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1. UBERSICHT

Diese Veroffentlichung soll einen Einblick in die aktuellen
numerischen Ergebnisse im DLR-Projekt ,SikMa-
Simulation komplexer Mandver” geben. Ziel dieses Projek-
tes ist die Entwicklung einer Simulationsumgebung zur
numerischen Berechnung der instationaren, aerodynami-
schen Effekte eines frei fiegenden Kampfflugzeuges unter
gleichzeitiger Berlcksichtigung groRer flugmechanischer
Bewegungen und dazu relativ kleiner elastischer Deforma-
tionen. Um dieses Ziel erreichen zu kdnnen, werden der
auf unstrukturierten Gittern rechnende und zeitgenaue
CFD-Strémungsloser DLR-TAU-Code mit einem Berech-
nungsprogramm zur Integration der flugmechanischen und
strukturdynamischen Bewegungsgleichungen, unter Ein-
beziehung der raumlichen und zeitlichen Kopplung von
Stréomung und elastischer Struktur, verwendet. Es handelt
sich bei der hier prasentierten Strémungs-Struktur-
Kopplung um ein loses/schwaches Kopplungsschema. Die
Bewegungsdifferentialgleichungen von Strémung und
Struktur werden im Zeitbereich integriert. Auf Strukturseite
wird dazu ein Finite Elemente Modell mit reduzierten,
diskreten Freiheitsgraden verwendet. Die strémungsme-
chanischen Vorgange werden durch ein Finite Volumen
Rechenmodell simuliert.

2. NOMENKLATUR

Mx Aerodynamisches Moment um die x-Achse

Ix Strukturmechanisches Tragheitsmoment um die
Modelllangsachse

Uiy Strukturmechanische Verschiebungen zum Zeit-
punkt t+At

Ujg Strukturmechanische Geschwindigkeiten zum
Zeitpunkt t+At

Uiyt Strukturmechanische  Beschleunigungen zum
Zeitpunkt t+At

(I)ix+1 Flugmechanischer Rollwinkel um die Modell-
langsachse Zeitpunkt t+At

d')iX*l Flugmechanische Rollgeschwindigkeit um die
Modelllangsachse zum Zeitpunkt t+At

dSiX+l Flugmechanische Rollbeschleunigung um die
Modelllangsachse zum Zeitpunkt t+At

fs Kraftvektor auf Strukturseite

fe Kraftvektor auf Stromungsseite

Us Verschiebungsvektor auf Strukturseite

Ut Verschiebungsvektor auf Stromungsseite
H Interpolationsmatrix

W Virtuelle Arbeit

t Physikalische Zeit

At Zeitschrittweite, Zeitinkrement

Es Strukturelle Energie

Ws Strdmungsarbeit

AEiot Energiefehler der Totalenergie

Ay Deformationsénderung in y-Richtung

Az Deformationsanderung in z-Richtung

Ma Machzahl

Voo Geschwindigkeit der ungestorten Stromung
cL Auftriebsbeiwert [=F/( p</2-V>-S)

Qe dynamischer Druck [=pw/2-vm2]

3. EINLEITUNG

Eine hohe Mandvrierfahigkeit und Agilitat ist eine grundle-
gende Anforderung an moderne Kampfflugzeuge. Rollra-
ten von bis zu 200° pro Sekunde und mehr kénnen heute
bereits erreicht werden. Viele der heute und wahrschein-
lich auch der in Zukunft entwickelten und gebauten
Kampfflugzeuge, ob bemannt oder unbemannt, sollen
Uberschallgeschwindigkeiten erreichen kénnen. Hierfiir
werden Deltafligel-Konfigurationen bevorzugt. Bereits bei
kleinen Anstellwinkeln wird das Strdmungsfeld solcher
Deltaflligelkonfigurationen durch sich ausbildende Wirbel
dominiert, welche eine Folge der sich ablésenden Stro-
mung an der Vorderkante sind und das Strémungsfeld auf
der Fligeloberseite und auf dem Rumpf dominieren. Die
zeitliche Verschiebung zwischen aktueller Wirbelposition
und der Anderung der Anstrdmbedingung infolge des
mandvrierenden Kampfflugzeuges kann zu signifikanten
Phasenverschiebungen in der Lastverteilung flihren, wel-
che wiederum die Stabilitdt und das Flugverhalten nach-
haltig beeinflussen kénnen. Fur derartige Konfigurationen
und Flugzustande kdnnen verlassliche Ergebnisse aus
einer numerischen Analyse zur Stabilitdt und Mandvrierfa-
higkeit des Flugzeuges nur dann erzielt werden, wenn
nichtlineare aerodynamische Effekte, flugmechanische
Bewegungen, elastische Deformationen der Flugzeug-
struktur und deren Interaktionen bericksichtigt werden.
Zum gegenwartigen Zeitpunkt kénnen diese Daten nur in
aufwandigen und zudem noch gefahrlichen Flugtests



gewonnen werden. Wahrend der Entwurfsphase sind
Kenntnisse von derartigen Einflissen und Effekten und die
damit verbundene Entwurfsoptimierung nicht vorhanden.
Flugtests und Modifikationen am Flugzeug nach der Ferti-
gung sind langwierig und treiben die Entwicklungskosten
in die Hohe. Deshalb ware es fiir die Entwicklungsingeni-
eure hilfreich, ein verlassliches Werkzeug zur Analyse und
Evaluierung des dynamischen Verhaltens wahrend der
Entwurfsphase zur Verfigung zu haben und damit die
Entwicklung zu optimieren und die Entwicklungskosten
drastisch zu reduzieren.

