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Die Strukturdimensionierung von Flugzeugen wird maRgeblich durch Bden-, Mandver- und
Bodenlasten bestimmt. Adaptive LastabminderungsmafRnahmen (Stichwort: 1g-Fligel) verheil3en
das Potential die auftretenden Maximallasten zu reduzieren bzw. das Strukturgewicht zu
verringern. Die sachgeméale Analyse von Lastabminderungstechnologien bedarf zwingend einer
multidisziplindren Betrachtungsweise. In Hinarbeit auf dieses Ziel wird hier eine Prozesskette zur
Boensimulation eingesetzt, in der hochgenaue Verfahren fur die Teildisziplinen Aerodynamik,
Strukturdynamik und Flugmechanik im Zeitbereich miteinander gekoppelt sind. In
Sensitivitatsstudien fur eine generische Transportflugzeugkonfiguration unter Reiseflugbedingung
wird der Einfluss von Vertikal- und Lateralbden auf das gekoppelte System vorgestellt, sowie der
Einfluss auf die Lastverteilungen an Tragfligel und Hohenleitwerk untersucht.
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NOMENKLATUR Ma Mach-Zahl -
Ampl | Béenamplitude m/s Re Reynolds-Zahl -
Accz | Beschleunigung in z-Richtung m/s? Fz Kraftkomponente in z-Richtung | N
Accy | Beschleunigung in y-Richtung m/s? t Zeit S
CL Auftriebskoeffizient - t Schubeinstellung -
Cy Seitenkraftkoeffizient - LRA | Load Reference Axis -
Cmx Rollmomentenkoeffizient - VBee | Boengeschwindigkeit m/s
Cmy Nickmomentenkoeffizient - o Anstellwinkel deg
Cmz Giermomentenkoeffizient - P Dichte kg/m3
CFM Computational Fluid Dynamic - A Wellenlange der Boe m
CSM | Computational Structure - n Hohenleitwerkseinstellung deg
Mechanic
CS-25 | Certification Specifications for | - c) Langslagewinkel deg
FD :;ﬁ;ghi gi;oapr:ﬁzes : 6DOF | 6 Degree of Freedom -
FL Flight Level -




1. EINFUHRUNG

Innerhalb des Entwurfsprozesses nimmt die
Lastanalyse einen wesentlichen Beitrag ein, da
die durch Bbden und Mandéver entstehenden
Lasten dimensionierend fir die Struktur sind. Die
Anwendung von adaptiven Lastabminderungs-
maflnahmen stellt in Aussicht, diese maximal
auftretenden Lasten und somit auch das
Strukturgewicht zu reduzieren.

Fur die Vorhersage der aerodynamischen
Lasten, ist eine monodisziplindre Betrachtungs-
weise nicht ausreichend. Erst durch die
gekoppelte numerische Simulation von sich
gegenseitig beeinflussenden Disziplinen ist eine
hinreichende  Genauigkeit fur zulassungs-
relevante Lastfdlle (nach CS-25) zu erreichen.
Dieser multidisziplinare Losungsansatz soll hier
angewendet werden, um zeitgenaue Bden-
durchfluge unter Beriicksichtigung der
aerodynamischen (CFD), strukturdynamischen
(CSM) und flugmechanischen (6DOF)
Eigenschaften zu simulieren. Es werden u.a.
verschiedene Einflussgrol3en, wie die
Boenamplitude, die Bdenwellenlange sowie die
Boenanzahl und Bdéenrichtung untersucht, um
die Auswirkung auf die resultierenden Krafte und
Momente sowie auf die Lastverteilungen vom
Fligel und vom Hohenleitwerk zu ermitteln.

2. NUMERISCHE METHODE

For die  Simulation von instationéren
Boeninteraktionsrechnungen kommt eine
multidisziplinare Prozesskette zum Einsatz, die
innerhalb des DLR Projektes Digital-X [1]
entwickelt wurde. In der Prozesskette sind
hochgenaue Verfahren fur die Teildisziplinen
Aerodynamik, Dynamik der elastischen Struktur-
verformung und Starrkdrperdynamik im Zeit-
bereich miteinander gekoppelt. Die Prozesskette
ist in der FlowSimulator-Software-Umgebung
umgesetzt [2], welche massiv-parallele Anwen-
dungen unterstitzt.

