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Zusammenfassung

Das DLR Forschungsprojekt Diabolo hat die Aufgabe, die klassischen Methoden des Konzeptentwurfs von
Kampfflugzeugen zu digitalisieren und effektiv mit den Ergebnissen héherwertiger Analyseverfahren zu kop-
peln. Mit dieser Vorgehensweise soll gewahrleistet werden, dass maoglichst viele Anforderungen an das Flug-
zeug schon in einer friihen Phase des Entwurfsprozesses hinreichend berlcksichtigt werden kénnen, sodass
der Bedarf fir aufwandige ,Anpassungen” im spateren Entwurfsverlauf verringert wird. Mittels dieser Metho-
dik wird ein virtueller ,DLR Future Fighter Demonstrator” (DLR-FFD) entworfen, ein Konzept fir ein generi-
sches Mehrzweck-Kampfflugzeug, dessen Anforderungen an den Bediirfnissen eines maglichen zukiinftigen
deutschen Kampfflugzeugs ausgerichtet sind. Das Projekt wird im Rahmen einer Kooperation mit Airbus
Defence and Space und MTU Aero Engines durchgefiihrt. Dieser Artikel gibt eine kurze Gesamtibersicht
Uber den gegenwartigen Stand des Projekts Diabolo und bildet so die Einleitung in eine ,Special Session“ von
insgesamt neun Artikeln zum Projekt Diabolo beim Deutschen Luft- und Raumfahrtkongress 2022.
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1. EINLEITUNG

1.1. Wehrtechnische Projektstrategie im DLR

Die Entwicklung der Fahigkeiten zu Entwurf, Auslegung
und Bewertung von militdrischen Fluggeraten ist eine
Kernaufgabe im Rahmen der wehrtechnischen Forschung
des DLR. Diese Fahigkeiten werden sowohl fir die Be-
wertung eigener Arbeiten im Umfeld der Technologieent-
wicklung benétigt, als auch fir die Unterstiitzung von
Analyse- und Bewertungsarbeiten des BMVg und des
BAAINBw. Die Entwicklung dieser Fahigkeiten im DLR
wird im Rahmen einer Strategie aus aufeinander aufbau-
enden Forschungsprojekten vorangetrieben, wie sie im
Anhang in BILD A-1 dargestellt sind.

Bei den friihen Projekten (AeroSUM und SikMa) stand
zunachst die Entwicklung und Validierung von monodis-
ziplinaren Analyseverfahren im Vordergrund. Insbesonde-
re die Validierung der numerischen Verfahren und die
Analyse der wirbeldominierten Stromungsfelder an hoch-
gepfeilten Deltafliigelkonfigurationen bildete dabei den
Schwerpunkt der Arbeiten [1].

In den beiden Anschlussprojekten UCAV-2010 [2-4] und
FaUSST [5, 6] wurde das zuvor bearbeitete Themenfeld
um den Bereich der Konfigurationsbewertung erweitert.
Das Ziel dieser Erweiterung bestand darin, Analyseverfah-
ren zentraler Disziplinen (Aerodynamik, Antrieb, Struktur-
dimensionierung und Massen) in teilautomatisierten Pro-
zessen miteinander zu koppeln und so Gesamtflugzeug-
betrachtungen bis hin zu einer einfachen Missionsanalyse
zu ermdglichen. Auch die Betrachtung von Signaturaspek-
ten wurde an diesem Punkt bereits bertcksichtigt [7, 8].
Fir die experimentellen und numerischen Studien in
UCAV-2010 wurde (gemeinsam mit der NATO RTO For-
schungsgruppe AVT-161 ,Assessment of Stability and
Control Prediction Methods for NATO Air & Sea Vehicles")
[9, 10] ein generisches UCAV-Konzept namens SACCON
entwickelt, das sich durch niedrige Signaturen und ein
besonders komplexes Stromungsfeld auszeichnet [11,
12]. In FaUSST wurde die Betrachtung des SACCON-
Konzepts auf Stabilitats- und Steuerbarkeitsaspekte aus-
gedehnt [13-15], ebenso wie auf dynamische aeroelasti-
sche Untersuchungen.

Ein zentrales Ziel des auf UCAV-2010 und FaUSST fol-
genden Projekts Mephisto war es, den Schritt von der
Flugzeuganalyse zum Flugzeugentwurf zu machen. Dazu
wurden fiir das SACCON-Konzept zunachst verschiedene
Anforderungen hinsichtlich Flugeigenschaften und Flug-
leistungen definiert, ebenso wie eine Auslegungsmission
mit einer groRen Reichweite [16, 17]. In einer gemeinsa-
men Aktion mit der NATO STO Forschungsgruppe AVT-
251 ,Multi-disciplinary design and performance assess-
ment of effektive, agile NATO air vehicles” [18-20] wurde
dann die SACCON-Konfiguration entsprechend ange-
passt, um die vorher aufgestellien Anforderungen zu
erfullen. Der neue, MULDICON genannte Entwurf erreicht
die geforderten Flugleistungen zwar noch nicht vollstan-
dig, dies ist aber dem begrenzten Zeitrahmen und der fir
die Studie weitgehend festgeschriebenen Geometrieform
geschuldet. Die durchgefihrten Arbeiten wurden im Rah-
men einer ,Special Session“ beim Deutschen Luft- und
Raumfahrtkongress 2018 ausflhrlich vorgestellt [16, 21-
29].
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1.2. Das Projekt Diabolo

Der Entwurf moderner Kampfflugzeugkonzepte wird durch
Kompromisse zwischen zahlreichen, teils widersprichli-
chen Anforderungen getrieben. Diese Kompromisse sind
entscheidend flir die Leistungsfahigkeit des spateren
Flugzeugs und missen daher bereits moglichst frih im
Entwurfsprozess sinnvoll gewahlt werden. Viele der fur die
Wahl dieser Kompromisse entscheidenden Zusammen-
hange lassen sich allerdings erst mit héherwertigen Ana-
lyseverfahren zuverlassig vorhersagen, die — wegen des
hohen Rechenaufwands und der bendétigten grof3en De-
tailtiefe — im Konzeptentwurf Ublicherweise noch nicht
angewendet werden.

Das DLR-Projekt ,Diabolo” hat die Aufgabe, die klassi-
schen Methoden des Konzeptentwurfs von Kampfflugzeu-
gen zu digitalisieren und effektiv mit den Ergebnissen
héherwertiger Analyseverfahren zu koppeln. So kénnen
beispielsweise komplexe Agilitdtsanforderungen bereits in
der frlihen Phase der Konzeptauswahl hinreichend be-
ricksichtigt werden. Aufbauend auf den oben beschriebe-
nen Arbeiten aus den Vorgangerprojekten werden im
Rahmen von Diabolo im DLR die Mdglichkeiten geschaf-
fen, Kampfflugzeugkonzepte zu entwerfen, umfassend
multidisziplindr zu analysieren und zu bewerten. Dabei
liegt ein besonderer Fokus auf der Analyse der Sensitivi-
taten, die ein Konzept hinsichtlich bestimmter, vorgege-
bener Anforderungen aufweist. Mittels dieser Methodik
wird in Diabolo der virtuelle ,DLR Future Fighter Demonst-
rator (DLR-FFD) entworfen (siehe BILD 1), ein Konzept
fir ein generisches Mehrzweck-Kampfflugzeug, dessen
Anforderungen an den Bedurfnissen eines moglichen
zuklnftigen deutschen Kampfflugzeugs ausgerichtet sind.

p
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BILD 1. Konzept des ,DLR Future Fighter Demonstrator®

Der vorliegende Artikel gibt eine Gesamtibersicht tber
den aktuellen Stand des Projekts Diabolo, das noch bis
2023 lauft, und dient damit als Einleitung in die zugehdri-
ge ,Special Session“ beim Deutschen Luft- und Raum-
fahrtkongress 2022. Er stellt zunachst in Kapitel 2 die
selbst gewahlten Anforderungen und Annahmen fir den
Entwurf des DLR-FFD dar, gefolgt von Kapitel 3 mit den
verwendeten Methoden und Verfahren der verschiedenen
Fachdisziplinen und deren Verknipfung. In Kapitel 4 wer-
den die Auswirkungen der verschiedenen Anforderungen
auf den Entwurf diskutiert und der gegenwartige Ent-
wurfsstand vorgestellt. Weiterhin stellt der Projektpartner
Airbus Defence and Space in Kapitel 5 die industrielle
Sicht auf das Projekt Diabolo dar, bevor Kapitel 6 mit
einer Zusammenfassung und einem Ausblick auf das
weitere Vorgehen schliefit.
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Insgesamt acht weitere Artikel in dieser Reihe beschrei-
ben in groRerer Detailtiefe den Konzeptentwurf des DLR-
FFD, die Modellierung beweglicher Steuerflachen, die
Wirbelaerodynamik am DLR-FFD, die Entwicklung expe-
rimenteller Verfahren zur hochgenauen Vorhersage von
Wirbelstromungen an militdrischen Konfigurationen, die
aeroelastische Analyse eines nickschwingenden Mehr-
fach-Deltafligels, die initiale Untersuchung von Stabilitats-
und Steuerbarkeitseigenschaften, den Entwurf von trans-
sonischen Triebwerkseinlaufen und die Untersuchung des
Einflusses des ,Schwappens® von Kraftstoff in den Tanks
(,Sloshing“) auf die Stabilitat und Steuerbarkeit.

Dartber hinaus werden in Diabolo noch weitere, fir den
Flugzeugentwurf wichtige Themen bearbeitet, wie der
Entwurf spezieller Triebwerkskonzepte, die Auslegung
und Dimensionierung eines geeigneten Strukturkonzepts
unter Berucksichtigung aeroelastischer Aspekte und die
Untersuchung der verschiedenen Signatureigenschaften
(Radar, Infrarot, Akustik).

2. ENTWURFSANFORDERUNGEN DLR-FFD

Zur Weiterentwicklung und Demonstration der Fahigkei-
ten beim Entwurf von Kampfflugzeugen wird im Projekt
Diabolo das Konzept des DLR-FFD entworfen. Dazu wur-
de bei Projektbeginn zunachst eine Entwurfsaufgabe
definiert und ein passender Anforderungskatalog erstellt.
Die Entwurfsaufgabe umfasst stark gegensatzliche Forde-
rungen und soll damit auch die Fragestellung beleuchten,
inwieweit ein sehr agiles Flugzeug mit grof3er Reichweite
bei niedriger Signatur moglich ist bzw. wie grof3 und
schwer es werden wiirde. Uber Sensitivitatsstudien soll
weiterhin untersucht werden, wie Reichweite und Agilitat
bei einem solchen Flugzeug voneinander abhangen und
wo jeweils die Grenzen liegen. Der Anforderungskatalog
wurde an den Bediirfnissen eines mdglichen zukiinftigen
deutschen Kampfflugzeugs ausgerichtet und basiert auf
Anregungen der deutschen Luftwaffe, den Studien von
Engelbeck [30] sowie dem US Military Standard MIL-STD-
3013A [31].