Innerhalb des DLR Projektes ,SikMa — Simulation komple-
xer Mandéver“ soll deshalb eine solche Softwareumgebung
entwickelt und erprobt werden. Das Hauptziel ist die Ent-
wicklung einer interaktiven, multidisziplindren Umgebung
zur Vorhersage kritischer, instationdrer Zustdnde von
komplexen, manévrierenden Flugzeugen. Eine derartige
Entwicklungsumgebung muss die beteiligten Disziplinen
der Aerodynamik, der Flugmechanik und der Aeroelastik
zeitgenau miteinander koppeln.

In dieser Veroffentlichung soll der Fokus auf der im Projekt
entwickelten und erprobten zeitgenauen Kopplung von
Aerodynamik, Flugmechanik und Strukturdynamik und der
Lésung der strukturdynamischen Bewegungsgleichung
liegen. Es werden zwei verschiedene transiente Mandver
numerisch berechnet und einige der Ergebnisse mit Daten
aus Windkanalmessungen verglichen und validiert.

4. NUMERISCHE VERFAHREN

In den folgenden Abschnitten sollen die an der multidis-
ziplinaren Kopplung beteiligten numerischen Verfahren
beschrieben werden. Der Schwerpunkt liegt dabei auf der
Seite der Kopplung von Aerodynamik, Flugmechanik und
Aeroelastik. Speziell der raumliche und zeitliche Kopp-
lungsalgorithmus und dessen Stabilitatskriterien sind da-
bei ein wichtiger Aspekt um die Gite der Simulation beur-
teilen zu kénnen. Diese Anforderungen sollen durch die
Analyse des Energieaustausches zwischen Strémung und
Struktur eingehender dargestellt werden.

4.1.

Die Simulation der stromungsmechanischen Vorgange
wird mit Hilfe des am DLR Institut fir Aerodynamik und
Stromungstechnik  entwickelten CFD-Stromungslésers
TAU durchgefiihrt. Der Tau-Code I6st die Reynolds-
gemittelten Navier-Stokes Gleichungen unter Verwendung
einer Finite Volumen Formulierung. Der TAU-Code basiert
auf einem Ansatz fir hybride, unstrukturierte Netze, wel-
che den Vorteil einer prismatischen Modellierung der
Grenzschicht bietet. Durch die Nutzung unstrukturierter
Netze wird aulerdem eine hohe Flexibilitat in der Netzge-
nerierung fiir komplexe Flugzeugkonfigurationen erreicht.
Eine Verbesserung der Rechenleistung des TAU-Codes
bei groRen und komplexen Konfigurationen kann durch
Parallelisierung, basierend auf Partitionierung der dualen
Rechennetze, erzielt werden.

Aerodynamik

Der TAU-Code besteht aus verschiedenen Modulen, wel-
che im Folgenden aufgelistet sind:

* der Preprozessor zur Erzeugung der dualen Net-
ze und grober Netze flr die Mehrgittertechnik,

» der Stréomungsloser zur Losung der strémungs-
mechanischen Grundgleichungen auf den dualen
Netzen,

+ die Adaption zur Verfeinerung bzw. Entfeinerung

der Netze um strémungsmechanische Phanome-
ne wie Wirbelausbildungen oder Stoflagen bes-
ser zu erfassen,

» das Deformationsmodul zur Verformung des Ur-
sprungsnetzes bis hin zum Fernfeldrand infolge
elastischer Oberflachendeformationen,

» das Motionmodul zur Simulation von translatori-
schen und rotatorischen Starrkdrperbewegungen
in Verbindung mit elastischen Deformationen,

»  der Postprozessor zur Visualisierung der Ergeb-
nisse mit kommerziellen Visualisierungswerkzeu-
gen wie Tecplot, Patran etc.

Der Stréomungsloser TAU enthalt verschiedene Upwind-
Schemata und ein zentrales Schema mit kinstlicher Dis-
sipation. Zur Simulation von Strémungsvorgangen und
Effekten mit reibungsbehafteter Strémung sind verschie-
dene kw-Turbulenzmodelle und ein Zwei- und ein Einglei-
chungs-Spalart-Allmaras Turbulenzmodell implementiert.
Fir stationare Rechnungen stehen ein explizites Runge-
Kutta Zeitschrittverfahren sowie ein implizites LU-SSOR-
Schema in Kombination mit der Mehrgittertechnik zur
Auswahl. Die Konvergenz stationarer Stromungssimulati-
onen kann durch lokale Zeitschritte, Residuen-Glattung
und die Mehrgittertechnik beschleunigt werden. Zur Simu-
lation zeitgenauer Strdmungsvorgdnge wird ein duales
Zeitschrittverfahren verwendet. Dieses ermdglicht im Ge-
gensatz zu expliziten Verfahren eine Wahl des Zeitschrit-
tes nach physikalischen Gesichtspunkten und ist nicht
stabilitatsbedingt limitiert [1].

4.2.

