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Nomenklatur

A Auftriebskraft

a Beschleunigung

[ mittlere aecrodynamische Fliigeltiefe

Ca, Cw Auftriebs- und Widerstandsbeiwert

Cx, Cy, Cy Beiwerte der Krifte im korperfesten Koordinatensystem

C, Ch, Cy Beiwerte der Momente um die X,y,z-Achsen

ACapLc Auftriebsbeiwertanteil, aller Direct Lift Control - Klappen

AE, AN Ost- und Nordkoordinate

e Oswald-Faktor (ein MaB fiir den induzierten Widerstand)

Fx normierter Nettoschub (beispielsweise als Fy /(G * Syef))

FW Fahrwerkstellung (0 - eingefahren, 1 - ausgefahren)

g Erdbeschleunigung

H Hohe

Ixx, Iyy, 177 Tragheitsmoment beziiglich der x,y,z-Achsen

Ixy, Iyz, Ixz Kreuzprodukte der Tragheitsmomente

La, My, Ny Aerodynamische Momente um die x,y,z-Achsen

Lg, Mg, N Triebwerksmomente um die x,y,z-Achsen

1, Mittlere aerodynamische Fliigeltiefe

Ma Machzahl

m Masse

PG O Prandl-Gauert-Faktor fiir den aerodynaischen Beiwert (zur Beriicksichtiung
vom Machzahl Effekten)

p,q, T Rotatorische korperfeste Geschwindigkeiten

q Dynamischer Druck (= p/2 - V?)

SHT Bezugsflache Hohenleitwerk (horizontal tail)
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XA YA ZA
XB,YB,ZB
X0, Yo, 20
Xa Yo, Za
XF' YFJ ZF

o

€yt

v, 0, @

n, & ¢

i DLR

Bezugsflache / Fliigelflache

Halbspannweite

Zeit

Translatorische korperfeste Geschwindigkeiten
Fluggeschwindigkeit
Anstromungsgeschwindigkeit

Widerstandskraft

Stromungsseperationspunkt am Tragfliigel (% 1,/100)
Koordinatenachsen im aerodynamischen System
Koordinatenachsen im korperfesten System (body)
Koordinatenachsen im erdlotfesten System
Aerodynamische Krifte in x,y,z-Richtung
Triebwerkskréfte in x,y,z-Richtung

Anstellwinkel

dynamischer Anstellwinkel

Schiebewinkel

Airbrakesstellung

Spoilerstellung

Abwindwinkel am Hohenleitwerk (horizontal tail)
Gierwinkel, Nickwinkel und Rollwinkel
Hoéhenruder-, Querruder-, Seitenruderausschlag
Dichte

Streckung (= Spannweite/Fliigelfliache)
Bodeneinflussfunktion

Winkelgeschwindigkeit
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1 Einleitung

Die Flugzeugsimulation ist ein essenzielles Werkzeug in der Luftfahrtindustrie und -forschung,
das sowohl in der Pilotenausbildung als auch in der Entwicklung neuer Luftfahrzeuge eine zent-
rale Rolle spielt. Durch den Einsatz fortschrittlicher Simulationsmodelle konnen realitdtsnahe
Flugbedingungen nachgebildet werden, ohne dass ein tatséchliches Flugzeug eingesetzt werden
muss. Dies erm0dglicht nicht nur eine sichere und kosteneffiziente Ausbildung von Piloten, son-
dern auch die detaillierte Analyse aerodynamischer, mechanischer und steuerungstechnischer

Eigenschaften eines Flugzeugs.

Auch in der frithen Phase der Flugzeugentwicklung kommt der Flugzeugsimulation eine grof3e
Bedeutung zu. Ingenieure nutzen Simulationswerkzeuge unteranderem zur Optimierung der
Flugleistungen, zur Untersuchung aerodynamischer Effekte und zur Validierung von Steue-
rungssystemen. Zudem spielen Simulationsmodelle eine wesentliche Rolle in der Sicherheits-

bewertung, da sie kritische Flugzustdnde unter kontrollierten Bedingungen testen kdnnen.

Die Simulation ist jedoch nur so gut wie die Modellierung dahinter. Aus diesem Grund ist die
Entwicklung dahinter von umso groBerer Bedeutung. Eine zentrale Aufgabe der Flugzeugsi-
mulation ist die Nachbildung der Aerodynamik eines Flugzeugs, welches in diesem Bericht

behandelt wird.

In diesem Bericht soll insbesondere die Struktur der Aerodynamik-Modellierung néher betrach-
tet werden und nicht die gesamte Simulationsstruktur, bei welcher neben der Aerodynamikmo-
dellierung auch noch weitere Aspekte wie Triebwerks- und Massenmodellierung eine Rolle
spielen. In diesem Zusammenhang finden sich in der Luftfahrt zwei gédngige Modellierungsfor-
men, die in diesem Bericht als "tabellenbasierte Modellierung" und "derivativbasierte Model-
lierung" bezeichnet werden und auf die néher eingegangen werden soll. Der Begriff tabellen-
basierte Modellierung wird hier verwendet, um alle Modellierungen zu umfassen, die primér
Tabellen zur Beschreibung der Aerodynamik verwenden, und derivativbasierte Modellierung
umfasst primér alle analytischen oder gleichungsbasierten Modellierungen, die aus mehreren

Derivaten (siehe Kapitel 4) bestehen.

Hierzu wird in Kapitel 2 zunichst auf einige Grundlagen eingegangen und die fiir die Model-

lierung notwendigen flugmechanischen Definitionen erldutert.

In Kapitel 3 wird der grundlegende Ansatz fiir die Modellierung der Aerodynamik dargestellt

und erlautert.
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Im vierten Kapitel wird dann ndher auf die derivativbasierte Modellierung eingegangen und
deren Aufbau erldutert. Dazu werden zwei Modellierungsbeispiele des Deutschen Zentrums fiir
Luft- und Raumfahrt (DLR) néher betrachtet, die auf der Basis von selbst erflogenen Flugver-
suchsdaten am DLR-Institut fiir Flugsystemtechnik erstellt wurden.

Im fiinften Kapitel wird der Aufbau der tabellenbasierten Modellierung erldutert. Hierzu wer-
den drei Modellierungsbeispiele betrachtet. Darunter wird die vom DLR entwickelte Datende-
finition Common Parametric Aircraft Configuration Schema, kurz CPACS und die dazu ent-
wickelte Simulationsumgebung COAST (CPACS - Oriented Aircraft Simulation Tool) ndher

untersucht.

In Kapitel 6 werden die Unterschiede der beiden Modellierungsarten néher betrachtet und die

Ansitze diskutiert.

AbschlieBend wird in Kapitel 7 eine kurze Zusammenfassung iiber den Inhalt des Berichts ge-

geben.
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2 Grundlagen

In diesem Kapitel werden einige flugmechanische Definitionen behandelt, die fiir das Verstiand-
nis der aerodynamischen Modellierung wichtig sind. In Kapitel 2.2 wird dann auf die Bewe-
gungsgleichung eines Flugzeugs eingegangen, die die Grundlage fiir die Flugsimulation dar-
stellt. Ziel ist es einen Uberblick zu verschaffen, um das ntige Wissen fiir die Flugsimulation
bereitzustellen. Fiir genaueres Verstindnis wird an diesem Punkt auf die Referenzen [1] und

[2] verwiesen.

