zum unkalibrierten
Modell der Boeing 777-F eine deutliche Verbesserung beziiglich der Abbildung des realen
Schwingungsverhaltens festgestellt werden. So werden die Werte der Fehlermetriken fiir die
Rollrate und Gierrate fiir fast alle Testpunkte mehr als halbiert. Fiir die Bewegungsgrofie
des Rollwinkels lassen sich nach der Kalibrierung keine so deutlichen Verbesserungen wie fiir
die Drehraten erkennen, allgemein kann die Ubereinstimmung zwischen Simulationsmodell
und Testflugdaten aber auch fiir diesen Parameter mit einem mittleren absoluten Fehler von
Dpag = 1.52° als gut und ausreichend bewertet werden.
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5.8 Validierung und Kalibrierung des Simulationsmodells

Neben der Untersuchung des ungedampften Schwingungsverhaltens wird anhand der Test-
flugdaten von TP1 eine iterative Kalibrierung des implementierten Gierddmpfers anhand der
Feedback-Gain K, vorgenommen. Das Ergebnis dieser Kalibrierung ist in Abbildung 5.31
dargestellt.
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Abbildung 5.31: Kalibrierung Simulationsmodell TP1 mit Gierdampfer

Das Schwingungsverhalten von Simulationsmodell und Testflugdaten zeigt fiir den Bereich
mit aktivem Gierddmpfer eine gute Ubereinstimmung. Der resultierende Verlauf des Rollwin-
kels zeigt zwar leichte Abweichungen von den Testflugdaten, dagegen zeigt sich im Bereich
der Dampfung durch den Regler eine sehr gute Ubereinstimmung. Auch fiir die Drehraten
kann das Simulationsmodell die Dampfung durch den Regler gut abbilden. Es zeigen sich
besonders in diesem Bereich fiir die Testflugdaten Abweichungen in den synthetisch abgelei-
teten Kurven der Drehraten und den durch die Sensoren angegebenen diskreten Messwerten.
Wie in Abschnitt 5.3.1 beschrieben, wird das Systemverhalten anhand der synthetisch ermit-
telten Verldufe der Drehraten beurteilt, welches in diesem Bereich eine sehr gute Uberein-
stimmung zwischen Testflugdaten und Simulationsmodell zeigt. Der resultierende Steuerfla-
chenausschlag des Seitenruders weicht in der maximalen Amplitude um ungefihr §, ~ 0.3°
von den Testflugdaten ab. Die Signalform der durch den Regler veranlassten Steuerflichen-
aktivitit zeigt allerdings eine gute Ubereinstimmung mit den Testflugdaten und validiert die

Modellierung und Funktionsweise des Reglers.

Anhand einer zusétzlichen Untersuchung des Systems im Frequenzbereich soll sichergestellt
werden, dass sich das Modellverhalten aufgrund der vorgenommenen Kalibrierung nicht we-
sentlich geéndert hat oder unphysikalische Phinomene zeigt. In Abbildung 5.32 sind die
Bode-Diagramme der Ubertragungswege des Modells der Boeing 777-F vergleichend fiir das
Baseline-Modell und die Kalibrierung dargestellt. Es zeigen sich nur geringe Anderungen des
dynamischen Systemverhaltens fiir das kalibrierte Modell und keine grundsétzliche Verédnde-

rung der Ubertragungsfunktionen.
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Abbildung 5.32: Bode-Diagramm Kalibrierung des Simulationsmodells

5.4 Einschrankungen des Modells und Unsicherheiten

Die vorangegangene Validierung und Kalibrierung des Simulationsmodells der Boeing 777-F
anhand der Testflugdaten zeigt die Fahigkeit und Eignung des entwickelten Simulations-
modells das reale dynamische Verhalten der Seitenbewegung des Flugzeugs abzubilden. Der
Vergleich der zeitaufgelosten Taumelschwingung zeigt fiir Simulationsmodell und Testflug-
daten das gleiche charakteristische Schwingungsverhalten und nach der vorgenommenen Ka-
librierung eine gute Ubereinstimmung der untersuchten Bewegungsgrofen von Rollwinkel,
Rollrate und Gierrate. Es ist generell zu beriicksichtigen, dass die Modellierung der Flug-
zeugdynamik auf der Verwendung der linearisierten Bewegungsgleichungen basiert und das
Systemmodell daher nur fiir die Untersuchung kleiner Stérungen ausgehend von einem de-
finierten Referenzzustand giiltig ist. Die Kalibrierung des Modells wurde anhand der Daten
von sechs verschiedenen Testpunkten und somit lediglich anhand dieser verfiigbaren Anre-
gungsfrequenzen vorgenommen. Fiir alle weiteren Frequenzen muss das Simulationsmodell
weiterhin als relativ unbekannt angesehen werden. Allerdings ist zu berticksichtigen, dass die
anhand der Testflugdaten dargestellten Frequenzen den Flugbereich der Boeing 777-F gut
reprasentieren und das Flugzeug generell im Flug durch das Seitenruder nicht mit wesentlich
hoheren Frequenzen angeregt wird, da diese bei den hohen Fluggeschwindigkeiten aufgrund
der strukturellen Limitation der Steuerfliche nicht erreicht werden kénnen. Auflerdem zeigt
eine Untersuchung der Bode-Diagramme des Systemmodells ein zu erwartendes physikali-
sches Verhalten im gesamten Frequenzbereich.