Das Kopplungsmodul wurde auf MATLAB basierend zur
Kopplung von Strémungs- und Strukturmodellen sowohl
im rdumlichen als auch im zeitlichen Bereich entwickelt. In
Ergénzung zur Losung der aerodynamischen Grundglei-
chungen, welche der zuvor beschriebene CFD-Léser
TAU-Code ermittelt, werden hier alle anderen an der
Kopplung beteiligten Disziplinen abgebildet und deren
Gleichungen durch ein zeitgenaues Kopplungsschema
geldst. Im Folgenden werden die grundlegenden Merkma-
le der hier verwendeten Stromungs-Struktur-Kopplung
aufgelistet:

Kopplungsmodul

* lose/schwache Kopplung von CFD und CSD,

»  zeitliche Kopplung basierend auf einem Conven-
tional Serial Staggered — CSS, modifiziert mit ei-
nem Pradiktor-Korrektor-Schritt pro Zeitschritt,

+ impliziter oder expliziter Newmark Algorithmus
zur Integration des Bewegungsdifferentialglei-
chungssystems der Strukturdynamik,

» verschiedene Scattered Data Interpolationsfunk-
tionen zur rdumlichen Kopplung von Strémung
und Struktur,

»  Beschreibung des strukturmechanischen Modells
mit reduzierten, diskreten Freiheitsgraden,

» Einfreiheitsgradmodell zur Beschreibung des
flugmechanischen Rollfreiheitsgrades um die
Modelllangsachse (x-Achse).

Als Startwerte flr eine instationare, gekoppelte Rechnung
werden die Ergebnisse aus einer stationaren Strémungs-
I6sung mit dem TAU-Code verwendet. Das Kopplungsmo-
dul steuert die instationdre Rechnung mit dem TAU-Code.
Ausgehend von den aerodynamischen Oberflachenkoor-
dinaten {x% y% z%} des letzten Zeitschrittes und den aero-
dynamischen Oberflaichenkoordinaten {x%.1 y?+1 z%+1} des
aktuellen Zeitschrittes, wird die Deformation des gesamten



Volumennetzes, bis hin zum Fernfeldrand, vom TAU-
Deformationsmodul fir jeden Zeitschritt t; durchgefuihrt.

4.2.1.

Zur Berechnung der aktuellen Position des Deltafliigels
wahrend der gekoppelten Rechnung wird fur den Rollfrei-
heitsgrad ¢x um die Langsachse des Modells eine einfa-
che flugmechanische Modellierung verwendet:

M 1L,d,0=M,®

Zur Diskretisierung der Gleichung (1) wird eine implizite
Ruckwarts-Differenzen Formulierung zweiter Ordnung
(backwards-difference formula second order) verwendet:

Flugmechanik
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Diese Bewegungsdifferentialgleichung wird entkoppelt von
Strédmung und Struktur geldst. Das aerodynamische Mo-
ment My ergibt sich aus der instationdren, aeroelastischen
Kopplungsrechnung fiir den jeweiligen Zeitschritt. Das
Tragheitsmoment Iy um die x-Achse des Modells ist kon-
stant. Die neue Oberflachenbeschreibung des Deltaflligels
wird durch eine Superposition der elastischen Deformatio-
nen des Stings und des Deltafliigels mit den Starrkdrper-
deformationen aus den obigen Gleichungen vorgegeben.
Fir die Strukturmodellierung hingegen wird die neue Posi-
tion des Deltafligels, das heil’t die Relativverdrehung
zwischen Deltafliigel und Sting, durch eine Anpassung der
Finiten Elemente Struktur erzeugt. AuRerdem wird das
lokale Koordinatensystem, in dem die Teilstruktur des
Deltafliigels definiert ist, mit dem Starrkdrperanteil mitge-
dreht. Dadurch ist ein direkter Austausch der transformier-
ten aerodynamischen Krafte fs ins lokale Koordinatensys-
tem des FE-Modells und der Austausch der interpolierten
elastischen Deformationen ur in das gedrehte Koordina-
tensystem des aerodynamische Oberflachenetzes mog-
lich. Eventuelle Fehler durch eine Transformation der
Krafte und Verschiebungen in unterschiedlichen Koordina-
tensystemen werden somit ausgeschlossen.

4.2.2. Strukturdynamik — Integration der Bewe-
gungsgleichung

Die Dynamik der elastischen Struktur wird in einem Finiten
Elemente Modell (FE-Modell) numerisch beschrieben. Fir
dieses FE-Modell wird mit dem kommerziellen Strukturl6-
ser NASTRAN eine Eigenwertanalyse durchgeflihrt. Die
auf die ftranslatorischen Koppelfreiheitsgrade statisch
reduzierten Systemmatrizen mit diskreten Freiheitsgraden
Maa und Kaa werden zur Lésung der strukturdynamischen
Bewegungsgleichung verwendet. Das zu integrierende
Bewegungsdifferentialgleichungssystem ist dann von der
allgemeinen Form:

(4) M pp U(t)+ Dpp U(t) + K pa u(t) = F(L)

Das Gleichungssystem wird in jedem physikalischen Zeit-
schritt t+At mittels numerischer Integration mit dem New-
markverfahren gelést. Grundlage der Losung bilden dabei
die folgenden Differenzenapproximationen:
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Die Werte fiir die Newmark-Parameter y und & wurden fiir
alle hier aufgeflhrten Simulationen auf die festen Werte
v=0.25 und 35=0.5 gesetzt. Fir diese Werte geht das Integ-
rationsverfahren in die von Newmark als unbedingt stabi-
les Verfahren entwickelte Trapezregel Uber, deren Fehler-
ordnung von der Grél3e (At)3 ist. Nach Einsetzen der Ap-
proximationsausdriicke in die Bewegungsdifferentialglei-
chung (4) und nach Zusammenfassung der konstanten
Terme in den Matrizen B+4-Bs aus den Gleichungen (8)-
(11) geht das Integrationsschema in das implizite Glei-
chungssystem (12) Uber, siehe hierzu auch Schulze, S.