2.1 Flugmechanische Definitionen

Koordinatensysteme in der Flugmechanik und Winkeldefinitionen

Um die Flugbewegung eindeutig beschreiben zu kénnen, miissen alle Krifte und Momente am
Flugzeug bestimmt werden. Hierzu wird in Kapitel 2.2 die Bewegungsgleichung fiir ein Flug-
zeug aufgestellt. Die Bewegungsgleichung eines Korpers wird {iblicherweise in einem korper-
festen Koordinatensystem definiert, das am Korper selbst verankert ist (Index B - body, Abb.
1) und dessen Ursprung im Schwerpunkt des Flugzeugs liegt. Dabei zeigt die x-Achse entlang
der Flugzeuglidngsachse (Rollachse), die y-Achse entlang der Flugzeugquerachse (Nickachse)
und die z-Achse entlang der Flugzeughochachse (Gierachse). (vgl. Abb.1)

-
Ve

Abb. 1: Aerodynamisches (Index A) und korperfestes System (Index B) mit aerodynamischen Krdften
und Momenten am Flugzeug [2]

Aus einer rein aerodynamischen Sicht ist ausschlieBlich die relative Bewegung des Flugzeugs
zur umgebenden Luftmasse von Bedeutung. Aerodynamische Krifte wie Auftrieb (A) und Wi-
derstand (W) werden aus diesem Grund in einem anderen Koordinatensystem, dem aerodyna-

mischen Koordinatensystem (Index A, Abb. 1) iiblich definiert. Wird ndmlich ein Korper
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umstromt von einem Fluid, so erfahrt der Kérper abhingig von seiner Geometrie und der An-
stromung aerodynamische Krafte und Momente. Der Auftrieb A beispielsweise ist eine Kraft
die der Korper, senkrecht zur Anstromrichtung V,, erfihrt und mit dem dimensionslosen Auf-
triebsbeiwert Ca charakterisiert ist (vgl. Kapitel 3). Die Transformation zwischen dem aerody-
namischen und dem korperfesten Koordinatensystem wird mit den zwei Winkeln a und B be-
schrieben. Die Orientierung des Flugzeuges beziiglich seiner Bewegungsrichtung zur umge-
benden Luftmasse wird durch den Schiebewinkel B (engl. sideslip angle), eine Drehung um
die za-Achse und durch den Anstellwinkel a (engl. angle of attack), eine Drehung, um die ys-

Achse, beschrieben. [2]

Um die Lage des Flugzeuges gegeniiber der Erde zu beschreiben, wird noch ein weiteres Ko-
ordinatensystem benétigt, ndmlich das erdlotfeste Koordinatensystem (Index O, Abb. 2).
Auch den Wind definiert man {iblich in einem erdlotfesten Koordinatensystem, welches hier

jedoch in diesem Bericht nicht beriicksichtig werden soll. [2]

Abb. 2: Transformation vom erdlotfesten System (O) ins kérperfeste System (B) [2]

Die Beschreibung der Lage des Flugzeuges gegeniiber der Erde wird durch die drei Lagewinkel
(auch Euler-Drehwinkel bezeichnet) Gierwinkel y, Nickwinkel 6 und Rollwinkel @ beschrie-
ben. [2]

Translatorische Geschwindigkeit und Winkelgeschwindigkeit

Die Winkelgeschwindigkeit des Flugzeugs werden in der Luftfahrt {iber dessen flugzeugfeste

p
Drehraten: p (Rollrate), q (Nickrate) und r (Gierrate) beschrieben und als w = [ql dargestellt.
r

(vgl. Abb.3)
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Die translatorischen Geschwindigkeitsvektoren des Flugzeuges werden iiblicherweise als u (in

u
xg-Richtung), v (in ys-Richtung) und w (in zg-Richtung) bezeichnet. V= Ivl
w

Abb. 3: Drehraten des Flugzeugs im korperfesten System [2]

Konventionelle Steuerflachen

Querruder, Hohenruder, Seitenruder sind die priméren Steuerflichen eines Flugzeuges und

dienen dazu die Flugbahn des Flugzeugs zu steuern. (vgl. Abb.4)

Abb. 4: Steuerflichen am Flugzeug [2]

» Hohenruder: Bei Flugzeugen konventioneller Bauart ist das Hohenruder an das Hohenleit-
werk befestigt, das aus Flosse und Ruder besteht. In der Regel ist neben dem Ruder auch
die Flosse verstellbar. Das Ruder wird filir die Hauptsteuerung und die verstellbare Flosse
fiir die Trimmung verwendet. Der Hohenruderausschlag wird mit 1 angegeben. Positiver
Ausschlag des Hohenruders (nach unten) erzeugt ein negatives Nickmoment, d.h. ein Ab-
nicken. [2]

» Querruder: Die Querruder befinden sich an den Tragflichen des Flugzeugs und dienen der

Rollsteuerung. Jede Tragflachenhilfte ist mit (mindestens) einer Ruderfldche ausgestattet.
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Bei Querruderkommando schlagen beide Ruderflachen in entgegengesetzter Richtung aus.
Querruderausschldge werden mit § angegeben, positiver Ausschlag verursacht ein negatives
Rollmoment (rechtes Ruder nach unten, linkes Ruder nach oben), d.h. der linke Fliigel wird
gesenkt. [2]

» Seitenruder: Das Seitenruder sitzt am Seitenleitwerk, das aus Flosse und Ruder besteht,

und in erster Linie der Giersteuerung (Steuerung um Hochachse) dient. Der Seitenruderaus-

schlag wird mit  angegeben, positiver Ausschlag (nach links) bewirkt ein negatives Gier-

moment, d.h. der Flugzeugbug bewegt sich Richtung Backbord. [2]

Neben den primédren Steuerflichen gibt es auch sogenannte sekundére Steuerfliichen. Sekun-
dére Steuerfliachen sind Steuerflichen, die nicht der Erzeugung von Steuermomenten dienen,
sondern die Auftriebs- und Widerstandshaushalt des Flugzeugs beeinflussen. Hierzu zéhlen:
Hochauftriebssysteme wie (Hinterkannten-)Klappen (flaps) und Vorfliigel (s/ats) und Brems-
klappen wie Luftbremsen (air brakes) und Storklappen (spoiler). [2]

2.2 Bewegungsgleichung eines Flugzeuges

Um die Bewegung des Flugzeuges komplett beschreiben zu konnen, miissen alle am Flugzeug
wirkenden Krifte und Momente bestimmt werden. Anzumerken ist auch an dieser Stelle, dass
in dieser Arbeit Starrkérpermodelle mit 6 Freiheitsgraden und nicht Modelle mit Deformation
betrachtet werden. Die Erde wird des Weiteren als ruhend und die Oberflache als eben genom-

men, d.h. die erdfesten Koordinaten gelten als inertiale! Referenz.

Somit kann Newtons zweites Gesetz ), F=m- a, fiir die Translation angewandt werden. Fiir
die Rotation gilt nach dem Drehimpulssatzes ), M = I & .Zubeachten ist, dass Newtons zwei-
tes Gesetz in der vorliegenden Form fiir ein inertiales' Koordinatensystem gilt. Das Trigheits-
moment [ ist jedoch im korperfesten System fixiert. Wenn das korperfeste System mit dem
Rotationsvektor ® rotiert, dann gilt fiir jeden Vektor @ im Inertialsystem [3]:

da
dt

di
Cdt

I

— -

+w X a
B

! Ein Koordinatensystem ist inertial, wenn es weder beschleunigt noch rotiert

Seite 6
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Speziell fiir Newtons zweitem Gesetz gilt dann:

M=Iwo+@x (I ®)

Die Krifte, die an einem Flugzeug wirken, kann man weitgehend als 1) gravitationsbedingte,
2) aerodynamische, 3) Schub- und 4) Trigheitskrifte klassifizieren [4, S.9]. Analog gilt das

fir die Momente.