Fir die anhand der CFD Simulationen und Formeln aus der Literatur abgeschétzten aero-
dynamischen Modellparameter zeigen sich anhand der Validierung und Kalibrierung durch
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die verschiedenen Testflugmantver Abweichungen und die Notwendigkeit von Korrekturen.
Diese Unsicherheiten der Modellparameter sind im wesentlichen auf vernachléssigte Einfliis-
se der Aeroelastizitdt und Machzahl-Effekte zuriickzufiihren, welche durch die verwendeten
Berechnungs- und Abschétzmethoden nicht beriicksichtigt werden kénnen. Nach Roskam [51]
zeigen sich Effekte der Torsionssteifigkeit des Flugzeugs besonders fiir das Rollddmpfungsde-
rivativ Cy, sowie Einfliisse der seitlichen Durchbiegung des hinteren Rumpfes fiir das statische
Gierddmpfungsderivativ Cy gz sowie die Effektivitat des Seitenruders. Dennoch ist die Metho-
de der Ermittlung der aerodynamischen Derivative anhand der CFD Simulationen essenziell
fiir die Zielsetzung sowie die Vorgehensweise dieser Arbeit, da auf diesem Weg im Gegensatz
zu anderen Methoden ebenfalls der Effekt der Riblet-Modifikation auf die aerodynamischen
Eigenschaften des Flugzeugs ermittelt werden kann. Unsicherheiten in der Abschatzung der
Tragheitsmomente kénnen sich durch den starken Einfluss der Treibstoffbeladung des Flug-
zeugs und Ungenauigkeiten in den Annahmen beziiglich der Komponentenschwerpunkte er-
geben.

Neben den Unsicherheiten der modellierten Systemparameter sind allerdings auch unmodel-
lierte Effekte fiir die Analyse der Flugzeugdynamik von Relevanz. So berticksichtigt das Mo-
dell der Boeing 777-F keine Effekte der Strukturdynamik, die besonders im héheren Frequenz-
bereich die Giiltigkeit der Modellierung der Flugzeugbewegung anhand eines Starrkorper-
Modells in Frage stellen [52]. Die Anregung und Untersuchung der Taumelschwingung erfolgt
allerdings bei vergleichsweise niedrigeren Frequenzen, sodass diese Einfliisse in der Hinsicht
fiir das Modell der Boeing 777-F vernachléssigt werden kénnen.

Die Untersuchung des Effekts der Riblet-Modifikation auf die Flugeigenschaften und das
dynamische Verhalten der Boeing 777-F wird nachfolgend unter Verwendung des anhand der
Testflugdaten validierten und kalibrierten Modells sowie unter Beriicksichtigung der aufge-
fihrten Einschrankungen durchgefiihrt. Fiir die Bewertung der Analyse ist zu beriicksich-
tigen, dass der Effekt der Modifikation anhand des gleichen Basismodells untersucht wird.
Diese Methodik besitzt den Vorteil, dass ein systematischer Fehler bzw. Ungenauigkeiten in
der Modellierung fiir die vergleichende Beurteilung des Effekts und der Anderung durch die
Modifikation weitgehend vernachléssigt werden kénnen.
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6 Untersuchung der Riblet-Modifikation

In diesem Kapitel soll die Untersuchung des Einflusses der Riblet-Modifikation auf die dyna-
mische Stabilitdt der Boeing 777-F anhand des zuvor entwickelten und validierten Simulati-
onsmodells beschrieben werden. Die Analyse der dynamischen Eigenschaften und Beeinflus-
sung durch die Modifikation zielt insbesondere auf das Verhalten und die Funktionsweise des
modellierten Gierdampfers ab.

Der Effekt der Riblets auf die Stabilitdts- und Steuerderivative der Boeing 777-F geht aus
den Ergebnissen der in Kapitel 4.1 beschriebenen CFD Simulationen hervor. Die Untersu-
chung des dynamischen Verhaltens wird fiir den Referenzzustand bei Reiseflugbedingungen
durchgefiihrt, da flir diesen der grofite Effekt der Riblet-Modifikation zu erwarten ist und
zudem in grofler Hohe die inhdrente Dampfung des Flugzeugs aufgrund der geringen Dich-
te abnimmt. In Tabelle 6.1 sind die Anderungen der aerodynamischen Derivative durch die
Riblet-Modifikation angegeben. Es ist zu beachten, dass diese Werte bereits einen Sicher-
heitsfaktor von S = 1.25 beriicksichtigen, wodurch die Untersuchung des Riblet-Effekts auf
das dynamische Verhalten des Flugzeugs als konservativer anzusehen ist.

Tabelle 6.1: Anderung der aerodynamischen Derivative durch die Riblet-Modifikation
Anderung % Cip Cyg Chug Cls Cys, Chs,
Ma = 0.84 1.56 1.26 1.38 0.38 0.64 0.61

r

Die Modifikation zeigt neben einer Anderung der Steuerflicheneffektivitit ebenfalls einen
Effekt auf die Stabilitdtsderivative der Boeing 777-F. Daraus kann abgeleitet werden, dass
neben dem Ubertragungsverhalten auch die Eigendynamik des Flugzeugs durch die Riblets
beeinflusst wird. Aus diesem Grund wird neben dem geschlossenen Systemmodell mit Gier-
démpfer ebenfalls das open-loop-Modell der Boeing 777-F hinsichtlich eines Effekts der Mo-
difikation auf die Dynamik der Seitenbewegung des Flugzeugs untersucht. Zur vergleichenden
Untersuchung des Riblet-Effekts auf das Modell der Boeing 777-F wird nachfolgend das in
Abschnitt 5.3.5 beschriebene kalibrierte Modell als ,,Baseline* verwendet. Fiir das ,Riblet®-
Modell werden die in Tabelle 6.1 angegebenen prozentualen Anderungen auf die Derivative
des Baseline-Modells der Boeing 777-F angewendet. In Tabelle 6.2 sind die Kenngréfien der
Eigenschwingungform der Taumelschwingung sowohl fiir das offene als auch fiir das geschlos-

sene Systemmodell des Flugzeugs mit Gierdampfer angegeben.

