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Integration of a Load Analysis Tool into the Gradient-Based Structural Optimization
Tool Lightworks

Einleitung

Eine schnelle und effiziente Strukturoptimierung spielt eine wichtige Rolle bei der Auslegung
moderner Flugzeuge. Die Optimierung von Faserverbundmaterialien ist hierbei eine
besondere Herausforderung, da viele Parameter und Randbedingungen zu beriicksichtigen
sind. Gradientenbasierte Ansatze kénnen auch bei groRen Parameterraumen verhéltnisméaRig
schnell zu einer Lésung gelangen.

Aus diesem Grund hat das DLR einen gradientenbasierten Strukturoptimierungsprozess
aufgebaut.

Fur eine Technologiebewertung ist die Anbindung eines Lastentools notwendig, wodurch
Interaktionen zwischen Struktur und Lasten berlcksichtigt werden kénnen. Fiir die Kopplung
an einen gradientenbasierten Strukturoptimierungsprozess gibt es mehrere Méglichkeiten.
Von der einfachen Lastanalyse mit einem modifizierten Strukturmodell nach jeder
Strukturiteration, bis zur vollstandigen Differenziation des Lastentools und direkter Kopplung
der Gradienten in einem globalen gradientenbasierten Optimierer sind viele Zwischenschritte
moglich.

Grundlegende Methoden sind lange bekannt und wurden in vielen Anwendnungen umgesetzt
[Klimmek et al., Kier et al.]. Verschiedene vorhandene Implementierungen erlauben eine
schnelle Anbindung von Lastanalysetools [PyTornado, Aerosandbox, LiftingLine].

Forschungshypothese

Die Anbindung eines existierenden Lastentools erméglicht eine gekoppelte Auslegung der
Flagelstruktur in Verbindung mit Lightworks.

1. Anbindung eines effizienten Tools zur Lastanalyse
2. Auslegung eines Use-Cases mit Lasten und Strukturoptimierung
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1 Einleitung

Im Flugzeugentwurf ist es das immanente Ziel die Masse der Struktur so gering wie moglich zu
gestalten. Die Reduzierung der Masse hat entscheidende Auswirkungen auf den Treibstoffver-
brauch und somit auf die wirtschaftliche und 6kologische Bilanz eines Luftfahrzeugs. Aufgrund
der Vorteile die Faserverbundswerkstoffe mit einer hohen Steifigkeit und Festigkeit bei niedri-
ger Dichte fiir dieses Ziel bieten, hat der Anteil dieser in Verkehrsflugzeugen historisch gesehen
immer weiter zugenommen [53]. Im letzten Jahrzehnt haben sowohl AIRBUS mit der A350 als
auch BOEING mit der 787 ihre jeweils ersten Flugzeuge deren Struktur zu einem Grofteil aus
Faserverbundswerkstoffen bestehen auf den Markt gebracht.

In diesem Kontext ergeben sich neue Herausforderungen und Moglichkeiten fiir die Struktur-
optimierung. Diese ist als Teil des Flugzeugentwurfs in einer multidisziplindren Abhéngigkeit
mit der Aerodynamik und der Aeroelastik gekoppelt und kann nicht unabhéngig von diesen
betrachtet werden. Durch die gréflere Anzahl an Entwurfsparametern die Verbundswerkstoffe
gegeniiber isotropen Werkstoffen bieten ergeben sich weitere Moglichkeiten die miteinbezogen
werden konnen. Ein Beispiel um diese zu Nutzen ware aeroelastisches Tailoring, also das zu
Niitze machen des anisotropen Verhaltens der Verbundswerkstoffe um die aeroelastische Verfor-
mung zu Gunsten der Lastreduktion und damit geringerer Masse des Luftfahrzeugs zu nutzen.
Um solche interdisziplindren Abhéangigkeiten zu beriicksichtigen, hat sich die multidisziplindre
Designoptimierung (MDO) etabliert.

Diese ist ein eigenes Feld welches numerische Optimierungsmethoden nutzt um simultan alle
relevanten Disziplinen einzubinden und spielt vor allem im Vorentwurf eine Rolle. Die Philoso-
phie dabei ist, dass je mehr Disziplinen eingebunden werden, desto ndher kommt die Losung
dem Optimum. Das Ziel ist es die einflieBenden Analysen automatisiert und reproduzierbar
durchzufiihren.

Aufgrund dieser Gesamtentwicklungen wird am Institut fir Systemleichtbau des Deutschen
Luft- und Raumfahrtzentrums (DLR) das gradientenbasierte Strukturoptimierungstool LIGHT-
WORKS [55] entwickelt. Dieses ist insbesondere auf die strukturellen Fragestellungen von Faser-
verbundswerkstoffen innerhalb der multidisziplindren Designoptimierung von versteiften Leicht-
baustrukturen zugeschnitten. Dabei werden die Gradienten der Entwurfsparameter mit in die
Optimierung einbezogen, was einer schnellen Losungsfindung dient. Momentan stehen dabei
vor allem die Fliigelstrukturen im Fokus.

Ausgangsbasis fiir die Strukturoptimierung eines Fliigels bildet eine Flugzeugdefinition im Com-
mon Parametric Aircraft Configuration Schema (CPACS) [1]. Dies ist ein standardisiertes Da-
tenformat, das zur Speicherung und zum Austausch von Flugzeugkonfigurations- und Optimie-
rungsdaten dient. Anhand dieser Definition wird in LIGHTWORKS ein FE-Modell erstellt und
die dazugehorigen Lasten und Randbedingungen ausgelesen. Damit ist die Strukturoptimierung
abhangig von extern berechneten und bereitgestellten Lasten.

Um unabhéngig davon zu werden und auch selbst eine Technologiebewertung durchfithren zu
konnen ist die Anbindung eines Lastanalysetools notwendig. Damit kann beispielsweise in einer
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iterativen Kopplung die Verinderung der Lasten aufgrund der Anderungen der Struktur durch
die Optimierung beriicksichtigt werden. Dieses Ziel der Arbeit wird im folgenden Abschnitt
weiter ausgefiihrt.

1.1 Ziel der Arbeit

Das grundlegende Ziel der Arbeit ist die Auswahl und Anbindung eines Lastanalysetools an die
gradientenbasierte Strukturoptimierung in LIGHTWORKS.

Dafiir sollen auf Basis einer Literaturrecherche Lastanalyseverfahren und -tools untersucht wer-
den. Fiir die Toolauswahl sind Auswahlkriterien zu identifizieren und die Tools anhand dieser zu
bewerten, sodass eines fiir die Anbindung ausgewahlt werden kann. Das Lastanalysetool soll fiir
eine in CPACS gegebene Flugzeugdefinition die auf den Fliigel wirkenden Kréifte und Momente
berechnen koénnen. Dabei sollen aerodynamische und (aero-) elastische Effekte beriicksichtigt
werden.

Die Anbindung des ausgewéhlten Tools soll dargestellt und deren Funktionalitdt anhand eines
Anwendungsbeispiels demonstriert werden. Die erhaltenen Ergebnisse sollen auf Plausibilitét
iiberprift werden. Durch eine Variation der Elastizitéit der Fligelstruktur soll die Funktionalitét
der Kopplung durch die Abhéngigkeit der Ergebnisse von dieser Elastizitiat demonstriert werden.

Einleitend wird im folgenden Abschnitt die Struktur der Arbeit dargelegt.

1.2 Struktur der Arbeit

Die Bearbeitung der gegebenen Aufgabenstellung bedarf einiger Grundlagen, die im folgenden
Kapitel erlautert werden. Dabei bildet die Lastanalyse als Teil des Flugzeugentwurfs und die
dafiir verwendeten Methoden eine Basis zum nétigen Verstandnis der Thematik. Aktuelle Tools
fir die Lastanalyse werden vorgestellt und bilden eine Liste an Auswahlmoglichkeiten fiir die
Anbindung. Anhand der vorgestellten Methoden und der dieser Arbeit zu Grunde liegenden
Zielsetzung werden Kriterien fiir die Auswahl eines Lastanalysetools aufgestellt. Schliellich wird
anhand einer Nutzwertanalyse eine Kombination von Tools zur Integration in LIGHTWORKS
ausgewahlt.

Darauf aufbauend werden im dritten Kapitel die Anforderungen an die Integration des gewahl-
ten Lastanalysetools und die Umsetzungen dieser vorgestellt. Zunachst wird die Generierung des
Strukturmodells betrachtet, die eine Erweiterung der bereits vorhandenen Strukturgenerators
darstellt. Anschlieend wird die Erstellung des Massen- und des Aerodynamikmodells prasen-
tiert, die vollsténdig neue Vorgehensweisen erforden. Schlussendlich wird die finale Einbindung
der Lastanalyse in den LIGHTWORKS-Prozess erlautert.

Die Simulationsergebnisse werden im vierten Kapitel abgebildet und analysiert. Dazu werden
zunéchst die einzelnen Schritte der Lastanalyse durchlaufen und auf Plausibilitat gepriift um die
Funktionalitit der Implementierung aufzuzeigen. Die Ergebnisse werden dann auch mit denen
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aus einem anderen Tool verglichen. Abschliefend werden die Auswirkungen der Variation der
Struktursteifigkeit auf die Ergebnisse der Lastanalyse vorgestellt.

Schlussendlich wird die durchgefithrte Arbeit zusammengefasst und ein Ausblick auf folgende
Untersuchungen und Erweiterungen gegeben.






2 Lastanalyse und Toolauswahl im Kontext von
lightworks

In diesem Kapitel wird die Entscheidungsfindung zur Auswahl eines Tools fiir die Anbindung an
LIGHTWORKS [55] dargelegt. Dafiir wird zunichst ein Uberblick iiber die aktuellen Entwicklun-
gen der Lastanalyse im Flugzeugentwurf im Kontext der multidisziplindren Designoptimierung
gegeben. Auf dieser Grundlage werden verschiedene moégliche Umsetzungen anhand vorhande-
ner Tools vorgestellt. Unter Berticksichtigung der spezifischen Anforderungen des Projekts wird
schlielich ein Tool zur Anbindung ausgewahlt. Die sorgfiltige Auswahl des Tools ist entschei-
dend fiir die erfolgreiche Integration der Lastanalyse in den Strukturauslegungsprozess.

2.1 Lastanalyse im Flugzeugentwurf

In diesem Abschnitt wird ein Uberblick iiber die Lastanalyse als Teil des Flugzeugentwurfs,
insbesondere des Vorentwurfs, gegeben. Anhand von Beispielen aus der Anwendung werden,
beginnend mit einem allgemeinen Uberblick, im Folgenden Methoden der Lastanalyse und
Auswahlverfahren zur Bestimmung kritischer Lastfille vorgestellt. Dabei liegt der Fokus auf
der Ermittlung der auf die Fliigel wirkenden Lasten in statischen Flugzustinden.

Die Lastanalyse spielt im gesamten Lebenszyklus eines Flugzeugs eine integrale Rolle. Eine
sinnvolle Bestimmung der auf ein Flugzeug wirkenden Lasten ist elementar fiir die Entwicklung
dessen. Beginnend mit ersten Dimensionierungen in der Definitionsphase, iiber die Festlegung
der genauen Spezifikationen in der Entwicklungsphase bis zur Fatigueberechnung im Betrieb
hat die Lastanalyse einen entscheidenden Einfluss. Im Gegenzug hiangt die Lastanalyse aber
auch wiederum von den Disziplinen ab auf die sie einen Einfluss hat. Dies verdeutlicht, dass die
Lastanalyse als Teil eines eng verkniipften multidisziplindren Entwurfsprozesses zu betrachten
ist. Fiir den im Kontext der Arbeit zu untersuchenden Vorentwurf ist insbesondere die Konnek-
tivitat der Strukturoptimierung, mit dem Ziel der Massenreduktion, mit den zu ermittelnden
Lasten von Bedeutung. [29]

In dieser Phase des Vorentwurfs stehen jedoch nur begrenzte Méglichkeiten zur Bestimmung der
Lasten zur Verfiigung. Dies hingt mit dem noch offenen Losungsraum und entsprechend freien
Parametern, fiir deren Bestimmung erst eine initiale Lastanalyse benotigt wird, zusammen. Das
Ziel im Vorentwurf ist es deshalb moglichst schnell den Losungsraum zu verkleinern. [28] Nach
WRIGHT und COOPER [52] gibt es dafiir drei Herangehensweisen:

1. Empirisch: Die klassische Methode ist die Schitzung der Lasten basierend auf Erfahrungs-
werten und Statistiken. Dies ist besonders dann geeignet wenn es um die Weiterentwicklung
einer bestehenden Flugzeugfamilie oder um Flugzeuge dhnlicher Konfigurationen geht. Je
nach Anwendungsfall ist dieses Vorgehen jedoch zu ungenau und aufgrund fehlender Daten
fiir die Erforschung neuartiger Konzepte vollstandig ungeeignet.
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2. Experimentell: Ein Verfahren, welches genauere Ergebnisse ermittelt und im Gegensatz
zum empirischen Ansatz auch die Kopplung der verschiedenen Disziplinen berticksichtigt,
ist die experimentelle Bestimmung. Diese ist jedoch aufwendig, teuer und ungeeignet fiir
die schnelle Untersuchung einer Vielzahl von Variationen. Trotzdem ist die experimentelle
Bestimmung zur Validierung von Simulationsergebnissen notig.

3. Numerisch: Aufgrund der heutzutage verfiigbaren Computerleistung ist der heutige Stan-
dard die numerische Durchfithrung der Lastanalyse mit Hilfe von Simulationen. Hierbei
muss im Vorentwurf jedoch eine Abschiatzung der erwiinschten Genauigkeiten und ent-
sprechend benotigter Verfahrensgiite gemacht werden. Auch miissen fiir die Erstellung der
Simulationsmodelle nicht bekannte Parameter angenommen werden.

Die Wahl der Herangehensweise hangt von den spezifischen Anforderungen und Ressourcen des
Projekts ab und beeinflusst mafigeblich die Qualitat und Effizienz des Entwurfsprozesses.