Fiir die Translation nach Newtons zweitem Gesetz gilt, umgestellt nach der Beschleunigung:

1:(, —Sin9 XA XF Q'W—r'v
v|=g-|cosO sing|+H—-|Y|+H—"|Yr |- r-u—p-w] (1
w cos 8 cos ¢ Zy Zp ol ol

Dabei beschreibt der erste Teil der Gleichung (griin) Kréfte aufgrund der Gewichtskraft und
der zweite Teil (blau) die aerodynamischen Kréfte (Index A), auf die in Kapitel 3 niher einge-
gangen wird. Der dritte Term (lila) beschreibt Kréfte, die durch die Triebwerke (Index F) ver-
ursacht werden. Den letzten Term in der Gleichung bezeichnet man als Euler-Term, eine
Scheinkraft, der zusitzlich auftaucht, weil das korperfeste Koordinatensystem, indem Newtons
Gesetz angewendet wurde, rotieren kann und wie auf der Seite davor erldutert wurde, bertick-

sichtigt werden muss.

Fiir die Rotation gilt nach der Drehimpulserhaltung, umgestellt nach der Drehbeschleunigung:

p Ly +Lp rq-(lyy = 1lz)+ p-q- ()
q :Tf_ll My + Mg [+ p'r'(lzz_lxx)_(rz_pz) (2)
r Na+ N P q (L = Lyy) = 7 qUxz)
Iyy 0 I,
=0 1, 0
I, 0 I,

Auch hier findet man Momente (L, M, N) die durch die Triebwerke (Index F) verursacht werden
und Momente aufgrund der Aerodynamik (Index A). Der hintere Teil ist wieder die Scheinkraft
(Eulerterm), da die Momente um die kdrperfesten Achsen betrachtet werden, die sich um die

jeweiligen Achsen drehen konnen.
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Weil angenommen wird, dass das Flugzeug symmetrisch ist, gilt im Tragheitstensor Ty fiir

Iy = I, = 0.

Vervollstandig wird die Bewegungsbeschreibung durch sogenannte kinematische Transfor-
mationen. Sie dienen zur Beschreibung der Lage und Position des Flugzeuges. Die Integration

der Drehgeschwindigkeitskomponenten liefert die Zustandsvariablen der Flugzeuglage. Die

Gleichung dazu lautet:

o|=10 cos ¢ —sin¢ ‘1q

Y 0 sin¢/cos@ cos¢/cos@/ Lr

) 1 sing -tanf cos¢-tanf\ p
| W

Durch Integration der Translationsgeschwindigkeit erhdlt man die Flugzeugposition relativ zu

einem Startpunkt.

AN Xo u
AE | = |Yo| = Mgy - l”l (4)
—H Zp w

cosf-siny sin¢-sinf-sinyY +cos¢g-cosy cos¢-sinb-siny — sing - cosyYP
—sinf sing - cos @ cos¢-cosf

(cose *cosy sing¢ -sinf- cosyp—cosg-siny cos ¢-sinf - cos @ + sing: sim,b)
MGf =

Die Flugzeugposition kann durch Nord- und Ostkoordinaten AN und AE und die Flughohe H

ausgedriickt werden.

Somit ergeben sich 12 Zustandsvariablen (u, v, w, p, q, 1, v, 0, @, X, Vo, Zp) und 12 Gleichun-

gen und ist somit theoretisch 16sbar.

Da aber die aecrodynamischen Krifte und Momente von den Zustandsgro3en selber abhingig

sind, ist die Losung der Bewegungsgleichung nur diskret moglich, siehe nichstes Kapitel.
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3 Modellierung der Aerodynamik

Steuerfldchenauslenkung )

> Aerodynamik-Model
——
(aero.) Krifte
Zustandsgrofien
& Momente
Schubkrifte + 6-DOF

Masse und Schwerpunktslage Bewegungsgleichung

Abb. 5: Konzept der Simulation

Um das Flugzeug in allen Flugzustinden simulieren zu kénnen, sind unteranderem die aerody-
namischen Krifte und Momente (Fa und Ma) zu bestimmen. Anders als vielleicht die Trieb-
werkskrifte, sind die aerodynamischen Krifte und Momente aber selber von den Zustandsgro-
Ben abhéngig. Die Losung der Bewegungsgleichung ist daher nur diskret moglich. Die Ergeb-
nisse des Aerodynamik-Modells flieBen in die Bewegungsgleichung ein, um die Zustandsgro-
Ben zu bestimmen. Die neu ermittelten ZustandsgroBBen werden dem Aerodynamik-Modell wie-
der zur Verfligung gestellt, um die aerodynamischen Krifte und Momente fiir den nichsten

Zeitschritt zu berechnen usw. (vgl. Abb.5).

Da die Krifte und Momente vom dynamischen Druck abhingen, werden die aerodynamischen
Reaktionen in Form von dimensionslosen Beiwerten ausgedriickt [4, S.9]. Aus der Strémungs-
lehre ist unteranderem der Auftriebsbeiwert Ca fiir die Auftriebskraft oder der Widerstandsbei-
wert Cw fiir die Widerstandskraft bekannt. Dabei werden die Beiwerte iiblich iiber den aerody-
namischen Anstellwinkel in Form von Polaren (Abb.6) aufgetragen. Auch bekannt ist die Li-

lienthalpolare bei welcher Ca iiber Cw aufgetragen wird. (Abb.7)

L \
‘ 0
40 |I|Il|¥l nm s nnz2 0.025 IR 153
T

Abb. 6: Auftriebspolare [2] Abb. 7: Lilienthalpolare [2]
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Bei Widerstand und Auftrieb handelt es sich dabei um Lasten, die bei einer zweidimensionalen
Betrachtung auftreten bzw. die bei einer Anstromung ohne Schiebewinkel (B = 0) in der Sym-
metrieebene des Tragfliigels wirken. Bei der acrodynamischen Betrachtung des gesamten Flug-
zeugs miissen Kréfte und Momente, aufgrund der allgemeinen Ausrichtung des Flugzeugs in

Bezug auf die Anstromung in Richtung bzw. um alle drei Raumachsen angegeben werden. [2]

Somit ergeben sich insgesamt 6 Beiwerte fiir die acrodynamischen Krifte und Momente, die

zu bestimmen sind.

Fiir die aerodynamischen Kriifte gilt:

X, e
YA ZEVZSTef[CY]
ZA CZ

Es ist jedoch noch drauf zu achten, dass die Krifte (Xa, Ya, Za) in der Bewegungsgleichung
im korperfesten Koordinatensystem definiert sind. Somit ist z.B. Cz nicht gleich Ca (au3er bei
a=0). Die korperfesten Kraftkoeffizienten Cx und Cz werden beispielsweise durch die folgende

Transformation berechnet:
Cx = C4 " sina — Cy, - cosa
C; = Cy ' sina — C4 " cosa

Fiir die aerodynamischen Drehmomente um die flugzeugfesten Achsen gilt:

Ly P s Ciee
Myl = E vz Sref " lu “Cm,ce
NA A CnCG

Als Bezugshebelarm fiir die Berechnung des Nickmomentenbeiwerts wird liblicherweise die

Bezugsfliigeltiefe [, und fiir die Roll- und Giermomentbeiwerte die Halbspannweite s genom-

men. Die Fluggeschwindigkeit ist dabei V = vu? + v2 + wZ2.

