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1. UBERSICHT

Diese Vertffentlichung behandelt den Einfluss des Spal-
tes zwischen Flugel und Landeklappe auf das Hochauf-
triebsverhalten moderner Verkehrsflugzeuge. Nach der
Darlegung der aerodynamischen Grundlagen liegt der
Schwerpunkt in der Betrachtung der strukturmechani-
schen Beeinflussung des aerolastischen Deformations-
verhaltens. Anhand zweier realistischer Landeklappen
werden Methoden mit aktiven und passiven Strukturele-
menten aufgezeigt, welche die Spaltgeometrie durch
Harmonisierung der Biegelinien von Fligel und Lande-
klappe optimieren. Druber hinaus werden Betrachtungen
angestellt, wie schon im konfigurativen Entwurf Deforma-
tionsverhalten und Leichtbauforderungen miteinander
vereint werden kdnnen.

2. EINLEITUNG

Flugzeuge sind anderen Verkehrsmitteln Uberlegen, wenn
Transportaufgaben mit einer hohen Anforderung an die
Geschwindigkeit zu bewéltigen sind. Die technische Op-
timierung hinsichtlich einer grofRen Transportleistung und
einer hohen Geschwindigkeit ist demnach unerlassliche
Voraussetzung fur den kommerziellen Erfolg. Die konse-
quente Optimierung fiur den Schnellflug fuhrt jedoch zu
nachteiligen Eigenschaften im Hochauftriebsflug, insbe-
sondere auf einen geringen maximalen Auftriebsbeiwert.
Diese GrolRe geht als Faktor in die minimale Flugge-
schwindigkeit ein, woraus sich hohe Geschwindigkeiten in
den Hochauftriebsphasen Start und Landung ergeben.
Fur den Flugbetrieb werden lange Start- und Landebah-
nen sowie ein groRRer Treibwerksschub notwendig, was
hohe Kosten verursacht und sich nicht zuletzt durch die
daran gebundenen Larmemissionen negativ in der Akzep-
tanz der Bevolkerung niederschlagt.

Bei modernen Verkehrsflugzeugen werden die Tragfla-
chen durch ein Hochauftriebssystem, das aus bewegli-
chem Vorfligel und Landeklappe besteht, an den Lang-
samflug angepasst. Das Ausfahren dieser Hilfsmittel
vergrofRert die Profilkrimmung und erméglicht so hdhere
Auftriebsbeiwerte und niedrigere Fluggeschwindigkeiten.
Der maximale Auftrieb wird durch das Abldsen der Luft-
stromung von der Profiloberseite, insbesondere der Hin-
terkantenklappe, begrenzt. Um diesen Vorgang hinauszu-
zbgern, sind zwischen Vorfligel, Flugelkasten und Lande-
klappe Spalte vorgesehen, durch die energiereiche Luft
von der Tragflachenunterseite auf die Profiloberseite
geleitet wird. Die Effizienz dieser Technik hangt elementar
von der GroRe und Geometrie der Spalte ab. Fligel und
Hochauftriebskomponenten sind elastische Korper, die
durch die Luftlasten Deformationen erfahren. Infolge der
unterschiedlichen Steifigkeiten und variablen Luftkréfte
nehmen die drei Kdrper unterschiedliche Biegelinien an,
was die Geometrie der Spalte verandert. Das Hochauf-
triebsverhalten wird verschlechtert.

Um diesen negativen Effekt zu beseitigen, beschaftigt
sich das Institut fur Strukturmechanik des DLR in Braun-
schweig mit der Gestaltung von Landeklappen, die auf-
grund eines intelligenten Struktursystems aus passiven
und aktiven Elementen auch bei veradnderlicher Belastung
den Spalt in seiner optimalen Geometrie aufrechterhalten.
Die Aktivitditen fanden im Rahmen des LuFo Il Vorhabens
Pro-HMS in Kooperation mit Airbus Deutschland statt und
werden im DLR Projekt AWiTech zusammen mit dem
DLR Institut fur Aerodynamik und Stromungstechnik fort-
geflhrt.

Bild 1: Fligel mit ausgefahrenem Hochauftriebssystem
3. AEROELASTISCHE DEFORMATION

Die beiden primaren Aufgaben von Tragfligeln sind die
Erzeugung von aerodynamischem Auftrieb und die me-
chanische Vermittlung zwischen Auftriebs- und Inerti-
alkraften, welche besonders im Rumpf angreifen. Auf-
grund der elastischen Eigenschaften der Flugel folgen
aus ihrer mechanisch tragenden Aufgabe Deformationen,
welche Ruckwirkung auf die aerodynamische Umstro-
mung haben. Im stationdren Flug nehmen Fligel eine
Form an (flight shape’), die durch das Gleichgewicht
zwischen den aerodynamischen Kréften und der elasti-
schen Nachgiebigkeit der Struktur bestimmt wird und sich
erheblich von der Konstruktionsform (Yjig shape'’) unter-
scheiden kann [8]. Flugel, Klappen und Klappenaufhan-
gungen sind elastische Strukturen, die unter den variie-
renden Luftlasten unterschiedliche Deformationen zeigen.
Diese Unterschiede bewirken eine Anderung der Geomet-
rie des Spalts zwischen Flugel und Landeklappe, die mit
konventionellen Bauweisen nicht durch Formgebung des
jig shape eliminierbar sind. Durch das Abweichen von der
Idealform des Spaltes findet eine Verringerung des maxi-
malen Auftriebsbeiwerts statt [5].



Die flight shape wird durch das aerolastische Gleichge-
wicht bestimmt, was ein interdisziplindres Vorgehen bei
der Formoptimierung notwendig macht. Dieser Umstand
verursacht einen nicht unerheblichen Aufwand - nicht nur
in der numerischen Berechnung der Hochauftriebskonfi-
gurationen, sondern vor allem in der Aufgabe die Kompe-
tenz zweier unterschiedlicher Fachdisziplinen zu vereinen.
Das Ziel der hier vorgestellten Arbeiten ist die Harmoni-
sierung der Biegelinien von Flugel und Landeklappe in
allen high lift Flugzustanden. In den verschiedenen Flug-
phasen treten erheblich Anderungen der Anstrémbedin-
gungen, aber auch der Triebwerksleistung und der Kraft-
stoffmassenverteilung auf. An den einzelnen Komponen-
ten des Hochauftriebssystems entstehen als Folge unter-
schiedliche Belastungszustande, welche Ursachen fir
unterschiedliches Deformationsverhalten sind.