Die Lastanalyse als Teil der aeroelastischen Untersuchung ist durch die interdisziplindren wech-
selseitigen Abhangigkeiten gekennzeichnet. Deshalb kann diese nicht isoliert, sondern nur als
Ergebnis der anderen Disziplinen betrachtet werden. [24] Entscheidend sind dabei die Tréagheit
beziehungsweise die Masse, die Steifigkeit, die Aerodynamik und das Flight Control System
(FCS) [8, 24]. Da das FCS im Vorentwurf noch nicht vorhanden ist, wird diese Abhéngigkeit
in dieser Arbeit nur vereinfacht betrachtet. Eine Darstellung solcher MDO-Strukturen ist die
Cybermatrix nach ILIC et al. [21]. In Bild 2.1 ist diese fir die Lastanalyse in Abhangigkeit von
Aerodynamik und Strukturmechanik als erweiterte Matrix nach LAMBE et al. [31] dargestellt.
Die Umsetzung dieser Verbindungen kann durch verschiedenste Konzepte verwirklicht werden.
Die Flugzeughersteller entwickeln dafiir eigene Frameworks, aufgrund von Geheimniswahrung
ist dazu aber wenig Literatur verfiighar. Ein integriertes Aeroelastik Subsystem wird als Teil
einer Design Optimierung bei BOEING von D’VARI und BAKER présentiert [10]. Bei AIRBUS
wird hingegen mit VARLOADS einem gemeinsam mit dem DLR entwickelten MATLAB/SiMU-
LINK-Framework gearbeitet. [23]

Aerodynamik AlC

Struktur / Masse, Steifigkeit /

Bild 2.1: Cybermatrix: Abhéngigkeiten der Lastanalyse

Die Abhéngigkeiten der Lastanalyse von anderen Disziplinen setzen eine gewisse Grundkenntnis
iiber die Flugzeugarchitektur voraus. Dieses wird von WRIGHT und COOPER [52], in Uberein-
stimmung mit den von COLLAR [8], beschriebenen Anforderungen als Liste von bendtigten Mo-
dellen beschrieben. Diese Auflistung bezieht sich auf diskretisierte Modelle zur Untersuchung
mit numerischen Methoden.
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o Strukturmodell: Das Strukturmodell beschreibt die Flugzeuggeometrie, insbesondere
die Primérstruktur, als Aufbau finiter Elemente. Die definierten Materialeigenschaften der
finiten Elemente fithren zu einer Beschreibung der Steifigkeit des Flugzeugs. Die Struktur
dient der Aufnahme der Lasten und zur Ermittlung der resultierenden Verformungen.
(Beispielhaft dargestellt in Bild 2.2a)

o Massenmodell: Die nicht bereits aus dem Strukturmodell hervorgehenden Massen wie
Treibstoff, Nutzlast, Ausriistung etc. werden im Massenmodell zusammengefasst. Da noch
nicht die genaue Massenverteilung bekannt ist, ist es nicht sinnvoll diese auf die einzelnen
finiten Elemente zu verteilen. Stattdessen werden im Massenmodell Lastreferenzpunkte de-
finiert an die die kondensierten Massen gebunden werden. Diese Lastreferenzpunkte dienen

spater auch dafiir die berechneten Lasten gezielt in die Struktur einzuleiten. (Beispielhaft
dargestellt in Bild 2.2b)

o Aerodynamikmodell: Der Aufbau des aerodynamischen Modells ist wesentlich abhéangig
von der verwendeten Analysemethode. Grundsétzlich muss dieses aber die Geometrie der
auftriebsgenerierenden Fléchen sowie der Steuerflichen beschreiben. Fine genauere Model-
lierung umfasst etwa die Korrekturen durch die Flugelprofile. (Beispielhaft dargestellt in
Bild 2.2¢)

o Flight Control System Modell: Fir die Lastanalyse wird mindestens ein FCS benotigt
das die im Aerodynamikmodell definierten Steuerflichen nutzen kann um das Flugzeug
auszutrimmen. Ein ausgereifteres FCS kann auflerdem aktive Manover- oder Boenlastre-
duktion durchfithren und hat so einen erheblichen Einfluss auf die Fluglasten.

a) Strukturmodell b) Massenmodell ¢) Aerodynamikmodell

Bild 2.2: Modelle fir Lastanalyse [29]

Die genaue Form und Ausfithrung dieser Modelle ist dabei sowohl von den verwendeten Metho-
den, der Entwicklungsphase des Flugzeugs, als auch der gewtinschten Genauigkeit der Lastana-
lyse abhangig. So kann in einer frithen Entwicklungsstufe nur eine grobe Schétzung der Fliigel-
struktureigenschaften vorliegen, wahrend diese spater auf Basis der ausmodellierten Stringern
berechnet werden [32]. Je detaillierter die Modelle das Flugzeug beschreiben, umso grofer ist die
zu erwartende Giite der Ergebnisse der Lastanalyse [51]. Im Rahmen des am DLR entwickelten
MDO-Frameworks cPACS-MONA [30] wird zur Erstellung der Finiten-Elemente-Modelle (FE)
beispielsweise MODGEN [27] eingesetzt.
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Auf Basis dieser Grundlagen werden im folgenden Abschnitt Methoden der Lastanalyse vorge-
stellt.

2.1.1 Methoden der Lastanalyse

In diesem Abschnitt wird ein Uberblick iiber die zur Verfiigung stehenden Methoden der Last-
analyse gegeben. Grundsatzlich ist die Lastanalyse zweigeteilt in die Ermittlung der aerodyna-
mischen Eigenschaften und die darauf basierende aeroelastische Kopplung mit der Struktur.

Fir die Berechnung der aerodynamischen Eigenschaften gibt es verschiedene etablierte Verfah-
ren. Dabei ist zwischen Giite der zu erwartenden Ergebnisse und des Berechnungsaufwands
des Verfahrens abzuwégen, allgemein kénnen die Verfahren in die basierende Theorie eingeteilt
werden Die komplexe Berechnung mittels Computer Fluid Dynamics (CFD) basiert auf einer
numerischen Losung der Navier-Stokes-Gleichung. Einfachere Verfahren wie die PRANDTL sche
Traglinientheorie (LLT) oder die Vortex Lattice Methode (VLM) basieren hingegen auf der
Potentialtheorie. Entsprechend der Komplexitat der zu Grunde liegenden Theorie steigt auch
der Rechenaufwand der Methode. [11]

Aufgrund der groflen Anzahl an zu untersuchenden Lastfiallen und der aktuellen Computer-
leistung wird in der Lastanalyse zurzeit fast ausschlieSlich mit der Losung von Potentialstro-
mungen gearbeitet [24]. Aufwendigere Verfahren wie CFD sind momentan noch Detailunter-
suchungen und der Betrachtung einzelner Flugzustdnde, wie der Optimierung des Reiseflugs
vorbehalten [48]. Die verbreitete Anwendung zeigt, dass diese Vorgehensweise ausreichend ge-
naue Ergebnisse liefert und Untersuchungen zeigen eine grundsitzliche Ubereinstimmung der
Methoden. In den Arbeiten von Voss [48, 51] wird aber verdeutlicht, dass von CFD insbe-
sondere im transsonischen Bereich Effekte erfasst werden, die lineare Paneelmethoden nicht
ermitteln konnen. Die frithe Berticksichtigung solcher Effekte im Entwicklungsprozess eines
Flugzeugs ist entscheidend, da spatere Modifikationen deutlich hohere Kosten erzeugen. Daher
ist davon auszugehen, dass mit ansteigender Computerleistung CFD-Methoden immer verbrei-
tetere Anwendung in der Lastanalyse finden werden. Es muss aber berticksichtigt werden, dass
die Lastanalyse nicht unbedingt das gleiche Detailniveau wie die das Design der Aerodynamik
erfordert, so ist die Betrachtung von Widerstandskraften von geringer Bedeutung [24]. Aus
diesen Grinden wird CFD im Rahmen der Arbeit nicht ndher betrachtet und die Anwendung
aktueller Methoden liegt im Fokus.

Die Vortex Lattice Methode [18] ist eine auf der Potentialtheorie basierende Paneelmethode,
die durch die geringe Komplexitét besonders fiir den Vorentwurf geeignet ist. Die VLM ist
eine zweidimensionale Erweiterung der LLT, deren genaue zugrunde liegende aerodynamische
Theorie in Abschnitt A.2 erlautert ist. Die Auftriebsflichen werden in trapezférmige Paneele
diskretisiert, die jeweils durch einen Hufeisenwirbel an der i—Linie reprasentiert werden. Ein
Beispiel fiir ein Vortex Lattice Modell ist in Bild 2.3 dargestellt.

Wie bei der LLT werden in der VLM die induzierten Geschwindigkeiten der Wirbel auf die
Kontrollpunkte iiber das BIoOT-SAVART-Gesetz bestimmt. Die Analyse des Beitrags jedes Hufei-
senwirbels auf jedes andere Paneel liefert eine Matrix. Durch Invertierung dieser Matrix kénnen
die Zirkulationsstarken I'; ermittelt werden, die notwendig sind, um die Randbedingungen der
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Bild 2.3: Vortex Lattice Modell fiir Vorentwurf [25]

Paneele zu erfiillen. Unter Anwendung des KUTTA-JOUKOWSKY-Theorems an jedem Paneel
auf die normalisierte Stromungsgeschwindigkeit wird die Matrix der differentiellen Druckkoef-
fizienten Acp ermittelt. Dies ist die Aerodynamic Influence Coefficient (AIC) Matrix, die die
aerodynamischen Einfliilsse der Auftriebsfliche zusammenfasst.

Durch die zu Grunde liegende Theorie ist die Validitat der VLM auf den subsonischen Bereich
beschrinkt. Dennoch gibt es zahlreiche Korrekturmethoden um die Giite der Ergebnisse der
zu verbessern. [14] Beispielsweise kénnen Kompressibilitatseffekte durch die PRANDTL-GLAU-
ERT-Korrektur [18] ausgeglichen werden. In einer spiateren Phase des Flugzeugentwurfs kann
auch CFD eingesetzt werden um genauere Daten zu liefern, mit denen die AIC-Matrix korri-
giert wird. [24] AuBlerdem konnen die eigentlich flachen Paneele um Woélbung und Schrénkung
korrigiert werden, dafiir wird ein entsprechender Downwash Faktor auf die Paneele angewandt,
der in einer Verschiebung der Auftriebspolaren resultiert und die AIC-Matrix verdndert [48].
Dies ist beispielhaft in Bild 2.4 dargestellt.

camber line

chord line
planar panels: = = —_— _— —_— —_— —_— -

modified onflow condition: » = — — =~ ~ ~ N

Bild 2.4: Wolbungskorrektur fiir die VLM [48]

Auf Basis der ermittelten aerodynamischen Eigenschaften kann die aeroelastische Kopplung voll-
zogen werden, die das Wechselspiel zwischen aerodynamischen Kréften und der elastischen Ver-
formung der Struktur beschreibt. Dafiir gibt es die Moglichkeit der engen oder losen Kopplung.
Bei der losen Kopplung werden die aerodynamischen und strukturmechanischen Berechnungen
getrennt voneinander durchgefithrt und anschlieend schrittweise miteinander verkniipft. Ein
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Beispiel dafiir ist in Bild 2.5 dargestellt, hier wird bis zur Konvergenz iterativ zwischen VLM
und FEM gewechselt. Die Vorteile die die lose Kopplung bietet ist die simple Umsetzung und
die einfache Findung von Konvergenzbedingungen, nachteilig hingegen ist der grofle Rechenauf-
wand, da VLM und FEM in jedem Iterationsschritt durchgefithrt werden miissen. [26]

I

Nei
[ em Konvergenz? Ja

Bild 2.5: Lose aeroelastische Kopplung

Bei der engen Kopplung wird die Berechnung der Aerodynamik und die Kopplung mit der
Strukturantwort hingegen in einem Losungsschritt des Verfahrens simultan ausgefiithrt. Dies
kann beispielsweise iiber die Reduktion der Freiheitsgrade des Strukturmodells auf die mog-
lichen Verformungen basierend auf einer Modalanalyse geschehen. Die Modalanalyse und die
VLM wird dann nur einmal initial ausgefithrt und die resultierenden Strukturverformungen
gehen als Downwash Faktor, dhnlich zur Wélbungskorrektur, in die AIC-Matrix ein. Dies ist
beispielhaft in Bild 2.6 dargestellt. Hierbei ist von Vorteil, dass die Rechenzeit durch die an-
fingliche Berechnung der VLM und Modalanalyse nicht mit der Anzahl der Iterationsschritte
steigt, dafiir ist die Umsetzung hingegen komplexer und die Auswahl der Konvergenzkriterien
und der zu beriicksichtigenden Moden ist nicht trivial. [50]

VLM 3

Strukturdeformation —>{ AIC Korrektur
Modalanalyse l
Nei J

Bild 2.6: Enge aeroelastische Kopplung

Typischerweise wird heutzutage in der Anwendung mit einer engen Kopplung Verfahren, da die
langfristigen Vorteile iiberwiegen. Im Einzelfall kann die lose Kopplung jedoch ausreichend sein
und basierend auf den spezifischen Projektanforderungen aufgrund der geringen Komplexitét
die bessere Losung darstellen. [26]

10
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Um die Ergebnisse der Lastanalyse zu verwerten ist an dieser Stelle eine Riickkopplung der
ermitteln Lasten auf die Struktur notig. Eine naheliegende Moglichkeit ist es die Lasten an
der Stelle in die Struktur einzuleiten, an der diese auftreten. Hierbei kann jedoch das Problem
auftreten, dass durch Modellierungs- oder Berechnungsungenauigkeiten an Stellen die nicht da-
fiir ausgelegt sind deutlich zu Hohe Lasten eingeleitet werden. Deshalb wird die Lasteinleitung
iiblicherweise gebiindelt an den in Abschnitt 2.1 beschriebenen Lastreferenzpunkten vorgenom-
men. Diese liegen beispielsweise jeweils an einer Rippe, von wo aus diese wiederum die Lasten
iber Starrkorperelemente in der Struktur verteilen. [37] Nachteilig ist dabei, dass die realen
Lasteinleitungspfade nicht immer klar sind und durch die Modellierung entsprechende Effekte
vernachlassigt werden konnten. Auflerdem ist die Platzierung der Lasteinleitungspunkte, insbe-
sondere im Rumpfbereich, nicht trivial. [51]

Die spannweitig verteilten Lastreferenzpunkte ergeben eine Lastreferenzachse entlang der die
Schnittkrafte im Fliigel ausgewertet werden konnen. Dabei werden die Schnittkrafte an jedem
Lastreferenzpunkt durch Integration der Krifte aller spannweitig weiter auflen liegender Lastre-
ferenzpunkte ermittelt. Fiir die Dimensionierung sind im Fliigelbereich nur die Vertikalkraft F,,
das Biegemoment My und das Torsionsmoment My und die Kombination dieser Belastungen
von Relevanz. [52, 37]

Mit Hilfe der hier vorgestellten Methoden kann eine Lastanalyse durchgefithrt werden. In der
Anwendung ist es jedoch von grofler Bedeutung die zu untersuchenden Lastfille zu definieren.
Das Vorgehen dafiir wird im folgenden Abschnitt vorgestellt.

2.1.2 Lastfalle im Vorentwurf

In diesem Abschnitt wird erlautert wie die Lastfalle identifiziert werden die im Vorentwurf zu
untersuchen sind.

Im Vorentwurf ist es das Ziel mit moglichst wenig Lastfallen einen moglichst grofien Bereich
an Strukturbelastungen abzudecken. Dafiir soll eine Abwagung zwischen gréfie des Untersu-
chungsraums und entsprechender Giite der Abdeckung und des benétigten Rechenaufwands
getroffen werden. [25] Optimalerweise werden ausschlielich kritische Lastfille ermittelt. Ein
kritischer Lastfall, wie von WRIGHT und COOPER [52] beschrieben, ist eine spezifische Belas-
tungssituation, die die Grofle eines bestimmten Strukturelements bestimmt. Dies bedeutet, dass
die maximale Belastung in diesem Bereich der Struktur durch den kritischen Lastfall erzeugt
wird, wodurch die kleinstmoglichen Abmessungen festgelegt werden, die erforderlich sind, um
ein Versagen der Struktur zu verhindern.