Bei allen aerodynamischen Momenten ist zu beachten, dass sie in der Regel nicht direkt auf den
Flugzeugschwerpunkt bezogen sind. So wird beispielsweise das aerodynamische Nickmoment
des Tragfliigels iiblicherweise um dessen Neutralpunkt angegeben. Daher muss zunichst eine

Umrechnung der Momente auf den Schwerpunkt als Bezugspunkt erfolgen.

Die aerodynamischen Beiwerte sind priméir eine Funktion von a und B, d.h. wie das Flugzeug
relativ zur Strdmung steht, sekunddr aber auch von vielen anderen, wie zum Beispiel von der
Drehrate des Flugzeugs, ob Klappen ausgefahren sind oder auch von Kompressibilititseffekten

(typischerweise ab Machzahlen grof3er 0,3 [2]).

Seite 10



HT
WM
-G A DLR

Die Schwierigkeit ist es dabei, die Beiwerte (Cy, Cy, Cz, C;, C,,, C,,) moglichst genau zu bestim-
men, oder besser gesagt eine Modellierung zu entwickeln, welches fiir verschiedenste Flug-
zeugzustinde ein Beiwert présentiert, der die Aerodynamik am Flugzeug moglichst realgetreu

darstellt.

In der Vergangenheit haben sich drei unterschiedliche, aber sich ergdnzende Verfahren zur Be-

stimmung der aerodynamischen Beiwerte durchgesetzt [4, S.10] :

» analytische Berechnung (darunter auch CFD [computational fluid dynamics))
» Windkanalverfahren

» Flugversuchsverfahren

Die ersten beiden Verfahren dienen der Gewinnung grundlegender Informationen iiber das ae-
rodynamische Verhalten des Flugzeugs. Die analytischen Schitzungen koénnen auf bestimmten
vereinfachten Annahmen fiir ein komplexes Phanomen beruhen jedoch hat die numerische Stro-
mungsmechanik den analytischen Bereich positiv beeinflusst, indem sie die numerische Losung
kompletter Konfigurationen mittels hochentwickelter und fortschrittlicher Euler- und Navier-
Stokes-Stromungsloser ermdglicht hat [4, S.10]. Die Ergebnisse miissen dennoch immer mit
experimentellen Methoden untermauert werden. Windkanaltechniken, die vergleichsweise kos-
tenglinstig sind, sind in der Regel eine Grundlage fiir jeden neuen Flugfahrzeugentwurf und
haben eine riesige Menge an Daten iiber zahllose Flugfahrzeugkonfigurationen in der Vergan-
genheit geliefert [4, S.10]. Diese Vorhersagen sind jedoch mit Modellskalierung und Reynolds-
zahl, sowie mit Schwierigkeiten zur Bestimmung von dynamischen Abhangigkeiten und Kreuz-
kopplung verbunden [4, S.10]. Dariiber hinaus kdnnen diese Messungen auch durch Unstetig-
keiten im Tunnel oder durch Schwingungen und Stérungen der Modellhalterung beeinflusst
werden. Auch konnen einige der betrieblichen Testbedingungen in Windkanélen nicht ange-
messen getestet werden. Die Bestimmung der aerodynamischen Beiwerte aus Flugmessungen
ist daher wichtig und notwendig, um die Einschrankungen und Unsicherheiten der beiden Me-
thoden zu verringern. Ein solcher Ansatz ist zwar sehr wiinschenswert, kann sich aber als teuer
erweisen, wenn Flugtests unter allen Flugzeugkonfigurationen durchgefiihrt werden sollen. [4,

S.10]

Je nachdem woher die Ergebnisse flir die Beiwerte stammen und wie genau die Modellierung
sein soll, kann die Aerodynamik-Modellierung in Tabellenform vorliegen oder als in einer de-
rivativbasierten Form ausgearbeitet werden, welche in den nichsten zwei Kapiteln ndher be-

schrieben werden.
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4 Derivativbasierte Modellierung

Bei der derivativbasierten Modellierung werden die einzelnen Beiwerte als eine Funktion von
mehreren Derivativen dargestellt. Unter dem Begriff Derivativ versteht man die lokale Ande-
rung (partielle Ableitung) eines aerodynamischen Beiwerts iiber einer Einflussgrofle im be-

trachteten Arbeitspunkt (vgl. Abb.8). Beispiel:
Caa
A: Beiwert, "Wirkung auf Auftrieb"
a: Einflussgrofde, "aufgrund von Anstellwinkel o

Vereinfachend geht man in der Derivativform davon aus, dass der Einfluss der Einflussgrofie
auf den Beiwert linear ist. Fiir eine erste Betrachtung ist das auch ausreichend, da man héufig
ausgehend von einem Arbeitspunkt (auch Trimmpunkt genannt) das flugdynamische Verhalten
(wie Stabilitdt und Steuerbarkeit) des Flugzeuges analysieren mochte. Wenn jedoch umfassen-
dere Modelle benotigt werden, die den gesamten Flugbereich abdecken sollen, ist diese Be-
trachtung nicht ausreichend. Schaut man sich beispielsweise Caq an, so ist in erster Betrachtung
fiir typische Betriebspunkte von einem linearen Verhalten auszugehen. Nahert man sich jedoch
dem Stromungsabriss, fillt die Steigung ab und sinkt, aufgrund vom Stromungsabrisses mit

zunehmendem Anstellwinkel. (vgl. Abb. 8)

CA i Arbeitspunkt = Trimmzustand

CA 0 | e eemnees )

Tangentensteigung = (' 4,

(817 X

Abb. 8: Erkldrung Derivativbegriffs [2]

Caa ist aber nur eines von vielen Derivativen. Ein einfaches aerodynamisches Derivativmo-
dell fiir einem Punkt nahe einem Trimmzustand, zur Beschreibung der einzelnen Beiwerte,

kann man wie folgt allgemein darstellen [5]:
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CA = CAO + CAaa’ + CAqq* + CAdd* + CA?’]TI
Cw = Cyo + G
w — ~*wWo et/

Cy = CygP + Cypp™ + Cyp™ + Gy + Cye§

Cm,rp = Cmo + Cina@ + Cingq”™ + Cing & + Coy) + Crpp2B°
Cirp = CigB + Cipp™ + Cipr™ + Ce€ + Cii§

Corp = CupB + Copp™ + Cpp ™ + Cre& + Cg €

Dieses Grundmodell ist in der Regel ausreichend, um die Aerodynamik an und nahe eines
Trimmpunktes im Flugbereich zu beschreiben [5]. Je nach Detailgrad kann die Modellierung
weiter komplex gestaltet werden und weitere Einfliisse miteinbeziehen, wie zum Bespiel, Klap-
penstellung und Fahrwerk. Die aerodynamischen Beiwerte hingen unter anderem von den
Drehraten (p, g, r) und der Anderungsrate des Anstellwinkels (c) ab. In einem aerodynamischen
Modell werden diese Raten nicht direkt verwendet. Sie werden durch Multiplikation mit einer
Bezugsldnge und Division durch die Fluggeschwindigkeit dimensionslos gemacht (normiert),

weshalb diese mit * markiert sind.