(2].

Beschleunigungen zum Zeitpunkt

1 o

(8) By = M aa +

Daan +Kaa

(9) Bz :Bl_l (2_1}/_1JMAA +(%—1]At DAA:|

(10) By = B;* ﬁ M aa +(§—1J DAA}

41 5
11) B, =B* My +—D
( ) 4 1 _j/Atz AA )/At AA:|

(12) ut =Bt £ 4B, ' + B U + B, U

Da sich jedoch durch den flugmechanischen Rollfreiheits-
grad ¢x um die Modelllangsachse das Deltafliigelmodell
relativ zur elastischen Modellaufhdngung verdreht, veran-
dern sich die Systemmatrizen Maa und Kaa. Speziell durch
eine antisymmetrische Massenverteilung im Deltafligel
wirkt sich die Drehung auf die Massenterme und damit auf
die Frequenzen aus. Die Lage der Knoten wird deshalb im
FE-Modell in jedem Zeitschritt aktualisiert und die neuen
Systemmatrizen Glbernommen.

(13) u|+1:[ l|+l]“ ff|+l+B|2+1 UI+B:|))+1 UI+B‘|1+1UI

Bei dem Newmark-Verfahren handelt es sich um ein Integ-
rationsverfahren mit einer Genauigkeit von 2. Ordnung, da
in die Berechnung der Variablen zum Zeitpunkt ti+1=ti+At
die ersten und zweiten Ableitungen der Variablen des
vorhergegangenen Zeitpunktes t; einflieBen. Strémungs-
seitig wird ebenfalls eine Genauigkeit von 2. Ordnung
durch das Rickwart-Differenzen Schema erreicht.



4.2.3.

Um den Datenaustausch an den Netzgrenzen zwischen
Strdmung und Struktur realisieren zu kdnnen, bendétigt
man ein raumliches Kopplungsschema. Diese raumlichen
Kopplungsschemata basieren haufig auf Interpolations-
funktionen. Dabei wird eine Interpolationsmatrix berech-
net, welche die Grundlage fir den Austausch der unbe-
kannten Werte auf den unterschiedlich diskretisierten
Netzen bildet.

Raumliche Kopplung

Die hier verwendete Interpolationsmethode zur Berech-
nung der Verschiebungen us des aerodynamischen Ober-
flachennetzes ausgehend von den strukturellen Knoten-
punktsverschiebungen us basiert auf so genannten ,Scat-
tered Data Interpolationsfunktionen®, [3], [4], [5].

Diese Interpolationsfunktionen zeichnen sich dadurch aus,
dass nur punktuelle Informationen (keine Elementinforma-
tionen) zur Durchfiihrung der Interpolation erforderlich
sind.

Die Interpolationsfunktion fiir den 3-dimensionalen Fall ist
von der allgemeinen Form

N
(14) f(%) =y +a, X +az ¥; + a4 Z; +zﬁj (D("X"ij)
-1

mit der euklidischen Norm

(191, = )2+ b3, o2,

Sie ist demnach eine Funktion des rdumlichen Abstandes
zwischen Interpolationspunkten und Stutzstellenpunkten
sowie der Stutzstellenpunkte untereinander. Der Polynom-
term in Gleichung (14) kann als physikalische Zusatzbe-
dingung beziglich des globalen Krafte- und Momen-
tengleichgewichts betrachtet werden. Diese Bedingung
gewahrleistet, dass die Summen der Krafte F, Fy, F, und
Momente My, My, M, auf aerodynamischer Seite und auf
Strukturseite identisch sind. Man unterscheidet die Inter-
polationsfunktionen auerdem in Funktionen mit globalem
und lokalem Einfluss. Bei den lokalen Interpolationsfunkti-
onen wird der Einflussbereich eines Stutzstellenwertes auf
die zu interpolierenden Punkte durch einen Einflussradius
(2-D Fall) bzw. eine Einflusskugel (3-D Fall) beschrankt.

Mit der berechneten Interpolationsmatrix H werden dann,
ausgehend von den Verschiebungen us der Strukturkno-
ten, die Verschiebungen ur des aerodynamischen Oberfla-
chennetzes interpoliert. Es ergibt sich die folgende Matri-
zenbeziehung:

(16) us =Hug.

Grundlage fur die Transformation der sich aus dem Str6-
mungsfeld ergebenden Krafte an der aerodynamischen
Oberflache auf die Knoten des FE-Modells, bilden die
folgenden Uberlegungen.

Aus dem Prinzip der virtuellen Arbeit ergibt sich die Forde-
rung, dass die virtuelle Arbeit der Krafte auf Strdmungssei-
te gleich der virtuellen Arbeit der Krafte auf Strukturseite
sein muss

(17) W =8 u! f =6suf f;.