Um trotz der wechselnden Belastungen einheitliche De-
formationen zu erzielen, ist es notwendig, die elastischen
Eigenschaften von Fliugel und Klappe aufeinander abzu-
stimmen. Durch die Anforderungen aus Leichtbau und
Festigkeit ist der Flugelkasten in seinen mechanischen
Eigenschaften weitgehend festgelegt, weshalb die Opti-
mierung der Klappe deutlich mehr Mdglichkeiten bietet als
die Anpassung des Flugelkastens. Das aerodynamische
Giitekriterium ist die Anderung des Spaltes zwischen
Flugel und Landeklappe, die im vorliegenden Fall auf die
lokale Profillange der Klappe normiert wird. Es wird dabei
unterschieden zwischen der vertikalen (‘gap') und horizon-
talen (‘overlap’) Relativbewegung, wie es in Bild 2 darge-
stellt ist [2].
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Die dieser Arbeit zugrunde liegenden Studien wurden an
einem Modell des Airbus A340 (Pro-HMS) und am F11
Modell (AWiTech) durchgefuhrt. Das F11 Modell ist eine
generische Konfiguration und stellt einen friihen Entwurf
aus der A3XX Entwicklung dar. Die globalen Abmafie
entsprechen denen der A380, wobei der Rumpf auf einem
skalierten A340 Rumpf basiert. Die Flugel sind sehr diinn
und weisen superkritische Profile auf, wie sie in den meis-
ten modernen Verkehrsflugzeugen verwendet werden. Bei
beiden Modellen wurden die Landeklappen auRerhalb des
Kinks untersucht. Wahrend in Pro-HMS die reale Struktur
zur Verfugung stand, musste fur das rein aerodynamische
F11 Modell eine eigene Struktur entworfen werden, wobei
die A340 Struktur Pate stand.

Bild 3: F11 Model

4. EINFLUSS DES KLAPPENSPALTES AUF DIE
AERODYNAMIK

Der maximale Auftriebsbeiwert wird durch die Strémungs-
ablésung an der Profiloberseite begrenzt, die zuerst an
der Landeklappe auftritt. Dieses Phdnomen kann durch
einen zwischen Fliigel und Klappe angeordneten Spalt
herausgezdgert werden, der energiereiche Luft von der
Flugelunterseite der energiearmen Stromung auf der
Oberseite zufuhrt. Dabei ist die Geometrie des Spaltes
von fundamentaler Bedeutung. Ein zu kleiner Spalt wird
von der Grenzschicht 'verstopft', was den Volumenstrom
der durchgeleiteten Luft reduziert. Es kommt zur Stro-
mungsablésung mit dem damit verbundenen Auftriebsver-
lust an der Klappe. Ein zu groRBer Spalt dagegen bedingt
eine geringe Beschleunigung der Oberseitenstromung
und bewirkt so ebenfalls eine Reduzierung des maxima-
len Auftriebs [5].

Bild 4: Ausblasrichtung



Die GroRRe des Spalts ist in der vorliegenden Konfiguration
durch den Abstand zwischen Spoilerende und Landeklap-
pe gegeben. Neben der absoluten Grol3e ist auch die
Ausrichtung des Spalts, bzw. die relative Position der
Landeklappe zum Fligel relevant fur die Stromungsfiih-
rung. Je tiefer die Klappe am Flugel positioniert ist, desto
stéarker ist der ausblasende Strahl nach hinten geneigt
und desto stérker ist der Beschleunigungseffekt. Eine zu
starke Neigung ist jedoch ebenfalls unvorteilhaft, da die
Energie der zugefiihrten Luft durch Wandeffekte dissipiert
wird und die Beeinflussung nur in einem kleinen Bereich
des Strémungsfeldes wirksam ist. Im Rahmen des DLR
Projekts AWiTech ist der Einfluss der Spaltgeometrie auf
das Hochauftriebsverhalten mit dem Stromungsloser TAU
unter Verwendung der Navier Stokes Gleichung berech-
net worden. Dabei wurde am unverformten F11 Fligel die
vertikale und horizontale Position der Landeklappe variiert
und die Druckverteilungen berechnet. Die detaillierte
Auswertung fand in drei Profilschnitten statt, die jeweils an
den Enden, sowie in der Mitte der auBeren Landeklappe
die Sensivitat der Konfiguration bei unterschiedlichen
Anstellwinkeln auf Auftrieb, Widerstand und Nickmoment
darstellen. Bild 5 zeigt fur den mittleren Profilschnitt die
Auftriebsbeiwerte Uber dem Anstellwinkel bei unterschied-
lichem gap.
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Bild 5: Sensivitaten Auftrieb-Gap

Es zeigt sich eine deutliche Relation zwischen Auftrieb
und Gap, wobei schon eine Anderung von +0,25% der
lokalen Fligelprofillange eine erhebliche Verminderung
des Auftriebs verursacht. In der ersten Strukturauslegung
ist die Annahme gangig, dass sich die aerodynamischen
GrolRen nur gering mit der Deformation &ndern und somit
als nahezu konstant angesehen werden kénnen. Folgend
ist es moglich, die Struktur auf Basis der am starren Flu-
gel berechneten Druckverteilung festigkeitsgerecht zu
dimensionieren. Der Einfluss des Deformationsverhaltens
der Klappe auf die Effizienz der Konfiguration ist mittels
der Sensivitaten abschétzbar. Dabei wird die lokale Spalt-
geometrie der elastisch deformierten Klappe mit den
berechneten aerodynamischen Zusammenhéngen zu
einem lokalen Auftriebsbeiwert interpoliert und spannwei-
tig integriert. Es wird so ein physikalisch begrindeter
Designparameter berechnet, der die aerodynamische
Effizienz reprasentiert. Dabei ist zu beachten, dass fur
verschiedene Flugzustdnde unterschiedliche Kraftvertei-
lungen, aber auch unterschiedliche Sensivitdten gelten,
was das geschilderte Vorhaben zu einer komplexen Multi-
parameteroptimierung macht. Ein pragmatischeres Vor-

gehen ist das Festlegen eines Sollbandes, welches die
zulassigen Toleranzen fir die Deformationen entlang der
Spannweite vorgibt. Das Toleranzband sollte méglichst
breit gewahlt sein, dabei jedoch fiir alle Flugzustéande eine
gute Aerodynamik garantieren. Bild 6 zeigt ein typisches
aerodynamisches Sollband.