2.1. Zentrale Anforderungen

Der DLR-FFD soll ein zweisitziges, zweistrahliges, hoch-
agiles und Uberschallfahiges Flugzeug werden, das bei
einer geringen Infrarot- und Radarsignatur unter Nutzung
seiner internen Tank- und Ladekapazitaten (ber einen
Missionsradius von 550 bis 700 Seemeilen (NM) verfugt,
zusatzlich aber auch luftbetankungsfahig ist. Aus Litera-
turvergleichen (z.B. Lockheed Martin F-22, Suchoi SU-57)
I&sst sich abschatzen, dass ein derartiges Flugzeug eine
maximale Abflugmasse (MTOM) zwischen 30 und 36
Tonnen aufweisen wird. Die MTOM fir den DLR-FFD wird
dabei definiert mit 100% internem Tankfullstand und einer
internen Luft-Luft-Bewaffnung von rund 1,8 t (siehe Nutz-
lastkonfiguration ,A2A_I1* in Abschnitt 2.2). Fir die meis-
ten Flugleistungsanforderungen wird allerdings nicht die
MTOM, sondern die Auslegungsmasse (BFDM - ,Basic
Flight Design Mass*) verwendet. Fir diese wird ebenfalls
die interne A2A_11 Nutzlast angenommen, allerdings mit
nur noch 70% des internen Kraftstoffs'. Die Anforderun-

' Die Festlegung auf 70% Kraftstoff erfolgt aus der Annahme
heraus, dass der DLR-FFD seinen Kraftstoff zunachst aus Au-
Rentanks bezieht, die er aber deutlich vor Beginn von Kampf-
handlungen (fir die er hohe Flugleistungen braucht) abwirft.

©2022

gen sehen vor, dass der DLR-FFD bei BFDM ein Verhalt-
nis von Schubkraft zu Gewichtskraft? von mindestens 1,1
und eine Flachenbelastung hdchstens 400 kg/m? errei-
chen soll (zur Erlauterung dieser Annahmen: siehe Ab-
schnitt 4.2.1). AuRerdem soll er — ebenfalls bei BFDM und
in einer Hoéhe zwischen3 36 000 und 50 000 ft — eine ma-
ximale Fluggeschwindigkeit mit Nachbrenner zwischen
Mach 1,8 und 2,0 erreichen sowie ohne Nachbrenner
zwischen Mach 1,2 und 1,4 (,Supercruise®)*. Die ,Combat
Ceiling®* soll bei mindestens 50 000 ft betragen. Uber den
gesamten Betriebsbereich hinweg sollen die Triebwerke
des DLR-FFD aulRerdem eine konstante elektrische Leis-
tungsabgabe von 2x150 kW liefern kénnen®. Als weitere
zentrale Anforderung wurde fir den DLR-FFD eine Grund-
rissform vorgegeben (siehe BILD 2), die im Rahmen ge-
meinsamer numerischer und experimenteller Vorstudien
mit der NATO STO Arbeitsgruppe AVT-316 ,Vortex Inter-
action Effects Relevant to Military Air Vehicle Perfor-
mance“ [32] als vielversprechend ausgewahlt wurde.
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BILD 2. Vorgegebene Grundrissform DLR-FFD
(abgeleitet aus Windkanalmodell);
das graue Primartrapez wird firr die Bestimmung
der Bezugsflache verwendet

2.2. Nutzlast

Fir das DLR-FFD Konzept (und die in Abschnitt 2.4 be-
schriebenen Missionen) wurden in den Anforderungen
drei verschiedene Nutzlastkonfigurationen spezifiziert, die
in TAB 1 zusammengestellt sind.

AnschlieRend wiirde er mit Nachbrenner auf Uberschallge-
schwindigkeit beschleunigen (um kinetische und potenzielle
Energie aufzubauen), sodass — wenn es zu Kampfhandlungen
kommt — noch etwa 70% Kraftstoff Ubrig sein durften.

2 Statischer, uninstallierter Schub mit Nachbrenner auf MSL

3 Mit dem Begriff ,zwischen® ist hier gemeint, dass es in dem
genannten Bereich einen gultigen Betriebspunkt geben soll.

4 Supercruise ist die Fahigkeit, ohne Nachbrenner (iber einen
langeren Zeitraum (ca. 20 min) im Uberschall fliegen zu kénnen.
Damit steigt die Gesamtenergie des Flugzeugs. Pro Zeiteinheit
kann ein groBeres Gebiet abgeflogen werden; die eigenen Rake-
ten erhalten im Gefechtsfall mehr Energie um deren Reichweite
zu steigern.

5 Mit ,Combat Ceiling” ist die maximale FlughGhe gemeint, bei
der noch eine Steigrate von 500 ft/min erreicht wird.

6 Zukunftige Militarflugzeuge werden mit immer mehr Systemen
ausgestattet, die elektrische Energie bendtigen und gleichzeitig
betrieben werden sollen. Dabei handelt es sich um Radare und
andere Sensoren, ebenso wie um Datenlinks oder um Systeme,
die zukiinftig von hydraulischem oder pneumatischem auf elektri-
schen Betrieb umgestellt werden. Auch die Versorgung zukiinftig
moglicherweise verfligbarer Energiewaffen ist zu beriicksichtigen.
Daher wurde die elektrische Leistungsabgabe an den Triebwer-
ken hier deutlich héher angesetzt, als bei Flugzeugen élterer
Generationen ublich.
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Nutzlast- Verwendung, Bewaffnun
konfiguration Beladung g
Luft-Luft, 6 x MRAAM
A2A_ 11 Intern 2 x SRAAM sl
2 x MRAAM
A2G_I1 L“fltr;tBeorﬂe”’ 2 x SRAAM | 2143
8 x SDB
2 x MRAAM
Luft-Boden, 2 x SRAAM
A26G_12 Intern 4 x 1000 Ibs 2917
Bombe

TAB 1. Nutzlastkonfigurationen des DLR-FFD

Neben den drei intern getragenen Nutzlastkonfigurationen
soll der DLR-FFD auRerdem auch AuRenlasten tragen
kdnnen — um die Anzahl der aerodynamisch verschiede-
nen Konfigurationen zu reduzieren, wird dieses Thema in
Diabolo jedoch nicht ndher betrachtet und daher auch
nicht im Detail spezifiziert. Allgemein soll der DLR-FFD
insgesamt 11 sogenannte ,Hard Points“ zur Anbringung
von AufRenlasten besitzen; 4 davon sollen als ,Wet Sta-
tions" auch zur Anbringung von externen Kraftstofftanks
geeignet sein. Insgesamt soll der DLR-FFD eine Nutzlast
von bis zu 8 000 kg tragen konnen, allerdings bei vermin-
derter Kraftstoffkapazitat und reduzierten Flugleistungen.

2.3. Flugleistungen

Generell soll der DLR-FFD eine hohe Agilitét besitzen,
vergleichbar mit aktuellen Luftliberlegenheitsjagern. Ne-
ben den bereits in Abschnitt 2.1 erwahnten Vorgaben fiir
das Verhaltnis von Schubkraft zu Gewichtskraft und die
Flachenbelastung wurde daher ein generelles Lastlimit
von +9g und -3g (bei BFDM) fiir die Strukturauslegung
sowie ein erreichbarer Anstellwinkelbereich bis mindes-
tens 40° festgelegt. Darliber hinaus wurden fiir insgesamt
13 verschiedene Betriebspunkte, bei Machzahlen von 0,6
bis 1,4 und bei Flughbhen von Meereshéhe (MSL) bis
40 000 ft, verschiedene Leistungsanforderungen definiert.
Sie umfassen ,Instantaneous Load Factors®, also kurzzei-
tige Lastvielfache, die von der Aerodynamik geleistet
werden missen und ,Sustained Load Factors®, also Last-
faktoren fur den Kurvenflug ohne Energieverlust, bei de-
nen sich Aerodynamik und Schub die Waage halten mus-
sen. Zuséatzlich gibt es noch Anforderungen fur ,Specific
Excess Power*, also den Schubulberschuss im Horizontal-
flug, der sich aus aerodynamischem Widerstand und
Antriebsleistung ergibt und der in Steigleistung oder Be-
schleunigung umgesetzt werden kann. AuRerdem wurden
in vier weiteren Betriebspunkten (in Abhangigkeit vom
Anstellwinkel) variierende Vorgaben fur Rollraten, Rollbe-
schleunigungen und Rollverzégerungen definiert, die der
DLR-FFD ebenfalls erfiillen soll. Der entstandene Anfor-
derungssatz deckt die wesentlichen Entwurfstreiber fir
ein hoch agiles Flugzeug ab und ist damit hinreichend zur
Analyse und Beantwortung der oben skizzierten Frage-
stellungen geeignet. Auf eine Schubvektorsteuerung zur
Verbesserung der Agilitdt wurde beim DLR-FFD zunachst
verzichtet; sie wird allerdings zukinftig als Option weiter
betrachtet werden.
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2.4. Missionen

Der DLR-FFD soll fiir die Erfullung von fuinf verschiedenen
Missionen ausgelegt werden, die auf den in Anhang B des
MIL-STD-3013A beschriebenen Missionsprofilen basieren
und fiir den DLR-FFD angepasst wurden:

+ Combat Air Patrol (CAP)

Die CAP-Mission ist eine Luft-Luft Patrouillen-Mission
mit A2A_I1 Bewaffnung Uber verblindetem Gebiet.
Nach dem Reiseflug (,Cruise”) zum Zielgebiet erfolgt
der eigentliche Patrouillen-Flug (,Loiter”). Er wird un-
terbrochen durch das Auftauchen eines gegnerischen
Flugzeugs, gefolgt von einem Luftkampf mit Nach-
brenner (,Combat®). In diesem Luftkampf-Segment
wird zundchst auf Uberschallflug beschleunigt, ge-
folgt von mehreren Kurven als ,Sustained Turns® mit
maximalen Lastvielfachen und der Verwendung von
50% der Munition. AnschlieBend wird der Patrouillen-
Flug fortgesetzt, gefolgt vom Ruckflug zum Startplatz.
Durch den langen Reiseflug zum/vom Patrouillen-
Gebiet (Cruise) und den eigentlichen Patrouillen-Flug
vor Ort (Loiter) ist diese Mission besonders an-
spruchsvoll hinsichtlich der Effizienz in diesen beiden
Abschnitten und damit ein starker Treiber fiir den
Entwurf.