Derivativbasierte Modellierung auf Basis von Parameterschitzung werden héiufig verwendet
bei der Auswertung von Flugversuchen. Dabei wird eine Grof3zahl an Mandver, mit verschie-
denen Konfigurationen geflogen, um ein breites Spektrum an Daten zu bekommen. Mit den
gemessenen Beschleunigungen, Winkelbeschleunigungen und aerodynamischen Winkeln, wer-
den dann mit Hilfe von Parameterschitzungsmethoden [4] die Derivative iterativ bestimmt.
Wie man die einzelnen Derivativa bestimmt, soll nicht Thema dieses Berichtes sein, da es ein

sehr umfangreiches Thema fiir sich ist.

Allgemein ist die derivativbasierte Modellierung eine gut geeignete Darstellung flir Analysen
und Bewertungen, da man recht {ibersichtlich erkennen kann, wovon welcher Beiwert ab-
hingt. Man kann anhand der GroBenordnung der Derivative sehr schnell erkennen, wie grof3
der Einfluss ist. Des Weiteren kann man auch schnell sehen, wie die Abhéngigkeit (ob z.B.
linear oder quadratisch) ist. Auch allein durch das Vorzeichen, kann man Aussagen iiber die

Stabilitdt machen. Ist beispielsweise Cy,,, also das Derivativ des Rollmoments aufgrund der

Rollbewegung, negativ, so hat dies eine dimpfende Wirkung auf das Rollen.
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In den nachfolgenden Abschnitten werden nun zwei Beispiele erortert. Dabei handelt es sich

um Ausschnitte aus den Aerodynamikmodellierungen zweier Forschungsflugzeuge des DLR,

die anhand von selbsterflogenen Flugversuchsdaten identifiziert wurden und daher eine hohe

Giite aufweisen. ATTAS (Advanced Technologies Testing Aircraft System), eine VFW 614

(Abb.9), war von 1985 bis 2012 als Forschungsflugzeug beim DLR in Braunschweig im Betrieb
[6] und ISTAR (In-flight Systems & Technology Airborne Research), eine Falcon 2000LX
(Abb.10), ist das neuere Forschungsflugzeug des DLR, das seit 2020 im Einsatz ist [7].

Die Aerodynamikmodellierung von ISTAR und ATTAS sind als 2-Punkt-Modell aufgebaut,

d.h. der Rumpf und das Leitwerk werden separat betrachtet und dann kombiniert. Die Indizes

mit HT beziehen sich auf das Hohenleitwerk (eng. Horizontal Tail) und der Index WB steht fiir

Wing Body, d.h. fiir Fliigel und Rumpf. Da fiir die Berechnung der Auftriebskraft eine Bezugs-

groBe (Syey = Fliigelfliache) gewahlt werden muss, wurde der Anteil durch das Hohenleitwerk

entsprechend skaliert (Syr/Sref)-

Abb. 9: ATTAS, Credit: WID 61

SHT
CA - CA,WB + CA!HT _S ' COS(adyn - EHT)
ref
Caws = Cao
1 2
+(CA¢Z,WB + CAaMa,WB ) Ma) " <Z ) (1 + \/7) ) a
ql
+ Caqws 7#
+ (CASp + CAa,Sp ' a) ) ((SSpl + 6Spr)
+ Ay, .
+ Capyy - FW

+ Caapo " @ 01

Caur = (Cagur + Cagmanr - (Ma — 0,3)) - ayr
+ Canur M
+ Capyur Fn
+ (Caapo " @y + Capy,ur,B0 * FN) * O1uT

Abb. 10: ISTAR, Credit: DLR (CC BY-NC-ND 3.0)

_ Sur
Ca = Cawp + Cour 5 cos(Agyn — €xr)

ref

C C
CA_WB — A0 + Aa,WB
\/ 1- PG, - Ma? \/ 1-PGe,,,,, - Ma?
+CAﬁ2ﬁ2
+(CA6AB + CA6ABaa)6AB
+Capy - FW
+CAFN ) FI’\‘I

_ CAa HT
Canr = Caour + ayr

1-PGcyp ypMa?

+CL,7n
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Schaut man sich hier exemplarisch den Aufbau fiir den Auftriebsbeiwerten an, so kann man

gewisse Gemeinsamkeiten aber auch gewisse Unterschiede erkennen.

ISTAR ist noch ein neues Forschungsflugzeug und hat beispielsweise bis dato die Effekte fiir
Stromungsabriss und Bodeneffekt noch nicht beriicksichtigt, weil diese auch wihrend den
Fliigen auch noch nicht untersucht wurden [8]. Der Bodeneffekt ist ein Phdnomen, das auftritt,
wenn das Flugzeug sich in der Ndhe der Erdoberfliche bewegt. In dieser Situation wird der
Luftstrom unter dem Fahrzeug komprimiert, was zu einer erhohten Auftriebskraft fiihrt. Dies
geschieht, weil die Luft nicht so leicht unter das Fahrzeug entweichen kann, wenn es sich in
Bodennihe befindet. Wie auch der Bereich des Stromungsabrisses, ist auch die Funktion des
Bodeneffektes eine nichtlineare Funktion. Beim ATTAS wird diese mit gy, einer sogenannten
Bodeneinflussfunktion, beschrieben. Der Stromungsabriss wird mit X, eine Funktion die den

Stromungsseparationspunkt am Tragfliigel beschreibt, abgebildet [9].

Beide Modelle beriicksichtigen eine gewisse Abhdngigkeit durch die Machzahl, aber mit un-

terschiedlichen Ansitzen. ISTAR mit der Prandtl-Gauert Transformation (%), wel-

1-PGc )M a2
che ab Machzahlen >0,7 Effekte durch Kompressibilitdt beriicksichtigt. ATTAS dagegen hat

den linearen Ansatz mit einem Derivativ Cy gpq.

Beide Modellierungen haben auch zusétzliche Derivative flir unterschiedliche sekundére Steu-

erflachen, fiirs Fahrwerk und fiir die Triebwerke eingebaut. Bezeichnungen:

Osp — Storklappenausschlag/Spoilers Fy — normierter Nettoschub

6,45 — Luftbremsen/Airbrakes (je nach Position 0 bis 2) | FW — Fahrwerk (0 oder 1)

In der Auftriebsmodellierung von ATTAS ist auch ein ADLC zu sehen. DLC steht fiir Direct
Lift Control und bezeichnet spezielle Klappen, die den Auftrieb direkt und gezielt beeinflussen.
Hinter dem ADLC verbirgt sich eine Funktion, die davon abhingt, wie die Klappen ausgefahren

sind.

AuBerdem wird der sogenannte Downwash (€gr) bei beiden Modellen beriicksichtigt. Wenn
der Fliigel vor dem Hohenleitwerk ist, wird es einem Abwind ausgesetzt, der die Anstellwinkel

am Leitwerk veréndert. Diesen Abwindeffekt bezeichnet man als Downwash. Auch ist ein a4,

zu sehen, welches eine a-Anderung durch die Nickrate (q) am Hohenleitwerk beschreibt.

Anhand des Beispiels: (CLS 5 T Cus ABaa)6AB , kann man auch erkennen, dass einige

Konfigurationen noch weitere Abhéngigkeiten von anderen Variablen haben.
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Dabei hat sich hier gemal der Flugversuchsdaten ergeben, dass die Luftbremsen (airbrakes),

je nach Anstellwinkel () einen anderen Effekt auf den Auftriebseiwert (C,) hat.