Unter der Annahme, dass die virtuelle Arbeit W flir belie-

bige Strukturverschiebungen zu Null wird, ergibt sich nach
dem Prinzip der virtuellen Verschiebungen fir die Trans-
formation der Krafte von Stromungs- auf Strukturseite der
folgende Zusammenhang:

(18) Su; =H Su;, = Suj =H'su!
Aus den Gleichungen 15, und 17 folgt somit
(19) Su! fo=6ul HT f;

(20) f=H'f,

Das bedeutet, dass mittels der transponierten Interpolati-
onsmatrix H die Transformation der aerodynamischen
Krafte auf das Strukturmodell unter Beriicksichtigung der
Arbeitsaquivalenz maoglich ist. Sollte die Arbeitsaquivalenz
nicht gewahrleistet sein, sind Energiedissipationen oder -
akkumulationen wahrend des Datenaustausches nicht
ausgeschlossen und kénnen somit zu falschen Ergebnis-
sen flhren.

4.2.4. Zeitliche Kopplung

Die =zeitliche Kopplung zwischen dem Strémungsléser
TAU und dem Strukturldser erfolgt Gber einen modifizier-
ten Conventional Serial Staggered Algorithmus (CSS) mit
jeweils einem Pradiktorzustand und einem Korrektorzu-
stand fir den Lastvektor pro physikalischen Zeitschritt.
Der Ablauf des Kopplungsalgorithmus ist schematisch in
BILD 1 dargestellt und sei im Folgenden beispielhaft fiir
einen physikalischen Zeitschritt At erldutert.

fy+2 A

1 £ +AL
fagm @ agm @ aera
*® *®

{DLR < - Code)

fy
struct

{MATLAB Code) 2"

@ufn+2m

H L+ At o+ 2Af
R
BILD 1.

Systemskizze zum verwendeten modifizierten
Staggered Algorithmus

Zuerst wird eine stationdre, auskonvergierte Strémungs-
I6sung fir das undeformierte CFD-Modell berechnet. Die
aus den aerodynamischen Driicken aufintegrierten Kno-
tenkrafte faero Zum Zeitpunkt to werden mit der transponier-
ten Interpolationsmatrix H nach Gleichung (20) auf die
Strukturknoten transformiert (Schritt 1 in Bild 1) und erge-
ben den Kraftvektor fswuet zum Zeitpunkt to. AnschlieRend
wird die Bewegungsgleichung der Struktur fiir den aktuel-
len Zeitschritt gelost (Schritt 2). Da jedoch die Krafte zum
Zeitpunkt to+At noch nicht bekannt sind, werden die Struk-
turverschiebungen mit den Kraften des vorherigen Zeit-
schrittes, also zum Zeitpunkt to, in einem Pradiktorschritt
nach Gleichung (21) berechnet.

Pradiktorschritt:

(1) upt = [Bl”l] fl+Bytu' +By U + By U



Ausgehend von den Strukturverschiebungen us werden
dann die Verschiebungen des aerodynamischen Oberfla-
chennetzes us nach Gleichung (16) interpoliert (Schritt 3).
Die sich aus den Netzdifferenzen von aktuellem und vor-
herigem aerodynamischen Oberflachennetz ergebende
Netzgeschwindigkeit wird im TAU-Code berechnet. Diese
bildet die Grundlage fiir die folgende instationare Stro-
mungslésung mit TAU (Schritt 4). Die neuen, instationaren
Driucke werden innerhalb von TAU zu Knotenkraften aufin-
tegriert. Diese aerodynamischen Knotenkrafte werden
dann wieder mit Hilfe der transponierten Interpolations-
matrix H auf die Knoten des FE-Modells transformiert
(Schritt 5). Das Bewegungsdifferentialgleichungssystem
der Struktur wird anschlieBend mit dem neuen, korrigier-
ten Lastvektor nach Gleichung (22) nochmals fiir den
aktuellen Zeitschritt integriert und fihrt somit zu den korri-
gierten Strukturverschiebungen (Schritt 6).

Korrektorschritt:
(22) U(I:+1=[B:|I_+l] fs|+l+B£+1 UI +B;|4,+1 ul +B‘|1+1UI

Fir jeden weiteren physikalischen Zeitschritt wiederholt
sich diese Vorgehensweise flr die Schritte 2 - 7.

4.25.

Durch den Einsatz des zeitversetzten Algorithmus entsteht
ein Energiefehler, der bei simultaner Integration der aeroe-
lastischen Gleichungen nicht vorhanden ware. Dieser
Fehler ist unmittelbar von der GréRRe des Zeitschrittes At
abhangig, siehe hierzu auch [6]. Zur Kontrolle von Ener-
giedissipationen- oder Akkumulationen wird in jedem
Zeitschritt die Differenz zwischen der Summe aus kineti-
scher Eskin und potentieller Energie Espot in der Struktur
und der an der aerodynamischen Oberflache verrichteten
Stromungsarbeit W; berechnet. Sie wird fir jeden Zeit-
schritt t; wie folgt berechnet:

Energiebilanz

(23) Esi,,pot :%{U; }T[KAA ]{u; }

(24) Edyin =5{ué [ [M a1l
(25) E;,tot = E;,pot + Eg,kin

oo 2T b ) (] i)

i=1,2,3..n Zeitschritte

Der Energiefehler in der Totalenergie AE: in jedem Zeit-
schritt ergibt sich aus der Differenz der auf aerodynami-
scher Seite geleisteten Arbeit (26) und der strukturellen
Totalenergie (25) zu

(27) AE{y = Ed i W/ .