Tabelle 6.2: Einfluss der Modifikation auf die Kenngréfien der Taumelschwingung

. Eigenwerte Eigenfrequenz Dampfung

Taumelschwingung
Ai wo (rad/s) ¢

Baseline —0.1289 + 1.19651 1.20 0.107
open-loop . .

Riblets  —0.1290 + 1.20451¢ 1.21 0.107

Baseline —0.8424 + 0.50453 0.98 0.858
closed-loop ) )

Riblets  —0.8476 £ 0.5077¢ 0.99 0.858
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Die Riblet-Modifikation zeigt eine leichte Verschiebung der Pole des offenen sowie geschlos-
senen Systemmodells in der komplexen Ebene verbunden mit einer geringen Anderung der
Eigenfrequenz der Taumelschwingung. Der Realteil der Pole des Riblet-Modells zeigt dabei
eine Verschiebung in negative Richtung und somit eine Zunahme der Stabilitit des Systems
an. Fur die resultierende Dampfung ist jedoch auch der komplexe Anteil der Eigenwerte
zu berticksichtigen, welcher eine geringe Vergroflerung durch die Modifikation zeigt, sodass
die Anderungen fiir den Systemparameter der relativen Dampfung sehr gering ausfallen. Die
Auswirkungen der Riblet-Modifikation auf das dynamische Verhalten der Boeing 777-F sollen
nachfolgend im Zeitbereich und Frequenzbereich untersucht werden, um einen Einfluss der
Modifikation auf das resultierende Schwingungsverhalten des Flugzeugs beurteilen zu kénnen.

6.1 Dynamisches Verhalten des Boeing 777-F open-loop-Modells

Zur Untersuchung des dynamischen Verhaltens des offenen bzw. ungeddmpften Systemmo-
dells der Boeing 777-F im Zeitbereich ist in Abbildung 6.1 zunéchst die Impulsantwort dar-

gestellt.
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Abbildung 6.1: Impulsantworten des open-loop Modells der Boeing 777-F

Die Impulsantwort des Systems auf einen Input des Seitenruders zeigt fiir den Vergleich von
Baseline- und Riblet-Modell eine sehr starke Ubereinstimmung. Abhingig von der Dauer der
offenen Schwingung des Systems kénnen minimale Abweichungen in Amplitude und Phase
beobachtet werden. Diese sind allerdings so gering, dass sie fast nicht sichtbar werden und
aufgrund des untersuchten Zeitbereichs der ungeddmpften Schwingung als unkritisch und
vernachléssigbar angesehen werden kénnen.

Neben der Impulsantwort wird das System im Zeitbereich anhand der Simulation einer Sto-
rung durch eine seitlichen Bée untersucht, welche fiir das Modell durch die Vorgabe eines
initialen Schiebewinkels von § = 4° implementiert wird. Diese Methodik wird ebenfalls von
Boeing im Bericht zur Simulation der Boeing 747 [40] als Testpunkt verwendet, um das
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Schwingungsverhalten des Flugzeugs ohne und mit Gierddmpfer zu visualisieren. Die Anre-
gung und das Schwingungsverhalten der ungeddmpften Taumelschwingung der Boeing 777-F
durch eine seitliche Boe ist in Abbildung 6.2 vergleichend fiir das Baseline-Modell sowie die
Riblet-Modifikation dargestellt.
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- — - Riblets
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Abbildung 6.2: Zeitverlauf des Schwingungsverhaltens des open-loop-Modells der Boeing 777-F
(initialer Schiebewinkel)

Der Zeitverlauf der offenen Schwingung nach intialer Stérung zeigt fiir das Modell mit Riblets
geringe Abweichungen in den maximalen Schwingungsamplituden der Bewegungsvariablen,
welche in Tabelle 6.3 angegeben sind. So zeigt sich fiir die Rollrate mit Ap ~ 0.14°/s die
grofite Abweichung in der maximalen Schwingungsamplitude, wobei das Modell der Boeing
777-F im Vergleich zum Baseline-Modell eine geringe Vergréflerung der Amplituden zeigt.

Tabelle 6.3: Abweichungen Baseline und Riblets open-loop (initialer Schiebewinkel)

p[°/s] r[°/s] @ [°]
min max min max min max
Baseline -9.56 9.78 -2.65 3.55 -11.67 4.93
Riblets -9.67 9.92 -2.68 3.58 -11.75 4.98

Delta A  -0.11 0.14 -0.03 0.03 -0.08 0.05

Neben der Untersuchung des Modellverhaltens als Reaktion auf eine Boe soll im Zeitbereich
die Anregung der Taumelschwingung nach dem im Maintenance Check Flight verwendeten
Verfahren untersucht werden. Zu diesem Zweck wird iiber die Steuerfliche des Seitenruders
ein initialer Input fiir das Simulationsmodell vorgegeben. Im Abgleich mit der Signalform aus
den Testflugdaten wird der Steuerflicheninput als Sinus-Halbwelle modelliert. Die Amplitude
des Ausschlags wird anhand der zur Validierung und Kalibrierung des Modells verwende-
ten Testpunkte gemittelt, um eine realistische Anregungsamplitude fiir den entsprechenden
Referenzzustand des Simulationsmodells zu erhalten. Als Frequenz wird die Eigenfrequenz
der Taumelschwingung verwendet. In Abbildung 6.3 ist der Zeitverlauf der Schwingung als
Reaktion des Modells auf einen initialen Steuerflichenausschlag mit einer Amplitude von
0y = —1.34° und einer Frequenz von f = 1.2rad/s dargestellt.
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Abbildung 6.3: Zeitverlauf des Schwingungsverhaltens des open-loop-Modells der Boeing 777-F
(initialer Seitenruderausschlag)

Auch fir diese Untersuchung werden die resultierenden maximalen Amplituden der Bewe-
gungsvariablen des Simulationsmodells ausgewertet (vgl. Tabelle 6.4).