Nach Voss [51] sind vor allem Boen- und Manoverlasten treibende Faktoren fir die Strukturdi-
mensionierung. Da die Ermittlung dieser im Vorentwurf nicht trivial ist und die Mittel einfach
gehalten werden sollten, wird auf eine Ersatzbetrachtung zuriickgegriffen. So liefert PRATT [39]
eine Formel mit der Boenlasten in dquivalente Lastvielfache umrechenbar sind, die einfacher
zu untersuchen sind. Fir die genaue Ermittlung der Manoverlasten wird ein FCS benotigt,
deshalb wird fiir den Vorentwurf auf die Anforderung aus der EASA CS 25 zuriickgegriffen.
Diese ist der in Bild 2.7 dargestellte Flugmandverenvelope, der den zulassigen Bereich der sym-
metrischen Flugmanéver abdeckt. [13] Bei der Auswahl von zu untersuchenden Flugzustédnden
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ist es sinnvoll die aufspannenden Eckpunkte des Envelopes zuerst zu betrachten [51]. Aufgrund
der komplexen Interaktion von Aerodynamik, elastischer Struktur und der Flugsteuerung wei-
sen NEUBAUER und GUNTHER [35] darauf hin, dass auch in der Mitte des Envelopes kritische
Lastfélle entstehen konnen. Dieses Vorgehen findet sowohl in der Forschung als auch in der
Industrie weit verbreitet Anwendung. [51, 45, 40]
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Bild 2.7: Flugmandoverenvelope nach CS 25.333 b) [13]

Neben der Variation des Lastfaktors und der Fluggeschwindigkeit haben auflerdem die Mas-
senkonfiguration des Flugzeugs und die atmosphérischen Bedingungen einen Einfluss auf die
Fluglasten. Dies ergibt eine endlose Anzahl an mdoglichen Variationen, deshalb ist es sinnvoll
sich anhand géngiger Diskretisierungsschritte zu orientieren. Nach Voss [51] sind dies vier
Massenkonfigurationen die von Operational Empty Mass (OEM) bis Maximum Take Off Mass
(MTOM) reichen (Gewichtssystematik nach TORENBEEK [47]). Fur die Atmosphérenbedingun-
gen wird die ICAO-Standardatmosphéare [33] herangezogen. MOENS [34] schlagt die Untersu-
chung auf etwa sieben verschiedenen Hoéhen bis 12km vor. Insgesamt ergibt dies eine Vielzahl
an zu untersuchenden Lastfillen (H6hen-, Massen- und Mandvervariation), in den beispielhaft
aufgefithrten minimalen Variationen sind dies bereits etwa 200.

Fir Dimensionierung ist deshalb eine Reduktion auf die kritischen Lastfélle notig. Fiir eine ge-
ringere Berechnungszeit ist eine schnelle Indentifizierung nicht relevanter Lastfélle von Vorteil.
Dafiir werden die Lasten an den in Abschnitt 2.1.1 beschriebenen Monitoring-Stations ausge-
wertet und auf die Lastfélle, die die einhiillende Kurve der Schnittkréifte und -momente bildet,
reduziert. Eine alternative Methode wird von BRAMSIEPE [5] beschrieben. Hier werden die kriti-
schen Lastfille mit Hilfe einer Finiten Elemente Analyes auf Basis der ermittelten Fehlerindizes
der einzelnen Elemente identifiziert.

12
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Durch die so erfolgte Identifizierung der Lastféille konnen die ermittelten Lasten dann fiir die
Strukturoptimierung genutzt werden. Im folgenden Abschnitt werden die Tools die die hier
vorgestellten Theorien in der Praxis umsetzen miteinander verglichen.

2.2 Uberblick und Vergleich von Lastanalysetools

In diesem Abschnitt steht die Préasentation und der Vergleich der fiir die Lastanalyse verfligha-
ren Tools im Mittelpunkt. Zunéichst werden die auf den zuvor besprochenen Methoden basieren-
den aerodynamischen Tools vorgestellt, gefolgt von den Tools fiir die aeroelastische Kopplung.
Der Fokus liegt dabei auf frei zugdngliche Tools, die im Rahmen dieser Arbeit relevant sind.

2.2.1 Aerodynamische Tools

In diesem Abschnitt liegt der Fokus auf der Vorstellung und dem Vergleich von vier verbrei-
teten aerodynamischen Tools. Zur besseren Ubersicht sind die wesentlichen Eigenschaften und
Unterschiede dieser Tools in Tabelle 2.1 zusammengefasst.

Athena Vortex Lattice (AVL) [12] ist eine von MARK DRELA am MIT in Fortran entwickelte
Software flir die aerodynamische und flugdynamische Analyse von Flugzeugen verschiedenster
Konfigurationen. Das Tool verwendet ein fortgeschrittenes Vortex-Lattice-Modell zur Berech-
nung der AIC-Matrix. Ein besonderes Merkmal von AVL ist die Fahigkeit, durch die Einbindung
von Steuerflachen, sowohl die statische als auch die dynamische Stabilitat und Trimmbedingun-
gen zu analysieren. Fir die Datenverarbeitung setzt AVL auf Textdateien mit einer eigenen
Syntax, in denen Flugzeuggeometrie, Masseneigenschaften und Flugbedingungen definiert wer-
den. AVL ist ein bereits seit Jahrzehnten weit verbreitetes und kontinuierlich weiterentwickel-
tes Programm, das auch in zahlreichen wissenschaftlichen Veroffentlichungen genutzt wird. Die
Software steht unter der GNU General Public Lizenz und ist somit frei zuganglich.

AeroSandbox [43] ist ein in Python Programm, das von PETER D. SHARPE fir das Design und
die Optimierung von Flugzeugen entwickelt wird. Das Alleinstellungsmerkmal dieser Software
ist die automatische Differentiation aller analysierten Probleme, die eine effiziente gradientenba-
sierte Optimierung ermoglicht. Innerhalb von AEROSANDBOX sind verschiedene Potentialstro-
mungsloser integriert, einschlieflich einer nichtlinearen Implementierung der LLT, einer VLM
und einer interaktiven Notepad-Losung. Fiir die Datenverarbeitung der Geometrien und Er-
gebnisse verwendet das Tool eine spezifische Python-Syntax. Es ist zu beachten, dass keine
Schnittstelle zu géngigen Datenformaten vorhanden ist. Urspriinglich im Kontext einer Mas-
terarbeit am MIT entstanden, hat sich AEROSANDBOX als Open-Source Software etabliert,
die stetig weiterentwickelt wird und in verschiedenen wissenschaftlichen Publikationen Anwen-
dung findet [16, 42]. AbschlieBend ist hervorzuheben, dass die Software unter der MIT-Lizenz
veroffentlicht ist und somit allgemein zuganglich ist.

PanelAero [49] ist eine von ARNE V0ss am DLR Institut fir Aeroelastik entwickelte Um-
setzung der VLM und DLM (Doublet Lattice Method: instationidre Aerodynamik) in Python.
Die Umsetzung ist gegen die MSC.NASTRAN [9] SOL144 und SOL145 (eine kommerzielle
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Anwendung der VLM) validiert und liefert numerisch gleiche Ergebnisse. Die Eingabe der Flii-
gelgeometrie erfolgt als NASTRAN Bulk Data Format (BDF) und ist somit universal einsetzbar.
PANELAERO steht unter der BSD 3-Clause Lizenz und ist somit frei verfiigbar.

LIFTING LINE [20] ist eine von K. H. HORSTMANN am DLR Institut fir Aerodynamik und
Stromungstechnik in Fortran entwickelte Umsetzung der VLM. Ein herausragendes Merkmal
von LIFTING LINE ist die hohere Verfahrensordnung im Vergleich zu anderen VLM-Anwen-
dungen. Anstatt die Auftriebsverteilung lediglich diskret pro Paneel zu berechnen, ermdéglicht
LIFTING LINE durch den Einsatz von Ubergangsbedingungen eine zweidimensionale, stetige
Verteilung iiber den gesamten Fliigel. Fiir die Datenverarbeitung verwendet das Tool Text-
dateien mit einer spezifischen Syntax. Dennoch ist ein CPACS Konverter verfiighar, der die
universelle Ansteuerung von LIFTING LINE ermoglicht. LIFTING LINE wird kontinuierlich
weiterentwickelt und ist gestiitzt durch wissenschaftliche Verdffentlichungen, die Software ist
auf Anfrage frei verfiigbar.

Tabelle 2.1: Ubersicht verschiedener aerodynamischen Tools

Tool Theorie Sprache Anbindung
erweiterte eigene Syntax in
AVL VLM Fortran Textdatei
LLT, . .
3D-Paneel ywhon
VLM,
PANELAERO DLM Python NASTRAN
LIFTING stetige Fort CPACS, eigene Syntax
LINE VLM oritadt in Textdatei

Die hier vorgestellten Tools bilden die aerodynamische Grundlage der Lastanalyse, zur Ein-
beziehung aeroelastischer Effekte ist eine Kopplung mit einem weiteren Tool nétig. Mogliche
Ansétze und Losungen fiir diese Integration werden im nachfolgenden Abschnitt vorgestellt.

2.2.2 Tools fiir die aeroelastische Kopplung

In diesem Abschnitt liegt der Fokus auf der Prasentation von Tools fiir die aeroelastische Kopp-
lung. Es werden sowohl zwei Ansétze fiir die enge als auch eine Methode fir die lose Kopplung
vorgestellt. Zur besseren Ubersicht sind die wesentlichen Eigenschaften und Unterschiede dieser
Tools in Tabelle 2.2 zusammengefasst.

LoadsKernel [50] ist eine von ARNE VOss am DLR Institut fiir Aeroelastik entwickelte Softwa-
re zur Berechnung von Flugzeuglasten in Python. Sie ermoglicht die Ermittlung verschiedener
Lastarten, einschliefllich quasi-stetiger und dynamischer Mandéverlasten, unstetiger Boenlasten
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in Zeit- und Frequenzbereich sowie dynamischer Landelasten mittels eines generischen Fahr-
werksmoduls. Fir die aerodynamische Analyse kann das Tool entweder das kompatible PANEL-
AERO, andere VLM-Methoden oder Schnittstellen zu CFD-Tools wie dem DLR Tau Code und
SU2 nutzen. Die strukturelle Flexibilitat des Flugzeugs wird durch eine Modalanalyse bertick-
sichtigt, die eng mit der Aerodynamik gekoppelt ist. Die aerostrukturelle Riickkopplung erfolgt
tiber Rigid Body Splines. Zudem bietet LOADSKERNEL die Moglichkeit, ein EFCS (Electronic
FCS) zu integrieren, mit dem die festgelegten Trimmbedingungen der Manéver erreicht wer-
den konnen. Die Anbindung der Modelle erfolgt im BDF-Format von NASTRAN, die Lastfille
werden in einer eigenen Python Syntax definiert. Da das Tool vollstéandig in menschenlesbarem
Python programmiert ist, konnen Nutzer eigene Anpassungen vornehmen. Es steht unter der
BSD 3-Clause-Lizenz und ist 6ffentlich auf GITHUB verfiighar. LOADSKERNEL ist speziell fiir
wissenschaftliche Anwendungen konzipiert und unterstiitzt eine Vielzahl von Flugzeugkonfigu-
rationen, darunter Kampfflugzeuge [51], hochfliegende Solarplatformen [15] oder Nurfliigler [48]
wie in Bild 2.8 dargestellt.

Bild 2.8: Struktur- und Massenmodell eines Nurfliiglers in LOADSKERNEL [48]

SHARPYy [7] (Simulation of High-Aspect Ratio aeroplanes in Python) ist ein am Imperial
College London entwickeltes Tool. Es dient der dynamischen Aeroelastizitdts-Simulation von
Flugzeugen und Windturbinen. SHARPY ist modular und objektorientiert aufgebaut und er-
moglicht die lineare und nichtlineare Analyse statischer und dynamischer Flugzustidnde im
Zeitbereich. Ein zentrales Merkmal von SHARPY ist die Reduktion des Strukturmodells auf
ein eindimensionales diskretes Balkenmodell. Dies hat zur Folge, dass die Untersuchungen, die
mit SHARPY durchgefiihrt werden konnen, auf schlanke Strukturen beschréankt sind. Daher
eignet sich das Tool besonders fiir die Analyse von hochgestreckten Fliigeln, wie sie beispiels-
weise bei hochfliegenden Solarplattformen zum Einsatz kommen, wie in Bild 2.9, dargestellt.
Die aeroelastische Kopplung in SHARPY kann sowohl lose als auch eng iiber eine Modalana-
lyse erfolgen. Die Anbindung erfolgt iiber eine eigene Modellsyntax in HDF5 und Python und
hat keine gangige Schnittstelle. SHARPY ist hauptséichlich in Python entwickelt, enthélt aber
auch Teile in C++ und Fortran., es steht unter der BSD 3-Clause-Lizenz und ist offentlich auf
GITHUB verfiigbar. Dieses Tool bietet fortschrittliche Analysemoglichkeiten, obwohl es einige
spezifische Anwendungsbeschrankungen hat.

Eine weitere Moglichkeit der aeroelastischen Kopplung ist die lose Kopplung eines Aerodyna-
miktools mit einer einfachen Finite-Elemente-Methode. Ein Beispiel fiir ein solches FEM-Tool
ist PyFEM [4]. PYFEM kann mit einem der in Abschnitt 2.2.1 vorgestellten Aerodynamik-
tools wie in Bild 2.5 dargestellt miteinander gekoppelt werden. Die aerodynamischen Krifte
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Bild 2.9: Aerodynamisches Modell und Kréfte in statischem Gleitflug von XHALE [7] in
SHARPY

werden auf das reduzierte FE-Modell des Fliigels, beispielsweise ein eindimensionaler Balken,
aufgeschlagen. Die daraus resultierenden Verformungen wiirden dann zu einer Neuberechnung
im Aerodynamiktool fithren. Dieses Wechselspiel wird dann bis zur Konvergenz wiederholt. Da-
durch ist es moglich die Lasten unter Beriicksichtigung der Elastizitat des Fliigels in statische
Flugzustinde zu ermitteln. Es werden jedoch viele Vereinfachungen getroffen und zahlreiche
Features wie dynamische Lasten, Mandéverlasten, Boenlasten, Steuerflachen etc. werden nicht
beriicksichtigt. Fiir die Datenverarbeitung verwendet PYFEM eine spezifische Python-Syntax.
PYFEM ist vollstandig in Python entwickelt, steht unter der GNU General Public Lizenz und
ist frei auf GITHUB verfiighar. Diese Methode bietet eine effiziente Moglichkeit, Lasten zu
berechnen, obwohl sie einige Einschrankungen aufweist.

Tabelle 2.2: Ubersicht verschiedener Tools zur aeroelastischen Kopplung

Tool(s) Kopplung Sprache Anbindung Funktionen
Zeit-,
. Frequenzbereich,
LoADS enge Kopplung Python NASTRAN, eigene dynamisch,

KERNEL (Modalanalyse) Syntax in Python

nichtlinear, EFCS,
Landelasten, CFD

Zeitbereich,
dynamisch,
nichtlinear, EFCS

1D lose, 1D Python,
SHARPY enge Kopplung  Fortran,
(Modalanalyse) C++

HDF5, eigene
Syntax in Python

PYFEM eigene Syntax in

und lose Kopplung Python & Y statisch
Python

Aero-Tool

Mit den hier vorgestellten Tools kann in Verbindung mit einem Aerodynamiktool die Lastana-
lyse durchgefiihrt werden. Im folgenden Abschnitt werden die Auswahlkriterien zur Anbindung
an LIGHTWORKS aufgestellt und anhand dieser eine Tool Kombination ausgewahlt
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2.3 Auswahlkriterien und Entscheidung fiir ein
Lastanalysetool

In diesem Abschnitt werden die fiir die Auswahl des Lastanalysetools aufgestellten Auswahlkri-
terien prasentiert und begriindet. Basierend auf diesem Anforderungskatalog wird die am besten
geeignete Kombination der vorgestellten Tools zur Anbindung an LIGHTWORKS ausgewahlt.