| |

GAP Sollband

— jig shape
— flight shape
g‘ /

E—
/
/

% Flapchord
)

\
RN O/L Sollband

1 3 5 7 9 11
Spannweite in m

Bild 6: Typisches aerodynamisches Sollband

5. BALKENMODELL DER
HOCHAUFTRIEBSKONFIGURATION

Das F11 Modell definiert eine aerodynamische Oberfla-
che, in der sich die Landeklappe als durchgehender Kor-
per Uber die gesamte Spannweite erstreckt. In AWiTech
musste zunachst eine Referenzstruktur entwickelt werden,
die realistische mechanische Eigenschaften aufweist.
Dazu zahlt die Teilung der Klappe in mehrere Einzelklap-
pen, die Wahl der Lagerung und das Layout der inneren
Klappenstruktur aus Holmen, Rippen und Stringern. Die
konfigurativen Aufgaben wurden mit Balkenmodellen
geldst. Im ersten Schritt wurden die Biegelinien des ge-
samten Flugels bei 7° und 19° Anstellwinkel, entspre-
chend der Start- und Landekonfiguration, berechnet. Da-
bei fanden die aerodynamischen Kréafte des starren Fli-
gels als Ergebnis einer TAU Rechnung und eine Steifig-
keitsverteilung des Gesamtfliigels Verwendung.

Es wurde die Annahme getroffen, dass die Biegelinie des
Gesamtfliigels nur minimal durch die Anderung der Spalt-
geometrie beeinflusst wird, also im Folgenden konstant
bleibt. Anhand der Biegelinie des Balkenmodells I&sst
sich die dreidimensionale Form der Hochauftriebskonfigu-
ration im deformierten Zustand geometrisch berechnen.
Dabei bleibt der betrachtete Spalt in seiner Form erhalten,
Gap und Overlap andern sich nicht. Die so berechneten
Formen stellen also die idealen Deformationen dar. Ne-
ben den Biegelinien als Zielfunktionen sind auch die wir-
kenden Krafte bekannt. Werden daruber hinaus die La-
gerpositionen vorgegeben, kann direkt auf die notwendi-
gen lokalen Steifigkeiten geschlossen werden.

Die Lagerpositionen sind jedoch genau wie die spannwei-
tige Position und Ausdehnung der einzelnen Klappen-
segmente noch unbekannt. Um die ideale Teilung und
Trackanordnung zu ermitteln, wurde eine MATLAB Funk-
tion programmiert, welche die notwendigen Steifigkeiten
berechnet die notwendig sind, um mit den gegebenen
Luftlasten die ideale Biegelinie zu erzielen. Die Ausdeh-



nung des berechneten Klappensegments, sowie Position
und Anzahl der Tracks sind variabel. Durch Variation der
Trackpositionen stellen sich unterschiedliche Biegemo-
mentverlaufe ein, welche sich auf die notwendigen Stei-
figkeiten auswirken. Da bei diesem Verfahren alle Steifig-
keitsverteilungen auf der idealen Spaltgeometrie basieren,
ist eine Bewertung der Lésungen nur im strukturmechani-
schen Kontext sinnvoll. Als BewertungsgréRe wurde der
integrale Wert der Steifigkeit um die Klappenldngsachse
gewahlt, der in dieser Betrachtung etwa proportional zur
Strukturmasse ist. Die ideale Trackanordnung bestimmt
jene Position der Lagerstellen, bei welcher mit dem ge-
ringsten Steifigkeitsaufwand die ideale Biegelinie erzielt
wird. Ein scharf umrissenes Optimum l&asst sich jedoch
nur innerhalb der einzelnen Lastfélle finden. Die global
beste Trackanordnung ist ein Kompromiss zwischen den
beiden Lésungen.
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Bild 7: Steifigkeitsanforderung 2 Track Klappel9°

Ein wichtiger Parameter ist die Anzahl der Tracks. Nur
durch eine statisch bestimmte Lagerung lasst sich Klap-
penlast gleichmafig auf die Tracks verteilen. Sind mehr
als zwei Tracks pro Klappe vorgesehen, treten Kréfte
durch innere Verspannungen auf, was vor allem eine
massivere Dimensionierung der Tracks notwendig macht
und sich auf diese Art negativ auf die Massenbilanz aus-
wirkt. Auf der anderen Seite verkleinern mehr Lagerstellen
die Hebelarme der auf die Klappe wirkenden Kréafte, wes-
halb geringere Biegemomente in der Klappe entstehen
und wiederum die Masse reduziert wird. In der Rechnung
sind Konfigurationen mit zwei und drei Lagerungen vorge-
sehen, wobei die Verteilung der Kraft auf die Tracks bei
der statisch Uberbestimmten Variante als unverspannt
und ideal verteilt angenommen wurde. Auch aus aerody-
namischer Sicht lasst sich kein einfaches Optimierungs-
kriterium definieren. Tracks vergréRern Stirn- und Ober-
flache und wirken sich so negativ auf den Druckwider-
stand und den viskosen Widerstand aus. Auf der anderen
Seite ermdglichen sie das Einwirken auf die Stdmungs-
fuhrung in Spannweitenrichtung, womit sich einige trans-
sonische Effekte positiv beeinflussen lassen [1,5].