Es werden Boeninteraktionssimulationen fir das
in Bild 1 gezeigte generische Transportflugzeug
in Reiseflugkonfiguration durchgefuhrt. Die hier
studierte  Konfiguration verfugt nicht Uber
LastabminderungsmafRnahmen. Die Simulations-

ergebnisse bilden die Referenz fur den Vergleich
mit noch zu erzielenden Ergebnissen nach
Integration von Lastabminderungstechniken.

Bild 1: Oberflachenmodell der untersuchten
generischen Flugzeugkonfiguration

2.1. CFD-Rechenmodelle

Die untersuchte generische Transportflugzeug
besteht aus Rumpf, Flugel mit Flap Track
Fairings, Pylon und Triebwerksgondeln sowie
Hohen- und Seitenleitwerk (vgl. Bild1). Um die
numerische Komplexitat zu reduzieren, wurden
die Triebwerke als Durchflussgondein realisiert.

Fir Rechnungen mit dem Finite-Volumen
Verfahren TAU werden unstrukturierte, hybride
Netz mit dem Netzgenerator CENTAUR [3]
erstellt. Ein grobes Netz mit 10 Mio. Punkten
dient zum Test der Prozesskettenfunktionalitaten
und far qualitative Untersuchungen. Ein feineres
Netz mit 27 Mio. Netzpunkten wird fur
guantitative Nachrechnungen verwendet.

2.2. Struktur- und Kopplungsmodell

Es wird ein vom DLR-Institut fir Aeroelastik
erstelltes und fur dynamische Analysen
kondensiertes FEM-Modell (ein sogenanntes
Dynamic Master Modell) verwendet. Bild 2 zeigt
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Bild 2: Strukturmodell (inkl. Zusatzknoten fir die
CFD-CSD-Kopplung = "Kopplungsmodell*)



das kondensierte Strukturmodell - die A-Set-
Knoten, welche in ihrer Gesamtheit die
sogenannten Lastreferenzachse (LRA) bilden.
Das Modell ist als "frei-freies" Modell konzipiert;
ist also statisch unbestimmt.

Die Massentragheitseigenschaften, die aus
Struktur, Sekundarsystemen, Treibstoff und
Nutzlastverteilung resultieren, sind in dem
Modell als  konzentrierte  Massenpunkte
(NASTRAN COMNZ2-Elemente) beschrieben.
Bild 3 zeigt exemplarisch eine fur einen
Flugzustand geltende Massenverteilung.

+ Massenverteilung

Bild 3: Exemplarische Massenverteilung eines
Flugpunkts auf Basis konzentrierter Massenpunkte

Zur Lésung des Strukturdynamikproblems wird
ein Modalverfahren eingesetzt. Es werden 44
elastische Eigenformen der Struktur in den
gekoppelten  Simulationen verwendet. Sie
werden in einem Praprozess mit NASTRAN
SOL103 berechnet.

Im Rahmen des Last- und Verformungstransfers
zwischen CFD-Oberflache und Struktur wird ein
erweitertes Strukturmodell verwendet. Zusétz-
liche Strukturknoten - sogenannte Kopplungs-
punkte - werden auf der CFD-Oberflache verteilt
und mittels RBE2-Elementen starr an die LRA-
Knoten angebunden, die die elastische Struktur
reprasentieren (siehe Bild 2).

2.3. Prozesskette

Fur die Boeninteraktionsrechnungen wird als
Basistool der DLR TAU-Code zur Bereitstellung
der aerodynamischen Daten verwendet. Er bietet
dariber hinaus die Mdglichkeit, Boéen in

verschiedenen Formen zu simulieren [4], [5]. Soll
beim Boéendurchflug auch die flugdynamische
Reaktion und das elastische Verhalten des
Flugzeugs berlcksichtigt werden, so wird der
TAU-Code mit einem Modalverfahren zur
Lésung der linearisierten Starrkdrperbewegungs-
gleichungen und einem modalen Struktur-
dynamikléser gekoppelt. Die eingesetzte
multidisziplindre Prozesskette ist in Bild 4
grafisch dargestellt [6].
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Bild 4: Verwendete multidisziplindre Prozesskette
aus dem Projekt Digital X (HAP 5)

Fur die Last- und Verformungsinterpolation
zwischen aerodynamischer Oberflache und
Struktur wird ein Thin-Plate-Spline verwendet.
Er wird zwischen den Punkten des CFD-
Oberflachennetzes und den Kopplungspunkten
des Strukturmodells gebildet [2]. Die auf die
CFD-Oberflache  Ubertragene  Strukturverfor-
mung wird anschlieBend mittels RBF-basierter
Netzdeformation (es wird ein Volume-Spline
verwendet) ins CFD-Volumennetz propagiert.