Fir die Vorauswahl der in Abschnitt 2.2 prasentierten Tools sind bestimmte Kriterien und
Anforderungen als Grundvoraussetzungen vorausgenommen. Diese werden im Folgenden kurz
erlautert:

« Die Verfiigbarkeit des Tools ist wichtig um einen flexiblen, freien und kostenlosen Einsatz
von LIGHTWORKS sicherzustellen. Deshalb ist es eine Voraussetzung, dass die in Betracht
gezogenen Tools nicht nur kostenfrei sind, sondern auch die Moglichkeit bieten, individuelle
Anpassungen vorzunehmen. Zudem sollte ihre Nutzung in keiner Weise eingeschréankt sein,
um maximale Flexibilitat und Anpassungsfahigkeit im Projektverlauf zu gewéhrleisten.

o Die Projektreife gibt Hinweise auf das aktuelle Entwicklungsstadium. Dariiber hinaus
kann sie als Indikator fiir die zu erwartende Funktionalitdt und die allgemeine Robust-
heit des Programms dienen. Ein Tool mit hoher Projektreife verspricht in der Regel eine
stabilere und zuverldssigere Performance. Die kontinuierliche Weiterentwicklung des
Tools stellt aulerdem sicher, dass auftretende Fehler zeitnah behoben werden und das Tool
regelméaflig um neue Funktionen erweitert wird. Dies tragt zur Langlebigkeit und Zuver-
lassigkeit des Tools bei. Aufgrund dieser Bedeutung sind Tools, die entweder keine klare
Reife aufweisen oder bei denen keine Weiterentwicklung zu erwarten ist, von der Auswahl
ausgeschlossen.

o Die Unterstiitzung des Tools durch wissenschaftliche Veroffentlichungen ist von zen-
traler Bedeutung fiir die Glaubwiirdigkeit und Zuverlassigkeit. Solche wissenschaftlichen
Belege zeigen, dass das Tool griindlichen Tests und Analysen unterzogen wurde und in der
wissenschaftlichen Gemeinschaft anerkannt ist. Dariiber hinaus ermdglichen wissenschaftli-
che Veroffentlichungen einen tieferen Einblick in die Methodik und die zugrunde liegenden
Prinzipien des Tools, was zu einem besseren Verstiandnis und einer effizienteren Anwen-
dung fithrt. Da LIGHTWORKS ebenfalls als wissenschaftliches Tool konzeptioniert ist, ist es
von entscheidender Bedeutung, dass die integrierten Tools eine dhnliche wissenschaftliche
Grundlage und Anerkennung besitzen. Aus diesem Grund werden ausschlieSlich Tools mit
einer soliden wissenschaftlichen Basis fiir die Integration in Betracht gezogen.

« Die Anbindbarkeit eines Tools ist ein zentrales Auswahlkriterium, da sie die Machbarkeit
der Integration bestimmt. Die Art und Weise der Anbindung beeinflusst direkt die notwen-
digen Schritte und den damit verbundenen Aufwand, um das Tool mit LIGHTWORKS zu
verkniipfen. Ein erhohter Integrationsaufwand kann zudem zu langeren Berechnungszeiten
fithren, die idealerweise minimiert werden sollten. Daher wurden in der Vorauswahl nur
solche Tools in Betracht gezogen, deren Anbindung effizient und praktikabel erscheint,
wahrend Tools mit voraussichtlich hohem Integrationsaufwand ausgeschlossen sind.
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o Die im Tool enthaltenen Funktionen entscheiden dariiber welche Untersuchungen damit
vollzogen werden konnen und ist deshalb unabdinglich zu erfiillen. Aus diesem Grund
werden nur Tools in Betracht gezogen, die die fir die Erfilllung der Aufgabe benotigten
Funktionalitaten mit sich bringen.

Neben diesen Grundvoraussetzungen die zu einem Mindestmafl von allen prasentierten Tools
erfiillt sind werden im Folgenden die Auswahlkriterien vorgestellt, die den entscheidenden Ein-
fluss auf die Auswahl haben. Dabei werden die verfiigharen Tools anhand aller miteinander
verglichen und bewertet.

Ein entscheidendes Auswahlkriterium fiir ein Tool ist die dem zu Grunde liegende physikalische
Theorie. Die Theorie bestimmt mafigeblich die Giite der Ergebnisse, da die darin getroffenen
Annahmen und Vereinfachungen die Ausgaben des Tools beeinflussen. Ein Tool, das auf einer
soliden und griindlich gepriiften theoretischen Grundlage basiert, kann genaue und verlassliche
Ergebnisse liefern, die den realen Bedingungen naherkommen, was ein immanentes Ziel der
Auswahl darstellt. Im Auswahlprozess ist es daher von zentraler Bedeutung, die Theorien hinter
den Tools genau zu betrachten und zu vergleichen. Hierbei miissen im vorliegenden Problem
die Theorie der Aerodynamik und der aeroelastischen Kopplung getrennt voneinander bewertet
werden.

Wie vorgestellt stehen fiir die aerodynamische Berechnungen verschiedenste Methoden wie
LLT oder VLM zur Verfiigung, aus denen ausgewahlt werden kann. Verschiedene Untersu-
chungen [36, 54] zeigen jedoch tibereinstimmend, dass gingige Potentialstromungsloser im All-
gemeinen dhnliche Ergebnisqualitdten aufweisen. Aus diesem Grund ist die Theorie des Ae-
rodynamiktools zweitrangig und die Kompatibilitat mit dem Aeroelastiktool und die anderen
Auswahlkriterien stehen im Vordergrund.

Bei der Betrachtung der aeroelastischen Tools zeigt sich, dass die zugrunde liegenden Theorien
und die enthaltenen Funktionen erhebliche Unterschiede aufweisen, die die Anwendungsmog-
lichkeiten beeinflussen. Sowohl LOADSKERNEL als auch SHARPY bieten im Gegensatz zur
Losung mit PYFEM die Moglichkeit einer engen Kopplung durch eine Modalanalyse. Aller-
dings beschrinken sich SHARPY und PYFEM auf die Untersuchung von Strukturen, die
auf eindimensionale Balken reduziert sind. Im Gegensatz dazu ermoglicht LOADSKERNEL die
Analyse von vollsténdig dreidimensionalen Fliigeln.

Hinsichtlich der Funktionalitiat liegen SHARPY und LOADSKERNEL mit ihren dynamischen
und nichtlinearen Berechnungsmoglichkeiten sowie der moglichen Integration eines EFCS nahe
beieinander. Die Anwendung von PYFEM bietet hingegen Einschrankungen, da in einer losen
Kopplung lediglich statische Flugzustiande berechnet werden kénnen. Zu berticksichtigen ist,
dass LOADSKERNEL dartiber hinaus auch Lastuntersuchungen im Frequenzbereich mittels DLM
durchfithren und Landelasten berechnen kann. Insgesamt zeigt dies, dass LOADSKERNEL sowohl
in den Bereichen die fiir die aktuelle Integration als auch fiir moglicherweise zukiinftig zu
berticksichtigenden Lastuntersuchungen die umfassendsten Funktionen bereitstellt.

Bereits in der Vorauswahl wurde die Anbindbarkeit der Tools als entscheidendes Kriterium
beriicksichtigt. Fir die entscheidende Auswahl ist es wichtig diese noch einmal genauer zu
betrachten, da diese tiber die im Anschluss an die Auswahl folgenden Arbeitsschritte mafigeblich
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entscheidet. Dartiber hinaus hat die Komplexitat der Anbindung direkte Auswirkungen auf die
Qualitat der gesamten Integration.

Beim Vergleichen der verschiedenen Implementierungsoptionen zeigt sich, dass die Losung mit
PYFEM in Bezug auf die Anbindbarkeit besonders herausfordernd ist. Es wére notwendig,
sowohl eine Schnittstelle zwischen LIGHTWORKS und PYFEM als auch zwischen PYFEM und
dem Aero-Tool zu erstellen. Hinzu kommt, dass LIGHTWORKS derzeit keine Funktionen bietet,
die die spezifischen Syntaxen der Tools unterstiitzen und erweitert werden miisste. Zudem er-
fordert diese Kombination eigene Losungsansitze, um das Massenmodell und die Inertiallasten
zu berticksichtigen.

Im Gegensatz zu dieser Option gestaltet sich die Integration von SHARPY direkter. So miissen
Struktur-, Massen- und Aerodynamikmodell in der SHARPY spezifischen Syntax im HDF5
Format und die Konfigurationsdatei in Python iibergeben werden. Fiir die Implementierung
bedeutet dies, dass die in LIGHTWORKS vorhandenen Strukturdaten sowie die in der CPACS-
Definition verfiigbaren Aero- und Massedaten in die SHARPY HDF5-Syntax konvertiert wer-
den miissen. Die Ausgabe der Losungen erfolgt ebenso im HDF5 Format, das erst in ein fiir
LIGHTWORKS kompatibles Format konvertiert werden muss. Zusatzlich ist es erforderlich, eine
Python-Konfiguration fiir die Lastfialle und die Simulation zu erstellen.

LOADSKERNEL bendtigt diese Information ebenfalls in einer spezifischen Python Syntax. Die
Daten der drei Modelle miissen jedoch im gangigen NASTRAN BDF-Format vorliegen. Fiir das
Strukturmodell besteht in LIGHTWORKS bereits ein Generator der ein NASTRAN FE-Modell des
Fligelkastens aus der CPACS-Definition erstellt. Die hierfiir erstellten Funktionalitaten kénnen
fiir die Generierung des Aero- und Massenmodells aus der CPACS-Definition entsprechend ge-
nutzt und erweitert werden. Ein Nachteil von LOADSKERNEL im Vergleich zu SHARPY besteht
darin, dass die fiir die Modalanalyse erforderlichen Massen- und Steifigkeitsmatrizen mit exter-
nen Programmen aus den BDF-Daten erstellt werden miissen. Dies kann jedoch problemlos
mit einem FE-Loser wie MSC.NASTRAN oder B2000++ durchgefithrt werden. Das Ausgabe-
format der errechneten Lasten ist wieder eine BDF mit NASTRAN Force und Moment Karten,
die direkt in die Optimierung in LIGHTWORKS eingehen kénnen. Hinsichtlich der Anbindbar-
keit iiberwiegen insgesamt betrachtet also die Vorteile von LOADSKERNEL gegeniiber anderen
Losungen.

Damit ist gezeigt, dass die Losung einer losen Kopplung mit PYFEM nicht zielfiithrend ist. Trotz
eines weitaus hoheren Integrationsaufwands resultiert eine deutlich geringere Funktionalitat als
bei den anderen Losungen. Aus diesem Grund wird diese Losung in der weiteren Betrachtung
nicht beriicksichtigt.

Die Dokumentation eines Tools ist von zentraler Bedeutung. Eine umfassende und klare
Dokumentation erleichtert das Verstandnis und die Anwendung des Tools erheblich. Sie bietet
Anleitungen, Beispiele und Erklarungen, die den Integrationsprozess unterstiitzen. Ein Tool mit
einer gut strukturierten und ausfithrlichen Dokumentation gewéahrleistet eine effiziente Nutzung
und eine reibungslose Integration.

LOADSKERNEL ist mit einem User Guide [50] veroffentlicht. Dieser konzentriert sich hauptséch-
lich auf die zugrunde liegende Theorie und bietet nur vereinzelt Erlduterungen zur praktischen
Anwendung. Konkrete Anleitungen oder beispielhafte Anwendungen, die die Nutzung des Tools
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verdeutlichen wirden, fehlen in dieser Dokumentation. Zudem fehlen veroffentlichte Beispielm-
odelle, die eine Nachvollziehbarkeit der Funktionsweise ermoglichen wiirden.

Eine umfangreiche Dokumentation zu SHARPY steht zur Verfiigung [44]. Diese ist priméar dar-
auf ausgerichtet, Anwendern bei der Nutzung des Tools zu helfen, und bietet Anweisungen, die
von der Installation bis zum Post-Prozessing reichen. Zudem sind beispielhafte Anwendungen
enthalten, die die Handhabung des Tools verdeutlichen. Allerdings wird die Theorie hinter dem
Tool nicht ausfiihrlich erértert. Hinsichtlich der Dokumentation bietet SHARPY klare Vorteile
gegeniiber LOADSKERNEL.

Fir die Integration und Anwendung des Tools kann die Kommunikation mit dem Entwickler
oder eine aktive Community von Nutzern von entscheidendem Vorteil sein, weshalb sie in dieser
Auswahl besondere Beachtung findet. Ein direkter und offener Austausch erméglicht rasche
Losungen bei Fragen oder Problemen wahrend der Integration.

Weder SHARPY noch LOADSKERNEL verfiigen tiber eine aktive Community an Nutzern die
Unterstiitzung bieten kann. Von den Entwicklern von SHARPY sind die Kontaktdaten erhélt-
lich, es ist jedoch ungewiss in wie weit diese Support bieten konnen. Bei LOADSKERNEL besteht
durch ARNE Vo0ss ein direkter, personlicher Kontakt, der gezielte Unterstiitzung ermoglicht.
Zudem sind sowohl LOADSKERNEL als auch LIGHTWORKS am DLR angesiedelt, wodurch die
Zusammenarbeit erleichtert wird. Dies stellt einen weiteren klaren Vorteil dar den LOADSKER-
NEL gegeniiber anderen Optionen bietet.

Die Rechenzeit eines Tools ist ein wesentliches Auswahlkriterium, da sie die Effizienz und
Praktikabilitdat der Anwendung mafigeblich beeinflusst. Ein Tool, das schnelle Ergebnisse liefert,
kann den gesamten Arbeitsprozess beschleunigen und somit Zeit sparen. Allerdings wird die
Rechenzeit in dieser Auswahl nicht explizit berticksichtigt, da sie schwer vorherzusagen ist
und von zahlreichen Faktoren beeinflusst wird. Dazu gehoren beispielsweise die Grofie und
Komplexitéit des Modells, die Detailtiefe der Analyse und die spezifischen Hardware-Ressourcen.
Daher ist es schwierig, eine genaue Einschédtzung der Rechenzeit fiir die verschiedenen Tools im
Voraus zu treffen.

Anhand der vorgestellten Informationen wird zu den Tools eine Nutzwertanalyse durchgefiihrt,
die in Tabelle 2.3 dargestellt ist. Jeder Kategorie ist dabei eine Gewichtung basierend auf der
geschitzten Bedeutsamkeit fiir die Problemlosung zugewiesen. Die Tools sind in den Kategorien
auf einer Skala von +2 (sehr positiv) bis 2 (sehr negativ) bewertet. Dieser Ansatz ermoglicht
eine klare und nachvollziehbare Entscheidungsfindung.

Die Nutzwertanalyse identifiziert LOADSKERNEL als das am besten geeignete Tool fiir die
aeroelastische Kopplung. Die grofliere Anzahl an integrierten Funktionen, die Moglichkeit der
Anbindung basierend auf dem bestehenden FE-Generator in LIGHTWORKS sowie die Kommu-
nikation mit dem Entwickler machen den entscheidenden Unterschied. Da gezeigt wurde, dass
die vorgestellten Aerodynamik-Tools alle eine hinreichende Genauigkeit bieten wird zur Verein-
fachung der Integration das zu LOADSKERNEL kompatible PANELAERO als Aerodynamik-Tool
ausgewahlt.
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Tabelle 2.3: Nutzwertanalyse der Tools zur aeroelastischen Kopplung

Kriterium Gewichtung LoadsKernel SHARPy
Theorie 2 ++ +
Funktionen 3 ++ +
Anbindbarkeit 2 + o
Dokumentation 1 - ++
Kommunikation 2 ++ o
Gesamt + 1,5 + 0,7

Damit sind LOADSKERNEL und PANELAERO als geeignete Losung identifiziert. Im folgenden
Kapitel wird eine Anbindungsstrategie der Lastanalyse an LIGHTWORKS erarbeitet und die
Umsetzung dieser prasentiert.
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3 Integration von LoadsKernel in lightworks

In diesem Kapitel erfolgt die Darstellung der Integration von LOADSKERNEL in LIGHTWORKS.
Zunéchst wird eine Anbindungsstrategie entwickelt, aus der eine detaillierte Anforderungsliste
abgeleitet wird. Anhand dieser Liste werden die einzelnen Schritte der Integration systematisch
beschrieben, wobei sowohl die Funktionalitat als auch die Funktionsweise der jeweiligen Schritte
ausfithrlich demonstriert werden.

| cPACsS ,
| Definition |
I I
| ! |
[ Modell ( 1!
| 0ce > Strukturmodell »| Optimierung | |
| Generator |
| g 4 g 4 |
S B
| Aerodynamik- Loads Krifte und
| —> — I
| modell Kernel Momente |
| A I
I | :
| Lastfalldefiniti
: —| Massenmodell Systemmatrizen uarf q ioff;;;;ggi :
| |
| I '
| Erweitertes |
| > > Modalanalyse |
| Strukturmodell . |
Erweiterung,

Bild 3.1: Integration der Lastanalyse in LIGHTWORKS

Im Rahmen der Integration von LOADSKERNEL in LIGHTWORKS ist die erfolgreiche Entwick-
lung einer Anbindungsstrategie essenziell. Dies beginnt mit der Formulierung des Gesamtpro-
zesses. Die Ausgangsbasis des Prozesses ist die CPACS-Definition eines Flugzeugs. Aus diesen
Daten wird aktuell mit Hilfe des Modellgenerators das Strukturmodell als NASTRAN-BDF fiir
die Optimierung in LIGHTWORKS erstellt. In &hnlicher Weise soll der Modellgenerator dazu ver-
wendet werden das Struktur-, Massen- und Aerodynamikmodell fiir die Lastanalyse zu erzeugen.
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Das Struktur- und Massenmodell flieBen dann in Modalanalyse ein, welche die Systemmatrizen
von Masse und Steifigkeit generiert.