Es ist mdglich, fur eine Klappe mit gegebener Ausdeh-
nung und Lagerzahl die ideale Trackpositionierung zu
berechnen, wobei die lokalen Luftkrafte und Deformati-
onsanforderungen Beachtung finden. Die Anzahl der
Einzelklappen und deren Ausdehnung wird in einem wei-
teren MATLAB Programm berechnet, welches eine Para-
metervariation Uber der Klappenteilung durchfiihrt. Dabei
wird die Klappe in zwei oder drei Segmente mit ortsvari-
ablen Teilungen unterteilt. Fir jedes Segment wird wie-
derum die minimale Steifigkeit bei zwei und drei Tracks
ermittelt und diese Werte fur alle Teile summiert. Der
Gesamtwert ist ein Gutekriterium fur die Unterteilung der
Klappe. Das geschilderte Vorgehen ist rechenintensiv,
weil fur alle méglichen Klappenteilungen die Trackpositio-
nen der Einzelsegmente optimiert werden. Aufgrund der
verwendeten einfachen Balkenmodelle bleiben die Re-
chenzeiten mit einigen Stunden auf einem einfachen PC
noch im vertretbaren Rahmen. Die notwendigen Gesamt-
steifigkeiten lassen sich Uber der Anzahl der notwendigen
Tracks darstellen. Auf diese Weise kann jene Konfigurati-
on gewahlt werden, welche den besten Kompromiss zwi-
schen Steifigkeit und notwendige Anzahl an Tracks bietet.
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Bild 8: Steifigkeitsanforderung Giber Anzahl der Tracks

Bild 8 zeigt die notwendige Gesamtsteifigkeit fir einen
Anstellwinkel von 7°. Der linke Graph reprasentiert die
besten Konfigurationen der zweigeteilten, der rechte die
der dreigeteilten Klappe. Ab sieben Tracks ist die Steifig-
keitseinsparung unter Verwendung zuséatzlicher Tracks
nur marginal und wird vermutlich durch die noch nicht
bertuicksichtigten inneren Verspannungen der uberbe-
stimmten Lagerung zunichte gemacht. Sechs Tracks sind
bei einer zweigeteilten und einer dreigeteilten Klappe
moglich. Bei der dreigeteilten Konfiguration ergibt sich ein
héherer Steifigkeitsbedarf. Die Ursache fur diesen Zu-
sammenhang liegt in der fehlenden Mdglichkeit Momente
zwischen den geteilten Klappensegmenten zu "Uberge-
ben" und der daran gebundenen Notwendigkeit das ge-
wunschte Deformationsverhalten der freien Enden uber
grolRe Steifigkeiten an den Lagerstellen einzustellen.

Bei der Konfiguration mit zwei Klappensegmenten sind
die Einzelklappen mit bis zu 14m Spannweite sehr grof3.
Daraus ergeben sich fertigungstechnische Probleme, aber
auch Nachteile hinsichtlich der multifunktionalen Nutzbar-
keit als Hochauftriebseinrichtung und Steuerflache, wie es
gegenwartig z.B. im LuFo3 Vorhaben IHK erforscht wird.
Fir AWiTech wurde eine Konfiguration mit einer dreige-
teilten duRBeren Landeklappe gewahlt, deren innere zwei
Segmente auf jeweils zwei und das aullere Segment auf
drei Tracks gelagert ist.



Bild 9: Konfiguration F11 AWiTech
6. STRUKTUR DER LANDEKLAPPE

Der strukturmechanische Aufbau von Landeklappen ent-
spricht meistens dem konventionellen Fliigeldesign. Bei-
spielhaft zeigt Bild 10 die im Rahmen von Pro-HMS entwi-
ckelte Landeklappe fir den Airbus A340. Die innere Struk-
tur beinhaltet zwei Holmen, die bei ca. 25% und 75% der
Klappentiefe verlaufen. Weiterhin sind Rippen zur Kraft-
einleitung an den Tracks sowie zur Reduzierung der Beul-
feldgréBe und zur Profilformhaltung vorgesehen. Die
Krafteinleitungsrippen sind massiv ausgefuhrt und str6-
mungsparallel orientiert, was auch der Bewegungsrich-
tung beim Ein- und Ausfahren der Klappen entspricht. Die
anderen Rippen sind senkrecht zur Vorderholm, wodurch
sie eine minimale Lange und Masse aufweisen. Der tra-
gende Teil der Struktur wird durch die Holme, die dazwi-
schen liegenden Haut und die Nase gebildet. Die Haut
wird in der Regel durch Stringer verstarkt. Das Segment
hinter dem Hinterholm ist als Sandwich mit einem Wa-
benkern ausgefiihrt und an den vorderen Teil angenietet.
Die Hinterkanten der Klappen werden beim Betrieb des
Luftfahrzeugs am Boden relativ oft beschadigt. Durch den
modularen Aufbau der Klappe lassen sich beschéadigte
Strukturelemente leicht austauschen und der durch Aus-
fallzeiten entstehende finanzielle Schaden begrenzen. Im
eingefahrenen Zustand bilden die Landeklappen die Hin-
terkante des Flugels. Um hier eine méglichst grofRe Profil-
treue zu erzielen, sind neben den Tracks an den Enden
der Klappe zuséatzliche Anschlisse an den Hauptfligel
vorgesehen, die in der high speed Konfiguration arretieren
[1,5].
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Bild 10: Tragende innere Struktur Landeklappe Pro-HMS

7. PASSIVE MASSNAHMEN ZUR
BEEINFLUSSUNG DES
DEFORMATIONSVERHALTENS

Der vorgestellt Aufbau von Landeklappen entspricht dem
gegenwartigen Verstandnis des Leichtbaus und hat sich
deshalb weitgehend durchgesetzt. Die Verbesserung des
Hochauftriebsverhaltens darf die Masse nicht wesentlich
erhéhen, um das Flugzeug in seiner Gesamtleistung nicht
negativ zu beeintrachtigen. Aus diesem Grund ist es sinn-
voll, das leichtbaugerechte Strukturkonzept zunachst
beizubehalten und das Deformationsverhalten durch die
gezielte Verteilung der elastischen Eigenschaften zu be-
einflussen. Konventionelle metallische Werkstoffe sind
isotrop, weisen also in allen Belastungsrichtungen die
selben Eigenschaften auf und verfligen Uber keine Kopp-
lung zwischen Normalspannungen und globaler Scherde-
formation. Mit ihnen lassen sich die Biege- und Torsions-
widerstandsmomente durch Anpassung der lokalen Haut-
dicken einstellen. Dem Ziel der Spaltoptimierung kann
sich durch Harmonisierung der Biegelinie der Klappe mit
der Biegelinie des Fligels gendhert werden. Da die
Dickenverteilung jedoch nur ein freier Parameter ist, die
Deformationsforderung jedoch bei zwei unterschiedlichen
Lastfallen gestellt wird, ist es nur mdglich einen guten
Kompromiss zu erzielen. Weite Freiheitsgrade sind nutz-
bar, wenn faserverstarkte Verbundmaterialien eingesetzt
werden.