*  Supersonic Intercept (Sl)

Die SI-Mission ist eine Luft-Luft Abfangmission mit
A2A_11 Bewaffnung Uber gegnerischem Gebiet. Ziel
ist es, die Distanz zum Gegner unter Verwendung der
Supercruise-Fahigkeit (Uberschallflug ohne Nach-
brenner) mdglichst schnell zu berbriicken. Dort an-
gekommen folgt dann wieder ein Luftkampf-Segment
mit Nachbrenner, wie schon bei der CAP-Mission be-
schrieben. AnschlieRend erfolgt der Riickflug trans-
sonisch bei bester Effizienz. Wesentlich fir diese
Mission ist die Effizienz im Supercruise-Flug. Wird die
Reichweitenforderung hier zu hoch gewabhlt, zeigt
sich diese Mission als extremer Entwurfstreiber. Fir
den DLR-FFD wurde daher der Missionsradius fur
diese Mission offengelassen — er ergibt sich aus dem
Simulationsergebnis und kann anschlieRend bewertet
werden.

* Air Interdiction (Al)

Die Al-Mission ist eine Luft-Boden Angriffs-Mission
mit A2G_l2-Bewaffnung Uber gegnerischem Gebiet.
Ziel ist die Zerstdérung gegnerischer Versorgungsli-
nien. Der Anflug zum Ziel ist zweigeteilt in einen, lan-
gen, hohen und effizienten Reiseflug, gefolgt von ei-
nem kurzen, niedrigen Zielanflug in gegnerischem
Gebiet im Unterschall. Am Zielpunkt erfolgen eine
180°-Kurve und der Abwurf der Luft-Boden Munition.
Der Ruckflug erfolgt analog zum Hinflug: erst aus
Deckungsgriinden niedrig und dann effizienter in
grolRer Héhe.

* Close Air Support, long range (CAS)
Die CAS-Mission ist eine Luft-Boden Angriffs-Mission
mit A2G_I1-Bewaffnung Uber gegnerischem Gebiet.
Ziel ist hier die direkte Unterstlitzung von eigenen
Bodentruppen. Die CAS-Mission ist der Al-Mission
sehr ahnlich: Neben der unterschiedlichen Bewaff-
nung unterscheidet sie sich hauptsachlich dadurch,
dass alle Streckensegmente etwas kirzer sind. Im
Gegenzug dazu gibt es zusatzlich ein Loiter-Segment
vor Beginn des tiefen Zielanflugs zum Waffeneinsatz.
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*  Suppression of Enemy Air Defenses (SEAD)

Die SEAD-Mission ist eine weitere Luft-Boden An-
griffs-Mission mit A2G_l1-Bewaffnung Uber gegneri-
schem Gebiet. Das Ziel dieser Mission ist die Unter-
drickung oder Zerstérung gegnerischer bodenbasier-
ter Luftverteidigungssysteme. Auch die SEAD-
Mission ist sehr ahnlich der Al-Mission aufgebaut.
Der einzige Unterschied, neben der unterschiedlichen
Bewaffnung, ist hier, dass der kurze Zielanflug in
gegnerischem Gebiet in deutlich groRerer Hohe (und
deshalb auch mit etwas héherer Machzahl) als bei
der Al-Mission stattfindet.

3. VORGEHEN IM PROJEKT DIABOLO

Fir den Entwurf des DLR-FFD basierend auf den im vor-
herigen Kapitel beschriebenen Anforderungen wurden
und werden zahlreiche Verfahren aus verschiedenen
Fachdisziplinen verwendet, die in Abschnitt 3.1 jeweils
kurz beschrieben sind. Das Konzept der Verknipfung
dieser Verfahren zu einem Entwurfs- und Analyseprozess
wird anschlieBend in Abschnitt 3.2 dargestellt.

3.1. Methoden und Verfahren

Die Grundlage fiir den Flugzeugentwurf bildet die zentrale
Gesamtentwurfsinfrastruktur des DLR (siehe Abschnitt
3.1.1). Darauf aufbauend wird das Kampfflugzeug-
Konzeptentwurfsverfahren VAMPzero™ genutzt (siehe
Abschnitt 3.1.2), das alle wesentlichen Aspekte des Flug-
zeugentwurfs betrachtet und dabei die Ergebnisse aus
den hoherwertigen disziplinaren Analysen fir Antrieb
(siehe Abschnitt 3.1.3) und Aerodynamik (siehe Abschnitt
3.1.4) mit berlcksichtigt. Weiterhin erfolgen eine Ausle-
gung und Dimensionierung der Struktur (siehe Abschnitt
3.1.5) sowie eine detailliertere Betrachtung flugmechani-
scher Aspekte der Anforderungen (siehe Abschnitt 3.1.6).
AbschlieBend folgt der Entwurf der Einlaufe (siehe Ab-
schnitt 3.1.7) und die Betrachtung der Signaturen (siehe
Abschnitt 3.1.8).

3.1.1. Zentrale Komponenten

Im Jahr 2005 wurde im DLR damit begonnen, unter dem
Namen TIVA eine zentrale Infrastruktur fir den kollabora-
tiven Flugzeugentwurf aufzubauen, die die Zusammenar-
beit zwischen den verschiedenen Fachinstituten verein-
facht und so ein multidisziplinares Vorgehen bei Entwurf,
Analyse und Bewertung von Gesamtkonzepten und Tech-
nologien erleichtert [33-35]. Diese Infrastruktur, die seit-
dem kontinuierlich weiterentwickelt wird, besteht aus drei
Saulen:

« Datenaustausch
Das zentrale Datenaustauschformat CPACS dient als
Datenbank und gemeinsame Sprache zwischen den
Analyseverfahren der verschiedenen Fachdisziplinen
[36]. CPACS ist ein flexibles und leicht erweiterbares,
XML-basiertes ASCII-Dateiformat, das die Informati-
onen in einer hierarchischen Datenstruktur speichert.
Dazu wurden zwei Softwarebibliotheken entwickelt,
die aus verschiedenen Sprachen und Betriebssyste-
men heraus einen einfachen Zugang zu den gespei-
cherten Informationen ermdoglichen [37]. Die Biblio-
thek TiXI ermdglicht den direkten Zugriff auf einzelne
Eintrage basierend auf einer Pfadangabe, dem
XPath; die Bibliothek TiGL nutzt die OpenCascade-
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Software, um ein CAD-Modell der parametrischen
Flugzeuggeometrie aufzubauen und dem Nutzer Zu-
gang zu Geometrieinformationen zur Verfligung zu
stellen. CPACS, TiXlI und TiGL bilden gemeinsam die
erste Saule der zentralen Infrastruktur und wurden
der Offentlichkeit vom DLR zur Verfiigung gestellt
[38-40].

* Analyseverfahren

Die zweite Saule bilden die (meist monodisziplinaren)
Analyseverfahren, die in den jeweiligen Fachinstitu-
ten entwickelt und betreut werden. Wichtige Eigen-
schaften dieser Verfahren sind ein robuster Ablauf
ohne Nutzerinteraktion fiir die Verwendung in auto-
matisierten Prozessketten und die Anbindung an das
CPACS-Datenformat. Letztere wird haufig in Form ei-
nes sogenannten ,Toolwrappers‘ umgesetzt. Ein
Toolwrapper ist ein Programm welches die CPACS-
Eingabedatei liest, eine oder mehrere Eingabedatei-
en fir das jeweilige Verfahren erzeugt, das Verfahren
startet (eventuell auch mehrfach), die Ergebnisse
wieder einliest und schlieBlich in einer CPACS-
Ergebnisdatei speichert. Die Sammlung aller bereit-
gestellten Analyseverfahren bildet eine Art Baukas-
ten, aus dem fir die aktuelle Aufgabe die geeigneten
Verfahren ausgewahlt und dann miteinander zu Pro-
zessketten gekoppelt werden kénnen.

* Integrationssoftware

Die Software zum Aufbau dieser Prozessketten bildet
die dritte Saule der zentralen Infrastruktur. Das DLR
Remote Component Environment (RCE) ist eine
Eclipse-basierte Softwareumgebung, in der bereitge-
stellte Analyseverfahren mit CPACS-Schnittstelle
miteinander zu Prozessketten gekoppelt und dann
ausgefihrt werden kénnen [41]. Die Bereitstellung
und lokale Ausfuihrung der einzelnen Verfahren Uber-
nehmen Ublicherweise weitere RCE-Instanzen, die
sich Uber das Netzwerk als ,Toolserver* miteinander
verbinden. Der Datenaustausch lauft mittels Gber das
Netz verschickter CPACS-Dateien. Wie das CPACS-
Datenformat, so wurde auch die RCE-Software der
Offentlichkeit vom DLR zur Verfliigung gestellt [42].

3.1.2. Flugzeug-Konzeptentwurf

Fir die grundlegenden Betrachtungen des Kampfflug-
zeug-Entwurfs wird in Diabolo das DLR-
Konzeptentwurfsverfahren VAMPzero" verwendet [43, 44].
Es enthélt eine Vielzahl von Konzeptentwurfsmethoden
auf empirischer und semi-empirischer Basis, die in einem
voll automatisierten, parametrischen Analyseprozess
miteinander gekoppelt sind. Eine besondere Eigenschaft
dieses Verfahrens ist die Flexibilitdt hinsichtlich der be-
reitgestellten Eingabedaten: Die Parameter kdnnen wahl-
weise entweder festgelegt oder vom Programm berechnet
werden — dadurch kann der Entwurfsablauf genau an die
jeweils vorgegebenen Anforderungen angepasst werden.
Der grundsatzliche Ablauf erfolgt iterativ in drei aufeinan-
der folgenden Schritten:

1) Zuerst erfolgt die Aufstellung von Entwurfsdiagram-
men fur das Schub- / Gewichtskraft-Verhaltnis Gber
der Flachenbelastung, in die die Anforderungen als
Begrenzungskurven eingetragen werden. Aus der
Einhdllenden aller Begrenzungskurven ergibt sich ein
moglicher Entwurfsraum, in dem dann ein Entwurfs-
punkt ausgewahlt wird (siehe Abschnitt 4.2.2).
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2) Im zweiten Schritt erfolgt die Analyse der Ausle-
gungsmissionen mit der Bestimmung des bendtigten
Kraftstoffs und die Auswertung der Flugleistungsan-
forderungen, beispielsweise aus dem Bereich der
Agilitat.