Was noch auffallig ist, wenn man sich den Auftriebsbeiwert fiir das Hohenleitwerk anschaut,
ist, dass die Modellierung beim ATTAS deutlich detaillierter ist. Zum einen ist die
Bodeneinflussfunktion ¢ zu sehen, zum anderen wird aber auch die Schubkraft (Fy) zusétzlich
beriicksichtigt. Dies ist plausibel, da die Triebwerke unterschiedlich montiert sind. Beim
ATTAS befinden sich die Triebwerke iiber den Tragflichen, beim ISTAR am Rumptheck. Bei
ATTAS diirfte dies die Umstromung des Hohenleitwerks beeinflussen. Bei ISTAR hingegen
haben die Triebwerke keinen Einfluss auf das Hohenleitwerk, wohl aber auf den Beiwert fiir

den Fliigel-Rumpf-Anteil.

Andererseits zeigt das ISTAR-Modell eine nichtlineare Abhédngigkeit vom Schiebewinkel
(CLp2) und beim ATTAS-Modell scheint der Einfluss von B auf Basis der Flugversuchsdaten

vernachldssigbar zu sein und tritt in der Modellierung nicht auf.

An dieser Stelle soll nicht weiter in die Tiefe gegangen werden. Es sollte jedoch zum einen
gezeigt werden, wie eine Modellierung vom Trimmpunkt aus grundsétzlich aufgebaut sein kann
und wie im Vergleich dazu die Modellierung von hochgiitigen Flugzeugmodellen, hier exemp-
larisch am Auftriebsbeiwertes gezeigt, aussehen kann. Auffallend an den Beispielen hier ist,
dass sich die Modelle nach der Systemidentifikation teilweise stark unterscheiden koénnen.
Diese Unterschiede ausfindig zu machen, ist die Aufgabe der Systemidentifizierung und der
Parameterschitzung und bedarf sehr vielen Flugversuchen. 100 bis 120 Testfédlle mit verschie-
denen Konfigurationen sind aus dem Grund fiir ein Modell mit der hochsten Genauigkeitsklasse

(FAA Level D, Standard fiir Giite von Flugsimulationsmodellen) nétig [4, S.389].
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5 Tabellenbasierte Modellierung

Tabellenbasierte Modellierung ist, wie der Name schon sagt, eine Modellierung, die auf Tabel-
len basiert. Dabei werden die aerodynamischen Beiwerte (Cy, Cy, C, C;, Cy,, Cp,) in multidimen-

sionalen (meist aber maximal fliinfdimensional) Tabellen hinterlegt.

Tabellenbasierte Modellierung ist etwas allgemein formuliert, denn Modellierungen mit Tabel-
len konnen sich teilweise stark unterscheiden. Dabei gibt es Aerodynamik-Modelle die Tabel-
len besitzen, welche ,,derivativartig® aufgebaut [10], andere werden als eine Summe von Kom-
ponenten (Component Buildup) dargestellt [1, S.65] und andere, dessen Modellierung aus einer
Vielzahl an Tabellen besteht, deren Struktur aber in der Literatur nicht nidher erldutert wird,
aber hochgenau sind ([11], [12]). Bei Simulatoren fiir Pilotenausbildung ist der Fokus dabei
die Simulation moglichst real wirken zu lassen und weniger die Aerodynamik genau zu verste-
hen, weshalb eine strukturierte Modellierung, um die Aerodynamik nachvollziehen zu konnen,

nicht an erster Linie steht.

In Abb. 11 ist ein Beispiel fiir eine einfache Modellierung der Beiwerte mit Tabellen gezeigt

(engl. Nomenklator: Widerstandsbeiwert Cp, Auftriebsbeiwert Cr, Nickmomentenbeiwert Cr,):

Aerodynamic Characteristics — 30-degree Flaps

o [deg] CD [-] CL[-] Cm [-]
4.0 0.0974 1.0448| -0.1980
5.0 0.1064 1.1310( -0.2020
6.0 0.1161 1.1935( -0.2011
7.0 0.1270 1.2598| -0.2029
8.0 0.1382 1.3319( -0.2052

Abb. 11: CFD-Simulation einer C172 [13]

Hierbei wurde eine mit OpenFoam [14] (eine CFD open source Software) eine C172 mit ver-
schiedenen Anstellwinkeln (a) und Konfigurationen (hier, mit Klappen 30-Grad) untersucht
und die Ergebnisse fiir die Beiwerte in Tabellen abgelegt [13]. Die Verwendung von Tabellen
bei CFD-Rechnungen ist {iblich, da man einzelne Rechnungen mit verschiedenen Konfigurati-
onen durchfiihrt, wobei immer jeweils ein Ergebnis fiir die Beiwerte herauskommen.

Fiir Werte zwischen zwei Punkten (z.B. 0=4.5°) wird meistens linear interpoliert.
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CemL Eine weitere tabellenbasierte Modellierungsform, die
: j"%ﬁj}ﬁdt S hier nun vorgestellt werden soll, ist das im DLR entwi-
_ Jm:glm o ckelte CPACS und die dazu entwickelte Simulationsum-
Eguﬁ;i;ié] gebung COAST (CPACS - Oriented Aircraft Simulation
. Tool). CPACS ist eine vom DLR entwickelte Datendefi-
EZET%J nition fiir die Beschreibung von Lufttransportsystemen.
_ quzgg;%mc - | Es ist ein xml-Schema mit dessen Hilfe Ingenieure aus
et T L unterschiedlichen Disziplinen der Luftfahrt Daten insbe-
Egggggég’;;&tﬂﬁgp sondere im Flugzeugvorentwurf austauschen koénnen.
: Smcomumber Ein Beispiel von einer CPACS-Datei ist in Abb. 12 zu se-
;Z'Egieommk hen. Dabei sind die Daten zu einem Flugzeugentwurf
gfl,i‘ entsprechend der Fachdisziplinen strukturiert. In
. _}a;r-;;'_'jc:m"f-“ﬁff_pf.. CPACS werden dabei nicht nur Produkt-, sondern auch
Abb. 12: Aufbau von CPACS* Prozessinformationen gespeichert.’Die Prozessinforma-

tionen helfen bei der Erstellung von Arbeitsabldufen fiir Analysemodule, wie COAST. [15]

COAST ist ein MATLAB/Simulink-basiertes Simulationssystem fiir Starrfliigelflugzeuge, das
auf CPACS zugeschnitten ist [15]. Unter ,,aeroPerformance* sind sogenannte Kennfelder (ae-
roMap) abgelegt (vgl. Abb. 12). Diese Kennfelder sind vierdimensionale Tabellen (vier unab-
hingige Variablen), wobei die Beiwerte hier in Abhédngigkeit von Hohe, Machzahl, B und a
abgelegt sind. Zusitzlich gibt es dann auch noch sogenannte incrementMaps. Unter den incre-
mentMaps sind Beiwertezusitze fiir zusitzliche Konfigurationen/Fille, wie zum Beispiel fiir

Landeklappen, Fahrwerk oder Steuerflichen zu finden.