Gegenwartig werden leistungsfahige Verstarkungsfasern
meist in quasiisotropen Verbunden eingesetzt. Das hat
den Vorteil, dass die mechanischen Eigenschaften denen
isotroper Materialien &hneln und daraus die Anwendbar-
keit derselben Berechnungsgrundlagen abgeleitet wird.
Neben der Diskutierbarkeit dieser Analogie weist dieses
Strukturkonzept den Nachteil auf, dass die gerichteten
mechanischen Eigenschaften der Fasern in der Mehrzahl
der Anwendungen nicht genutzt werden, da ein GrofRteil
der Fasern nicht auf den Lastpfad ausgerichtet sind. Bei
bekannten Spannungszusténden ist es theoretisch mdg-
lich, alle Faserschichten aus einem quasiisotropen Ver-
bund zu entfernen, die aufgrund ihrer Ausrichtung nicht
Last tragend sind. Das Ergebnis ware ein Material, das
nur noch aus Fasern in Lastrichtung besteht. Zurzeit wird
vor dem Einsatz solcher Strukturen noch abgesehen, da
fur die Berechnung der Festigkeit noch keine zuverlassi-
gen Verfahren entwickelt werden konnten [7]. Die mehr
als 200 in der Literatur bekannten Versagenskriterien
zeigen ebenso die Schwierigkeit dieser Aufgabe wie das
starke Interesse an einer Lésung. Es ist davon auszuge-
hen, dass lastgerecht angepasste Verbundstrukturen
mittelfristig einen breiten Einzug in die technischen An-
wendungen halten werden.
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Bild 11: Deformationen im Reiseflug (skaliert,
ohne Flugelbiegung)

MaRgeschneiderte (‘'getailorte’) Faserverbunde bieten
nicht nur ein grof3es Leichtbaupotential, sondern auch die
Moglichkeit das Deformationsverhalten der Struktur ent-
scheidend zu beeinflussen. Wahrend konventionelle
isotrope Materialien auf Belastungen aus allen Richtun-
gen gleich reagieren, sind die Nachgiebigkeiten orthotro-
per oder allgemein nicht isotroper Materialien abh&ngig
von der Belastungsrichtung. Von besonderer Bedeutung
ist in diesem Zusammenhang die Nachgiebigkeit Sis,
welche die Kopplung zwischen Normalspannung und
Scherung beschreibt. Im einfacheren Fall eines orthotro-
pen Verbundmaterials ist diese Kopplungsgrée fur Be-
lastungen in Richtung der Orthotropieachse und senk-
recht dazu gleich null, dazwischen hat sie einen trigono-
metrischen Verlauf. Durch die Verwendung eines or-
thotropen Materialsystems ist eine strukturmechanische
Biege-Torsions-Kopplung initiierbar, indem die Biege-
Normalspannungen in der Haut in eine Scherung umge-
setzt werden. Fur das orthotrope Material bedeutet das,
dass die Orthotropie- bzw. die Faserachse aus der
Hauptspannungsrichtung herausgedreht werden muss,
um die GréRe des Kopplungswertes Sis zu beeinflussen.
Da die orthotropen Eigenschaften sich sowohl auf Steifig-
keit als auch auf Festigkeit beziehen, verringert sich da-
durch die Festigkeit des Materials und die notwendige
Hautdicke steigt. Eine Optimierung im Sinne eines Tailo-
rings muss hinsichtlich eines guten Kompromisses zwi-
schen Verbesserung der Klappenform unter Luftlast und
notwendiger Strukturmasse erfolgen [5,8].

Eine effiziente Gestaltung des Deformationsverhaltens ist
mdglich, indem die elastischen Eigenschaften direkt an
die berechneten Spannungs-/Dehnungszustanden ange-
passt werden. Grundlage dieser Strategie ist die Annah-
me, dass die Spannungs- und Dehnungszustande der
Struktur nicht linear skalieren, wie es oft angenommen
wird, sondern mit der nichtlinearen Belastung individuelle
Formen annehmen. Fir jeden Punkt der Struktur kénnen
die Spannungsrichtungen der einzelnen Lastfélle berech-
net werden. Weiterhin kénnen Uber die Biege- und Ver-
windungslinien der Lastfélle und die Geometrie lokale
Wunschdeformationen, speziell ideale Scherungen, den
Spannungen zugeordnet werden. Sind Spannungs- und
Dehnungszustand bekannt, kann bei einem linear elasti-
schen Material direkt auf die gewiinschten elastischen
Eigenschaften geschlossen werden. Das Ergebnis sind

Verlaufe der elastischen Eigenschaften tber der Belas-
tungsrichtung. Nachfolgend stellt sich die Aufgabe darin,
eine Struktur auszulegen, welche die gewiinschten elasti-
schen Eigenschaften mdglichst exakt aufweist. Da sich
mit dem Deformationsverhalten auch die aerodynamische
Belastung andert, ist ein iteratives Vorgehen notwendig.

MaRgeschneiderte Faserverbunde bieten ein groRRes
Potential bei der Anpassung, wobei in AWiTech ein
funflagiger, symmetrischer Aufbau auf Basis von Kohlefa-
sern und Epoxydharz untersucht wurde. Die Mittlere
Schicht besteht aus unidirektionalem Gelege in 0° Orien-
tierung zur Aufnahme der Normalspannungen. Die aul3e-
ren Schichten bestehen aus +45° zum Tragen der Schub-
belastung und die vermittelnde Schicht besteht aus unidi-
rektionalem Gelege, das zur Aufnahme von Normalspan-
nungskomponenten senkrecht zur Hauptspannungsrich-
tung im 90° Winkel ausgerichtet ist. Die Dicke der einzel-
nen Schichten ist ein primar relevanter Parameter. Ist die
Verteilung 25/50/25 entsprechend 25% 0° Lagen, 50%
+45° Gewebe und 25% 90° Lagen, ist der Verbund aus-
geglichen und weist quasiisotrope Eigenschaften auf.