Tabelle 6.4: Abweichungen Baseline und Riblets open-loop (initialer Ruderausschlag)

A1 /s T/ @ [°]

min max min max min max min max

Baseline -1.18 0.92 -3.23 446 -0.96 1.04 -0.06 8.45
Riblets -1.18 092 -3.26 451 -0.96 1.04  -0.05 8.1

Delta A 0.00 0.00 -0.03 0.05 0.00 0.00 0.00 0.06

Die Auswertung der maximalen Amplituden zeigt fiir Baseline- und Riblet-Modell eine nahezu
exakte Ubereinstimmung. Die grote Abweichung tritt in der Amplitude des Rollwinkels mit
A® ~ 0.06 ° auf, wobei das Modell mit Riblet-Modifikation im Vergleich zum Baseline-Modell
die groflere Schwingungsamplitude zeigt. Fiir die Zeitverldufe der resultierenden Schwingun-
gen zeigt sich fiir Baseline- und Riblet-Modell ebenfalls eine nahezu exakte Ubereinstimmung.
Abhéngig von der Schwingungsdauer kann fiir den Rollwinkel und die Rollrate eine leichte
Phasenverschiebung beobachtet werden, wobei die Schwingung des Riblet-Modells der des
Baseline-Modells vorauseilt.

Eine Analyse der Modifikation bezogen auf den gesamten Frequenzbereich wird anhand der

Bode-Diagramme fiir die unterschiedlichen Ubertragungswege des Systems in Abbildung 6.4
durchgefiihrt.
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Abbildung 6.4: Bode-Diagramm des open-loop-Modells der Boeing 777-F mit Riblets

Der Vergleich des Ubertragungsverhaltens zeigt fiir das ungeddmpfte open-loop-Modell der
Boeing 777-F keine erkennbaren Abweichungen von Baseline- und Riblet-Modell im gesamten

Frequenzbereich.
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6.2 Dynamisches Verhalten des Boeing 777-F closed-loop-Modells

Zur Untersuchung des dynamischen Verhaltens des closed-loop-Modells der Boeing 777-F mit
implementiertem Gierddmpfer ist in Abbildung 6.5 die Impulsantwort fiir das Baseline-Modell
sowie das Modell mit Riblet-Modifikation dargestellt.
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Abbildung 6.5: Impulsantworten des closed-loop Modells der Boeing 777-F mit Riblets

Der Zeitverlauf der geddmpften Schwingung als Reaktion auf einen Impuls des Seitenruders
zeigt fiir den Vergleich von Baseline- und Riblet-Modell keine erkennbaren Abweichungen.
Durch den implementierten Gierddmpfer wird die gleiche Dampfung der Schwingungen von
Gierrate und Rollwinkel erreicht. Der verbleibende Rollwinkel nach Abklingen bzw. Damp-
fung der Gierrate ist durch die Reglerkomponente des Washout-Filters begriindet (vlg. Ab-
schnitt 5.2).

In Abbildung 6.6 ist die Simulation der seitlichen Boe fiir das Modell mit aktivem Gier-
ddmpfer dargestellt. Im Gegensatz zur Untersuchung des ungeddmpften open-loop-Modells
der Boeing 777-F zeigt sich fiir das Modell mit Gierddmpfer eine direkte Reaktion des Damp-
fers auf die initiale Stérung des Schiebewinkels durch einen Ausschlag des Seitenruders. Die
angeregte Schwingung des Flugzeugs wird durch den Gierddmpfer innerhalb von At = 15 s ge-
dédmpft. Ein Vergleich des Ruderausschlags von Baseline- und Riblet-Modell zeigt eine nahezu
exakte Ubereinstimmung der durch den Regler veranlassten Steuerflichenaktivitét. Auch im
Zeitverlauf der untersuchten Bewegungsvariablen lassen sich keine signifikanten, durch die

Riblet-Modifikation bedingten Abweichungen erkennen.
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Abbildung 6.6: Zeitverlauf des Schwingungsverhaltens des closed-loop-Modells der Boeing 777-F
(initialer Schiebewinkel)

In Tabelle 6.5 sind die Abweichungen der maximalen Amplituden der Bewegungsvariablen
fiir den Vergleich zwischen Baseline- und Riblet-Modell der Boeing 777-F angegeben.

Tabelle 6.5: Abweichungen Baseline und Riblets closed-loop (initialer Schiebewinkel)
p[°/s] r[°/s] @[] Or [°]

min max min max min max min max

Baseline -9.41 3.17 -0.58 1.91 -16.24  0.00 -0.98 291
Riblets -9.53 3.22 -0.58 1.92  -16.34  0.00 -0.99 2.94

Delta A  -0.12 0.05 0.00 0.01 -0.10 0.00 -0.01 0.03

Die maximale Abweichung des durch den Gierdampfer veranlassten Ausschlags des Seiten-
ruders liegt bei Ad, =~ 0.03°. Fiir die Bewegungsvariable der Gierrate ist nahezu keine Ab-
weichung im Zeitverlauf oder der maximalen Amplitude erkennbar, welche die gute Uberein-
stimmung des Reglerverhaltens in Bezug auf den resultierenden Steuerflichenausschlag fiir
Baseline-Modell und Modifikation begriindet. In der auf die Stérung folgenden maximalen
Amplitude der Rollrate sind mit Ap =~ 0.12°/s die grofiten Abweichungen zwischen Baseline-
Modell und Modifikation erkennbar.