Diese werden nach dem Superpositionsprinzip zusétzlich auf eine Basiskonfiguration hinzuad-

diert. (vgl. Abb.13)

N ) \"' ST

Abb. 13: Superpositionsprinzip [16]

2 DLR-Institut fiir Systemarchitekturen in der Luftfahrt (https://www.dlr.de/de/sl/)
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Auch nach dem Superpositionsprinzip werden beispielsweise die Steuerflichenauswirkungen
und dynamische Beiwerte dazu addiert. In COAST werden die Beiwerte letztlich dann wie folgt

bestimmt:
Co) = Cypase T AC),ayn + AC)cs

Der Index (.) steht dabei als Platzhalter fiir den jeweiligen Beiwert. C( jpase 1St meistens der je-
weilige Beiwert ohne irgendwelche Steuerflaichenausschlége und ohne Dynamik, also statische
Zustande (in Abhéngigkeit von Ma, a, B und Hohe). In diesem Cjbase konnen aber schon Lan-
deklappen oder Fahrwerk ausgefahren sein, je nachdem, was in der Beschreibung der aeroMap

steht. Deswegen gibt es, wie in der Abbildung oben zu sehen, verschiedene aeroMaps.

Cobase = f(a, B, H,Ma)

AC()cs,i steht fiir Control Surfaces und beschreibt die Beiwertezusétze aufgrund der Steuerfla-

chen. Dabei steht §; fiir die verschiedenen Steuerflichen (Hohen-, Seiten-, Querruder).
AC(ycsi = h(6;,a,B,H,Ma)

AC()dyn steht hier fiir dynamische Beiwerte, die durch Rollen, Nicken und Gieren verursacht

werden.

AC)ayn = Copp™ + € qd” + Cr1”

Die dynamischen Beiwerte werden etwas dhnlich wie in der derivativbasierten Modellierung
bestimmt, indem eine dimensionslose Drehrate mit einer Derivativen (Cqp, C()q, C()r) welche

in einer Tabelle wieder abgelegt ist, multipliziert wird. [15]

aC(.)
Cop = o = g:1(a,B,H,Ma)
Bei dieser Betrachtung konnen jedoch Kreuzkopplung zwischen Steuerflichen nicht abgebil-

det werden, da man die Auswirkungen nur als Superposition zusammenfiihrt.

Diese Form wie es in CPACS vorherrscht bezeichnet man auch als Komponentenaufbaufunk-
tion (component buildup equation model). Komplexere Tabellenmodellierungen sind sehr hdu-
fig so aufgebaut [4, S.435]. Vorteil von solchen Modellierungen ist es, dass man diese immer
erweitern und feiner beschreiben kann, durch Hinzufiigen eines weiteren AC fiir verschiedene

Konfigurationen. Z.B.:
Cw = Cy(a,B,Ma,H) + ACyy(Ma,n) + ACy, (flaps) + ACy (gear) + -+

Dies hat auch den Vorteil, dass die Tabellen weniger Dimensionen haben. Sie lassen sich

dadurch leichter interpolieren und sind leichter versténdlich [1, S.83].
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Als Veranschaulichung eines in hoher Giite ausgearbeitetes tabellenbasiertes Model, soll das
F-16 Aerodynamikmodellierung von der NASA noch gezeigt werden [17]. Dabei werden

die einzelnen Beiwerte, wie folgt dargestellt:?

Cztotar = Cz(a, B,m) + % Czq (@) -q

Abb. 14: F-16 Modell im Windkanal *

Die Ergebnisse fiir das Aerodynamik-Modell der F-16 stammten aus Windkanalversuchen mit
einem kleinskaliertem F-16 Modell, weshalb auch die Tabellenform bevorzugt wurde. Der ge-
naue Aufbau der Tabellen selbst wird in [17] nicht ndher erldutert. Es ist jedoch ersichtlich,
aus wie vielen Dimensionen die Tabellen jeweils bestehen, von welchen Variablen die Bei-
werte beeinflusst werden und wie sie zusammengesetzt sind. Zu erkennen ist, dass der Auf-
triebsbeiwert mit einer 1- und einer 3-dimensionalen Tabelle beschrieben wird. Wie bei
COAST, wird auch hier die Drehrate (hier q), &hnlich wie bei der derivativbasierten Modellie-

rung, verarbeitet (Czq (@) - q). Dabei wird das Derivativ Cz, in Abhingigkeit von « in einer
Tabelle abgelegt. Der Faktor davor %, dient dazu, die Drehrate zu normieren. (V= Flugzeug-

geschwindigkeit, ¢ = mittlere aerodynamische Fliigeltiefe)

Hohenabhéngigkeiten bzw. Dichtenabhidngigkeiten und Machzahlabhingigkeiten wurden un-

teranderem bei diesen Versuchen nicht untersucht.

Zusammenfassend kann gesagt werden, dass Tabellen in vielen Varianten auftreten kdnnen.
Je nach Detaillierungsgrad konnen sie sehr komplex oder einfacher aufgebaut sein. Die Vor-
und Nachteile der tabellenbasierten Modellierung im Vergleich zur derivativbasierten Model-

lierung werden im nichsten Kapitel diskutiert.

3 https://itoldya420.getarchive.net/amp/media/general-dynamics-of-f-16-airplane-model-in-9x15-foot-low-speed-
wind-tunnel-a648da, (Public Domain Dedication)
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6 Unterschiede und Diskussion

Die Frage, wann und fiir welche Zwecke eine derivativbasierte Modellierung und wann eine
tabellenbasierte Modellierung vorzuziehen ist, erwies sich zunéchst als schwierig zu beantwor-
ten. Wie das aerodynamische Modell aufgebaut ist, wird in der Literatur zum Teil ausfiihrlich
erldutert, warum aber die eine oder andere Modellierungsform gewihlt wurde, wird typischer-
weise nicht ergiebig diskutiert. Je nachdem, woher die Ergebnisse fiir die Beiwerte stammten
(Windkanal, CFD oder Flugversuche) ergab sich mehr oder weniger naheliegend die Modellie-
rungsform. Wenn z. B. die Daten fiir die Beiwerte aus CFD oder Windkanal fiir systematisch
in kleinen Schritten variierte Flugpunkte vorliegen, werden diese (hdufig) in Tabellen gespei-
chert [4, S.443]. Das macht auch Sinn, da man bei CFD einzelne Rechnungen mit jeweils einem
Ergebnis fiir die Beiwerte hat. Bei Windkanalversuchen ist es dhnlich. Hier werden in der Regel
statische Werte gefahren (oder man hilt eine konstante Frequenz), wofiir Tabellen geeignet
sind. Auf der anderen Hand hat man Flugversuche. Die Flugpunkte decken den Flugbereich
zwar ab, aber nicht in allen beliebigen Parameterkombinationen. Es werden wahrend der Ma-
noverfliige kontinuierlich Beschleunigungen, Drehbeschleunigungen und aerodynamische
Winkel gemessen und anschlieBend mit Hilfe von Parameterschitzungen versucht, ein passen-
des aerodynamisches Modell zu erstellen, die moglichst mit den gemessenen Flugversuchsda-

ten Uibereinstimmen. (vgl. Abb. 15)

Measured Contraol
Surface Deflections . Optimize Model
,:’ Aerodynamic Model e— __ — Structure & Parameters
— —
= — — —
Forces & Computed I
Moments States
Thrust + Weight Computed I
& Balance 6-DOF Sensor Modell Model Outputs |
Equations of Motion Equations ; |
(a0
Flight Test _ f
Measurements

Abb. 15: Systemidentifikation des Aerodynamik-Modells [8]

Fiir diese Art von Modell ist die derivativbasierte Modellierung geeignet. Es ist keine allge-
meingiiltige Aussage, dass Flugversuche in derivativbasierter Form und CFD- und Windkanal-

versuche in tabellarischer Form vorliegen miissen, aber es hat sich an mehreren Beispielen so

gezeigt. ([8], [9], [10], [13], [17], [18])
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Ein weiterer Unterschied der beiden Modellierungen ist die Verarbeitungsgeschwindigkeit.
Die Aerodynamik-Modellierung in Tabellenform bendtigte etwa die 8-fache Rechenzeit im
Vergleich zur derivativbasierten Modellierung [4, S.444]. Obwohl, die Implementierung von
rechnerisch komplexen, groBvolumigen Datenbanken mit modernen Computern machbar ist,
sind die Unterschiede zwischen den beiden Ansédtzen signifikant und sollten bei der Modellie-

rung berticksichtigt werden.