Bei einer festigkeitsgerechten Skalierung der Schichten
mit einem geringen Anteil von 90° Lagen entstehen or-
thotrope Eigenschaften. Ein solcher Verbund bietet be-
reits die Moglichkeit einer Anpassung, wird jedoch von
nicht isotropen Laminaten noch ubertroffen. Sie entste-
hen, wenn die relative Orientierung der Mittelschicht zu
den anderen Schichten als weiterer Freiheitsgrad genutzt
wird. Dieser Winkel wird als tailoring-Winkel (W) bezeich-
net. BILD 11 zeigt fir einen 44/44/11 Laminat bei unter-
schiedlichen tailoring Winkeln den Verlauf der Kopp-
lungsgréRe Sie Uber die Belastungsrichtung (off-axis
Winkel). Mit dem tailoring-Winkel &ndern sich die charak-
teristischen Verlaufe der Eigenschaften, so dass eine
weitgehende Anpassung der elastischen Struktureigen-
schaften an die aerolastischen Wunschanforderungen
moglich ist.

Neben den gewilnschten elastischen Eigenschaften ist
von dem Materialsystem auch die Festigkeitsforderung zu
erfullen, wodurch die Wahl der feien Parameter weiter
eingeschrankt wird. Je starker off-axis Winkel und tailo-
ring Winkel voneinander abweichen, desto schlechter wird
das Festigkeitspotential der 0° Lage genutzt. Auch hier
muss das Gesamtsystem optimiert werden, in dem die
aerodynamische Qualitat und das Strukturgewicht aufein-
ander abgestimmt sind. Die Gesamtgite hangt wesentlich
von dem Ausnhutzungsgrad des Werkstoffs ab. Wegen
des Mangels an zuverlassigen Verfahren zur Festigkeits-
berechnung nicht isotroper Verbunde gibt es hier ein
groRes ungenutztes Potential. In AWiTech wurde das
Problem der Berechnung umgangen, indem Festigkeits-
werte Verwendung finden, welche vom Institut fur Struk-
turmechanik in dem LuFo Il Vorhaben Pro-HMS in Koope-
ration mit Airbus experimentell ermittelt wurden. Die Fes-
tigkeit ist grundséatzlich bauteilabhéngig, wobei die die
getesteten Proben aufgrund der Einspannbedingung
einen besonders ungunstigen Fall reprasentieren und die
Festigkeit der AWiTech Strukturen tendenziell unterschét-
zen. Da Laminataufbau und -dicke den verwendeten
AWiTech Strukturen sehr ahneln, kénnen die Festigkeits-
werte als sehr gute Naherungen angesehen werden. BILD
12 zeigt den gemessenen Festigkeitsverlauf unterschied-
lich getailorter Verbunde Uber dem off-axis Winkel.



N
- ® 44/44/11 - |
® 44/44/11 W5
o 44/44/11 W10 /'//"7:
o 4e-3[— o 44/44/11 W15 ///:////
O
= 0 i |
.E@ \3 / //
%) -4e-3; gé _// !
-8e-3 /

-20 -10 0 10 20
Off-axis Winkel in deg

Bild 11: Elastische Eigenschaften getailorter Verbunde

In AWiTech wurde das Materialsystem des F11 Fligels
von Aluminium zu einem parametrischen Faserverbund
geandert, wie er beschrieben wurde. Gegenwartig werden
Algorithmen entwickelt und erprobt, welche die Parameter
des Struktursystems auf Basis der Ergebnisse der aero-
lastischen Rechnung hinsichtlich des Deformationsverhal-
tens optimieren. Wenn ein vorlaufiges optimales Struktur-
setup gefunden worden ist, soll eine erneute aerolastische
Rechnung durchgefiihrt werden, in der die Auswirkungen
des ersten tailorings untersucht und die neuen Luftlasten
ermittelt werden sollen. Sie sind Ausgangspunkt flr er-
neute Parameteranpassungen, die iterativ im Wechsel mit
aerolastischen Rechnungen durchzufiihren sind, bis die
Parameterwerte konvergieren.

MalRgeschneiderte Verbundwerkstoffe kdnnen die Umset-
zung von Spannungszustédnden in Dehnungszustande
weitreichend beeinflussen. Die Initiierung bestimmter
Konturen der Struktur unter Last ist jedoch durch die Ge-
setze der Elastik eingeschrankt. Es ist zwar z.B. mdglich
am einseitig fest eingespannten symmetrischen Biegebal-
ken mit einer Einzelkraft in der Mitte des freien Endes
durch Wahl des Struktursystems eine Biege-Torsions-
Kopplung zu initiieren, jedoch nicht méglich eine Biegung
ohne Torsionskomponenten der Kraft entgegengesetzt zu
erzielen. Des Weiteren gibt es Einschrankungen der er-
zielbaren Kontur durch kontroverse Wunschkopplungen,
also z.B. sehr unterschiedliche gewilinschte Werte des
Parameters Sie fUr sehr ahnliche Spannungsrichtungen,
und Einschrankungen aus dem Leichtbau hinsichtlich der
maximalen Strukturdicken.
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Bild 12: Druckfestigkeit getailorter Verbunde