3) Im dritten Schritt erfolgt die Dimensionierung des
Flugzeugs (Massen und Volumen), die erste Festle-
gung von Geometrie und innerem Aufbau und die
Bestimmung wichtiger Leistungsdaten.

Neben verschiedenen Diagrammen und Tabellen liefert
das Verfahren eine CPACS-Datei mit einem Modell der
Geometrie und den ersten Analyseergebnissen. Bereits in
der jetzigen Form deckt das Verfahren verschiedene
Geometrieformen ab (z.B. verschiedene Leitwerkstypen),
ist aber z.B. noch auf einfache Grundrissformen bei FIli-
geln und Leitwerken limitiert. Das soll sich zukinftig im
Rahmen der Umstellung des Verfahrens von geometrie-
basierter Modellierung auf wissensbasierte Modellierung
im DLR ,Codex-Framework® andern. Bislang muss die
vorgegebene Grundrissform des DLR-FFD (siehe BILD 2)
in der ausgegebenen CPACS-Datei noch von Hand ange-
passt werden, da sie in VAMPzeroF nicht direkt darstellbar
ist.

Durch die kurze Laufzeit von VAMPzerof war es beim
Entwurf des DLR-FFD mdéglich, umfangreiche Sensitivi-
tatsstudien durchzufiihren und die Ergebnisse in Form
eines parametrischen Ersatzmodells aufzubereiten. Die-
ses Modell wurde dem Antriebsentwurf zur Verfligung
gestellt, sodass in der Mehrpunkt-Optimierung des Trieb-
werks die entscheidenden Entwurfstreiber aus dem Flug-
zeug-Konzeptentwurf berlicksichtigt werden konnten (sie-
he Abschnitt 3.1.3). Umgekehrt wurde vom Antriebsent-
wurf auch ein skalierbares Modell des Triebwerks fir
VAMPzeroF bereitgestellt, sodass die Belange des Trieb-
werks wiederum gut im Gesamtentwurf erfasst werden
konnten. Dieses Vorgehen flhrte in mehreren lIterationen
zu einem stimmigen Gesamtkonzept zwischen Triebwerk
und Flugzeug.

3.1.3. Antriebsentwurf

Der Vorentwurf eines Triebwerks fur militarische Anwen-
dungen ist ein komplexer, multidisziplindrer Vorgang. Da
sich Flugzeug und Triebwerk sehr stark gegenseitig be-
einflussen ist auRerdem eine enge, iterative Kopplung an
den Flugzeugentwurf notwendig. Der Vorauslegungspro-
zess des Triebwerks fir den DLR-FFD wurde in einem
eigenstdndigen DLR-Projekt namens ,FFE+* (Future
Fighter Engine +) durchgefuhrt, welches in enger Koope-
ration mit dem Projekt Diabolo durchgefihrt wird.

Die Wahl des Triebwerksdesigns muss den idealen Kom-
promiss aus Bauraum, Masse, Leistungsfahigkeit und
Treibstoffverbrauch des Triebwerks bilden. Die Sensitivita-
ten des Flugzeugkonzepts auf diese Parameter wurden
daher im Flugzeug-Konzeptentwurf ermittelt und dem
Triebwerksentwurf in Form eines parametrischen Modells
zur Verfligung gestellt (siehe Abschnitt 3.1.2). Innerhalb
der  Triebwerksvorauslegung wurden dann die
Entwurfsparameter des Triebwerks dahingehend opti-
miert, dass sich auf Basis der Sensitivitaten und der
Schubanforderungen in unterschiedlichen Betriebspunk-
ten eine minimale Flugzeugmasse (MTOM) ergibt. Die
Vorauslegung des Triebwerks beinhaltet neben der ther-
modynamischen Modellierung des Kreisprozesses [45]
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auch den geometrischen Vorentwurf und die darauf basie-
rende Massenabschatzung (,Knowledge Based Concep-
tual Design“) [46]. Das so ausgelegte Triebwerk wurde
dann als skalierbares Modell fiir die nachste Iteration an
den Flugzeug-Konzeptentwurf zuriickgegeben (siehe
BILD 3) und als CPACS-Kennfeld mit den wichtigsten
Triebwerksparametern Uber Flugh6he, Machzahl und
Leistungseinstellung ausgegeben.
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Das aktuell fir den DLR-FFD entworfene Triebwerk ba-
siert auf einer konventionellen Architektur, kombiniert mit
einem geschatzten Technologiestand fiir das Jahr 2045.
Im weiteren Projektverlauf ist geplant, neben der konven-
tionellen Architektur auch ein Triebwerk mit variablem
Kreisprozess (VCE) zu untersuchen und die Auswirkun-
gen auf das Gesamtflugzeug zu ermitteln.

3.1.4. Aerodynamik

Im Flugzeug-Konzeptentwurf wird Gblicherweise eine stark
vereinfachte Aerodynamikmodellierung verwendet, die auf
Handbuchformeln und globalen Geometrieparametern
basiert. Diese erste, grobe Betrachtung muss anschlie-
Rend durch die Erzeugung eines hbéherwertigeren Aero-
dynamikdatensatzes fur die gesamte Flugenveloppe er-
weitert werden. Ein solcher Datensatz ist einerseits Vo-
raussetzung fir detailliertere flugmechanische Analysen
(siehe Abschnitt 3.1.6) und kann andererseits auch Kalib-
rierungsdaten zuriick in den Konzeptentwurf liefern. Ins-
besondere der Widerstand in den Auslegungspunkten fir
Reiseflug (Cruise), Warteflug (Loiter) sowie in den ver-
schiedenen  Agilitdts-Anforderungspunkten (Sustained
Turns, Specific Excess Power) ist letztlich entscheidend
fur die Triebwerksauslegung und -dimensionierung.

Unter Verwendung des CPACS-Datenformats kann ein
solcher Aerodynamikdatensatz in Form eines kompletten
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Kennfelds der sechs aerodynamischen Beiwerte (3x Kraf-
te, 3x Momente) Giber Flughéhe, Machzahl, Schiebewinkel
und Anstellwinkel abgelegt werden (Basis-Kennfeld). Zu
jedem Punkt dieses Basis-Kennfeldes kann auRerdem ein
Satz Dampfungsderivative hinzugefiugt werden, die flr
flugdynamische Betrachtungen wichtig sind. Schlief3lich
ermdglicht CPACS noch die Angabe von Inkrementen
(wiederum in allen sechs Beiwerten und firr jeden Punkt
des Basis-Kennfeldes), die aufgrund von ausgewahlten
Ausschlagen der verschiedenen Klappen entstehen.

Zur Beflllung dieses Kennfeldes sind umfangreiche Simu-
lationen erforderlich, die mit einfachen, physikalisch ba-
sierten Aerodynamikverfahren aus der Potenzialtheorie
schnell durchgefiihrt werden kdnnen. Allerdings sind die-
se Verfahren meist nur fir eingeschrankte Bereiche der
Flugenveloppe verwendbar, oder besitzen zumindest in
den relevanten Betriebspunkten der Agilitdtsanforderun-
gen keine hinreichende Genauigkeit. Eine Alternative
hierzu stellt die Verwendung hochgenauer Verfahren der
numerischen Stromungssimulation (CFD) dar, die heute
sogar das komplexe Verhalten wirbeldominierter Stro-
mungen bei hohen Anstellwinkeln gut abbilden kénnen,
deren hoher Rechenaufwand jedoch die Erstellung um-
fangreicher Kennfelder im Flugzeug-Konzeptentwurf aus-
schlieRt. Die experimentelle Datengewinnung im Windka-
nal kdnnte zwar schnell umfangreiche aerodynamische
Daten von hoher Giite beisteuern; aufgrund der hohen
Kosten und der langen Vorlaufzeiten fiir Konstruktion und
Herstellung von Windkanalmodellen ist dieser Weg je-
doch hier meistens nicht geeignet.

In Diabolo wird fiir die Erstellung des Aerodynamikdaten-
satzes ein kombinierter Ansatz verfolgt: Zunachst wird die
gesamte Flugenveloppe, soweit moglich, mit dem DLR
Mehrfach-Traglinienverfahren ,LIFTING_LINE® [47, 48]
(gekoppelt mit dem DLR-Verfahren ,HandbookAero® zur
Berechnung des viskosen Widerstands) nachgerechnet
und damit ein erstes Kennfeld (Basisbeiwerte, Damp-
fungsderivative und Klappeninkremente) erzeugt. Zusatz-
lich werden einzelne hochwertige CFD-Rechnungen mit
dem DLR RANS-Verfahren TAU [49-51] in ausgewahlten
Betriebspunkten durchgefiihrt, in denen die Ungenauig-
keiten der Potenzialrechnungen als besonders grol} an-
genommen werden, oder in denen das verwendete poten-
zialtheoretische Verfahren nicht anwendbar ist. Die Er-
gebnisse werden genutzt, um mit dem DLR-Werkzeug
~SMARTY" [62] ein so genanntes ,Multi-Fidelity Ersatzmo-
dell“ der gesamten Flugenveloppe aufzubauen, das dann
im CPACS-Datensatz abgelegt wird [53, 54]. Dieses Ver-
fahren hat den Vorteil einer grof3en Flexibilitat — es kdnn-
ten beispielsweise weitere Hierarchieebenen eingeflhrt
werden, in denen CFD-Rechnungen verschiedener Ge-
nauigkeit verwendet werden, oder es kdnnten vorhandene
Windkanaldaten in einer weiteren Ebene eingebunden
werden. Auch eine adaptive Verfeinerung des Modells
Uber die sukzessive Erganzung durch CFD-Rechnungen
in Punkten erwarteter gréRerer Ungenauigkeit waren
moglich. Um dieses Vorgehen weiter zu automatisieren
wird im DLR derzeit das Schnittstellenprogramm
CPACS4TAU entwickelt, mit dem automatische TAU
CFD-Rechnungen (inklusive automatischer Netzgenerie-
rung mit einstellbarer Gitterfeinheit) basierend auf einer
CPACS-Datei mdglich sind. BILD 4 zeigt beispielhaft das
Ergebnis einer solchen Rechnung bei mittlerer Gitterfein-
heit (ca. 28,4 Mio. Punkte), basierend auf dem CPACS-
Datensatz (Geometrie und Anstrombedingungen) des
DLR-FFD.
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BILD 4. Oberflachendruckverteilung DLR-FFD
Beispielrechnung aus CPACS4TAU
(DLR-Tau, Ma = 0.3, Anstellwinkel = 25°)

Neben der Kennfelderzeugung fanden und finden in Dia-
bolo zahlreiche weitere, experimentelle und numerische
aerodynamische Studien statt, deren Erkenntnisse und
Ergebnisse in den Entwurf des DLR-FFD einflieRen. Eine
solche Erkenntnis ist, dass die Annahmen fur die Installa-
tionswiderstande der Triebwerke im Flugzeug bislang
nicht hinreichend genau waren und dass dieses Thema in
einer gemeinsamen Aktion zwischen dem Gesamtentwurf,
der Triebwerksauslegung und der Einlaufaerodynamik
detaillierter betrachtet werden muss. Weitere Studiener-
gebnisse werden in den anderen Beitragen dieser Special
Session vorgestellt.