Die Anregung der Taumelschwingung anhand eines initialen Inputs des Seitenruders ist fiir
das closed-loop-Modell der Boeing 777-F in Abbildung 6.7 dargestellt. Im Simulationsmodell
ist ein Zeitschalter implementiert, welcher den Gierddmpfer nach einer Dauer der ungedampf-
ten Anregung und Schwingung von At = 5 s einschaltet. Darauthin ist anhand des Diagramms
fir den Steuerflichenausschlag der durch den Regler veranlasste Ausschlag des Seitenruders

zur Dampfung der Bewegung zu erkennen.

100



6.2 Dynamisches Verhalten des Boeing 777-F closed-loop-Modells

0.5

o

Gierdampfer aktiv

Seitenruder §,. [°]
<)
(4]

——— Baseline
= = Riblets

15 4 . . I |
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Zeit [s] Zeit [s]

Abbildung 6.7: Zeitverlauf des Schwingungsverhaltens des closed-loop-Modells der Boeing 777-F
(initialer Seitenruderausschlag)

Im Zeitverlauf der Schwingungen von Schiebewinkel und Gierrate sind keine Abweichungen
zwischen Baseline-Modell und Modell mit Riblet-Modifikation erkennbar. Auch die maxima-
len Amplituden der Bewegungsvariablen zeigen eine nahezu exakte Ubereinstimmung (vgl.
Tabelle 6.6). Da die durch den Gierddmpfer gemessene und zur Dampfung der Schwingung
verwendete Gierrate fiir Baseline-Modell und Modifikation eine nahezu exakte Ubereinstim-
mung zeigt, ergeben sich keine Abweichungen fiir den durch den Regler veranlassten Ausschlag
des Seitenruders. Die Abweichungen der maximalen Amplituden von Rollrate und Rollwinkel
sind mit Ap ~ 0.05°/s und A® =~ 0.06 ° sehr gering, der Zeitverlauf der Bewegungsvariablen
zeigt ein geringes Vorauseilen der Schwingung des Riblet-Modells der Boeing 777-F.

Tabelle 6.6: Abweichungen Baseline und Riblets closed-loop (initialer Ruderausschlag)

BI°) p[°/s] r[°/s] @ [°] o [°]

min max min max min max min max min max

Baseline -1.18 0.92 -3.16 4.46 -0.96 0.84 -0.05 8.45 -1.34 0.82
Riblets -1.18 0.92 -3.19 451 -096 0.84 -0.05 851 -1.34 0.82

Delta A 0.00 0.00 -0.03 0.05 0.00 0.00 0.00 0.06 0.00 0.00

Die Untersuchung der Ubertragungswege des Systems im Frequenzbereich anhand der Bode-
Diagramme in Abbildung 6.8 zeigt fiir die Analyse des Simulationsmodells mit Gierddmpfer
ebenfalls keine erkennbaren Abweichungen von Baseline- und Riblet-Modell der Boeing 777-F.
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Abbildung 6.8: Bode-Diagramm des closed-loop-Modells der Boeing 777-F mit Riblets

6.3 Diskussion und Fazit

Die Untersuchung der Auswirkungen der Riblet-Modifikation auf die dynamische Stabilitét
und das Schwingungsverhalten der Boeing 777-F anhand der durchgefiihrten Analysen im
Zeitbereich sowie im Frequenzbereich zeigt nahezu keine Anderungen fiir das Simulationsmo-
dell mit Modifikation. Diese Beobachtung gilt sowohl fiir das offene ungeddmpfte Systemmo-
dell, als auch fiir die Untersuchung des Modells mit implementiertem Gierdampfer. Allgemein
zeigt die Riblet-Modifikation eine geringe Erhohung der Stabilitdtsderivative des Systems so-
wie eine Erh6hung der Steuerflicheneffektivitit des Seitenruders. Die Untersuchung und Aus-
wertung der zeitaufgeldsten Simulationen des Modells mit den implementierten Anderungen
der Modifikation zeigen jedoch im Vergleich zum Basismodell anhand der sehr geringen beob-
achteten Anderungen grofere Schwingungsamplituden. Diese Beobachtung verdeutlicht, wie
bereits die durchgefiihrte Sensitivitdtsanalyse, dass die Stabilitdt und das dynamische Verhal-
ten des Gesamtsystems nicht alleine an der Anderung einzelner Parameter beurteilt werden
kann, sondern eine komplexe Kopplung und Interaktion der Systemparameter stattfindet.
Anhand des Vergleichs der Bode-Diagramme ldsst sich im gesamten Frequenzbereich kein
erkennbarer Effekt der Riblet-Modifikation auf das Ubertragungsverhalten der Boeing 777-F
feststellen. Die Untersuchung des Riblet-Effekts im Zeitbereich wird anhand des aus den
Testflugdaten gemittelten maximalen Inputs des Seitenruders vorgenommen, um einen rea-
listischen Testfall fir den Gierddmpfer des Simulationsmodells abzubilden. Als Anregungs-
frequenz wird die Eigenfrequenz der Taumelschwingung gewéhlt, da diese den kritischsten
Fall darstellt und das Simulationsmodell durch die Testflugdaten auch nur in diesem Bereich
validiert und kalibriert werden konnte. Die beobachteten Abweichungen zwischen Baseline-
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und Riblet-Modell der Boeing 777-F sind sowohl fiir das offene, als auch fiir das Modell mit
Gierddmpfer so gering, dass davon auszugehen ist, dass diese unter realen Bedingungen nicht
feststellbar sind und auch die Funktionsweise des Gierddmpfers durch die Modifikation nicht
beeinflusst wird. Dariiber hinaus zeigt die Riblet-Modifikation nahezu keine Anderung der
resultierenden Gierrate, von der das Verhalten des Gierddmpfers direkt abhéngig ist.