Im néchsten Schritt des Integrationsprozesses erfolgt das Aufrufen von LOADSKERNEL Die
Systemmatrizen, zusammen mit dem Aerodynamikmodell und dem eigens zu formulierenden
Python-Skript zur Definition der Lastfalle und Simulationskonfiguration, flieBen in LOADSKER-
NEL ein. Anschliefend fithrt LOADSKERNEL damit die Lastanalyse aus und erstellt eine Liste
kritischer Lasten. Daraufhin wird diese Liste gemeinsam mit dem urspriinglichen Struktur-
modell in LIGHTWORKS importiert, wodurch letztendlich die Optimierung basierend auf den
berechneten Lasten durchgefithrt werden kann. Dieses Vorgehen ist in dem Flussdiagramm in
Bild 3.1 zusammengefasst.

Fiir die Formulierung der Anforderungsliste ist es notwendig, die einzelnen Abldufe genauer zu
betrachten. Es miissen die Punkte identifiziert werden, um die LIGHTWORKS zu erweitern ist,
damit eine Lastanalyse mit LOADSKERNEL durchgefiithrt werden kann. Dabei ist zu beachten,
dass in LOADSKERNEL grundsétzlich nur eine Analyse von Modellen moglich ist, die weitestge-
hend ein gesamtes Flugzeug abbilden. Diese Anforderung ergibt sich aus der in Abschnitt 2.1
beschriebenen Abhéngigkeit der verschiedenen Disziplinen.

So muss fiir die korrekte Berechnung der Bewegungsgleichungen beispielsweise die Masse des
gesamten Flugzeugs berticksichtigt werden. Aus der Massenverteilung resultiert auch der Schwer-
punkt, der je nach Lastfall wiederum tiiber den Trimmpunkt bestimmt. Fiir dessen Einstellung
und die Erhaltung der Langsstabilitat ist ein Hohenleitwerk erforderlich. Aufgrund dieser viel-
schichtigen Abhéangigkeiten reicht es nicht aus, nur den in der Strukturoptimierung betrachteten
Fliigel zu modellieren.

Um die Lastanalyse jedoch moglichst einfach und effizient zu gestalten, muss ermittelt werden,
welche Minimalkonfiguration eine valide Lastanalyse ermoglicht. Im Folgenden liegt der Fokus
auf den spezifischen Anforderungen an das Aerodynamikmodell, das fir diese Analyse benotigt
wird.

Bisher wird in LIGHTWORKS keine aerodynamische Untersuchung vorgenommen, weshalb die
Generierung des Aerodynamikmodells vollstindig neu implementiert werden muss. Fiir die
Lastanalyse in LOADSKERNEL ist die Modellierung der Auftriebsflachen erforderlich, damit
diese zunédchst in der VLM in PANELAERO untersucht werden kénnen. Jedoch, da wie in Ab-
schnitt 2.1.2 beschrieben, zunéchst nur symmetrische Manoéverlasten untersucht werden, wird
die Modellierung des Seitenleitwerks nicht bendtigt. Stattdessen wird in der Konfiguration der
Lastfalle die Gierbewegung ausgeschlossen werden.

Der Hauptfliigel und das Hohenleitwerk miissen auf Basis der CPACS-Daten modelliert wer-
den. Hierfiir eignen sich die in CPACS definierten Fliigelsegmente besonders, da sie die duflere
Geometrie der Fliigel prézise abbilden. Zusétzlich wird, um den Auftrieb des Rumpfs zu be-
riicksichtigen, vereinfachend angenommen, dass dieser in etwa so viel Auftrieb erzeugt wie die
Fortfithrung der Hauptfliigel im Rumpfbereich. Allerdings werden die Fliigelprofile aus Kom-
plexitatsgriinden im Rahmen dieser Arbeit nicht betrachtet, und die Auftriebsflachen werden
vereinfacht als flache Platte angenommen.
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Fir die Einstellung eines Trimmzustandes ist die Einbeziehung von Steuerflachen unerlésslich.
Dafiir sind jedoch nur primére Steuerflichen wie Querruder und Hohenruder, die an den Hin-
terkanten der Fliigel angebracht sind, notig. Sekundéare Steuerflichen wie Spoiler oder Slats
werden in dieser Analyse vernachlassigt. Aus diesem Grund sollen die in CPACS definierten
Trailing-Edge-Devices, welche die relevanten Steuerflichen abdecken, in der Modellierung ein-
bezogen werden.

Die oben beschriebenen Anforderungen an das Aerodynamikmodell sind in Tabelle 3.1 zusam-
mengefasst. Zusétzlich sind in der Tabelle die NASTRAN Karten und CPACS Informationen
aufgelistet, die noch nicht in den LIGHTWORKS Interfaces implementiert sind, aber fir die
Erfillung der entsprechenden Anforderungen bendttigt werden.

Tabelle 3.1: Anforderungsliste an Aerodynamikmodell

Anforderung Ansatz Nastran CPACS
. . Hauptfliigel und Hohenleitwerk PAEROL1, Wing
Auftriebsflachen als flache Platte CAERO1 Segments
St Aich Priméare bzw. Hinterkanten AELIST, Trailing Edge
cuertiacion Steuerflachen AESURF Devices

Bisher fliefft in LIGHTWORKS nur die Masse der modellierten Struktur ein. Fiir die Lastanalyse
wird jedoch eine vollstandige Beschreibung der Massen benoétigt, einschliefllich des Betrags und
der Verteilung der Masse tiber das Flugzeug. Hierzu sollen die in CPACS definierten Informa-
tionen als Basis dienen, wahrend nicht beschriebene Massen approximiert werden konnen. Die
Massen sollen entweder an den am néchsten liegenden Lastreferenzpunkt gebunden oder tiber
eine Verteilungsformel auf bestimmte Lastreferenzpunkte aufgeteilt werden. Dartiber hinaus ist
fiir die Untersuchung verschiedener Massenkonfigurationen eine Aufteilung der Massen nach
deren Kategorie erforderlich, um Treibstoff und Nutzlast entsprechend skalieren zu kénnen.

Die Anforderungen an das Massenmodell, einschliefSlich der benétigten NASTRAN und CPACS
Interface Erweiterungen, sind in Tabelle 3.2 zusammengefasst.

Bisher wird in LIGHTWORKS zur Durchfithrung der Strukturoptimierung ein FE-Modell des
Fligelkastens generiert. Dieses Modell besteht aus Knoten und Schalenelementen sowie den
dazugehorigen Materialeigenschaften, wie in Bild 3.2 dargestellt. Es ist zu beachten, dass das
Modell bisher nur den rechten Fliigel der Hauptfliigel abbildet.

Fir die Lastanalyse mit LOADSKERNEL ist jedoch ein umfangreicheres Strukturmodell erfor-
derlich. Insbesondere wird fiir die Lastanalyse die Struktur der Komponenten benotigt, die auch
im Aerodynamikmodell abgebildet sind. Dies bedeutet, dass nicht nur der Hauptfliigel, sondern
auch das Hohenleitwerk modelliert werden muss. Zwar verfiigt LIGHTWORKS bereits tiber eine
Funktion zur Generierung mehrerer Fliigel, jedoch bestehen die generierten Fliigel nur aus der
rechten Flugzeugseite. Deshalb muss eine zusatzliche Funktion implementiert werden, die die
Fligelstrukturen an der x-z-Ebene spiegelt.
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Tabelle 3.2: Anforderungsliste an Massenmodell

Anforderung Ansatz Nastran CPACS
Bekannte aus Katalog, Breﬁ?‘iﬁwn
Massendaten Rest mit CONM2 . ’
. . Leading Edge
Approximationsformeln .
Devices
An néchsten Mass
Verteilung Lastreferenzpunkt bzw. - .
. Location
Verteilungsformel
Aufteilung nach mOEM.,

Massenkonfigurationen

Kategorie, Skalierung -
nach Lastfall

Payload, Fuel

Bild 3.2: Bisheriges Strukturmodell fiir die Optimierung in LIGHTWORKS
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Ebenfalls muss das Strukturmodell so erweitert werden, dass die Massen des Massenmodells kor-
rekt verteilt und aufgeschlagen werden konnen. Daher wird die Generierung des Flugzeugrumpfs
bendétigt. Allerdings soll dieser aus Komplexitatsgriinden nicht vollstandig strukturell ausmo-
delliert werden, sondern lediglich aus einer starren Attrappe bestehen, um die Anforderungen
fiir die Lastanalyse zu erfiillen. Die Grundlage hierfiir bilden die in CPACS definierten Fusela-
ge-Sections und -Positionings.

Damit das Flugzeug als ein einzelner Korper betrachtet werden kann, miissen die Fliigel- und
die Rumpfstruktur miteinander verbunden werden. Diese Verbindung ist essentiell, um die
Bewegungsgleichungen des Flugzeugs berechnen und eine Modalanalyse durchfithren zu kénnen,
die die globalen Eigenmoden des Flugzeugs korrekt abbildet. Zu diesem Zweck sollen die in
der x-z-Ebene liegenden Knoten der Fliigel iber Starrkorperelemente mit dem starren Rumpf
verkniipft werden.

Fir die kontrollierte Einleitung der Lasten in das Optimierungsmodell sowie die Kraftriickkopp-
lung wéihrend der Lastanalyse werden Lastreferenzpunkte benottigt. Es ist entscheidend, dass
diese fiir das Last- und Optimierungsmodell exakt iibereinstimmen, damit die Lasten korrekt
iibertragen werden konnen. Zwar werden diese Punkte bereits in LIGHTWORKS basierend auf
der CPACS-Definition der Lastreferenzachse generiert, jedoch soll, um unabhéngig davon zu
werden, ob diese in CPACS (korrekt) definiert ist, stattdessen in jedem Rippenmittelpunkt ein
Lastreferenzpunkt erstellt werden. Dartiber hinaus soll jeder Knoten im Rumpf dazu dienen,
Inertialkrafte der dort fixierten Massen einzuleiten

Zuletzt werden fir die Auswertung der Schnittkriafte Monitoring-Stations bendtigt. Dafiir wird
an jedem Lastreferenzpunkt im Fliigel eine Monitoring-Station erstellt. Diese Station referen-
ziert alle Lastreferenzpunkte, die auf demselben Fliigel spannweitig auflerhalb liegen.

Die Anforderungen an das Strukturmodell, einschliellich der benétigten NASTRAN und CPACS
Interface Erweiterungen, sind in Tabelle 3.3 zusammengefasst.

Neben den Anforderungen an die Modelle gibt es noch weitere Punkte, die fiir die finale Integra-
tion von LOADSKERNEL nétig sind. Zunéchst miissen die bis hier aufgelisteten Funktionen in
einen automatisierten Ablauf mit der Strukturoptimierung eingebaut werden. Dariiber hinaus
ist die Konfiguration fiir die Simulation zu erstellen, in der einige Dateischnittstellen anzugeben,
allgemeine Einstellungen festzulegen sowie die zu untersuchenden Lastfalle zu definieren sind.
Die Lastfille werden héandisch basierend auf dem in Abschnitt 2.1.2 beschriebenen Vorgehen
ausgewahlt. Weiterhin muss mindestens eine Dummy-EFCS definiert werden, die die Piloten-
kommandos mit den Steuerflichen vernetzt. Es ist zu beachten, dass die ausgegebenen Lasten
schlussendlich gefiltert werden miissen, um in die Strukturoptimierung einzuflieSen. Denn die
Lasten beziehen sich auf das gesamte Flugzeug, wahrend der Optimierung jedoch lediglich das
einfache Fliigelstrukturmodell (Bild 3.2) und die darin enthaltenen Lastreferenzpunkte bekannt
sind.

Die Anforderungen an die finale Integration von LOADSKERNEL sind in Tabelle 3.4 zusammen-
gefasst.

Anhand der Anforderungslisten wird im Folgenden Abschnitt die Erweiterung des Modellgene-
rators fiir die drei Modelle beschrieben und auf Plausibilitat gepriift.

27



3 Integration von LoadsKernel in lightworks

Tabelle 3.3: Anforderungsliste an erweitertes Strukturmodell

Anforderung Ansatz Nastran CPACS
Beide Hauptfliigel und Vorhandenes Modell i i
Hohenleitwerk erweitern und spiegeln
Starre Attrappe aus Fuselage
Rumpf soweit bekannten - Sections und
Geometriedaten Positionings
Verbln(%ung von Rumpf Starrkorperelemente RBE2 -
und Fligeln
Lastreferenzpunkte und . Gene.rlerung an Rib
Kraftriickkopplung Rippenmittelpunkt und ) Positionings
im Rumpf
MONPNTT,
Monitoring-Stations An Lastreferenzpunkte SET1, -
AECOMP
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Tabelle 3.4: Anforderungsliste fiir finale Integration

Anforderung

Ansatz

Ablauf der Berechnungen

Ablauf nach Bild 3.1

Definition der Lastfille

Basierend auf Abschnitt 2.1.2

Konfiguration der Simulation und

Dummy-EFCS

Héandisch fiir Anwendungsbeispiels

Filtern der Lasten fiir Einbindung in

Optimierung

Abgleich der Dateien




3.1 Erweiterung des Modellgenerators

3.1 Erweiterung des Modellgenerators

In diesem Abschnitt erfolgt die Darstellung der Methodik zur Erweiterung des Modellgenera-
tors im Kontext der Lastanalyse durch LOADSKERNEL. Besonderes Augenmerk liegt auf einer
allgemein verstédndlichen Erlauterung des grundlegenden Vorgehens. Im Gegensatz dazu werden
die technischen Details der Programmierung und der erstellten NASTRAN-Modelle nur selek-
tiv behandelt. Fiir weiterfithrende Informationen zu den Spezifikationen der NASTRAN-Karten,
aus denen die Modelle aufgebaut werden, sei auf den NASTRAN Quick Reference Guide [9]
verwiesen.

Der Ausgangspunkt fiir die Anbindung an LIGHTWORKS ist das vorhandene Skript, das die
Optimierung auf Basis der CPACS-Definition steuert. Innerhalb dieses Skripts spielt die FE-
Modellgenerierung eine Schliisselrolle. Sie verwandelt die in CPACS definierte Fliigelstruktur
mithilfe eines Meshgenerators in ein FE-Modell. Dieses Modell besteht aus Knoten, Schalenele-
menten, Materialeigenschaften, Lastreferenzpunkten und Randbedingungen. Die gewonnenen
Daten werden abschliefend in einer NASTRAN BDF-Datei ausgegeben. Fiir eine detailliertere
Betrachtung sei auf die Arbeit von TONNJES [46] verwiesen.