In Bereich der (moglichen) Genauigkeit sind sich die beiden Modellierungen nahezu ebenbiir-
tig [4, S.436]. Nach [12] und [11] ist es aber bei der Entwicklung von hochgenauen (operatio-
nellen, d.h. insb. fiir Pilotentraining) Flugsimulationen iiblich von der derivativbasieren in die
tabellenbasierte Form iiberzugehen. Zwar kann man heutzutage auch nichtlineare Bereiche wie
dem Stromungsabriss [4, S. 414 ff.] mit einer derivativbasierten Form abbilden (vgl. Abb. 16),
dennoch sind Tabellen im Bereich der Nichtlinearitét besser [4, S.435].

,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,

— Flight measured
---- Model identified

-8 0 8 16 24
Angle of attack, deg.

Abb. 16: Gegeniiberstellung: Modell und Flugversuch [4]

Ein weiterer Grund, welcher in [4] wéhnt wurde, weshalb man von der derivativbasierten Mo-
dellierung auf die tabellenbasierte Modellierung {ibergeht, ist, dass es gerade bei der Modeller-
stellung nicht einfach ist, den Uberblick iiber eine groBe Anzahl von Derivativen zu behalten,
die geschitzt werden, insbesondere {iber die Derivativen, die die sekundédren Effekte darzustel-
len [4, S.443]. Dariiber hinaus ist eine Uberparametrisierung der Modellierung, obwohl sie
mathematisch zu einer besseren Ubereinstimmung der Antworten fiihrt, der Identifizierbarkeit
der Parameter abtréiglich und kann zu unrealistischen Schitzungen fiihren [4, S.443]. Das Ta-
bellenmodell oder zumindest die Diagramme der ermittelten acrodynamischen Beiwerte eignen

sich besser fiir die physikalische Interpretation der Effekte, die sie darstellen sollen.
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Im Allgemeinen ist aber die Interpretation der physikalischen Effekte in einer derivativba-
sierten Form besser, da man anhand der Gréf3enordnung und des Vorzeichens schon die Bezie-
hung der Beiwerte zu den Parametern sofort erkennen kann. Spétestens jedoch wenn man nicht-
lineare Bereiche wie den Stromungsabriss oder den Bodeneffekt mit einer derivativbasierten

Modellierung abbilden will, kann die Ubersichtlichkeit verloren gehen.

Fiir beide Modellierungsformen gilt aber, dass die Modellierung nur so gut ist wie die Daten-
generierung dahinter. Allein die Modellierungsform macht noch keine Aussage dariiber, wie
gut die Modellierung ist. Die gesammelten Daten/Messungen schrinken die Modellentwick-
lung und die Parameterschédtzung sowohl in Umfang als auch in Genauigkeit grundséitzlich ein

[4, S.25].

Alle Vorgehensweisen haben Vor- und Nachteile, weshalb fiir eine sehr gute Modellierung,
eine Kombination aus verschiedenen Disziplinen notwendig ist, um eine hohe Modellgiite zu
erhalten. Beispielsweise sind mit Windkanalversuchen einfacher bestimmte Anstellwinkel und
gleichzeitig bestimmte Schiebwinkel zu halten als in einem Flugversuch. Dafiir kann man in

Flugversuchen die dynamischen Abhéngigkeiten besser zu identifizieren.

Alle Verfahren haben ihre Berechtigung und werden haufig angewandt. Je nach dem, was letzt-
endlich erreicht werden soll und wie viel Aufwand in die Ermittlung der Aerodynamikdaten
investiert werden soll, wird das eine oder andere Verfahren oder eine Kombination mehrerer
Verfahren bevorzugt. Die Modellierungsvariante ergibt sich letztlich vor allem daraus, welche
Verfahren zur Ermittlung der aerodynamischen Daten verwendet wurden und/oder wie exakt

die Modellierung, die Aerodynamik des Flugzeugs abbilden soll.
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7 Zusammenfassung

In dieser Arbeit wurde die Modellierung der Aerodynamik von Flugzeugen néher untersucht.
Dabei wurden die beiden in der Luftfahrt gebrduchlichen Modellierungsformen, die in diesem
Bericht als ,,tabellenbasierte Modellierung" und ,,derivativbasierte Modellierung" bezeichnet

werden, miteinander verglichen.

Dazu wurden in Kapitel 2 zunéchst einige Grundlagen der Flugmechanik behandelt. Dabei
wurde auf die verschiedenen Koordinatensysteme, die flugzeugfesten Drehraten und Ge-
schwindigkeiten sowie auf die konventionellen Steuerelemente eingegangen. Weiterhin wurde
die Bewegungsgleichung des Flugzeugs behandelt, welche die Grundlage fiir die Flugsimula-

tion darstellt.

In Kapitel 3 wurde die grundsitzliche Vorgehensweise bei der Modellierung der Aerodynamik
dargestellt und erldutert. Hierzu werden die aerodynamischen Kréifte und Momente durch Bei-
werte charakterisiert. Drei gdngige Verfahren (analytische/numerische Berechnung (u.a. CFD),
Windkanalverfahren und Flugversuchsverfahren) werden hierfiir zur Bestimmung der aerody-

namischen Beiwerte eingesetzt.

In Kapitel 4 wurde dann néher auf die derivativbasierte Modellierung eingegangen und deren
Aufbau erldutert. Zur Veranschaulichung wurden anschlieBend zwei Beispielmodellierungen
niher betrachtet. Diese Modellierungen wurden auf der Basis von selbsterflogenen Flugver-

suchsdaten der DLR-Forschungsflugzeuge ISTAR und ATTAS identifiziert.

Im fiinften Kapitel wurde zundchst die Struktur der tabellarischen Modellierung erldutert.
Hierzu wurden drei Modellierungsbeispiele betrachtet. Darunter wurde die vom DLR entwi-
ckelte Datendefinition CPACS und die dazu entwickelte Simulationsumgebung COAST néher

untersucht.

Im sechsten Kapitel wurden die beiden Modellierungsarten gegeniibergestellt und diskutiert. Es
zeigte sich, dass die Herkunft der Ergebnisse fiir die Beiwerte (Windkanal, CFD oder Flugver-
such) die Modellierungsform mehr oder weniger bestimmt. Weiterhin wurden die Verarbei-
tungsgeschwindigkeit, die Modellierungsgenauigkeit sowie die Interpretation der physikali-
schen Effekte diskutiert. Letztlich haben aber beide Modellierungsvarianten ihre Berechtigung
und werden héufig angewendet. Je nachdem, was letztlich erreicht werden soll, wird die eine

oder andere Modellierungsvariante bevorzugt.
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