Diese Energiebilanz sollte in jedem Zeitschritt den kon-
stanten Wert der strukturellen Totalenergie zum Anfangs-
zeitpunkt to wahrend der gesamten Simulationszeit beibe-
halten. In einem unausgelenkten und ungestorten System,
in dem die Erregung einzig von den aerodynamischen
Kraften herrihrt, sollte dieser Wert Null sein. Anderenfalls
bedeutete dies eine Energieaufnahme- bzw. einen Ener-
gieverlust infolge numerischer Ungenauigkeit oder als
Folge des Kopplungsalgorithmus.

5. EXPERIMENTELLE DATEN

Im Transonischen Windkanal Goéttingen (DNW-TWG),
wurden an einer Deltaflligelkonfiguration eines generi-
schen Kampfflugzeuges, verschiedene Messungen bei
freien und gefiihrten Rollmandvern durchgefiihrt. Fir die
in BILD 2 dargestellte Deltafligel-Rumpf-Konfiguration, mit
einer Pfeilung der Vorderkante von 65°, sind stationare
und instationdre Messergebnisse aus Windkanalversu-
chen verfigbar. Das Modell besteht aus einer CFK Struk-
tur mit fernsteuerbaren Aluminium-Klappen zur Simulation
von freien Rollmandvern und einem Rollmechanismus fir
gefiihrte Rollbewegungen um die Modellldngsachse. Es
hat eine Lange von 482mm und eine Spannweite von
382mm.

BILD 2.

AeroSUM-Modell Windkanalmodell auf elasti-
schem Support

6. NUMERISCHE ERGEBNISSE
6.1.

Fir die aerodynamische Simulation wurde ein unstruktu-
riertes, hybrides Finite Volumen Modell mit ca. 1.05 Millio-
nen Elementen und 4243 Oberflachenpunkten verwendet.

Verwendetes Aerodynamik Modell

CFD Oberflachennetz

192 Fhg’s

BILD 3.

CFD-Oberflachennetz und Finite Elemente
Modell

In BILD 3 ist die Geometrie des CFD Oberflachennetzes in
einer relativen Verdrehung zur Lage des Finite Elemente
Strukturmodells dargestellt. Alle stationaren und instatio-
naren aerodynamischen Lasten der folgenden Simulatio-
nen, wurden auf Basis der dreidimensionalen, reibungs-

FE-Modell



freien Euler-Gleichungen mit TAU berechnet.
6.2.

Um den Einfluss der elastischen Nachgiebigkeit des Sup-
ports des AeroSUM-Modells in der Simulation berticksich-
tigen zu kénnen, wurde ein Finite Elemente Modell auf der
Basis von statischen und dynamischen Vorversuchen
erstellt [7], [8]. Die in BILD 4 dargestellte Struktur zeigt
den Aufbau des hier verwendeten und validierten FE-
Modells. Die Halterung besteht ausschlieflich aus Bal-
kenelementen mit den abgebildeten Steifigkeitseigen-
schaften. Das Deltafligelmodell ist eine Kombination aus
Balken und Schalenelementen.

Verwendetes Strukturmechanik-Modell

AeroSUM - Modell mit Halterung

Modesienung des dynamischen FE-Models

BILD 4. Finite Elemente Strukturmodell des AeroSUM-
Modells auf elastischem Support — dargestellt

sind die Steifigkeitseigenschaften

In TAB 1 sind die gemessenen und berechneten Frequen-
zen aus Messung und Rechnung gegeniibergestellt. Man
erkennt eine sehr gute Ubereinstimmung der dynamischen
Eigenschaften des FE-Modells mit der Realkonfiguration.

Eigenform Frequenzen in [HZ] Abweichung
gemessen | berechnet in [%]
I ———————————————————————
Mode 1 20.15 19.97 0.90
Mode 2 26.47 26.67 0.75
Mode 3 34.40 34.55 0.43
Mode 4 55.82 56.05 0.41
Mode 5 64.21 65.15 1.44
Mode 6 77.01 73.54 472

TAB 1. Vergleich gemessener und berechneter Frequen-
zen des AeroSUM-Modells

In BILD 5 ist das Ergebnis eines Kreuzorthogonalitatstests
zwischen den gemessenen Eigenformen und den mit
Massen gewichteten Eigenformen des FE-Modells darge-
stellt, siehe auch [8]. Dieser Test gibt Aufschluss dartiber,
inwieweit die gemessenen und berechneten Eigenformen

miteinander korrespondieren. Auch hier ist zu sehen, dass
nicht nur die Eigenfrequenzen, sondern auch die Eigen-
formen aus Messung und Rechnung gut lbereinstimmen.

XOR-MpdMAC -Values of analyseal and measured Modeshapas

FE Mode Number

Measized Moda Number

BILD 5. Werte des Kreuzorthogonalitatstests zwischen
gerechneten und gemessenen Eigenformen
des AeroSUM-Modells

6.3. Numerische Simulation

Um die Funktionsfahigkeit der entwickelten Aerodynamik-
Flugmechanik-Aeroelastik-Kopplung zu demonstrieren,
werden im Folgenden zwei gerechnete Testfélle vorge-
stellt und mit experimentellen Daten verglichen. Es han-
delt sich dabei zum einen um ein geflhrtes und zum ande-
ren um ein freies Rollmanéver des AeroSUM-Modells auf
seinem elastischen Support.