3.1.5. Strukturkonzept und -auslegung

Neben der groben Auslegung des inneren Aufbaus im
Rahmen des Konzeptentwurfs erfolgt in Diabolo auch eine
detailliertere Gestaltung des inneren Aufbaus auf manuel-
ler Basis. Zusatzlich zu den primaren Strukturelementen
ist dabei vor allem der groRe Platzbedarf der Triebwerke
mit ihren Einlauf- und Diisenkanalen zu beachten, aber
auch das bendtigte Volumen fur Tanks, Fahrwerks- und
Waffenschachte muss bestimmt und an einer geeigneten
Stelle untergebracht werden, sodass die Vorgaben zu
Schwerpunktlage und -wanderung eingehalten werden.

Basierend auf diesen Annahmen wird dann eine detaillier-
tere Strukturanalyse und -dimensionierung durchgefiihrt,
bei der zunachst aus der Geometrie heraus ein Finite-
Elemente-Modell (wie in BILD A-2 dargestellt) erzeugt und
anschlielend in Abhangigkeit von den kritischen Lastfal-
len analysiert und dimensioniert wird. Auch erste aero-
elastische Betrachtungen sind zu diesem Zeitpunkt be-
reits moglich [55, 56].

3.1.6. Flugmechanik

Entscheidend beim Entwurf von Kampfflugzeugen ist die
Erfillung der Anforderungen zur Agilitdt. Daher ist die
Betrachtung der flugmechanischen Eigenschaften und
Leistungen eines Flugzeugs bereits im frihen Stadium
des Konzeptentwurfs ein Kernthema des Flugzeugent-
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wurfs im Projekt Diabolo. Um die Erfullung der Anforde-
rungen zu iberpriifen und gegebenenfalls friihzeitig An-
derungen am Entwurf einzuleiten sind allerdings detaillier-
te flugmechanische Untersuchungen erforderlich, die
wiederum umfangreiche Detaildaten lber das Flugzeug
bendétigen. Unter Verwendung von Masse, Schwerpunkt-
lage und Tragheiten aus dem Konzeptentwurf sowie unter
Nutzung der Kennfelder fir Aerodynamik und Antrieb
werden flugdynamische Modelle aufgebaut, mit denen
das Verhalten des Flugzeugs simuliert wird [57-59].

3.1.7. Einlaufe

Ein wichtiger Aspekt bei Flugzeugen wie dem DLR-FFD
ist sind die Triebwerkseinldufe. Neben der signaturarmen
Integration der groRen Luftkanale in die Gesamtgeometrie
ist insbesondere die Formgebung am Beginn des Einlauf-
kanals daflr verantwortlich, eine gute und gleichférmige
Zustrdmung bei allen Anstrdombedingungen und Machzah-
len sicherzustellen. Fur den DLR-FFD werden insbeson-
dere die sogenannten ,Beulen-Einlaufe* naher betrachtet,
um geeignete Formgebungen und mogliche Betriebsbe-
reiche fur diese zu identifizieren und auszunutzen.

3.1.8. Signaturen

Die Signaturbetrachtung ist ein weiteres Thema in Diabo-
lo. Hinsichtlich der Radarsignatur werden — basierend auf
der AuRengeometrie aus CPACS - Signaturkennfelder
des Flugzeugs erstellt. In Kombination mit der simulierten
Flugtrajektorie lassen sich daraus Entdeckungswahr-
scheinlichkeiten entlang des Flugwegs bestimmen [7, 26].

Auch die Berechnung der Infrarotsignatur und die Kopp-
lung mit dem Flugweg sind bereits mdéglich [8, 25, 60].
Hier spielt allerdings neben der aueren Form und dem
inneren Aufbau auch der Warmehaushalt eine wesentli-
che Rolle. Dieser kann aber nur durch eine detaillierte
Systembetrachtung analysiert werden, die bislang in die-
ser Tiefe im Konzeptentwurf noch nicht mdglich ist. Wei-
terhin spielt neben dem Flugzeug selbst auch der Hinter-
grund, vor dem das Flugzeug sich bewegt, eine maRgeb-
liche Rolle fir seine Entdeckbarkeit.

Neben der Radar- und Infrarotsignatur werden in Diabolo
auch Fragestellungen der akustischen Signatur betrach-
tet. Dabei geht es allerdings Uberwiegend um Grundla-
genexperimente zur Schallausbreitung an hochintegrier-
ten Kampfflugzeugkonfigurationen, wie sie in [61] be-
schrieben sind.

3.2. Prozesse

Ein zentrales Ziel von Diabolo war es, aus den zuvor
beschriebenen Methoden und Verfahren einen Prozess-
ablauf fur Entwurf und Analyse von Kampfflugzeugen zu
entwickeln. Dieser Prozess soll fir den Entwurf des DLR-
FFD eingesetzt werden und anschlieffend in automatisier-
ter Form in die DLR-Gesamtentwurfsumgebung integriert
werden. BILD A-3 im Anhang zeigt ein schematisches
Diagramm dieses dreistufigen Prozesses.

Die erste Stufe (Dunkelblau, oben links) bildet den initia-
len Entwurf. Sie besteht aus der Definition der Entwurfs-
bzw. Analyseaufgabe durch die Festlegung von Anforde-
rungen, Spezifikationen, Entwurfsparametern und An-
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nahmen in einem CPACS-Datensatz (Schritt 1). Basie-
rend auf dieser Aufgabenstellung kann mit einem Level-0
Entwurfsverfahren wie VAMPzeroF ein erstes konsistentes
Konzept des Flugzeugs entwickelt und im CPACS-
Datensatz gespeichert werden (Schritt 2: ,Level-0 Synthe-
sis“). Sollte sich die Aufgabenstellung schon an dieser
Stelle als nicht I6sbar herausstellen, kann ein Schritt zu-
rick zu den Anforderungen gemacht werden, um diese
entsprechend anzupassen.

Die zweite Stufe (Mittelblau, Mitte) nutzt den initialen Ent-
wurf als Eingabe. Sie besteht im Wesentlichen aus einer
Iterationsschleife (,Convergence Loop*) Uber verschiede-
ne fachspezifische Analyseverfahren, die ihre jeweiligen
Ergebnisse auch im CPACS-Datensatz ablegen. Zu-
nachst werden Kennfelder flr Antrieb und Aerodynamik
erzeugt, wie in Abschnitt 3.1 beschrieben. Danach erfolgt
die Komponentendimensionierung fir Struktur und Sys-
teme, gefolgt von einer Missionsrechnung zur Kraftstoff-
massenbestimmung. Die Resultate dieser Betrachtungen
werden als ,héherwertige Ergebnisse“ wieder zurick in
das Entwurfsverfahren gespeist, das damit den Gesamt-
entwurf Gberarbeitet (,Level-1 Synthesis“) und im CPACS-
Datensatz aktualisiert. Dieses Vorgehen wird im Rahmen
der lterationsschleife so oft wiederholt, bis die Anderun-
gen hinreichend klein geworden sind. Damit liegt ein
CPACS-Datensatz eines konsistenten Flugzeugs vor, das
auf dem gegebenen Detailniveau die Anforderungen er-
fullt. Sollte sich die Aufgabenstellung hier zu einem Zeit-
punkt als nicht Idsbar herausstellen, kann wiederum ein
Schritt zurlick zu den Anforderungen gemacht werden, um
diese entsprechend anzupassen.

Die dritte Stufe bildet schlieRlich die nachgeschaltete
Analyse. Basierend auf dem CPACS-Datensatz aus der
zweiten Stufe als Eingabe werden hier detaillierte und
entsprechend aufwandige Studien durchgefihrt, wie z.B.
die Untersuchung von Flugeigenschaften und -leistungen,
die Signaturanalysen oder komplexe aerodynamische
Simulationen zur Verbesserung von Kennfeld und Last-
annahmen. Die dritte Stufe endet mit einer Gesamtbewer-
tung des Entwurfs und, bei Bedarf, wiederum mit einer
Anpassung der initialen Festlegungen.

Der beschriebene Prozessablauf wird beim Entwurf des
DLR-FFD derzeit noch manuell durchgefiihrt. Der Daten-
austausch lauft bereits weitgehend uber CPACS, aber
noch sind nicht alle Fachdisziplinen mit komplett automa-
tisierten Verfahren angebunden. Sobald das der Fall ist
soll auch begonnen werden, den Prozess zu automatisie-
ren.

4. ENTWURF DES DLR-FFD

In diesem Kapitel wird der aktuelle Entwurfsstand des
DLR-FFD (Version V3.0.0) beschrieben. Da die Entwurfs-
arbeiten derzeit aber noch nicht abgeschlossen sind han-
delt es sich dabei lediglich um einen Zwischenstand. Die
endgliltige Version wird mit dem Projektende von Diabolo
im Jahr 2023 zur Verfligung stehen. In Abschnitt 4.1 wer-
den zunéchst die Auswirkungen der verschiedenen An-
forderungen auf den Entwurf diskutiert; Abschnitt 4.2 zeigt
dann den eigentlichen Entwurfsstand.



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2022

4.1. Auswirkung der Anforderungen

Der Entwurf eines Flugzeugs ist eine Optimierungsaufga-
be aus konkurrierenden, teils gegensatzlichen Anforde-
rungen. Bei Zivilflugzeugen ist die Optimierungsaufgabe
meist gut Uberschaubar, da hier der Parameter ,Kraft-
stoffverbrauch” als Kostenfunktion dominiert und dieser
wiederum maRgeblich durch das Reiseflugsegment der
Mission bestimmt wird. Bei Militarflugzeugen sieht es
dagegen anders aus, da es hier Ublicherweise keine der-
art dominante Anforderung gibt. Die Flugzeuge sollen
viele unterschiedliche Fahigkeiten haben und die ver-
schiedensten Anforderungen moglichst gut erfiillen. Dar-
Uber hinaus sind unterschiedliche Missionen zu betrach-
ten, in denen die einzelnen Missionssegmente jeweils
individuell zu gewichten sind. Daher ist es bei Militarflug-
zeugen bereits vor Beginn des eigentlichen Entwurfs
sinnvoll, die Anforderungen zu analysieren, um potenziel-
le Zielkonflikte und gegenlaufige Forderungen zu identifi-
zZieren.