Der CFD-CSD Kopplungsprozess mit nach-
geschalteter Netzdeformationsroutine  findet
auch Anwendung bei der fir jede Boen-
simulation notwendige Trimmrechnung zur
Bestimmung des stationdren, ungestorten
Horizontalflugs des elastischen Flugzeugs.
Hierbei werden innerhalb des Trimmalgorithmus
iterativ die drei Freiheitsgrade: Langslagewinkel
0, Hohenleitwerkseinstellwinkel n und Trieb-
werksschubeinstellung t angepasst, bis die
resultierenden Krafte und Momente um den
Flugzeugschwerpunkt zu Null werden. Dabei
wird mit Hilfe der Netzdeformation die
Hohenleitwerkseinstellung im Bereich zum
Rumpfiibergang nachgefiihrt. Exemplarisch zeigt



Bild 5 fur den hier untersuchten zentralen
Flugpunkt die Verformung der
Flugzeugkonfiguration im getrimmten Zustand.

elastisch,
getrimmte Losung

Initiallésung: _
unelastisch, ungetrimmt

Bild 5: Verformung der untersuchten
Flugzeugkonfiguration fir den auf Level-Flight
getrimmten Zustand

Bei der Boéeninteraktionsrechnung wird durch
einen Storgeschwindigkeitsansatz ein zusatz-
liches Geschwindigkeitsfeld - z.B. fir eine
Vertikalbde oder Lateralbde - innerhalb der
Stromungssimulation  bertcksichtigt  [7],[8].
Bild 6 zeigt exemplarisch den Durchflug der
generischen Flugzeugkonfiguration durch eine
vertikale ,1-cos“-Boenform. Dabei wird eine
Beschleunigung von ca. 1,6g erreicht.

In die Prozesskette ist bisher kein Flight Control
System (FCS) integriert. Geregelte Steuerungs-
vorgaben kénnen daher zum jetzigen Zeitpunkt
nicht berticksichtigt werden.
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Bild 6: Beispiel einer instationare Bdensimulation

3. SENSITIVITATSSTUDIEN ZUR
BOENSIMULATION

Zur Beurteilung der aerodynamischen Krafte und
Momente, die aus der Bodeninteraktion
resultieren, wurden verschiedene Einfluss-
gréRen, wie die Strukturbeeinflussung, die
Boenamplitude, -wellenlange sowie die Boden-
anzahl und -richtung untersucht. Samtliche
numerische Simulationen wurden bei Ma = 0.83,
Re = 49 Mio. und FL350 durchgefihrt.

3.1. Struktureinfluss

Um bei der Boeninteraktionssimulation den
Einfluss der Aeroelastizitat zu ermitteln, ist es
innerhalb der Prozesskette mdoglich, die CFD-
CSD Kopplung zu unterdriicken, wobei nur die
CFD mit der Flugdynamik (FD) gekoppelt
bertcksichtigt wird.

Die zeitlichen Verlaufe des Auftriebs- und des
Nickmomentenbeiwerts werden in Bild 7 fur die
beiden verschiedenen Multidisziplinaritatsgrade
verglichen. Ausgangslage fur beide Simulationen
ist bei t = 0s die getrimmte elastische
Konfiguration. Der grau markierte Bereich gibt
die beginnende Beeinflussung der Bbe an der
Rumpfnase (t = 12s) und schlussendlich an dem
Rumpfheck (t = 48s) an. Zum Zeitpunkt t = 0,27s
erreicht die Bde den Momentenbezugspunkt.
Bei t = tm ergibt sich bei beiden Simulationen
der maximale Auftriebsbeiwert. Dieser wird bei
der CFD-FD Lésung phasenverschoben um At =
0,01s spater erreicht.
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Bild 7: Béensimulation, Einfluss der Strukturdynamik
auf den Auftriebs- und Nickmomentenbeiwert

Die Vernachlassigung der Strukturdynamik
beeinflusst den durch die Bode verursachten



maximalen Auftriebsbeiwert der hier unter-
suchten, generischen Konfiguration nicht
nennenswert.

Fur den maximalen Nickmomentenbeiwert ist
bezogen auf die getrimmte Ausgangslage eine
ca. 27%ige Uberhdhung durch Vernachlassigung
der Elastizitaten festzustellen.