6.3.1.

Es wurde eine geflihrte Rollbewegung um die Modell-
langsachse mit konstanten finf Umdrehungen pro Sekun-
de (®x=5 Hz) bei einer Anstromung von Ma=0.5 und ei-
nem Anstellwinkel 0=6.0° simuliert. Ziel war, eine elasti-
sche Kreiselbewegung an der Spitze des AeroSUM-
Modells und an der Modellauthdngung nachzurechnen,
die im Experiment gemessen wurde. Die gemessenen
Beschleunigungen wurden aufintegriert und somit die
Deformationen an den Messaufnehmerpositionen ermit-
telt. Dieses Vorgehen erlaubt, die Auslenkung um das
statische, aeroelastische Gleichgewicht zu bestimmen,
vernachlassigt jedoch die nicht gemessene statische Aus-
lenkung.

Gefuhrte Rollbewegung

In BILD 6 sind die Deformationen Az Uber Ay an Modell-
spitze und Modellanschluss aus der Rechnung und die
Deformationen am Modellanschluss aus der Messung
zum Vergleich dargestellt. Es ist eine sehr gute Uberein-
stimmung zwischen den berechneten und den gemesse-
nen Deformationen am Modellanschluss zu erkennen. Die
sich einstellende elastische Deformation des Modellan-
schlusses in Form einer Ellipse konnte in der numerischen
Rechnung berechnet werden. Die berechnete Deformation
der Modellauthangung in y-Richtung trifft die Messwerte
mit Aymess=1.5mm und Ayrech=1.4mm nahezu exakt. Da-
gegen zeigt die berechnete Deformation in z-Richtung mit
AZrecn=0.6mm (Mittelwerte) eine etwas gréRere Abwei-
chung gegenuber der Deformation aus der Messung mit
AZMess=0.8mm.



Experiment; Sting Deformation

Rechnung; Sting Deformation |

Rechnung; Nasen Deformation |
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BILD 6. Vergleich gemessener und berechneter De-
formationen am Modellanschluss und an der
Modellspitze — 5 Hz; geflihrte Rollbewegung
6.3.2. Freie Rollbewegung

Zum Nachweis der Funktionsfahigkeit der Aerodynamik-
Flugmechanik-Aeroelastik-Kopplung, wurde ein einfacher
Einschwingvorgang mit einem flugmechanischen Rollfrei-
heitsgrad um die Langsachse des AeroSUM-Modells bei
45° Anfangsrollwinkel (Hangewinkel) simuliert. Gerechnet
wurde bei einer Machzahl von Ma=0.5 und einem Anstell-
winkel von 0=9.0°. Um den Einfluss der Elastizitat erken-
nen und die Plausibilitit der Ergebnisse beurteilen zu
kénnen, wurde zuerst eine Kopplung von Aerodynamik
und Flugmechanik ohne aeroelastische Einfliisse durchge-
fuhrt. In einer zweiten Simulation wurde dann die Aeroe-
lastik mit in die Kopplung einbezogen. Das Rollmanéver
wird durch die unsymmetrische Lastverteilung auf der
Oberflache infolge des Anfangsrollwinkels eingeleitet.

AgraSUM-Madell (TAU-Euler) :
e Ma=0.5, @, =45.0°%0= 9.0° 43

o

Rollwinkel @, / Grad
Rollmoment M, / Nm

& - elastisch
M -elastisch 4.5
& - starr E
M. - starr
| 1 1 1

Zeitt/s

BILD 7. Verlauf des Rollwinkel ®, und Entwicklung des
aerodynamischen Momentes My - Vergleich

zwischen elastischem und starrem Modell

BILD 7 zeigt deutlich die Einfliisse der elastischen Struktur
auf den zeitlichen Verlauf des Rollwinkels. Durch die Elas-
tizitat der Modellaufhangung kommt es zu einem erhéhten
Anstellwinkel. Dieser hat wiederum einen Anstieg der
Lasten und somit auch eine Erhéhung des aerodynami-
schen Rollmomentes zur Folge. Das groRere aerodynami-

sche Rollmoment fithrt zu einer erhohten Ruckstellkraft,
welche den Deltafliigel vorzeitig in seine Gleichgewichts-
lage zwingt. Es kommt zu einer zeitlichen Verringerung
des Einschwingvorganges. Die Periodendauer verringert
sich und die Amplituden der Einschwingkurve sind gegen-
Uber denen des starren Modells entsprechend kleiner.

Die in BILD 8 dargestellten Kurven zeigen den zeitlichen
Verlauf der integralen Kraft F, fir den Einschwingvorgang.
Die Differenz zwischen starrem und elastischem Modell
betragt etwa 3%. Diese 3% finden sich entsprechend auch
in der Anderung des Auftriebsbeiwertes C. wieder.