4.1.1. Zielkonflikt Cruise — Loiter - Combat

Ein gutes Beispiel fur einen solchen Zielkonflikt findet sich
in der CAP-Mission des DLR-FFD, in der nach dem Start
zuerst eine gewisse Entfernung im Reiseflug (Cruise)
Uberbriickt und dann ein Warteschleifen-Segment (Loiter)
geflogen werden soll. Die optimalen Betriebspunkte fiir
Cruise und Loiter liegen zwar hinsichtlich Aerodynamik
und Triebwerk deutlich auseinander; ihr jeweiliger Anteil
an der ZielgroRe ,Gesamtkraftstoffverbrauch der Mission®
ist aber etwa gleich gro. Dazu kommt noch das Kampf-
Segment (Combat), in dem das Flugzeug zuerst moglichst
schnell auf Uberschallgeschwindigkeit beschleunigen soll,
dann im Schnellflug die Entfernung zum Ziel zu Uberbri-
cken hat und dort angekommen diverse Punktleistungsfa-
higkeiten (moglichst enge Kurvenradien fliegen) abrufen
muss. Hier werden weitere Auslegungskonflikte offen-
sichtlich: Die Flugbetriebspunkte fiir den Uberschallflug
sind noch einmal deutlich anders als die bisherigen Crui-
se- und Loiter-Punkte; der Treibstoffverbrauch in dem
kurzen Uberschallsegment ist aber ebenfalls erheblich. Es
stellt sich daher die Frage wie die Wichtung der verschie-
denen Aspekte in der Zielfunktion fur die Optimierung
auszusehen hat.

4.1.2. Zielkonflikt Aerodynamik — Signatur

Bei Flugzeugen mit geringer Signatur kommen weitere,
weniger offensichtliche Zielkonflikte hinzu: Fligelformen,
die gut fur eine geringe Signatur sind (z.B. stark gepfeilt,
mit dinnen, wenig gewdlbten Profilen mit scharfer Vor-
derkante), sind zwar aerodynamisch gut geeignet fir den
Uberschallflug, aber dafiir weniger gut geeignet fiir den
Langsamflug. Die Triebwerkseinldufe sollten aus Signa-
turgrinden keine direkte Sicht auf das Triebwerk ermogli-
chen; entsprechend lange, mehrfach gekrimmte Einlauf-
kanale bendtigen allerdings viel Platz, kénnen den Wider-
stand deutlich erhéhen und zudem zu Ungleichférmigkei-
ten in der Triebwerkszustromung fiihren.

Generell existieren bereits Lésungen, um mehrere Anfor-
derungen sinnvoll zu kombinieren und zu optimieren; dies
ist aber nicht fiir alle Aufgabenstellungen méglich. Ein
sinnvoller Kompromiss fiir die in Diabolo gestellten Anfor-
derungen kénnte ein signaturarmer Jagdbomber sein:
Durch die volumindsen Lufteinlaufe muss das Flugzeug
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recht grol® werden; dabei kann der Platz genutzt werden
um Kraftstoff und/oder Nutzlast unterzubringen. Die
Triebwerke fallen hierbei nicht ganz so stark aus, wie bei
einem Jagdflugzeug und der Jagdbomber wird dadurch
ein geringeres Verhaltnis von Schubkraft zu Gewichtskraft
haben. Zumeist ist die Reichweite im Reiseflug besonders
wichtig fur diese Flugzeugklasse und somit kann ein klei-
nerer Fligel mit einer hdheren Flachenbelastung gewahit
werden, was sich wiederum positiv auf die Gleitzahl im
Reiseflug auswirkt. In diesem Fall konnten die Anforde-
rungen zur Signatur (inklusive der internen Nutzlastkapa-
zitat) mit denen flr eine groRe Reichweite im Reiseflug in
einer Konfiguration abgebildet werden.

Beim DLR-FFD ist allerdings auflerdem noch eine sehr
hohe Agilitat gefordert. Durch diese, eher Jagdflugzeug-
typische Anforderung entsteht ein weiterer Konflikt: Fur
eine héhere Agilitét sind starkere Triebwerke nétig; diese
sind aber grofer (in Volumen und Masse), was wiederum
zu Lasten der Reichweite geht. Weiterhin wird fiir eine
héhere Agilitdt eine verringerte Flachenbelastung bend-
tigt, was sich wiederum negativ auf die Effizienz im Reise-
flug auswirkt.

4.1.3. Zielkonflikt Agilitat — Reichweite/Nutzlast

Ein groRes, schweres Flugzeug hat eine hohe Massen-
tragheit, fir deren Uberwindung das Steuerungssystem
groBe Steuerflaichen und damit viel Hydraulikleistung
bendtigt. Aullerdem besitzen groRe Triebwerke auch eine
nicht unerhebliche Kreiselwirkung, welche wiederum der
Agilitdt schadet. Grof’e Triebwerke haben auflerdem
groBe Lufteinlaufrohren, und diese belegen das wertvolle
Volumen, welches fir Nutzlast und Kraftstoff bendétigt
wird. Ein Jagdflugzeug hat also eine gewisse Maxi-
malgréRe, bzw. ein Maximalgewicht, um noch alle Anfor-
derungen als Jagdflugzeug erfiillen zu kénnen. Die Flug-
leistungen fir den Reiseflug etc. sind dann eher als ,Fall-
out* zu sehen, also als Ergebnisse, die sich aus dem
jeweiligen Entwurf ergeben und die schwer optimiert wer-
den konnen, ohne die primaren Charakteristiken eines
Jagdflugzeugs — die Agilitatseigenschaften — zu beein-
trachtigen. Ein Vergleich aktueller Kampfflugzeuge der
5. Generation (Lockheed Martin F-22, Suchoi Su-57,
Chengdu J-20) zeigt maximale Abflugmassen im Bereich
von 35 bis 38 Tonnen bei Spannweiten zwischen 13,5 und
14 m.

4.1.4. Notwendigkeit hoher Agilitat

Agilitét ist wichtig um im Luftkampf die Uberlebensféhig-
keit zu steigern. In einer klassischen Situation fliegen
beispielsweise zwei Flugzeuge zunachst direkt aufeinan-
der zu. Nach dem Passieren versuchen sie jeweils, mog-
lichst schnell auf den Anderen einzukurven, um ihn in den
Erfassungsbereich ihrer Kurzstreckenraketen zu bekom-
men. Entscheidend ist in dieser Situation die bessere
Agilitét in Form einer Gberlegenen Drehrate (meist aquiva-
lent zu einem geringeren Kurvenradius), in Kombination
mit einem mdglichst weiten Winkelbereich fir die Erfas-
sung (siehe BILD 5).
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BILD 5. Bedeutung von Erfassungsbereich und Drehrate
(bzw. Kurvenradius) im Nahkampf

Grundsatzlich stellt sich allerdings die Frage, ob der klas-
sische Luftkampf, in dem sich zwei oder mehr Flugzeuge
im engen Kurvenkampf begegnen, heute noch von Rele-
vanz ist. Durch die Weiterentwicklung und Reichweiten-
vergroerung der Luft-Luft-Raketen in Kombination mit
deren verbesserter Sensorik konnte es sein, dass die
meisten Kéampfe zukunftig schon in der Mittelstreckendis-
tanz entschieden werden und dass echte Nahkampfsitua-
tionen nur noch sehr selten auftreten. Andererseits flihren
die Fortschritte in der Signaturreduzierung auch dazu,
dass sich zwei signaturarme Kampfflugzeuge moglicher-
weise erst sehr spat gegenseitig entdecken und dass
dann die Nahkampfsituation und damit die Agilitdt doch
wieder relevant wird. Aber auch auf der Mittelstrecke, bei
der letztlich die groRere Reichweite der Sensorik und der
Waffen entscheidet, mag es einen entscheidenden Vorteil
bringen, nach Absetzen der eigenen Waffen mdglichst
schnell abzudrehen und die Distanz wieder zu vergrofRern.
Im Falle zuklnftiger unbemannter Kampfflugzeuge stellt
sich weiterhin die Frage, ob sich die erheblichen Mehrkos-
ten fir ein hochagiles Kampfflugzeug lohnen, oder ob ein
deutlich giinstigeres Flugzeug mit einer héheren Verlust-
wahrscheinlichkeit hier sogar eine akzeptable Alternative
ist.

Fir den DLR-FFD wird davon ausgegangen, dass die
Agilitdt auch zukinftig eine wichtige Rolle spielt. Daher
wurden fur ihn — neben den sehr ambitionierten Reichwei-
tenforderungen — auch anspruchsvolle Agilitatsforderun-
gen aufgestellt.

4.1.5. Auswirkung der geforderten Nutzlast

Fur die nahere Definition der in Abschnitt 2.2 beschriebe-
nen Nutzlastkonfigurationen wurden zunachst vorhandene
Waffen angenommen, die allerdings von ihren Abmalfien
her nicht fiir den Transport in Waffenschachten optimiert
sind. Um zu vermeiden, dass dadurch unrealistische Ent-
wurfstreiber flir den Gesamtentwurf entstehen, wurde die
AuRengeometrie der Waffen basierend auf realistischen
Annahmen etwas abgeandert. Es ist davon auszugehen,
dass sich zukiinftige Waffensysteme technologisch in
ahnlicher Richtung entwickeln.
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Basierend auf diesen Annahmen wurden 3D-Modelle der
verschiedenen Nutzlastkonfigurationen erstellt und Gber-
einandergelegt (siehe BILD 6). Aus der einhillenden
Form ergibt sich der Volumenbedarf fir die Waffen-
schachte beim DLR-FFD.

BILD 6. Nutzlastkonfigurationen
und Waffenschachtgrofie fiir den DLR-FFD
41.6. Leistungsentnahme am Triebwerk

und Warmehaushalt

Die sekundare Leistungsentnahme am Triebwerk stellt
einen bedeutenden Parameter fiir dessen Auslegung dar.
Prinzipiell wird durch eine hohere Sekundarenergieent-
nahme die Effizienz des Triebwerkes reduziert und der
Kraftstoffverbrauch steigt. Dariiber hinaus macht es aber
auch einen grofen Unterschied fiir die Triebwerksausle-
gung, in welchem Betriebspunkt jeweils wieviel Leistung
abgenommen werden soll und wieviel davon als mechani-
sche Wellenleistung bzw. als Zapfluft bendtigt wird.