Aus den CFD-FD bzw. CSD-CFD-FD Ldsungen
kénnen aus den jeweiligen instationaren
Fligelbewegungen die  Bewegungs- und
Druckverteilungshistorien  von  Profilschnitten
extrahiert werden. Auch werden die aus der
Integration der Oberflachendruckverteilungen
resultierenden, zeitabhéngigen Lastverteilungen
entlang der Flugelspannweite bestimmt. Da die
Gesamtauftriebsverlaufe etwas zeitverschoben
sind, werden exemplarisch fur t = 0,62
(vgl. Bild 7) die spannweitigen Verteilungen der
Fz-Kraftkomponente in Bild 8 dargestellt, wobei
hier der differenzielle Beitrag aus der sich
einstellenden Lastverteilung zum Zeitpunkt
t = 0,62s bezogen auf die Lastverteilung der
ausgetrimmten Ausgangslage (hier bei t = 0,05s)
wiedergegeben wird. Dieses gibt direkt den
Einfluss der Bbe wieder.

AFz = Fz (t = 0,62s] - Fz (t = 0,05s]
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Bild 8: Boensimulation, Einfluss der Strukturdynamik
auf die relative Fz-Flugellastverteilung

Der Vergleich zeigt, dass unter Beriicksichtigung
der Strukturelastizitat der Fligelaul3enbereich
etwas geringere Kréafte in z-Richtung erfahrt, da
er den Belastungen ,ausweichen® kann. Im
Flugelinnenbereich drehen sich die Verhaltnisse
um. Aufintegriert Uber die Gesamtoberflache der
betrachteten Konfiguration wird mit der CSD-
CFD-FD gekoppelten Simulation ein etwas

geringerer Auftriebsbeiwert flr den Zeitschritt
vorhergesagt.

Das Nickmoment vergrof3ert sich, da der
innenliegende Fligelbereich, der sich vor dem
Momentenbezugspunkt MBP befindet, eine
hoéhere z-Kraft erfahrt und somit zum Aufnicken
fuhrt. Der hinter dem MBP befindliche
FlugelauBenbereich  verstarkt dieses durch
Verringerung der z-Kraftkomponenten

3.2. Einfluss der Boemamplitude

In Bild 9 ist das zeitliche Auftriebsverhalten des
Gesamtflugzeugs bei Variation der vertikalen
Boenamplitude von 5m/s bis 40m/s bei
konstanter Wellenlédnge A = 100m dargestellt.
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Bild 9: Einfluss der Boenamplitude auf den zeitlicher
Verlauf des Auftriebsbeiwerts bei  konstanter
Wellenlange A = 100m

Die Maximalwerte steigen mit Zunahme der
Amplitude stetig an. Der Zeitpunkt, an dem der
Maximalauftrieb  erreicht  wird,  tritt  mit
zunehmender Amplitude frihzeitiger ein.

Die resultierenden maximalen und minimalen
Auftriebsbeiwerte sind zusammen mit den
Nickmomentenbeiwerten in Abhangigkeit von der
Amplitude in Bild 10 wiedergegeben.

Bis zu Amplituden von ca. 15m/s sind die
Verlaufe noch nahezu linear. In diesem Bereich
liegt auch der nach CS-25 zulassungsrelevante
Lastfall von 10m/s vertikaler Stérgeschwindigkeit
und einer Wellenlange A = 100m. Er dient hier
als Referenzfall.



Erst bei hoheren Amplituden stellen sich jeweils
nichtlineare Verlaufe hinsichtlich maximalen und
minimalen Beiwerten ein.
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Bild 10: Einfluss der Béenamplitude auf die min./max.
resultierenden Auftriebs-/Nickmomentenbeiwerte bei
konstanter Wellenlange A = 100m

3.3. Einfluss der Wellenlange

Die Vergleiche der Auftriebs- und Nick-
momentenverlaufe bei Variation der Wellenlange
von 25m < A < 200m bei konstant gehaltener
Boenamplitude sind in Bild 11 und Bild 12
zusammengefasst.
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Bild 11: Einfluss der Wellenldnge auf die Auftriebs-
beiwerte bei konstanter Amplitude

Da in den Simulationen  die Boen
unterschiedlicher Wellenlange stets an der
gleichen x-Paosition von x = 50m vor dem Modell

starten, ist auch hier die beginnende Boen-
beeinflussung von der Rumpfnase bis zum
Rumpfheck dargestellt. Die Auswirkungen sind
jedoch je nach Wellenlange verschieden.
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Bild 12: Einfluss der Wellenlange auf die
Nickmomentenbeiwerte bei konstanter Amplitude