Auf Grundlage der Ergebnisse des Vergleichs fiir diese Bedingungen und untersuchten Test-
Anregungen des Modells kann davon ausgegangen werden, dass auch bei anderen Refe-
renzbedingungen kein Effekt der Riblets auf die dynamische Gier- und Seitenstabilitit der
Boeing 777-F sowie den Gierdampfer festgestellt werden kann. Der Referenzzustand bei Reise-
flugbedingungen ist mit dem grofiten aerodynamischen Effekt der Ribletfolie verbunden, was
zudem anhand der Analyse der resultierenden Anderungen fiir den Referenzzustand bei einer
Machzahl von Ma = 0.46 und einer Héhe von H = 15000 ft bestétigt wird (vgl. Abschnitt
4.1.4). Die Untersuchung der Auswirkungen der Riblet-Modifikation auf die dynamische Sta-
bilitdt der Boeing 777-F zeigt dariiber hinaus fiir eine geénderte Beladungskonfiguration des
Flugzeugs anhand einer anderen Masse und anderen Tragheitsmomenten den gleichen ver-
nachléssigbaren Effekt auf das dynamische Systemverhalten, wie fiir den zuvor untersuchten
Referenzzustand.

Aus der Untersuchung und Analyse des Simulationsmodells der Boeing 777-F im Zeitbe-
reich und Frequenzbereich geht somit hervor, dass die untersuchte Riblet-Modifikation des
Rumpfes und der Nacelles keine signifikanten Auswirkungen auf die dynamische Stabilitdt
der Seitenbewegung sowie auf das Verhalten und die Funktionsweise des Gierddmpfers zeigt.
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7 Zusammenfassung und Ausblick

Das Ziel der vorliegenden Arbeit war die Entwicklung einer Analysemethodik zur Untersu-
chung des Effekts einer aerodynamischen Flugzeugmodifikation auf die dynamische Stabilitat
der Seitenbewegung sowie die Funktionsweise des Gierddmpfers. Die Modifikation der Boe-
ing 777-F durch Beklebung des Rumpfes sowie der Triebwerks-Nacelles mit einer Riblet-Folie
fiihrt zu einer Reduzierung des viskosen Stromungswiderstands durch eine Beeinflussung der
lokalen Grenzschichtstromung. Fiir bestimmte Flugfille kann die Riblet-Modifikation einen
geringen Einfluss auf die Gierstabilitdt des Flugzeugs sowie die Effektivitdt des Seitenruders
besitzen. Das Flugzeug ist zur Verbesserung des dynamischen Verhaltens in Bezug auf die
Taumelschwingung mit einem Gierdampfer ausgestattet, welcher das Seitenruder automa-
tisch zur Dampfung der Bewegung steuert und eine kiinstliche Erhéhung der dynamischen
Stabilitat bewirkt.

Zur Untersuchung der Auswirkungen der Riblet-Modifikation auf die dynamische Stabilitét
sowie die Funktionsweise des Gierddmpfers wurde die Modellierung der dynamischen Seiten-
bewegung anhand der um einen Referenzzustand linearisierten Bewegungsgleichungen unter
Verwendung des Zustandsraum-Modells in der Simulationsumgebung von Matlab/Simulink
implementiert. Als Eingangsdaten des Modells dienen neben den Trégheitsmomenten des
Flugzeugs die aerodynamischen Stabilitdts- und Steuerderivative. Zur Ableitung der stati-
schen Stabilitdtsderivative wurden CFD Simulationen unter Variation des Schiebewinkels
der Anstromung durchgefithrt. Zur Ermittlung der Steuerflicheneffektivitit wurde eine Er-
weiterung des Modells der Boeing 777-F zur Simulation von Ausschliagen des Seitenruders
vorgenommen. Anhand der durchgefiihrten Strémungssimulationen konnte zudem nachge-
wiesen werden, dass die Riblet-Modifikation nur unter Schiebewinkeln einen Einfluss auf die
Effektivitat des Seitenruders besitzt, fiir Flugfille bei symmetrischer Anstromung ist der
Effekt der Riblets auf die Steuerfliche dagegen vernachlassigbar. Fiir weitere dynamische De-
rivative des Systems wurden Abschitzungen anhand von Literaturformeln vorgenommen. Zur
Ermittlung der Tréagheitsmomente des Flugzeugs wurde eine detaillierte Massenabschatzung
durchgefiihrt, deren Ergebnisse anhand der Daten aus einem Full Flight Simulator validiert
werden konnten. Anhand von realen Flugdaten fiir Mandver wie einen einseitigen Triebwerks-
ausfall sowie die Steuerbarkeit der Rollbewegung des Flugzeugs konnten die Systemparameter
der Seitenrudereffektivitit sowie der Rollddmpfung kalibriert werden. Fiir die Derivative zeig-
ten sich teils grole Abweichungen zu den Abschétzungen aus CFD Simulationen und verwen-
deten Formeln aus der Literatur. Die Abweichungen fiir das Steuerderivativ des Seitenruders
sind einerseits auf die Vereinfachung der Geometrie sowie zur Vernetzung notwendigen Ver-
nachldssigung und Verschmierung von Spalten zuriickzufithren. Andererseits wird durch die
Berechnung des Derivativs anhand von statischen CFD Simulationen die Elastizitdt der Struk-
tur sowie die keinesfalls starre Aufhéngung der Steuerfliche vernachléssigt. Die Kalibrierung
des Derivativs zeigt, dass aeroelastische Effekte welche sich durch die seitliche Durchbie-
gung des hinteren Rumpfes ergeben, fiir die Effektivitdt der Steuerfliche besonders bei den
kleinen untersuchten Ausschligen einen bedeutenden Einfluss besitzen, was ebenfalls durch
die Literatur bestétigt wird. Auch die Abweichungen der abgeschéitzten Rolldimpfung der
Boeing 777-F sind teilweise auf eine Vernachldssigung aeroelastischer Effekte wie der Tor-
sion des Tragfliigels und einer dadurch hervorgerufenen Anderung der Auftriebsverteilung
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zuriickzufiihren. Daneben enthalten die verwendeten N&éherungsformeln aus der Literatur
starke Vereinfachungen der physikalischen Zusammenhénge fiir die Auftriebsverteilung, die
besonders fiir den untersuchten transsonischen Referenzzustand keine gute Eignung zur Ab-
schétzung der dynamischen Derivative zeigen.