8. AKTIVE MASSNAHMEN ZUR
BEEINFLUSSUNG DES
DEFORMATIONSVERHALTENS

Aerolastic tailoring &ndert die Beziehung zwischen Belas-
tung und Deformation. Kann mit diesem Konzept die ge-
wiinschte Konturform nicht erzielt werden, ist es dartiber
hinaus méglich den Belastungszustand durch Aufpragung
zusétzlicher Krafte anzupassen. Das geschieht durch
Integration von Aktoren in die Struktur, die dann als aktive
Struktur bezeichnet wird. Grundsatzlich wird zwischen
zwei Arten der Aktuierung unterschieden. Die diskrete
Aktuierung sieht einzelne mechanische Stellglieder wie
Hydraulikzylinder, Servomotoren oder Piezo-Stacks vor,
die ihre Kraft Uber besondere Vorrichtungen in die Struk-
tur einkoppeln. Die verteilte Aktuatorik dagegen verwen-
det multifunktionale Materialien, die Strukturkonform in
das mechanische System integriert werden. Typische
Vertreter sind hier piezoelektrische Keramiken (PZT) und
Formgedachtnislegierungen (SMA), die bei entsprechen-
der Konfektionierung auf der Struktur flachig appliziert
oder direkt in Faserverbundstrukturen integriert werden.
Sind neben aktiven Elementen auch Sensoren und eine
Regelung integriert, entstehen Strukturen, die aktiv und
autonom ihren mechanischen Zustand kontrollieren. Die-
ses Konzept ist unter den Namen 'Adaptronik' und 'Smart
Structures' bekannt [4,6].

formation
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Bild 13: Adaptronisches Struktursystem

Diskrete Aktuatoren benétigen zusatzlichen Bauraum. Bei
der Anwendung in Landeklappen ist dieser Umstand kein
grofRes Hindernis, da der Innenraum der Klappe hohl und
ungenutzt ist. Ein schwerwiegenderer Nachteil der diskre-
ten Aktuatorik liegt jedoch darin begriindet, dass die Kraft
konzentriert am Aktuator zu Verfigung gestellt wird. Ne-
ben den zusatzlichen mechanischen Aufnahmen zur An-
kopplung der Aktoren an die Struktur muss auch die
Leichtbaustruktur verstérkt werden, da das Einleiten gro-
Ber lokaler Krafte und Momente nur schwer mit dem
Leichtbaukonzept schalenartiger Strukturen vereinbar ist.
Der Vorteil diese Aktuatorik ist die groe Anzahl zur Ver-
fugung stehender Aktuatoren und ihre gute Austausch-
und Wartbarkeit. Die grote Wirtschaftlichkeit verspre-
chen hydraulische Aktuatoren, die einen geringen Bau-
raum bengtigen, leicht sind und einen hohen Wirkungs-
grad aufweisen. Die praktische Umsetzung wird dadurch
erleichtert, dass heutige Flugzeuge schon mit Hydraulik-
systemen ausgestattet sind, in welche die zusatzlichen
Aktuatoren integriert werden kdnnen. Eine Integrations-
moglichkeit diskreter Aktuatoren ist in Bild 14 schematisch
dargestellt.
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Bild 14: Hydraulik PiezoStack (Schema)

Formgedachtnislegierungen (shape memory alloy: SMA)
sind multifunktionale Materialien, die sich zum Einsatz als
diskrete und verteilte Aktorik eignen. Sie basieren typi-
scherweise auf Nickel-Titan Legierungen, die ein tempe-
ratursensitives Geflige haben. Sie erzielen hohe Kréfte
und Wege, sind durch die thermische Aktivierung jedoch
auf Anwendungen geringer Dynamik beschréankt (<2Hz).
Die aktive Deformation der Landeklappe kann nur durch
die Integration groRer Mengen SMA Materials gelingen
[4]. Die auftretenden Probleme liegen aufgrund der hohen
spezifischen Arbeit des Materials nicht so sehr in der
zusatzlichen Masse, sondern vor allem in der Méglichkeit
der Aktivierung. Die Aktivierungstemperatur muss ober-
halb der maximalen Strukturtemperatur im normalen
Flugbetrieb liegen, um unkontrollierte Aktivierung auszu-
schlieBen. Fir den Betrieb bedeutet das eine Aktivie-
rungstemperatur oberhalb von 100°C bei typischen Um-
gebungstemperaturen von -30°C bis +30°C bei An- und
Abflug. Die Erzeugung und Aufrechterhaltung dieser
Temperaturdifferenz bedarf sehr grof3er Mengen Energie.
Es empfiehlt sich in dieser Anwendung eine diskrete und
nicht strukturintegrierten Applikation des Materials, da so
eine thermische Isolierung moglich ist. Ferner erleichtert
eine Anordnung in vielen dinnen SMA Strangen die
elektro-resistive Erhitzung.

SMA-Drdhte

Klemmmechanismus zur
SMA-Draht Befestigung

Bild 15: Integration von SMADr&hten

Der piezoelektrische Effekt ist eine Wechselwirkung zwi-
schen einem elektrischen Feld und dem mechanischen
Zustand des Materials. Typische Aktuatoren nutzen pie-
zoelektrische Keramiken auf Blei-Zirkonium-Titan Basis
(PZT), die als dunne Scheiben konfektioniert strukturin-
tegriert einsetzbar sind. Zur mechanischen Stitzung und
besseren Handhabbarkeit werden Keramik und Elektro-
den zur Feldaufbringung in einem Faserverbund gekap-
selt. Diese Funktionsmodule kénnen einfach in Strukturen
integriert und direkt Uber ihre elektrischen Anschlisse
angesteuert werden. Die elektrische Leistung um einen
PZT Aktuator zu betreiben entspricht dem Laden und
Entladen eines Kondensators. Folglich sind diese Aktua-
toren bis zu hohen Frequenzen (>10kHz) energetisch

effektiv nutzbar. Aufgrund ihrer geringen aktiven Dehnung
von maximal einer Mikrodehnung (Imm/m) sind sie je-
doch nicht gut fur die Erzeugung groR3er, statischer Struk-
turdeformationen geeignet. Ihr Einsatz wahre durch Nut-
zung von Weg-VergréRerungs-Effekten mdglich, was
wegen der damit verbundenen Massenzunahme und des
Steifigkeitverlustes nur bedingt zielfuhrend wéhre [2,4].
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Bild 16: Piezo Patch

Eine weitere Moglichkeit der Nutzung des PZT Materials
bieten piezo stacks, in denen mehrere Patches Uberein-
ander montiert sind. Der Anschluss an die Struktur erfolgt
in dem Fall wie beim Hydraulikzylinder in Bild 14 darge-
stellt. Diese Art der Nutzung piezoelektrischem Materials
ist in niederfrequenten Anwendungen konventionellen
hydraulischen Stellelementen hinsichtlich spezifischer
Arbeit und maximal erzeugbarer Dehnung unterlegen.
Vorteile liegen jedoch in der Wartungsfreiheit und dem
Fehlen von brennbarer Hydraulikflussigkeit.