Aufbauend auf der bestehenden BDF-Generierung wird die Erstellung der Lastanalyse-Modelle
dazu parallel implementiert. Die entsprechenden Erweiterungen werden im Programmablauf
nach der Verarbeitung im Meshgenerator und vor der Ausgabe als BDF-Datei eingefiigt. Begin-
nend mit dem Strukturmodell werden in den folgenden Abschnitten die Erweiterungen basierend
auf den zuvor definierten Anforderungen beschrieben.

3.1.1 Erweitertes Strukturmodell

In diesem Abschnitt wird die automatisierte Generierung des erweiterten Strukturmodells auf
Basis der CPACS-Definition vorgestellt. Im Fokus stehen dabei die fiir das Strukturmodell auf-
gestellten Anforderungen aus Tabelle 3.3. Zur Veranschaulichung der Funktionalitét wird das in
dieser Arbeit betrachtete Anwendungsbeispiel die D250TF herangezogen, die in Abschnitt A.3
vorgestellt wird.

Der erste Punkt auf der Anforderungsliste betrifft die Erweiterung des Strukturmodells. Zu-
nachst kann das Hohenleitwerk durch eine einfache Einstellung in der Generierung inkludiert
werden. Dariiber hinaus wird eine spezielle Klasse implementiert, die das vorhandene Modell
an der x-z-Ebene spiegelt, um es um die anderen Fliigelseiten zu erweitern.

Da das FE-Modell von den Knoten (GRID) ausgehend hierarchisch aufgebaut ist, ist es sinnvoll
mit der Spiegelung dieser zu starten. Dafiir wird iiber die Liste der Knoten iteriert und jeder
Knoten der nicht in der x-z-Ebene liegt mit negierter y-Koordinate kopiert. Wichtig dabei
ist, dass jeder Knoten neben den drei raumlichen Koordinaten auch eine eindeutige ID erhalt,
die fortlaufend vergeben wird. Um spétere Referenzen auf die urspriinglichen Knoten korrekt
spiegeln zu kénnen wird parallel dazu eine Vernetzung gespeichert. In dieser Vernetzung verweist
die ID jedes urspriinglichen Knotens auf seine Spiegelung, wéihrend die IDs der Knoten in
der Symmetrieebene auf sich selbst verweisen. Eine Veranschaulichung dieses Prozesses ist in
Bild 3.3 dargestellt.
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10 ol 9
1 o . C° o3

e Urspriingliche Knoten

@ Gespiegelte Knoten
15. 14. e’ oS 9 } ID-Vernetzung

Bild 3.3: Spiegelung der Knoten mit Vernetzung

Alle weiteren im Folgenden vorgestellten zu spiegelnden Objekte verfiigen ebenfalls iiber eine
eindeutige ID. Aus diesem Grund wird das gleiche Prinzip der ID-Vernetzung und der eventu-
ellen Selbstreferenz auch auf diese Objekte angewandt.

Die Koordinatensysteme (CORD2R) stellen ebenso wie die Knoten eine fundamentale Kom-
ponente in der hierarchischen Struktur des FE-Modells dar. Sie sind fiir die Orientierung der
Materialeigenschaften verantwortlich und werden durch die Angabe von drei Punkten im In-
ertialkoordinatensystem definiert. In Analogie zu den Knoten kann die Spiegelung durch die
Negierung der y-Koordinate jedes dieser drei Punkte durchgefiihrt werden.

Auf den gespiegelten Knoten und Koordinatensystemen aufbauend, sowie unter Berticksich-
tigung deren Vernetzung, werden als nédchster Schritt die Schalenelemente (CQUAD4 und
CTRIA3) gespiegelt. Diese Elemente sind durch eine Liste von Knoten-IDs definiert, die sie
miteinander verbinden. Zusétzlich enthalten sie eine Referenz auf ein Koordinatensystem und
eine auf die Materialeigenschaften (PSHELL). Es ist zu beachten, dass die Materialeigenschaf-
ten selbst nicht gespiegelt werden miissen. Ihre korrekte Zuordnung erfolgt iiber die Vernetzung
der Schalenelemente und der Koordinatensysteme. Schalenelemente, deren alle Knoten-IDs mit
sich selbst vernetzt sind und die somit vollstdndig in der Symmetrieebene liegen, werden nicht
gespiegelt. Im Zuge der Spiegelung werden die Schalenelemente kopiert und ihre urspriingli-
chen Eintrédge durch die in den Vernetzungen gespeicherten IDs ersetzt. Wenn alle Knoten-IDs
eines Schalenelements mit sich selbst vernetzt sind, wird dieses Schalenelement, da es somit
vollstdndig in der Symmetrieebene liegt, nicht gespiegelt.

Als letzter Schritt werden die Starrkorperelemente (RBE3) gespiegelt, die fiir die Verteilung
der Lasten von den Lastreferenzpunkten auf die Struktur verantwortlich sind. Diese Elemente
setzen sich aus der ID des Lastreferenzpunkts und einer Liste von Knoten-IDs zusammen, mit
denen dieser Punkt verbunden ist. In Anlehnung an die Schalenelemente kann die Spiegelung
der Starrkorperelemente auf dhnliche Weise bearbeitet werden. Die Ausnahme hier bildet ein
Lastreferenzpunkt der in der Symmetrieebene liegt und auf sich selbst verweist und deshalb
nicht gespiegelt wird.
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Insgesamt resultiert daraus ein Strukturmodell, das sowohl die Hauptfliigel als auch das Ho-
henleitwerk umfasst. In Bild 3.4 ist die erfolgreiche Erweiterung und Spiegelung des Modells
dargestellt, im Vergleich zum urspriinglichen Zustand in Bild 3.2.

Bild 3.4: Gespiegelt- und erweitertes Strukturmodell

In allen nachfolgenden Erweiterungen und Modellen werden entweder von Beginn an beide
Seiten des Flugzeugs berticksichtigt oder bei der Erstellung ein &hnliches Spiegelungsverfahren
wie hier vorgestellt angewandyt.

Die néchste vorzunehmende Erweiterung ist die Erstellung einer Rumpfattrappe. Um ein belie-
biges Flugzeugmodell berticksichtigen zu konnen, werden die vorhandenen Geometrieinforma-
tionen so genutzt, dass eine Verteilung der Masse entlang des gesamten Rumpfes ermdoglicht
wird. Dafiir wird eine Funktion verwendet die iiber die in CPACS definierten Fuselage-Secti-
ons und -Positionings iteriert. Dabei wird die Position einer Section x; immer auf Basis der
vorherigen Section x;_; sowie den dazugehorigen Positionings p bestimmt:

sin A; + cos ¢;
T, =X 1+ P —Pi1+ cos A; - il (3.1)
sin @,

mit I :p(]:O

Die iterierende Funktion berechnet dann mittels Gleichung 3.1 den Mittelpunkt jeder Section
und generiert an dieser Position einen Knoten.

Die so generierten Rumpfknoten werden durch ein Starrkorperelement (RBE2) miteinander
verkniipft, um eine starre Rumpfattrappe zu schaffen. Dieses Element dient gleichzeitig zur
Verbindung der Fliigel mit dem Rumpf. Als Referenzknoten dient der vorderste Rumpfknoten.
Die von diesem abhéangigen Knoten umfassen alle iibrigen Rumpfknoten sowie alle Fliigelknoten,
die in der x-z-Ebene liegen. Auf diese Weise entsteht ein kohdrentes Gesamtflugzeugmodell, das
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in Bild 3.5 mit farblicher Hervorhebung des Rumpfs und der Starrkérperverbindung dargestellt
ist.

i ] -

Bild 3.5: Strukturmodell mit Rumpf und Starrkorperverbindung

Schliefllich wird eine neue Methode zur Generierung der Lastreferenzpunkte (GRID) und der
zugehorigen Monitoring-Stations implementiert. Die Funktion iteriert sowohl iiber die Fliigel
als auch deren Rippen. Fiir jede Rippe wird iiber die Position dieser an Vorder- und Hinter-
holm ein Mittelpunkt approximiert. An dieser Stelle wird ein Knoten generiert, der tiber ein
Starrkorperelement mit den Kantenknoten der jeweiligen Rippe verbunden ist. Das Ergebnis
sind Fliigel, die an jeder Rippe jeweils einen Lastreferenzpunkt aufweisen, wie in Bild 3.6 fiir
den rechten Hauptfliigel dargestellt. Dartiber hinaus fungieren alle Knoten des Rumpfs als Las-
treferenzpunkte, die jedoch durch die bereits existierende starre Rumpfverbindung nicht weiter

integriert werden miissen.

p
Pz

Bild 3.6: Lastreferenzpunkte in rechtem Hauptfliigel
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Fiir jeden Lastreferenzpunkt in den Fligeln wird zudem eine Monitoring-Station (MONPNT1,
SET1, AECOMP) generiert. Diese Stationen erfordern neben den bereits bekannten Daten
der Lastreferenzpunkte auch eine Liste aller spannweitig weiter aulen liegenden Lastreferenz-
punkte auf demselben Fliigel. Diese Informationen ermoglichen die Auswertung der gesamten
Schnittkrafte und -momente an der jeweiligen Monitoring-Station. Die Funktion iteriert tiber
alle Lastreferenzpunkte und fiigt die IDs der relevanten Knoten in eine Liste ein. Ein Beispiel
fiir den Lastreferenzpunkt an der Hauptfliigelwurzel ist in Bild 3.7 dargestellt. Die gezeigte
Monitoring-Station verlinkt korrekt alle anderen Lastreferenzpunkte auf dem Fliigel mit dem
betrachteten Knoten. Es ist wichtig zu beachten, dass Monitoring-Stations, selbst wenn diese
in der x-z-Ebene liegen, gespiegelt werden miissen.

Bild 3.7: Monitoring-Station in Hauptfliigelwurzel

Mit diesen Schritten sind sdmtliche Anforderungen an die Erweiterung des Strukturmodells
aus Tabelle 3.3 erfiillt. Im folgenden Abschnitt wird mit der Generierung des Massenmodells
fortgefahren.

3.1.2 Massenmodell

In diesem Abschnitt erfolgt die Darstellung der automatisierten Erstellung des Massenmodells,
welches auf der CPACS-Definition und Massen-Approximationsformeln basiert. Hierbei werden
die fir das Massenmodell aufgestellten Anforderungen aus Tabelle 3.2 erfiillt und anhand des
Anwendungsbeispiels die Funktionalitdt demonstriert.
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Den Ausgangspunkt fiir das Massenmodell stellt der in CPACS festgelegte Mass-Breakdown dar.
In LIGHTWORKS existiert bereits eine Funktion, die den Mass-Breakdown der OEM ausliest.
Diese Funktion wird sohin gehend erweitert, dass diese nicht nur die OEM-Daten, sondern auch
die Massendaten zu Nutzlast und Treibstoff verarbeitet. Zusétzlich werden Art und Position
der jeweiligen Massenbestandteile berticksichtigt und gespeichert.

Die Verarbeitung dieser Daten erfolgt in LIGHTWORKS ebenfalls segmentiert nach OEM, Nutz-
last und Treibstoff. Auf diese Weise kann die Nutzlast und Treibstoffmasse flexibel fiir unter-
schiedliche Massenkonfigurationen skaliert werden.

Fir die Generierung des FE-Massenmodells werden zwei zentrale Funktionen implementiert.
Die erste Funktion erstellt einen Massenpunkt (CONM?2). Dieser basiert auf einem vorgegebe-
nen Massenbetrag, der Position der Masse und einer Liste an moglichen Knotenpunkten an
denen dieser Massenpunkt fixiert werden soll. Die Funktion identifiziert den nachstgelegenen
Knoten aus der Liste und berticksichtigt dabei den Hebelarm, der aus der Positionsdifferenz re-
sultiert. Damit ist es beispielsweise moglich, die Masse des Hauptfahrwerks an den am néchsten
liegenden Knotenpunkt in der Liste der Rumpfknoten zu koppeln.

Die zweite Funktion ist fiir die Verteilung von Massen verantwortlich. Wahrend in CPACS alle
Massen als Punktmasse definiert sind, ist diese Vereinfachung fiir bestimmte Massenarten wie
beispielsweise Treibstoff im Kontext der Lastanalyse nicht anwendbar. Die Funktion hat das
Ziel, einen vorgegebenen Massenbetrag m iiber eine Liste von Knoten so zu verteilen, dass eine
konstante Streckenlast entsteht, selbst wenn die Knoten ungleichméflig verteilt sind. Dafiir wird
die Knotenliste zunéchst nach der Achse sortiert, iiber deren Lange die Masse verteilt werden
soll, fiir den Rumpf wére das beispielsweise die x-Achse, fiir einen Fliigel die y-Achse. Dazu
wird die Knotenliste zunéchst entlang der relevanten Achse sortiert. Im Falle des Rumpfs ware
das etwa die x-Achse, bei einem Fliigel die y-Achse. Anschliefend wird ein Distanzvektor d
basierend auf den Positionen a; der n Knoten gebildet.

|2, — 930||2

d= : (3.2)

|2, — ‘137%1”2

Die normierte Massenverteilung M wird dann fir jedes Knotenintervall tiber

d
= -m (3.3)
dl,
berechnet und mittels
M,;_ M;
m; = 1; (3.4)

in eine Punktmasse umgewandelt. Schliellich erstellt die Funktion fiir jeden Knoten die korre-
spondierende FE-Punktmasse.

Durch die Anwendung dieser Funktionen werden sémtliche im CPACS Mass-Breakdown definier-
ten Massen systematisch verarbeitet. Raumlich zuordnungsfahige Massen, wie die der Auxiliary
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Power Unit (APU), werden unmittelbar an einen spezifischen Knoten gekoppelt. Im Gegensatz
dazu wird die Masse der Rumpfstruktur gleichméflig iiber alle zugehorigen Rumpfknoten ver-
teilt. Eine detaillierte Ubersicht der vorgenommenen Massenzuordnungen ist in Abschnitt A.4
zu finden.

Neben den vorhandenen Massendaten werden auch bestimmte Annédherungen und Annahmen
getroffen. Zu vermerken sei, dass davon ausgegangen wird, dass der Betrag von symmetrischen
Massen, wie beispielsweise die Triebwerksmasse, in CPCAS fiir beide Seiten definiert ist. Daher
wird der in CPACS gespeicherte Massenbetrag jeweils zur Halfte auf beide Seiten im Massen-
modell aufgeteilt.

Die Masse der primédren und sekundédren Steuerflichen ist im CPACS Mass-Breakdown nicht
definiert. Daher wird eine Funktion eingefiihrt, die die Gesamtfliche Agp aller Steuerflichen
berechnet. Sie nutzt die in CPACS hinterlegten Eckpunkte a;, b;, ¢; und d; jeder Steuerflache.

Agr = i ; ([[(b; — @i) x (ei — ai)|ly + |[(e: — a;) x (di — ¢;)l],) (3.5)

)

Unter Anwendung der Approximationsformel nach TORENBEEK [47] kann im Anschluss die
Gesamtmasse mgp der Steuerflichen abgeschétzt werden.

msr = 11,23 . ASF0’82 (36)

Die so ermittelte Masse wird gleichmafig tiber die Lastreferenzpunkte im Fliigel verteilt.