Aus der Literatur zur Flugregelung wurde die Architektur und Funktionsweise eines klassi-
schen Gierddmpfers als Komponente des Stability Augmentation Systems erarbeitet und in
das Simulationsmodell der Boeing 777-F integriert. Die Auslegung des Regelkreises wurde
anhand des Wurzelortskurvenverfahren vorgenommen.

Die Validierung des offenen und durch den Regler geschlossenen Systemmodells der Boe-
ing 777-F wurde anhand von Testflugdaten eines von der Lufthansa Cargo durchgefiihrten
Wartungsflugs vorgenommen. In einem solchen Testflug wird die Funktionsweise des Gier-
déampfers durch eine Anregung der ungeddmpften Schwingung mit Hilfe eines Inputs durch
das Seitenruder und die anschlielende Aktivierung des Ddmpfers durch die Einschaltung des
priméren Flugsteuerungscomputers getestet. Aus den Flugdaten lieflen sich insgesamt sechs
Testpunkte zur Validierung der offenen Schwingung sowie ein Testpunkt zur Untersuchung
der Funktionsweise des aktiven Reglers identifizieren. Das auf Basis der CFD Simulationen
sowie vorgenommenen Massenabschéitzung entwickelte Simulationsmodell der Boeing 777-F
zeigte bei Anregung mit Hilfe des Seitenruderausschlags aus den Testflugdaten bereits eine
gute Abbildung des charakteristischen dynamischen Verhaltens der Taumelschwingung. Fiir
die untersuchten Bewegungsgrofien des Rollwinkels sowie der Rollrate und Gierrate lieflen
sich jedoch Abweichungen besonders in der Phase und Frequenz der Schwingungen fiir die
Drehraten des Flugzeugs feststellen.

Aus diesem Grund wurde unter Verwendung der Simulink Design Optimization Toolbox eine
Sensitivitdtsanalyse zur Identifikation der wesentlichen Einflussparameter des Modells der
Boeing 777-F durchgefiihrt. Basierend auf den Ergebnissen dieser Untersuchung wurde mit
Hilfe des Simulink Parameter FEstimators unter Verwendung der experimentellen Testflug-
daten eine Parameterschitzung bzw. Optimierung der Modellparameter vorgenommen. Die
Reglerparameter des Gierdampfers wurden anschlieBend ebenfalls basierend auf dem kali-
brierten offenen Systemmodell anhand der Testflugdaten iterativ angepasst. Das auf diese
Art kalibrierte Simulationsmodell zeigt eine gute Ubereinstimmung mit dem dynamischen
Verhalten des offenen ungeddmpften Flugzeugs sowie der Funktionsweise des Gierdampfers
aus den Testflugdaten der Boeing 777-F.

Anschliefend wurde mit dem kalibrierten Simulationsmodell der Boeing 777-F der Effekt
der Riblet-Modifikation auf die dynamische Stabilitdt des Flugzeugs untersucht. Dazu wurde
der durch die CFD Simulationen ermittelte Effekt der Modifikation auf die Stabilitdts- und
Steuerderivative des Modells angewendet und das dynamische Verhalten des offenen sowie
geschlossenen Systemmodells einerseits als Reaktion auf die Anregung durch einen initia-
len Schiebewinkel zur Simulation einer Boe sowie andererseits als Reaktion auf einen Input
des Seitenruders nach der im Testflug angewendeten Methodik untersucht. Die Analyse der
Eigenwerte zeigt durch die Riblet-Modifikation eine leichte Verschiebung der Pole und eine
Beeinflussung von Eigenfrequenz und Dampfung der Taumelschwingung. Anhand der zeitauf-
gel6sten Simulation des dynamischen Verhaltens als Reaktion auf die unterschiedlichen Anre-
gungen kann jedoch nachgewiesen werden, dass die Abweichungen zwischen Basismodell und
Riblet-Modifikation fiir alle Bewegungsgrofien des Systems so gering sind, dass angenom-
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men werden kann, dass diese unter realen Bedingungen nicht feststellbar sind. Auch fiir die
Funktionsweise des Gierdampfers gilt dieses Fazit, da die maximale beobachtete Abweichung
des durch den Gierddmpfer veranlassten Ausschlags des Seitenruders bei Ad, ~ 0.03° liegt
und zudem die Bewegungsvariable der Gierrate nahezu keine Anderung durch die Riblet-
Modifikation zeigt. Fine Analyse des Systemverhaltens im Frequenzbereich zeigt durch die
Modifikation des Flugzeugs keine erkennbaren Anderungen des Ubertragungsverhaltens. Aus
der durchgefiithrten Untersuchung und Analyse der Auswirkungen des Riblet-Effekts geht so-
mit hervor, dass die Modifikation keine Beeinflussung der dynamischen Stabilitit der Boeing

777-F sowie der Funktionsweise des Flugregelungssystems in Bezug auf den Gierddmpfer zeigt.