Da insbesondere der Verdichter auf die maximal bereitzu-
stellende Energieentnahme angepasst werden muss, ist
es wichtig, diesen Wert schon relativ frih im Konzeptent-
wurf méglichst genau zu bestimmen — dazu musste aller-
dings bereits im Konzeptentwurf eine detaillierte Sys-
temauslegung durchgefiihrt werden. Im Rahmen der Mis-
sionssimulation kdnnte dann analysiert werden, welche
Verbraucher in welchem Betriebspunkt gleichzeitig bend-
tigt werden.

Eine solche Betrachtung wirde es auch ermdglichen,
schon friih im Entwurf erste Aussagen zum Warmehaus-
halt des Flugzeugs zu machen. Diese Betrachtung ware
ebenfalls sehr wichtig, da bei den aktuellen, hochintegrier-
ten Kampfflugzeugen die Abfuhr der Abwarme ein Thema
mit weitreichender Bedeutung (vom zusatzlichen Energie-
bedarf aktiver Kiihlsysteme bis hin zur Infrarotsignatur) ist.

Da im Gesamtentwurf des Diabolo-Projekts eine solch
detaillierte Betrachtung noch nicht umsetzbar ist, wurde
zunachst nur eine konstante Leistungsentnahme von
2x150 kW vorgesehen (siehe Abschnitt 2.1), kombiniert
mit einem groben Schatzwert fiir die Zapfluftentnahme.
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4.1.7. Fazit der Anforderungen

Im Rahmen des Entwurfs muss letztlich ein Kompromiss
gefunden werden, der fir alle unterschiedlichen Betriebs-
punkte und Anforderungen zufriedenstellend funktioniert.
Ein guter Kompromiss wird zwar fiur keine der jeweiligen
Teilanforderungen ideal sein, wird andererseits aber auch
nicht allzu weit davon entfernt liegen.

Militérflugzeugentwurf ist die Kunst, den besten
Kompromiss zwischen verschiedensten,
teils gegenldufigen Anforderungen zu finden!

4.2. Konzeptentwurf

Der Entwurf des DLR-FFD erfolgt auf Basis der in Kapi-
tel 2 angegebenen Anforderungen mit den in Kapitel 3
genannten Verfahren und unter Berlcksichtigung der in
Abschnitt 4.1 ausgefiihrten Uberlegungen.

4.2.1. |Initiale Abschdtzungen

Erste Eckdaten des DLR-FFD lassen sich bereits aus
statistischen Daten zu existierenden Kampfflugzeugen
abschéatzen. Die Grundlage bildet dabei die Auftragung
des Verhaltnisses von Schubkraft zu Gewichtskraft Giber
der Flachenbelastung (siehe BILD 7). Diese Darstellung
beinhaltet bereits die zentralen Zusammenhange zwi-
schen Antrieb, Aerodynamik und Flugzeugmasse und auf
ihrer Basis wurden auch die in Abschnitt 2.1 beschriebe-
nen Vorgaben fur das minimale Schub- / Gewichtskraft-
verhaltnis und die maximale Flachenbelastung beim DLR-
FFD ausgewahlt (im Bild als blauer Punkt eingezeichnet).

14
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BILD 7. Verhaltnis von Schub- zu Gewichtskraft
Uber der Flachenbelastung fiir verschiedene
Flugzeugtypen (basierend auf BFDM)

Mit einer weiteren Statistik (siehe BILD 8), die die Abflug-
masse bei einer bestimmten Mission in Relation zum
Kraftstoffmassenanteil setzt, kann eine Missionsmasse
von rund 31t und — bei einem Kraftstoffmassenanteil von
etwa 37% — eine Kraftstoffmasse von rund 11,5t abge-
schatzt werden. Die BFDM (siehe Abschnitt 2.1) liegt
dann etwa bei 27,5t und damit folgt aus BILD 7 eine
Grundrissflache von rund 69 m? und ein Schubbedarf von
2x149 kN.
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BILD 8. Missionsmasse Uber Kraftstoffmassenanteil

fur verschiedenen Flugzeugtypen

Das in Abschnitt 4.1.5 ermittelte Nutzlastvolumen liegt bei
ca. 11 m® Das aus der Kraftstoffmassenabschatzung
bestimmte Tankvolumen betragt ca. 15 m3. Insgesamt
benétigt der DLR-FFD also ein internes Ladevolumen fiir
Fracht und Nutzlast von rund 26 m?® — das ist mehr als das
Gesamtvolumen kleinerer Kampfflugzeuge wie der Gene-
ral Dynamics F-16 oder der Saab Gripen und zeigt somit,
wie anspruchsvoll die Anforderungen hier gewahlt sind.

4.2.2. Auslegungspunkt

Nach den initialen Abschatzungen wurde der Konzept-
entwurf des DLR-FFD mit dem in Abschnitt 3.1.2 vorge-
stellten VAMPzero"-Verfahren durchgefihrt. Dabei wurde
auch bereits das Konzept des mit GTLab entworfenen
Referenztriebwerks eingesetzt und auf den exakten
Schubbedarf des DLR-FFD skaliert.

Zur Auswahl des geeigneten Auslegungspunkts werden
die verschiedenen Anforderungen als Grenzkurven in ein
(bereits in BILD 7 vorgestelltes) Entwurfs-Diagramm mit
dem Schub- / Gewichtskraftverhéltnis Gber der Flachen-
belastung eingezeichnet (siehe BILD 9)7. Dabei zeigt das
obere Diagramm die Anforderungen fir den Trocken-
schub (ohne Nachbrenner), wahrend das untere Dia-
gramm die Anforderungen fir den Nassschub (mit Nach-
brenner) darstellt. Der weilRe Bereich oberhalb der Kurven
bildet dabei den méglichen Parameterraum ab, in dem der
Schub ausreicht um alle Anforderungen zu erfillen. Der
ausgewahlte Entwurfspunkt fir die aktuelle Version des
DLR-FFD (gelb markiert) liegt im weilen Bereich mdg-
lichst tief, um nicht ein unnétig grof’es Triebwerk zu ver-
wenden.

7 Im Gegensatz zu BILD 7 wird hier die MTOM statt der BFDM
verwendet. Dadurch sind die Zahlenwerte etwas unterschiedlich
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BILD 9. Entwurfsdiagramm DLR-FFD V3.0.0
(Statischer, installierter Schub, MSL, MTOM)
oben: Trockenschub (ohne Nachbrenner)
unten: Nassschub (mit Nachbrenner)

4.2.3. Der DLR-FFD V3.0.0

Um die vorgegebenen Agilitdtsanforderungen zu errei-
chen liegt der ausgewahlte Betriebspunkt noch einmal
deutlich links und oberhalb der beiden Linien fiir die initial
gewahlte maximale Flachenbelastung (durchgezogen,
dunkelblau, senkrecht) und das minimale Schub- / Ge-
wichtskraft-Verhaltnis (strich-punktiert, dunkelblau, hori-
zontal im unteren Diagramm). Das bedeutet, dass der
DLR-FFD etwas grof3er ausfallt und etwas mehr Schub
bendtigt, als in der initialen Abschatzung in Abschnitt
4.2.1 statistisch ermittelt wurde. Andererseits liefert die
Massenabschatzung aus dem Konzeptentwurf eine etwas
geringere Gesamtmasse, als es die initiale, statistische
Betrachtung erwarten lassen wiirde. Der Grund dafiir liegt
einerseits in einer erwarteten Verbesserung fir ein zu-
kiinftiges Flugzeug gegeniiber den Daten aus der Statis-
tik, andererseits aber auch in einer noch unzureichenden
Berlicksichtigung der Installationsverluste der Triebwerke,
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die gegenwartig fur die nachste Iteration des DLR-FFD
Entwurfs Uberarbeitet wird.

Der ausgewahlte Betriebspunkt gehort zu einem Flugzeug
mit 14,80 m Spannweite, 20,30 m Gesamtlange und einer
Grundrissflache von knapp 100 m2 Die maximale Ab-
flugmasse (definiert als Missionsmasse fir die CAP-
Mission) liegt bei 28,3 t mit einem Kraftstoffanteil von 35%
(10 t). Die beiden Triebwerke liefern jeweils einen Stand-
schub von 124 kN trocken bzw. 183 kN nass. BILD 10
zeigt den DLR-FFD, wie er im CPACS-Datenformat mo-
delliert ist.

BILD 10. CPACS-Modell des DLR-FFD V3.0.0
oben: AuRenansicht
unten: Innenansicht

5. INDUSTRIELLE SICHT AUF DIABOLO

Die Anforderungen an moderne Kampfflugzeuge nehmen
kontinuierlich zu. Das Erfiillen dieser Anforderungen ist
aber nur durch die Erweiterung des Wissens und die
Verbesserung von Methoden und Verfahren innerhalb von
Schlisseldisziplinen wie Aerodynamik, Lasten, Struktur,
etc. méglich. Zusatzlich muss auch die Integration der
einzelnen Fachdisziplinen in gemeinsame Prozesse wei-
ter verbessert werden. Zu diesem Zweck werden in der
Industrie Technologieprojekte aufgesetzt, die Lésungsan-
satze liefern und sie fiir eine Industrialisierung bei vertret-
barem Risiko reif machen sollen.
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In der Industrie wird die ,Technology Readiness Level*
(TRL) Definition der NASA [62] genutzt, um den ,Reife-
grad“ einer Technologie, und damit das ,Restrisiko” bei
deren Industrialisierung zu bewerten. Technologieprojekte
umfassen dabei typischerweise die Stufen ,TRL 3“ (Proof
of Concept) bis ,TRL 5“ (Komponenten- / Subsystem
Tests in einer relevanten Umgebung, also mit korrekter
Abbildung der wichtigen Umweltfaktoren). In wenigen
Fallen gehen Technologieprojekte sogar bis ,TRL 6 (Sys-
temtest in einer reprasentativen Umgebung). Dies erfor-
dert allerdings schon mindestens die Subsystemintegrati-
on oder den Betrieb eines Prototyps in einer relevanten
.end2end Umgebung®, also bei Umgebungsbedingungen
die noch realitdtsnaher sein sollen als bei TRL5).