In Pro-HMS sind fur die unterschiedlichen Aktorkonzepte
der Massen- und Energiebedarf berechnet worden, wel-
cher zum Herbeifiihren der gewiinschten Klappendefor-
mationen notwendig sind. Diese Studien wurden auf Basis
der konventionellen Klappenstruktur durchgefiihrt und
lieferten die in Tabelle 1 dargestellten Ergebnisse. Es
zeigt sich eine deutliche Uberlegenheit der hydraulischen
Aktuierung Uber die multifunktionalen Materialien. Der
Energiebedarf ist hier um GréRenordnungen geringer als
bei den anderen Lésungen, wobei sich bei diesem Bewer-
tungskriterium die Formgedéachtnislegierungen fiir diese
Anwendung faktisch disqualifizieren. Die angegebene
Aktuatormasse bezieht sich auf kommerziell verfugbare
Komponenten. Es ist hier die reine Aktuatormasse ver-
zeichnet. Fur die ohnehin sehr schwere PZT Aktorik ist
die Masse der notwendigen Energieversorgung zu addie-
ren, fir die hydraulische Aktuatorik vor allem die zusatzli-
chen Versteifungen der Hautschalen und mechanischen
Anschlisse des Aktors.



Energiebedarf Aktormasse
Aktor (Stellfrequenz (netto)
0,1Hz)
Hydraulik 9,5W/haniage 30 kg
SMA 179 kw 55 kg
PZT 1,5 kw 600 kg

Tabelle 1: Vergleich der Aktuatorkonzepte
9. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Zur Kontrolle des Spaltes zwischen Tragfligel und Lan-
deklappe sind aktive und passive Malinahmen vorgestellt
worden. Die gezielte Nutzung der orthotropen Eigenschaf-
ten leistungsfahiger Verstarkungsfasern in speziell ange-
passten Laminaten bietet ein groRes Potential, um mit
passiven Strukturen das Deformationsverhalten gezielt zu
beeinflussen und weist gegeniiber gegenwartigen quasi-
isotropen Verbunden und Metallen ein gutes Leichtbaupo-
tential auf. Besonders hinsichtlich der Festigkeitsprogno-
se besteht jedoch noch ein Handlungsbedarf, in dessen
Zusammenhang an dieser Stelle auf die Arbeiten von
Piening hingewiesen sei [7]. Eine universellere Deformati-
onskontrolle ist durch die Integration von aktiven Elemen-
ten in die Struktur moglich. Die vorgestellten Konzepte
gehen jedoch mit einer erheblichen Massenzunahme
einher und kdnnen, je nach Aktuierungsprinzip, einen
nennenswerten Leistungsbedarf verursachen.

Die gegenwartigen Arbeiten zur adaptiven Spaltkontrolle
im DLR Projekt AWiTech haben die synergetische Verei-
nigung der diskutierten aktiven und passiven Mal3hahmen
zum Thema. Es wird angestrebt, eine Landeklappe leicht-
baugerecht zu gestalten und durch eine lastgerechte
Steifigkeitsverteilung das Deformationsverhalten im Rah-
men der passiven Mdoglichkeiten zu optimieren. Die
verbleibenden Deformationen, die zum groRRen Teil als
Folge der wechselnden Luftlasten aufgefasst werden
kénnen, sollen durch Verwendung aktiver Maflinahmen
unterdruckt werden. Nennenswerte Verbesserungen sind
vermutlich erzielbar, wenn die Aktuatorik nicht direkt das
Biegeverhalten verandert, sondern Uber die aerodynami-
sche Form das aerolastische Gleichgewicht beeinflusst. In
diesem Fall muss die Aktuatorik nicht dem gesamten
aerodynamischen Auftrieb und der Struktursteifigkeit
entgegen wirken, sondern kann in Bereichen der Struktur
agieren, die durch die Luftlasten nur gering belastet sind.
In nicht isotropen Verbunden bietet sich besonders die
Nutzung aktiver Deformationen an, welche auf Dehnun-
gen basieren, die in Richtung der besonders weichen
Materialeigenschaften orientiert sind. Bevorzugt sind also
Bereiche und Richtungen aufRerhalb des Lastpfades, die
als Folge einer geringen Festigkeitsforderung und eines
angepassten Materialsystems eine grof3e Elastizitat auf-
weisen. Ein Aktorik kann hier besonders effizient Defor-
mationen erzeugen.

Der erste Schritt zur Gestaltung einer adaptiven Lande-
klappe ist die Identifizierung der Hauptlastpfade und die
daran angepasste Auslegung der passiven Struktur. Fol-
gend kdnnen dann die wenig belasteten Strukturgebiete
hinsichtlich einer mdglichen aktiven Deformation unter-
sucht und beziglich der daraus resultierenden aerodyna-
mischen Auswirkungen bewertet werden. Der aktive Ein-
griff erfolgt idealerweise an den Stellen, an denen die
Aktorik die geringste mechanische Kraft aufbringen muss,
um eine groRtmogliche Anderung der Druckverteilung zu
erzielen. In diesem Zusammenhang wird von aerolasti-
schen Servoeffekten gesprochen. Die Anforderungen an
die Aktorik sind folgend weniger durch die reine Leis-
tungsfahigkeit getrieben, sondern sind auch in starkem
MaRe durch die orts- und richtungsgenaue Wirkweise
beeinflusst. Vor diesem Hintergrund gewinnen multifunkti-
onale Materialien erneut an Attraktivitat. Besonders in
schwach belasteten Bereichen ist es denkbar, einen Tell
der mechanischen Last durch die Aktuatorik tragen zu
lassen. Diese Substitution von Bereichen der passiven
Struktur durch multifunktionales Material mindert die Mas-
sendifferenz  zwischen adaptiven und konventionellen
Struktursystemen.
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