Wie bereits in Kapitel 3 erldutert, berticksichtigt LIGHTWORKS die Masse der modellierten
Struktur bereits. Diese wird iiber die Dicken der Schalenelemente und die in den Materialeigen-
schaften festgelegte Dichte im FE-Modell abgebildet. In der Anwendung hat sich jedoch gezeigt,
dass diese Herangehensweise in der Modalanalyse bereits bei niedrigen Frequenzen zu unrealis-
tischen Beulphdnomenen in den Fliigelpaneelen fiihrt (siehe Bild A.7). Aus diesem Grund wird,
wie in der Lastanalyse tiblich [25], mit kondensierten Strukturmassen gearbeitet. Die in CPACS
festgelegte Masse der Fliigelstruktur wird dabei gleichméflig tiber die Lastreferenzpunkte des
Fligels verteilt. Dabei wird ein Korrekturfaktor von 1,25 fiir nicht modellierte Massen nach
KENWAY et al. [22] aufgeschlagen.

Die Generierung des Massenmodells ist damit abgeschlossen. Das Modell in der Konfiguration
der maximalen Startmasse (MTOM) des Anwendungsbeispiels ist in Bild 3.8 dargestellt. Sowohl
die Gesamtmasse als auch die Position des Schwerpunkts und die Massentriagheitsmomente
zeigen eine Ubereinstimmung mit der in CPACS hinterlegten Gesamtdefinition.

Mit diesen Schritten sind sdmtliche Anforderungen an das Massenmodell, die in Tabelle 3.2
aufgestellt sind, erfiillt. Im néchsten Abschnitt steht die Generierung des Aerodynamikmodells
im Fokus.
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Bild 3.8: Massenverteilung und Gesamtmasse

3.1.3 Aerodynamikmodell

In diesem Abschnitt erfolgt die Darstellung der automatisierten Erstellung des Aerodynamik-
modells, auf Basis der CPACS-Definition. Hierbei werden die fiir das Aerodynamikmodell auf-
gestellten Anforderungen aus Tabelle 3.1 erfiillt und anhand des Anwendungsbeispiels die Funk-
tionalitat demonstriert.

Die Generierung des Aerodynamikmodells basiert auf der aufleren Geometrie der in CPACS
festgelegten Fliigel und Steuerflichen. Zur Erstellung einer Auftriebsfliche (CAERO1) im NA-
STRAN-Modell sind zunéchst lediglich die vier Eckpunkte des jeweiligen Trapezes erforderlich.
Daher bietet es sich an, fiir jedes in CPACS definierte Fliigelsegment eine entsprechende Auf-
triebsfliche zu erzeugen, da die Eckpunkte bereits durch die Segmentdefinition bekannt sind
und die dulere Geometrie des Fliigels bestimmen.

Gegen diese einfache Vorgehensweise spricht allerdings die Notwendigkeit, auch die Steuerfla-
chen (AESURF) zu beriicksichtigen. Diese erfordern fiir eine korrekte Modellierung ihre eigenen
Auftriebsflachen. Da die Steuerflichen jedoch innerhalb der Fliigelsegmente liegen, oder auch
iitber Segmentgrenzen verlaufen kénnen, entsteht ein nicht-triviales Problem.

Zur Vereinfachung des Problems wird auf das in CPACS tibliche n-£-Koordinatensystem zuriick-
gegriffen. Dieses System normiert Positionen in der Fliigelebene auf die n-£-Koordinaten. Dabei
repréasentiert 1 die spannweitige Koordinate und variiert von 0 an der Fliigelwurzel bis 1 an der
Fligelspitze. £ stellt die tiefenwartige Koordinate dar und variiert von 0 an der Vorderkante
bis 1 an der Hinterkante des Fliigels. Diese Koordinaten kénnen entweder direkt aus CPACS
ausgelesen oder aus dreidimensionalen Raumkoordinaten berechnet werden. Zur Generierung
der Auftriebsflichen werden diese schliellich wieder in das dreidimensionale Koordinatensystem
transformiert.
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In Bild 3.9 wird die Komplexitét einer beispielhaften Fliigeldefinition im n-¢-Koordinatensystem
illustriert. Die Definition umfasst eine Reihe von moglichen Kombinationen von Fliigelsegmen-
ten und Steuerflichen ab, die beriicksichtigt werden miissen. Die Herausforderung besteht nun
darin, diese Bereiche vollstdndig mit trapezformigen Auftriebsflachen auszufillen. Um eine pra-
zise geometrische Reprasentation sicherzustellen und Simulationsprobleme zu vermeiden, miis-
sen folgende Bedingungen erfiillt sein:

1. Jeder Eckpunkt eines Fliigelsegments muss auch der Eckpunkt einer Auftriebsfliche sein.
2. Jeder Eckpunkt einer Steuerfliche muss ebenfalls ein Eckpunkt einer Auftriebsflache sein.
3. Die Auftriebsflachen diirfen sich nicht iiberschneiden.
4

. Die Auftriebsflichen miissen nahtlos aneinander anschliefen, ohne dass ein Zwischenraum
entsteht.

Dies impliziert, dass Fliigelsegmente und Steuerflichen durchaus aus mehreren Auftriebsflachen
zusammengesetzt sein konnen.

. . . s
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\
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Bild 3.9: Mogliche Kombination von Fliigelsegmenten (FS) und Steuerflichen (SF)

Der entwickelte Algorithmus 16st die Problemstellung iiber die Punkte die auf der Hinterkan-
te des Fliigels liegen. Diese Strategie ist zweckméfig, da die einbezogenen Steuerflichen aus-
schlielich an der Fliigelhinterkante lokalisiert sind. Zunéchst wird eine Liste mit allen Punkten
erstellt die die Bedingung ¢ = 1 erfiillen und diese nach aufsteigendem 7-Werten sortiert. Da-
durch kann der Fliigel in longitudinale Streifen segmentiert werden, die anschlielend effizienter
in Auftriebsflichen unterteilen werden kénnen.

Um diese Streifen zu verarbeiten wird tiber die sortierte Punkteliste iteriert. Dabei wird jeweils
die Differenz An = n;11 — n; herausgenommen. Mit diesem An wird dann tber die Liste der
Steuerflichen iteriert und tiberpriift ob dieses innerhalb der hinteren Eckpunkte einer Steu-
erfliche liegt. Sollte dies nicht der Fall sein, setzt sich der betrachtete Streifen lediglich aus
einem Abschnitt des Fliigelsegments zusammen. In einem solchen Fall wird eine Auftriebsfla-
che generiert, deren Eckpunkte durch die Koordinaten (n;, £ = 0), (nix1, £ = 0), (n;, £ = 1) und
(Mix1, € = 1) definiert sind.
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Falls das An innerhalb der Grenzen einer Steuerfliche liegt, werden zwei separate Auftriebsfla-
chen konstruiert. Die vordere Auftriebsflache reprasentiert das Fliigelsegment innerhalb dieses
Streifens und wird aus den Eckpunkten (7;, £ =0), (9,41, £ =0), (s, &) und (911, &iv1) ge-
bildet. Die hintere Auftriebsfliche hingegen umfasst die Steuerfliche in diesem Streifen und
wird durch die Eckpunkte (n;, &), (91, &iv1), (1, £ =1) und (9,41, £ = 1) generiert. Diese
Vorgehensweise ist in Bild 3.10 dargestellt.
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Bild 3.10: Losungsalgorithmus fiir Aero-Paneelierung

Dabei gibt es noch zwei relevante Sonderfille die zu beachten sind. Erstens kann es vorkom-
men, dass eine Steuerfliche tiber die gesamte Léinge eines Streifens reicht, wie etwa bei einem
vollstdndig verstellbaren Hohenleitwerk. Um solche Félle zu beriicksichtigen werden nur dann
zwei separate Auftriebsflichen generiert, wenn §; oder &, nicht null sind. Zweitens gibt es
Situationen, bei denen Steuerflichen durch Segmentgrenzen geschnitten werden, wie es bei der
SF 4 in Bild 3.9 der Fall ist. Hier entspricht der rechte vordere Eckpunkt der zu erzeugenden
Auftriebsfliche (roter Punkt in Bild 3.10) nicht dem Eckpunkt der Steuerflaiche. Daher wird in
diesen Fallen der Wert fiir &;,; durch lineare Interpolation ermittelt.

Neben den Eckpunkten sind fiir die Erzeugung der Auftriebsflachen weitere Spezifikationen
erforderlich, insbesondere die Anzahl der fiir die VLM erforderlichen Paneele. In der spannwei-
tigen Richtung wird die Halbspannweite b des Fliigels als Grundlage genommen. Mittels der
Formel

Ngpann = round (2 - b+ (ni41 — i) (3.7)

wird eine Paneeldichte von circa zwei Paneelen pro Meter angestrebt. In der Sehnenrichtung
wird die Anzahl der Paneele durch die folgende Formel bestimmt:

Menne = round (b- ((1 — ’7“2_77> 10,25 + 0,75)) (3.8)
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3.1 Erweiterung des Modellgenerators

Dies entspricht einem Verhaltnis zu ngpann von ungefahr zwei an der Fligelwurzel, mit einer
Abnahme der Paneelanzahl von etwa 25% bis zur Fliigelspitze. Fiir die Auftriebsflichen der
Steuerflachen wird fiir ngpann ebenfalls die Formel aus Gleichung 3.7 verwendet. Die Paneelan-
zahl nsepne wird jedoch auf vier festgelegt, um die Effekte in diesem Bereich prézise abbilden
zu kénnen.

Fur die Definition der Steuerflichen ist es notwendig, die zugehorigen Auftriebsflichen zu spe-
zifizieren. Dies geschieht durch die Angabe der jeweiligen IDs. Wahrend des Erstellungspro-
zesses der Auftriebsflichen werden deren IDs in einer Liste erfasst und den entsprechenden
Steuerflichen zugeordnet. Auf diese Weise konnen die IDs bei der Definition der Steuerflichen
unkompliziert abgerufen werden.

Zusétzlich zur Zuordnung der Auftriebsflichen muss fir jede Steuerfliche ein eigenes Koor-
dinatensystem definiert werden, welches die Drehachse des Scharniers festlegt. Der Ursprung
dieses Koordinatensystems wird dafiir im Eckpunkt (n;, &) positioniert. Durch die Verwendung
der Vektoren zwischen den Eckpunkten der Steuerfliche lassen sich die restlichen definieren-
den Punkte so konstruieren, dass die y-Achse des Koordinatensystems auf der Drehachse der
Steuerflache liegt.

In Bild 3.11 ist das so generierte Aerodynamikmodell (linke Seite) der aus TIGL exportierten
STL-Datei des CPACS-Modells (rechte Seite) gegeniibergestellt. Die Darstellung verdeutlicht,
dass sowohl die duflere Fliigelgeometrie als auch die Steuerflichen prézise abgebildet werden.

Bild 3.11: Generiertes Aerodynamikmodell im Vergleich mit der CPCAS-Definition

Mit diesen Schritten sind somit alle Anforderungen an das Aerodynamikmodell aus Tabelle 3.1
erfiillt. Im folgenden Abschnitt wird mit der finalen Integration fortgefahren.
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3.2 Finale Integration

In diesem Abschnitt erfolgt die Darstellung der finalen Integration der Lastanalyse in den
Optimierungsprozess von LIGHTWORKS. Hierbei werden séamtliche in Tabelle 3.4 formulierten
Anforderungen fiir die Integration erfiillt.

Zunéchst ist die Definition der zu untersuchenden Lastfille fiir LOADSKERNEL erforderlich.
Grundlage fiir diese Definition sind die Vorschriften des Flugmanoverenvelopes (Bild 2.7) aus
CS 25.333 b). Die ausgewihlten Lastfélle sind in Tabelle 3.5 aufgefiihrt und variieren in der
Hohe auf den Fluglevels FLO00, FL200 und FL300. Als Massenkonfiguration wird ausschlie§lich
die maximale Abflugmasse (MTOM) verwendet. Da im vorliegenden Modell kein Seitenleitwerk
vorhanden ist, bleibt das Flugzeug in allen Lastfillen beziiglich der Gierachse fixiert.

Tabelle 3.5: Liste an Lastfillen nach CS 25.333 b)

Punkt v Ma N
Al VA 0,65 1,0
A2 VU4 0,65 2,0
C1 ve 0,78 1,0
C2 vo 0,78 2,5
D Up 0,89 2,5
E Up 0,89 0,0
F Ve 0,78 ~1,0
H VA 0,65 -1,0

Dartiber hinaus erfolgt eine Untersuchung von Manovern auf Grundlage des Lastfalls A1, die in
Tabelle 3.6 detailliert sind. In diesen Berechnungen werden die Lasten sowohl unter Beriicksich-
tigung einer Roll- p und Nickgeschwindigkeit ¢ als auch einer Roll- p und Nickbeschleunigung
¢ ermittelt.

Zusétzlich ist die Festlegung einiger Parameter fiir die Simulation erforderlich. Hierzu gehoren
die aerodynamischen Referenzwerte wie Spannweite b, Sehnenlédnge ¢, Fligelfliche A und das
Mean Aerodynamic Center MAC', der Neutralpunkt der Tragflichen. Diese Werte werden aus
der CPACS-Definition des Anwendungsbeispiels direkt in die LOADSKERNEL-Konfiguration
importiert.

Zudem ist die Auswahl der in die Lastanalyse einzubeziehenden Eigenmoden von Bedeutung.
Die ersten sechs Eigenmoden reprasentieren die Freikorperbewegungen und werden daher aus-
geschlossen. Die Obergrenze fiir die zu beriicksichtigenden Moden sollte so festgelegt werden,
dass einerseits alle realistischen Fliigelbewegungen abgedeckt sind, andererseits jedoch keine
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Tabelle 3.6: Einfache Mandverlastfalle

Nl el BlE dfE]
1 30.0 0,0 0,0 0,0
2 0,0 30,0 0,0 0,0
3 0,0 0,0 18,0 0,0
4 0,0 0,0 0,0 18,0

Phédnomene wie Beulen oder drastische Verformungen vorkommen. Die Analyse der Moden
hat gezeigt, dass durch die Beriicksichtigung bis zur etwa zwanzigsten Mode ein umfassendes
Spektrum an Fligelverformungen abgedeckt wird. Die zusammengefassten Konfigurationsdaten
finden sich in Tabelle 3.7.

Tabelle 3.7: Konfiguration von LOADSKERNEL

byer Cref Aper MAC Moden

36 m 4175m  127,1m? (27,1; 0; 0)m 7-20

Zur Austrimmung der Fluglage in verschiedenen Lastfillen sind die Steuerflichen mit einem
Dummy-EFCS zu vernetzen. Die Nickachse steuert das Hohenruder am Hohenleitwerk, wéah-
rend fiir die Rollachse die Querruder am Hauptfliigel verwendet werden. Das implementierte
EFCS weist bei einem positiven ¢&-Kommando beiden Querrudern einen negativen Ausschlag
zu, sodass eine positive Rollbewegung nach rechts erzielt wird. Analog dazu fiihrt ein positives
n-Kommando zu einem negativen Ausschlag am rechten und einem positiven am linken Hohen-
ruder, was in einer Aufwéartsnickbewegung resultiert. Diese Vorzeichenkonvention resultiert aus
der Orientierung der Drehachsen definierenden Koordinatensysteme der jeweiligen Steuerfla-
che. In Bild 3.12 ist der Ausschlag der Hohenruder am Aerodynamikmodell des Hohenleitwerks
demonstriert.

Bevor der Gesamtprozess initiiert wird, ist eine Filterung der durch LOADSKERNEL generierten
Lasten erforderlich. Dazu wird das vorhandene NASTRAN Interface um eine spezielle Funktion
erweitert, die die BDF-Dateien der Lasten mit der des Optimierungsmodells abgleicht. Alle Las-
ten, die Knotenpunkte referenzieren, die im Optimierungsmodell nicht vorhanden sind, werden
geloscht.