Fir Airbus als Industrieunternehmen ist es das priméare
Ziel, praktikable Losungen und Antworten auf konkrete
Fragestellungen zu finden. Hierbei steht klar die Anwen-
dung der Lésung im Vordergrund. Dies markiert auch die
Unterscheidung zwischen Technologieprojekten der In-
dustrie und Forschungsvorhaben: Technologieprojekte
der Industrie sind darauf ausgerichtet, praxisrelevante
Antworten zu finden und die beobachteten Phanomene
hinreichend zu verstehen, wahrend Forschungsvorhaben
die verschiedenen Aspekte der Fragestellung in voller
Detailtiefe erforschen. An dieser Stelle werden die Vortei-
le einer Kooperation zwischen Industrie und Forschungs-
partnern deutlich: Derartige Kooperationen — wie hier in
Diabolo — erlauben der Industrie vertiefte Betrachtungen,
die oftmals zu einem besseren Verstandnis von Zusam-
menhangen fihren und somit der Ausgangspunkt fir noch
bessere Losungen sein kénnen. Fir die Forschungs-
partner dagegen ermoglicht die Beteiligung der Industrie
eine grofle Anwendungsnahe und die Sicherstellung der
Relevanz der betrachteten Fragestellungen.

Diabolo ist der aktuellste Vertreter in einer Reihe von
Kooperationsprojekten, die seit mehr als 10 Jahren ge-
meinsam von Airbus Defence and Space und dem DLR
bearbeitet werden (siehe Abschnitt 1.1). Bisher waren die
Themen zumeist auf unbemannte Flugzeuge (UAVs)
ausgerichtet, aber ebenfalls mit einem Fokus auf Aerody-
namik und Flugzeugvorentwurf. Neben Diabolo kann nur
noch der Struktur- und Materialbereich auf eine solch
kontinuierliche Kooperation zwischen dem DLR und Air-
bus zurtickblicken. Diabolo bietet einen Rahmen, in dem
einerseits Fragestellungen einzelner Fachdisziplinen als
relativ. unabhangige Arbeitspakete behandelt werden
kénnen, in dem aber andererseits auch disziplinibergrei-
fende Aspekte adressiert werden kénnen. Die langjahrige,
gute Zusammenarbeit zwischen Industrie und Forschung
wird dabei auch vom BAAINBw als Auftraggeber des
DLR-Projekts Diabolo begrift und gefordert.

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Das DLR-Forschungsprojekt Diabolo ist die jlingste Aktivi-
tat in einer Serie aus aufeinander aufbauenden For-
schungsprojekten mit dem Ziel, die Fahigkeiten des DLR
zu Entwurf, Auslegung und Bewertung von militarischen
Fluggeraten weiterzuentwickeln. Einige der Arbeiten erfol-
gen im Rahmen einer Industriekooperation mit Airbus
Defence and Space und MTU Aero Engines. Der Fokus
des Projekts liegt auf dem Gesamtentwurf und der Unter-
suchung verschiedener Fragestellungen aus dem Bereich
der Aerodynamik, aber auch weitere Themen wie Flug-
mechanik und Flugregelung, Struktur, Aeroelastik und
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Signaturen spielen eine groRRe Rolle. Die Themenbereiche
Antriebsentwurf und Antriebsintegration werden gemein-
sam mit dem DLR-Projekt FFE+ untersucht.

Als Beispielkonzept wird im Rahmen des Projekts der
DLR-FFD entworfen, ein generisches Mehrzweck-
Kampfflugzeug, dessen vielfaltige Anforderungen an den
Bedirfnissen eines mdoglichen zukinftigen deutschen
Kampfflugzeugs ausgerichtet sind. Um diese Anforderun-
gen abbilden zu kénnen wurde im Projekt zunachst das
Konzeptentwurfsverfahren VAMPzeroF umfassend weiter-
entwickelt. Da allerdings viele Aspekte des Entwurfs erst
durch hoherwertige Simulations- und Analyseverfahren
auch mit hinreichender Genauigkeit betrachtet werden
kénnen, lag eine zentrale Aufgabe von Diabolo in der
Anbindung solcher héherwertiger Verfahren an das Da-
tenaustauschformat CPACS und damit an die Gesamt-
entwurfsinfrastruktur des DLR. So wurde beispielsweise
die Moglichkeit geschaffen, aus hdherwertigen Aerody-
namik- und Triebwerksdaten ein flugdynamisches Modell
zu erstellen und mit diesem Modell flugmechanische Un-
tersuchungen durchzufiihren. Auch die Ruckkopplung
solcher héherwertiger Analyseergebnisse in das Konzept-
entwurfsverfahren wurde umgesetzt.

Der aktuelle Entwurfsstand des DLR-FFD, der unter Be-
ricksichtigung der oben genannten Methoden und Ver-
fahren entwickelt wurde, demonstriert die Eignung des
Vorgehens fir den Entwurf derartiger Flugzeugkonzepte
und beleuchtet die Sensitivitaten und Herausforderungen,
die sich aus den konkurrierenden und teils sogar gegen-
satzlichen Anforderungen ergeben.

Das Projekt Diabolo lauft noch bis Mitte 2023. In dieser
Zeit sollen die Entwurfsarbeiten am Konzept des DLR-
FFD weitergefihrt werden, um in weiteren lterationen
auch die Analyseergebnisse aus den hoéherwertigen Ver-
fahren in die Konzeptauslegung einflieRen zu lassen.
Wenn die parallele Weiterentwicklung der Verfahren ab-
geschlossen ist, soll auch mit der Abbildung des bislang
manuellen Entwurfsprozesses in einer automatisierten
Prozesskette begonnen werden.

Weiterhin wurden bereits wichtige Themen und Fragestel-
lungen identifiziert, die in einem Nachfolgeprojekt naher
betrachtet werden sollen (siehe BILD A-1). Angefangen
mit einer weitergehenden Automatisierung einzelner Teil-
prozesse (wie z.B. der Aerodynamik-Kennfelderzeugung)
sollen auch die Gesamtprozesse zuklnftig moglichst
weitgehend automatisiert werden. Zuséatzlich rucken,
neben den bislang betrachteten ,klassischen“ Themen der
Flugphysik, zunehmend Systemthemen in den Fokus, da
viele wesentliche Fragestellungen ohne eine genauere
Betrachtung der Systeme nicht beantwortet werden kén-
nen. Beispiele dafiir sind:

*  Erzeugung und Management elektrischer Energie
Bei modernen Flugzeugen werden immer mehr Sys-
teme auf elektrischen Betrieb umgestellt. Dazu kom-
men immer leistungsfahigere Komponenten in den
Bereichen Radar, Avionik, Sensorik und Kommunika-
tion — und auch Energiewaffen sind ein zukinftiges
Thema. Der Energiebedarf ist inzwischen so hoch,
dass er in der Triebwerksauslegung (vor allem in Teil-
lastbereichen) eine wichtige Rolle spielt; und auch
der Kapazitatsbedarf fir bendtigte Energiespeicher
ist aufgrund der groflen Masse von Pufferbatterien
eine wichtige GréRe.
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Thermalmanagement

Der groRe Energiebedarf der elektrischen Systeme
fihrt auch zu dem Problem, die Abwarme — auch un-
ter widrigen Umstanden — wieder effektiv aus dem
Flugzeug zu entfernen. Erschwert wird diese Aufgabe
durch die hohen Signaturanforderungen an aktuelle
Flugzeugkonzepte, die zu einer hochintegrierten
Bauweise mit mdglichst glatten und geschlossenen
Oberflachen fuhrt. Auch die interne Unterbringung
von maoglicherweise abwarmeintensiven Nutzlasten
ist hier zu berlcksichtigen.

Triebwerksintegration

Die Integration der Triebwerke und ihrer Einlauf- und
Disenkanale — auch als Warmequelle — in die Sys-
tembetrachtung wéare ein wichtiger Bestandteil einer
detaillierteren Flugzeuganalyse. Auch die zuséatzliche
Variabilitat, die sich durch die Verwendung von VCE-
Triebwerken ergibt, kdnnte hier eine Rolle spielen.

Unter Verwendung der geplanten Erweiterungen an Ver-
fahren und Prozessen sollen im Nachfolgeprojekt dann

verschiedene Flugzeugkonzepte flr

unterschiedliche

Anforderungsprofile entworfen und deren Einsatz — auch
im Team — simuliert werden. Das Nachfolgeprojekt wird
voraussichtlich Anfang 2024 beginnen.
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1998 - 2003 2004 - 2006 2007 - 2010 2011 - 2014 2014 - 2018 2019 - 2023 2024 - 2027 2028 -

Multidisziplinarer Flugzeugentwurf,
Analyse, Bewertung,
Plattformabh&angigkeiten
und Verteidigungssysteme

Multidisziplinarer Flugzeugentwurf
und -bewertung

Zulassungskriterien und Bewertung

Konfigurationsbewertung

und Verfahrensvalidierung ‘WTP-24 (2024-2026)

Diabolo (2018-2022) * Konzept- und HiFi-

Verfahrensentwicklung Mephisto (2014-2018) | * Konzeptentwurf Ge:amie:twurr fr
und -validierung FaUSST (2011-2013) | = K » HiFi Gesamtentwurf ?EP:;:L ooperieren-
UCAV-2010 * Gesamtentwurfs- * Multi-Fidelity . T gien fur e rmen
SikMa - Mandversimulation software Gesamtentwurf unbemannte Plattfor- | + Technologien fr

|AeroSUM '+ Manéversimulation + Unbemannte -\ - Missionssil i men im Unterschall ::E:m:m;z und
|- Manéversimulation | * realen Konfiguration || Kenfiguration [ ggghq;ait‘iu:‘a und -bewertung }‘ﬂd bemannte im o “glattfmmw:‘n i
. sD;I]tarng%el - | « runde Vorderkanten g [l._l_nd‘e Vorderkanten 1 uerung oo oo teidigungssystemen
» scharfe Vorderkanten

——a

& \alyse ' = runde Vorderkanten . teri
£ o Y -yisaioilsanalysa ! f X Zulassungskriterien

BILD A-1.Strategie wehrtechnischer Plattformprojekte im DLR

Model Summary
* 4292 grid points (~25.000 DoFs)
* 4754 shell elements

* 4096 beam elements

“Hollow” fuselage to house the engine
and payload bays, modeled with
bar elements + skin (removed in this view)

HTP and VTP attached -

to the fuselage with RBE3s

Cockpit and intake
not modeled

44— Structurally

/

3 main spars

Spars and Ribs, models with shell elements + stiffeners

BILD A-2.Finite-Elemente Modell der Struktur des DLR-FFD aus [56]

Requirements & Specs

Design Parameters
Assumptions

- Level-0

Synthesis

Convergence Loop

Performance Maps
(Aerodynamics,
Propulsion)
Component Sizing
(Structures, Systems)
A/C Weight & Balance

Mission Analysis

Level-1
Synthesis

Post-Processing
(Flying Qualities,
Performance, Signature)

A/C Assessment

BILD A-3.Prozessablauf DLR-FFD Entwurf und Analyse
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