F. - elastisches Modell
F. -starres Modell

| Freies Rollmandver
50 [ I~ Anfangsrollwinkel @, = 45.0° 35
| Ma = 0.5; Anstellwinkel o, = 9.0°

" t/s

BILD 8. Integrierte Kraft Gber die Zeit — Starr gegen-

Uber elastischem Modell

Die in BILD 9 dargestellten Kurvenverlaufe des Auftriebs-
beiwertes in Abhangigkeit von der Rollposition des
Deltafligels bzw. des Rollwinkels ®x um die
Modelllangsachse fiir das starre und das elastische
Modell, zeigen einen deutlichen Anstieg des Auf-
triebsbeiwertes von bis zu 3% infolge der elastischen
Deformation. Der Anstieg ist erwartungsgemaf, da sich
der effektive Anstellwinkel infolge der Nachgiebigkeit des
elastischen Supports erhéht und eine damit verbundene
Erhéhung der Auftriebskraft F, stattfindet.

Elastisches Modell
Starres Modell

(8] E = (4
Freies Rollmandver
& —— Anfangsrollwinkel @, = 45.0° - E
Ma = 0.5; Anstellwinkel o, = 8.0°
1 1 I 1
®,/°
BILD 9. Auftriebsbeiwert C. liber Rollwinkel ®y

In BILD 10 ist der zeitliche Verlauf der Deformationen Az
in vertikaler Richtung fir den Sting und die Modellspitze
dargestellt. Die Frequenz der zweiten Eigenform (erste
vertikale Biegung) von 26.67 Hz ist im Zeitsignal enthalten



und mittels Frequenzanalyse nachweisbar. Die Anregung
der Frequenz erfolgt durch die Lastaufbringung zu Beginn
der Simulation und den hauptsachlich vertikal wirkenden
Lastanteil aus der Aerodynamik. Das Vibrieren des Mo-
dells infolge der Erregung der lateralen Biegeeigenfre-
quenz der Modellaufhangung ist ebenfalls leicht im Verlauf
der Kurven zu erkennen.

5 ( Az - Modellspitze
3 Az - Modellanschluss
t/s
BILD 10. Deformation von Modellanschluss (Sting) und

Modellspitze in vertikaler Richtung
7. ZUSAMMENFASSUNG

In dem vorliegenden Beitrag wurde ein Teil der aktuellen
numerischen Ergebnisse des DLR-Projektes SikMa pra-
sentiert. Die entwickelte multidisziplinare Simulationsum-
gebung zur Kopplung von Aerodynamik, Strukturdynamik
mit einer einfachen Flugmechanik wurde vorgestellt und
die Merkmale der fur die Verknipfung der Einzeldiszipli-
nen notwendigen Kopplungsalgorithmen erldutert. Speziell
die verwendeten raumlichen und zeitlichen Kopplungsal-
gorithmen sowie die Loésung der strukturdynamischen
Bewegungsgleichung im Zeitbereich wurden aufgezeigt.

Erste Resultate von multidisziplinaren Simulationen einer
Deltafliigel-Kampfflugzeugkonfiguration fir ein geflhrtes
und ein freies Rollmandver wurden prasentiert. Die Mog-
lichkeit der Kopplung von grof3en Starrkérperbewegungen
mit kleinen elastischen Deformationen wurde aufgezeigt.
Es konnte fiir die gefiihrte Rollbewegung eine gute Uber-
einstimmung der Ergebnisse mit Messergebnissen erzielt
werden. Fir das freie Rollmandver bei einem Anfangsroll-
winkel von 45° konnte im Vergleich zwischen starrem und
elastischem Modell die Funktionalitdt der Kopplung von
Aerodynamik, Flugmechanik und Aeroelastik gezeigt wer-
den. Die Wechselwirkungen zwischen Flugmechanik,
Strukturdynamik und Aerodynamik sind in den Ergebnis-
sen deutlich zu sehen und sind plausibel. Weitere Ergeb-
nisse zu der hier Vorgestellten multidisziplinaren Simulati-
on finden sich in den Verdéffentlichungen [9], [10] und [11].

8. AUSBLICK

Ziel des Projektes SikMa ist es, eine Simulationsumge-
bung bereitzustellen, die Aerodynamik, Flugmechanik und
Aeroelastik innerhalb eines zeitgenauen Kopplungsalgo-
rithmus zur Simulation eines frei fliegenden, mandvrierfa-
higen, elastischen Kampfflugzeuges mit steuerbaren Kon-
trollflachen (Klappen) kombiniert. Um dieses Ziel erreichen
zu koénnen, ist fur das weitere Vorgehen die Simulation
von gefuhrten Klappenbewegungen des AeroSUM-

Modells in Verbindung mit allen bereits bestehenden
Funktionalitdten vorgesehen. Wenn alle Schnittstellen zur
Kopplung der Einzeldisziplinen von Aerodynamik, Flug-
mechanik und Aeroelastik erstellt und erfolgreich getestet
worden sind, werden diese in die beim DLR entwickelte
Simulationsumgebung TENT [12] eingebunden. Zu einem
spateren Zeitpunkt wird die hier verwendete Flugmechanik
durch das im DLR entwickelte Flugmechanikprogramm
SIMULA [13] ersetzt.

Danach soll eine plattformunabhangige Simulation fur
unterschiedliche Kopplungsszenarien moglich sein. Als
Abschlussszenarien sind Simulationen an einer X-31
Konfiguration, welche ausgiebig in Windkanalexperimen-
ten getestet wurde, vorgesehen.
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