Fir die hier untersuchten Wellenlangen bedeutet
dieses, dass sich bei A = 25m die maximale,
vertikale Storgeschwindigkeit von 10m/s bereits
auf den Flugel und auf das Hohenleitwerk
auswirkt, bevor das Rumpfheck erreicht wird. Die
vollstandige Auswirkung auf das Hohenleitwerk
ist bei A = 50m erst vorhanden, wenn das
Stoérgeschwindigkeitsfeld weiter stromab
geflossen ist. Ab A = 100m hat beim Erreichen
des Rumpfhecks die maximale Stérgeschwindig-
keit den Flugel noch nicht erreicht und die
Auswirkungen auf die Ho6henleitwerksum-
stromung sind bis zu diesem Zeitpunkt noch
gering.

Wird die  Einhlllende der maximalen
Auftriebsbeiwerte gebildet, so ergibt sich das
Maximum zeitverzogert bei A = 100m. Die
maximale Nickmomentenbeeinflussung ist
hingegen bereits bei A = 25m erreicht.

Die Zeitverlaufe zeigen auflerdem, dass mit
Reduzierung der Wellenlange nicht nur die 1.
elastische Eigenform, sondern auch hoher-
harmonische = Schwingungsanteile  angeregt
werden, die hauptséachlich aus den Eigenmoden
des Fllgels resultieren.



Bezogen auf die  Lastverteilung des
ausgetrimmten Horizontalflugzustands wird die
spannweitig, maximal auftretenden Kraftkompo-
nente in z-Richtung AFz fur den Fligel und das
Hoéhenleitwerk in Bild 13 dargestellt. Im Flugel-
innenbereich nimmt bis A = 100m stetig die
Kraftkomponenten zu. Im AuRenbereich kann
jedoch bei dieser Wellenlange der Fligel der
zeitlichen Belastung nicht mehr Stand halten und
weicht aufgrund der strukturellen Weichheiten in
diesem Bereich aus.
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Bild 13: Einfluss der Wellenlange auf die relative Fz-
Lastverteilung auf dem Flugel und dem
Hohenleitwerk

Dieses Verhalten zeigt sich auch bei der gréf3ten
Wellenlange von A = 200m, jedoch erstrecken
sich die Auswirkungen der hohen Belastung tber
die gesamte Flugelspannweite. Am Ho6hen-
leitwerk hingegen nimmt mit Steigerung der
Wellenlange die spannweitige z-Kraftkompo-
nente kontinuierlich zu.

Die gleiche Wellenlangenabhéngigkeit ist auch in
den Nickmomentenverteilungen auf dem Fligel
in Bild 14 wiedergegeben. Analog hierzu bricht
bei A = 100m im FlugelauBenbereich das kopf-
lastige Nickmoment ein, welches sich bei
A = 200m Uber die gesamte Spannweite
erstreckt. Die gro3te Abnahme des Nick-
moments resultiert aus dem Nickmomenten-
anteil, der durch das Hohenleitwerk verursacht
wird. Bei einer Wellenlange von A = 25m ist der
Zusatzauftrieb und somit der Nickmomenten-
anteil am Hohenleitwerk am gréRten, sodass
sich dieses auch in der Gesamtbewertung (vgl.
Bild 12) widerspiegelt.
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Bild 14: Einfluss der Wellenlange auf die relative My-
Lastverteilung auf dem Fligel und dem
Hoéhenleitwerk

3.4. Einfluss von Bdenserien

Das CFD-Verfahren TAU bietet die Mdglichkeit,
neben der Realisierung verschiedener Boen-
formen auch die Simulation von Bdéenserien.
Hierbei wurden bis zu drei Bden konstanter
Amplitude und Wellenldange aus vertikaler und
auch lateraler Richtung simuliert.

In Bild 15 werden die zeitlichen Auftriebs-
verlaufe von einer Bde bis zu drei Boen in Serie
aus vertikaler Richtung verglichen.