Zur Untersuchung der Riblet-Modifikation der Boeing 777-F wurde in dieser Arbeit die Ent-
wicklung einer anhand von Testflugdaten validierten Simulationsmethodik zur Untersuchung
und Analyse der dynamischen Seitenbewegung des Flugzeugs unter zusétzlicher Implemen-
tierung eines Reglers zur Gierddmpfung beschrieben. Die Methodik zur Modellierung und
zeitaufgelosten Simulation der Flugzeugdynamik als lineares Mehrgrofensystem beinhaltet
die Auslegung eines Flugreglers unter zusétzlicher Berticksichtigung weiterer Systemkompo-
nenten wie der Aktuatordynamik. Das Modell erméglicht die Implementierung und Analyse
des Einflusses verschiedener Effekte im Zeitbereich sowie im Frequenzbereich. Neben dem
in dieser Arbeit gewdhlten Ansatz zur Ermittlung und Abschétzung der aerodynamischen
Derivative anhand von statischen CFD Simulationen und Literaturformeln kénnen die Sy-
stemparameter unter Verwendung von Methoden der Systemidentifikation direkt aus realen
Messdaten fiir verschiedene Flugmandéver abgeschétzt werden. Besonders fiir die Synthese dy-
namischer Systemmodelle im transsonischen Geschwindigkeitsbereich sowie unter dem Aspekt
der Beriicksichtigung von aeroelastischen Effekten fiir die dynamischen Modelle, gilt es diesen
Ansatz weiter zu untersuchen. Als Voraussetzung einer Systemidentifikation sind allerdings
verschiedene Anforderungen an die Testflugdaten beziiglich der Qualitat und Abtastrate sowie
Anregung des Systems gesondert zu betrachten. Fiir die Ermittlung des Effekts der Riblets
auf die aerodynamischen Derivative ist dagegen die Methodik der Berechnung anhand von
CFD Simulationen essenziell. Diese besitzt zudem den Vorteil, dass die aerodynamischen De-
rivative fiir Referenzzustinde bei sehr hohen Machzahlen ermittelt oder extrapoliert werden
konnen, fiir welche die Mandver in einem Flugtest nicht direkt durchgefithrt werden kénnen.
Das in dieser Arbeit beschriebene Modell kann weiterhin als Grundlage fiir die Erweite-
rung durch andere Flugzustinde sowie die Integration und Auslegung weiterer Flugregler
verwendet werden. Auflerdem kann die Analysemethodik leicht auf weitere Flugzeugmus-
ter iibertragen werden. Auch eine Untersuchung weiterer Beklebungen anhand von anderen
Riblet-Layouts kann unter Verwendung des Simulationsmodells untersucht und beurteilt wer-
den. Daneben kann das Modell der Flugzeugdynamik fiir weiterfithrende regelungstechnische
Untersuchungen der Stabilitdt und Robustheit eines Flugregelungssystems verwendet werden.
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A Transformationsbeziehungen

A Transformationsbeziehungen
A.1 Aerodynamische Derivative

Tabelle A.1: Transformationsbeziehungen zwischen dimensionslosen und dimensionsbehafteten
aerodynamischen Derivativen

Seitenkraft Giermoment Rollmoment
o (YOS'CyB o éosb-cng . (joSb-Clg
Yo =", N =77, Lg="7,
— 5b-Cyp — 0S8b*-Cup _ G@Sb*-Cyp
Yp — 2mug Np —  2I,,u0 LP — 2Iug
_ qoSb-Cyy _ GoSb%-Cur _ GoSb?-Cy,
Yr T 2mug Nr — 2@,up Lr T 2Iuo
__ q0S-Cys, __ q0Sb:Cys, __ GoSb-Cis,
Yo =" No, = =, L, = 7,
qoS-C. qoSb-Cy, qoSb-C'
Y;S — q0 yor N — q0 Sy L — q0 15y
T m r I, r Ixx

A.2 Tragheitsmomente

Iy cos? oy sin? ay —sin 2« -
I, = | sin?ag cos? oy sin2aq | | 1, (A1)
Iy, % sin2ap —3isin2a0  cos 2 Iy,
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B Ubertragungsfunktionen der Seitenbewegung

B Ubertragungsfunktionen der Seitenbewegung

Die angegebenen Gleichungen fiir die Ubertragungsfunktionen der Seitenbewegung des Flug-

zeugs basieren auf der Literatur von Roskam [1].

B.1 Nennerpolynom

I
A — XZ
' I
I
B = Izj

Ay =g (1 - A1By)

By = —Y3(1 — A1By) — ug(Lp + Ny + A1 Ny + BiLy)

Cy = UO(Ler - Ler) + Yﬁ(Nr + Ly "”ATle +F1Lr) - Yp<LB + N,BILTI)
+UO(L5F1+N5) —K(L5F1+N5)

Dy = —YB(Ler — Ler) + Yp(LﬁNr - NﬁLr) — gcos @o(L/B + N5A71)
+uo(LgNp — NgLp) — Yi(LgNy — NgLp)

Ey = gcos©g(LgN, — NgLy,)

B.2 Zahlerpolynom Seitenruder
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8,  Ag-s44 By -s3+Cy-52+Dy-s+ Ey
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Cﬁ = Y;Sr(Ler - Ner) + Yp(N(SrLr - L(SrNr) + g cos @O(L(Sr + N(SrE
+Y:(Ls: Ny — Nor L) — uo(Lse Ny — Ny L)
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(B.3)

(B.4)

(B.5)

(B.7)

(B.8)

(B.10)

(B.11)



B.3  Zihlerpolynom Querruder
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B.3  Zihlerpolynom Querruder
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C Kenngrdfien der Eigendynamik

C KenngroBen der Eigendynamik

Eigenwert
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D Synthetische Testflugdaten

D Synthetische Testflugdaten
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Abbildung D.1: Synthethische Flugparameter fiir TP3 und TP4
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Abbildung D.2: Synthethische Flugparameter fiir TP5 und TP6
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