08 T

I Ampl. = 10m/s

[ [2.=100m
06— / \

=04}

[ 1 gust |3 gusts
02— N

| 4 2 gusts

e 1gust, CL
I 2gusts, CL
I 3gusts, CL
% 0 1 2 3

t[s]

Bild 15: Einfluss der Boéenanzahl auf die
Auftriebsbeiwerte bei konstanter Amplitude und
Wellenlange

Die Amplituden von 10m/s und die Wellenlangen
von A = 100m werden konstant gehalten. Fur die
hier untersuchte generische Flugzeuggeometrie
wird der maximale Zusatzauftrieb durch die
jeweils erste Boe verursacht. Die starkste
Auftriebsreduzierung erfolgt bei zwei hinter-



einander folgenden Bben. Hierbei ist, verglichen
mit nur einer Bdenanfachung, die Auswirkung
der ersten Bbe der Serie geringer, jedoch die
zweite Bode ergibt einen noch groéReren
Auftriebseinbruch. Das gleiche Verhalten ist bei
drei Boen in Serie festzustellen, bei der die
Wirkung der zweiten Boe auf den Gesamt-
auftrieb geringer ist, als bei der Simulation von
nur zwei Bben in Serie.

Es wurde aulerdem die Auswirkungen von
dreifach-Béen aus vertikaler und lateraler
Richtung bei verschiedenen Boenfrequenzen auf
die Beiwerte der L&ngs- und Seitenbewegung
untersucht (vgl. Beispiel in Bild 16).
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Bild 16: Beispiel einer Bodensimulation mit 3facher
vertikaler und lateraler Béenserie

In Bild 17 dargestellt, sind die zeitlichen Verlaufe
des Auftriebsbeiwerts bei  Variation der
Wellenlange. Da das Flugzeug versucht auch
seitlich auszuweichen, sind aullerdem die
Rollmomentenbeiwerte angegeben. Bei gleicher
Amplitude von 10m/s betragen die Wellenlangen
A = 30m und A = 100m. Wie bereits in Bild 11
diskutiert, ist bei A = 100m der maximale
Auftriebszuwachs am  gréRten. Auf das
resultierenden  Rollmoment hingegen, das
Uberwiegend aus der Fligelgeometrie und deren
Elastizitaten resultiert, wirkt  sich die
héherfrequente Wellenanregung (A = 30m) durch
die erste Boe am starksten aus.
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Bild 17: Einfluss der Bbenanzahl auf die Auftriebs-
und Rollmomentenbeiwerte bei konstanter Amplitude
und variabler Wellenldnge

Die seitliche Boenanfachung beeinflusst
hauptsachlich die Umstromung des Seiten-
leiwerks aber auch des Rumpfes. Die resultie-
renden Seitenkraft- und Giermomentenbeiwerte
sind in Bild 18 wiedergegeben. Sie zeigen auch
starkere Auswirkungen bei A = 30m. Die
hoherfrequente Bdenanregung hat somit einen
grolReren Einfluss auf das aerodynamische und
somit auch flugmechanische Verhalten dieser
Konfiguration.
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Bild 18: Einfluss der Béenanzahl auf die Seitenkraft-
und Giermomentenbeiwerte bei konstanter Amplitude
und variabler Wellenlange

4. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Far die  Simulation von instationaren
Boeninteraktionsrechnungen kommt eine
multidisziplindre Prozesskette zum Einsatz, mit
der die aerodynamischen (CFD), struktur-
dynamischen (CSM) und flugmechanischen
(6DOF) Eigenschaften eines Flugzeuges
beriicksichtigt werden.

Es werden Sensitivitatsstudien, zu denen die
Einflisse der Modellstruktur, der Béenamplitude



und der Boenwellenldnge sowie die Beeinflus-
sung durch vertikale und laterale Béenserien
gehdren, auf das aerodynamische Verhalten der
Gesamtflugzeugkonfiguration  vorgestellt und
analysiert. Mit den hier untersuchten Parameter-
einstellungen kénnen deutlich die resultierenden,
zeitabhéngigen Kraft- und Momentenbeiwerte
der Gesamtkonfiguration sowie spannweitige
Lastverteilungen am  Tragfligel und am
Hohenleitwerk analysiert werden. Hervorzu-
heben ist hierbei die Abhangigkeit zwischen der
Bdenanregungsfrequenz und der strukturellen /
aerodynamischen Modellantwort.

Bisher wurden Basisrechnungen mit einer
Referenzkonfiguration ohne Lastabminderungs-
malRnahmen durchgefiihrt. Die Erweiterung der
Prozesskette zur Beriicksichtigung von Steuer-
elementen soll in weiterfiihrenden Untersuchun-
gen fir die Bestimmung der Abminderungs-
potenziale der jeweiligen integrierten Elemente
dienen.
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Fur die Simulationen von instationaren Bden-
interaktionsrechnungen wurde eine Prozesskette
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