Abschlieflend wird der in Bild 3.1 dargestellte Gesamtablauf in LIGHTWORKS implementiert.
Hierfiir wird eine Option integriert, die es ermoglicht bei Aufruf des Skripts die Lasten tiber
LOADSKERNEL zu berechnen. Die letzte dafiir erforderliche Anpassung ist die Verkniipfung
der von LOADSKERNEL generierten Lastdateien mit dem Strukturmodell fiir die Optimierung.
Die letzte dafiir notwendige Verdnderung ist, dass bei der Erstellung des Strukturmodells fiir
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Bild 3.12: Ausschlag der Hohenruder

die Optimierung die von LOADSKERNEL erzeugten Lastdateien verlinkt werden. Wenn diese
Funktion ausgewéhlt wird, erfolgt der Ablauf wie dargestellt: Zuerst werden die Lastmodelle
erstellt, anschliefend eine Modalanalyse durchgefithrt, dann die Lastfédlle in LOADSKERNEL
berechnet und schliefflich die Lasten fiir die Optimierung gefiltert.

Somit sind samtliche Anforderungen an die Integration der Lastanalyse aus Tabelle 3.4 ab-
gedeckt und die Optimierung kann auf Grundlage der eigens ermittelten Lasten ausgefiihrt
werden. Die Darstellung des integrierten Gesamtprozesses sowie die weitere Untersuchung der
Ergebnisse werden im nachfolgenden Kapitel behandelt.
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In diesem Kapitel steht die Durchfithrung der Lastanalyse und die Untersuchung der daraus
resultierenden Daten im Fokus. Zunéchst werden die einzelnen Schritte der Lastanalyse am
Anwendungsbeispiel durchlaufen und dargestellt. Im nachsten Schritt erfolgt ein Vergleich der
erzielten Lastanalyseergebnisse mit denen eines alternativen Tools, um deren Plausibilitat zu
priifen. Darauffolgend wird eine Parameterstudie zur Fliigelsteifigkeit durchgefiihrt, wobei deren
Auswirkungen analysiert werden. Abschlieend werden die Ergebnisse zusammengefasst und
Kritik an diesen geiibt.

4.1 Demonstration der Implementierung

In diesem Abschnitt wird die Funktionalitdat der Implementierung anhand des Anwendungs-
beispiels demonstriert. Dafiir wird auf Basis der zuvor vorgestellten generierten Modelle die
Lastanalyse in LOADSKERNEL durchgefithrt. Die Schritte werden dabei einzeln durchlaufen
und untersucht. Die Ergebnisse der verschiedenen Prozesse werden dabei auf Plausibilitat ge-
priift.

Anhand des Ablaufs nach Bild 3.1 schlieft an die Modellgenerierung die Modalanalyse der
Massen- und Strukturmodelle an. Dabei ist zu beachten, dass die Modalanalyse in NASTRAN
durchgefiihrt wird. Dies dient allerdings nur der Berechnung der globalen Massen und Stei-
figkeitsmatrizen. Diese gehen dann in LOADSKERNEL ein indem diese und alle Modellinfor-
mationen im Pre-Prozessing verarbeitet werden. Dabei wird auch eine eigene Modalanalyse
durchgefiihrt, deren Ergebnisse dann fiir die aeroelastische Kopplung genutzt werden.

Die Resultate des Pre-Prozessings sollen die korrekte Modellgenerierung anhand ihrer Plau-
sibilitdat bestatigen. Insbesondere nicht visuell darstellbare Modellteile wie beispielsweise die
korrekte Spiegelung der Materialeigenschaften sollen anhand der Modalanalyse bestatigt wer-
den. Zunéachst wird aber das Pre-Prozessing des Massen- und Aerodynamikmodells betrachtet.

LOADSKERNEL berechnet im Pre-Prozessing die globalen Massenwerte. In Tabelle 4.1 sind die
ermittelten Werte des eigenen Modells gegeniiber denen aus der CPACS-Definition aufgetragen.
Die Masse im erstellten Modell ist etwa 3 Prozent hoher als in der CPCAS-Definition. Dies re-
sultiert aus dem verwendeten Korrekturfaktor und der Massenapproximation der Steuerflachen.
Der Schwerpunkt liegt in beiden Modellen in einem ahnlichen Bereich und weicht nur wenige
Zentimeter voneinander ab.

Auch die Massentriagheitsmomente sind in der gleichen Groéflenordnung. Das um die x-Achse
weicht um etwa 1 Prozent ab, die um die y und z-Achse jedoch um 12 bis 14 Prozent. Die
Abweichungen sind einerseits auf die erhohte Masse zurtickzufiihren, andererseits auf die fiir
die Massenverteilung getroffenen Annahmen. Dies spiegelt sich insbesondere tiber die Verteilung
der Rumpfmasse in I, und I, wider. Insgesamt zeigt dies, dass das Massenmodell eine gute
Abbildung der CPACS-Definition darstellt.
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Tabelle 4.1: Massenwerte des Anwendungsbeispiels im Vergleich

Wert CPACS-Definition Modell

Masse 81312,6 kg 83959,9 kg
Schwerpunkt  (27,05; 0; —0,3)m  (26,80; 0; —0,2) m

y . 1,71 - 10% kg - m? 1,69 - 10° kg - m?
I, 1,00 - 107 kg - m? 1,16 - 107 kg - m?
I, 1,12 - 107 kg - m? 1,27 - 107 kg - m?

Im Pre-Prozessing werden auch die Aerodynamikmodelle verarbeitet. Dabei wird fiir jede defi-
nierte Fluggeschwindigkeit der Neutralpunkt der Tragflichen (MAC) ermittelt. In CPACS ist
dieser nur fiir die Reisefluggeschwindigkeit definiert. Die Werte sind in Tabelle 4.2 gegeneinan-
dergestellt.

Grundsétzlich liegen die Ergebnisse in einem realistischen Bereich. Mit einer Differenz von fast
einem halben Meter ist jedoch eine erhebliche Abweichung zur CPACS-Definition vorhanden.
Vermutlich liegt dies an zwei getroffenen Vereinfachungen. Erstens wird der Rumpf vernachlas-
sigt und die dort eingesetzte Auftriebsflache verandert die Neutralpunktlage. Zweitens werden
bis jetzt die Fliigelprofile vernachlassigt, deren Woélbung auch einen Einfluss auf die Neutral-
punktlage hat. Dies gilt es in folgenden Untersuchungen néher zu betrachten.

Tabelle 4.2: Neutralpunkt der Tragflachen des Anwendungsbeispiels im Vergleich

Wert CPACS-Definition v Modell v Modell v4 Modell vp

MAC (x) 27,07 m 27,51 m 27,63 m 27,33 m

Im Pre-Prozessing wird auflerdem auch die Vernetzung zur Riickkopplung der aerodynamischen
Kréfte vorgenommen. Das Bild 4.1 zeigt, dass diese Vernetzung korrekt berechnet wird. Alle
modellierten Paneele werden dem néchstgelegenen Lastreferenzpunkt zugewiesen.

Das strukturell interessante Ergebnis des Pre-Prozessings ist die Modalanalyse. Im Allgemeinen
gilt es dabei zu iiberpriifen ob die Ergebnisse den Erwartungen entsprechen und fiir die aero-
elastische Kopplung geeignet sind. Im Kontext der Arbeit steht zudem besonders die korrekte
Spiegelung und Anbindung des Strukturmodells im Fokus.

Fir das Anwendungsbeispiel liefert die Modalanalyse die erwarteten Ergebnisse. Die ersten
sechs Eigenmoden sind numerisch Null, was die korrekte Verbindung von Fliigeln und Rumpf
und die korrekten Randbedingungen des Modells bestatigt. In Bild 4.2 ist die Verformung des
Modells unter der siebten Eigenmode gezeigt.
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Bild 4.1: Vernetzung der aerodynamischen Kraftriickkopplung

Bild 4.2: Siebte Eigenmode des Modells des Anwendungsbeispiels bei 2,65 Hz

Wie zu sehen ist die siebte Eigenmode eine Durchbiegung der Hauptfliigel nach oben (um die
x-Achse). Die Durchbiegung ist symmetrisch und auch alle weitere Eigenmoden zeigen sym-
metrische Verformungen. Dies bestétigt, dass das Modell korrekt gespiegelt wird und auch die
Materialeigenschaften auf beiden Seiten die gleichen sind und richtig orientiert sind. In der
achten Eigenmode (Bild A.8) sind die Fliigel um die y-Achse tordiert, die neunte Eigenmode
zeigt eine Durchbiegung in Flugzeugslangsrichtung (um die z-Achse). Damit sind Fligeldurch-
biegungen um alle drei Achsen in der Modalanalyse abgedeckt, was eine wichtige Basis fur die
Lastanalyse bietet um alle Verformungen durch die Superponierung der Eigenmoden bilden zu
konnen.

Die auswertbaren Ergebnisse des Pre-Prozessing sind plausibel und bestatigen somit die Mo-
dellgenerierung. Damit kann mit den Ergebnissen des Main-Prozessings fortgefahren werden.
Dabei liegt der Fokus zunéchst auf dem Lastfall des Design-Reiseflugs C1 in Tabelle 3.5 auf
FL300.

In Tabelle 4.3 sind die Trimmergebnisse fiir die Punkte C1, C2 und F auf FL300 aufgetragen.
Der Anstellwinkel liegt mit etwa 5 Grad fiir den Designflug und auch fiir die anderen bei-
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den Punkte in einem realistischen Bereich. Der Hohenruderausschlag zeigt, dass die Trimmung
iitber das mit den Steuerflichen vernetzte EFCS funktioniert und richtig modelliert ist. Auch
die Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte sind in Gréflenordnungen die zu erwarten sind. Die
in der Tabelle nicht aufgefithrten numerischen Nullwerte der Roll-, Nick- und Giergeschwin-
digkeit zeigen, dass das Flugzeug im statischen Flugzustand ist und die bestétigen somit die
Funktionalitdt der Trimmung.

Tabelle 4.3: Trimmergebnisse fiir Designgeschwindigkeit v, auf FL300

Wert Symbol C1 C2 F
Lastvielfaches N 1,0 2.5 -1,0
Anstellwinkel Q@ 4,89° 12,32° —487°
Hohenruderausschlag n 6,11° 15,28° —6,11°
Auftriebsbeiwert Ca 0,504 1,235  —0,504
Elastischer Auftriebsbeitrag Ac, —0,034 —-0,087 0,031
Widerstandsbeiwert Cw 0,043 0,270 0,043

Im Kontext der Arbeit ist besonders der elastische Auftriebsbeitrag Ac, von Interesse. Dies
ist der Anteil um den die elastische Verformung des Fliigels den Auftriebsbeiwert im Vergleich
zu einem starren Fliigel verdndert. In den Féllen mit positivem Lastvielfachen sinkt der Auf-
triebsbeiwert dadurch. Dies entspricht der Erwartung, da die Fliigeldurchbiegung nach oben
die Schrankung des Fliigels steigert und die aerodynamischen Kréafte so nicht nur vertikal, son-
dern auch in Richtung des Rumpfes wirken. Bei einem negativen Lastvielfachen ist dies genau
umgekehrt, woduch der Auftriebsbeiwert steigt. Insgesamt ist der flexible Anteil am Auftrieb
mit circa sieben Prozent aber relativ gering.

In Bild 4.3 ist die Durchbiegung des Fliigels im Belastungspunkt C1 gezeigt. Das verformte
Modell ist in blau gegeniiber dem unverformten Zustand in griin abgebildet. Der Fliigel ist
durch die Auftriebskrifte nach oben gebogen und die Durchbiegung nimmt nach auflen hin
zu. Zu erkennen ist jedoch, dass auch am duflersten Punkt die Durchbiegung im Vergleich zur
Spannweite nicht stark ist. Daraus folgt, dass auch die Auswirkungen der elastischen Verfor-
mung auf den Auftrieb nicht grof§ sein kénnen. Die Trimmergebnisse korrelieren also mit der
beobachteten Verformung.

Dies wird weiter durch die in Bild 4.4 gezeigten Verteilungen der auf die Paneele wirkenden
aerodynamischen Kréfte bestéatigt. In Bild 4.4a ist die Verteilung der gesamten aerodynamischen
Kréfte abgebildet. Diese sind an der Vorderkante des Fliigels am grofiten und nehmen nach
hinten ab. Das ist eine typische Verteilung des Auftriebs fiir eine VLM mit einer flachen Platte
und entspricht den Erwartungen [23].

In Bild 4.4b sind die Verdanderungen der aerodynamischen Krafte durch die Elastizitat gezeigt.
Sie sind ebenfalls an der Fliigelvorderkante am grofiten, sie sind jedoch um eine Gréfienordnung
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4.1 Demonstration der Implementierung
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Bild 4.3: Durchbiegung des Fliigels in C1

kleiner als die insgesamt wirkenden Krafte. Der Einfluss steigt nach auflen hin an, was an
der stiarkeren Durchbiegung des Fliigels liegt und ist in etwa an der Stelle an der die grofite
Verédnderung der Durchbiegung in Bild 4.3 zu erkennen ist am grofften. Denn die Verédnderung
der Schrankung des Fliigels fithrt zu einer verdnderten Richtung der aerodynamischen Krifte.
Auch wenn die aeroelastischen Effekte in diesem Lastfall nicht stark sind, zeigen die Daten,
dass sie von der integrierten Lastanalyse erwartungsgemafl berticksichtigt werden.

F (N) F (N)

mm4-30e+03 e 244.
3 69e+03 209
3.07e+03 174.
2.46e+03 139.
| 1.84e+03 - lo4.
1.23e+03 69.6
614. 34.8
0.00 = = -0.00
a) Gesamtkréfte b) Anderung durch Elastizitéit

Bild 4.4: Aerodynamische Krafte in C1

In die Strukturoptimierung in LIGHTWORKS flieBen die von der Lastanalyse erzeugten Kno-
tenkrafte ein. Entscheidend fiir die Strukturdimensionierung sind im Allgemeinen jedoch die
Schnittkrafte, die im Folgenden betrachtet werden. Dabei sind, wie in Abschnitt 2.1.2 beschrie-
ben, vor allem die Vertikalkraft F, und das resultierende Biegemoment M, von Interesse. Die
in die Strukturoptimierung einflieBenden Knotenkrifte werden auch basierend auf den fiir die
Schnittkrafte kritischen Lastfallen zusammengestellt.
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4 Durchfiihrung und Ergebnisse der Lastanalyse

In Bild 4.5 ist die Vertikalkraft F, tiber die Spannweite fiir die Lastfille C1, C2 und F auf
FL300 aufgetragen. Die Linien der Lastfélle sind von oben nach unten mit abnehmenden Last-
vielfachen. Das heifit die kritische positive Belastung ist durch den Lastfall mit N = 2.5 und
die kritische negative Belastung durch den mit N = —1,0 gegeben. Der Betrag der Kraft ist
mit 2 bis 8kN an der Fligelwurzel am grofften und nimmt mit der Spannweite bis zur Fligel-
spitze nach null ab. Der Verlauf sowie die relativen Verhéltnisse zwischen den Lastfallen sind
erwartungsgemas.
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Bild 4.5: Spannweitige Verteilung der vertikalen Schnittkraft F,

Sehr gut zu erkennen ist die Last abmindernde Wirkung des Triebwerks. Die Masse des Trieb-
werks bei y ~ 4m wirkt der Auftriebskraft entgegen und entlastet somit den Fligel. Dies
resultiert in dem Knick der im Verlauf der Vertikalkraft zu sehen ist. Fiir die Integration be-
statigt dies die Wechselwirkung der Inertial- und Aerodynamikkrifte und die Erstellung des
Massenmodells.

In Bild 4.6 ist das Biegemoment M, tiber die Spannweite fiir alle Lastfalle nach Tabelle 3.5 und
Tabelle 3.6 aufgetragen. Im Allgemeinen ist ein korrelierender Verlauf zwischen der Vertikalkraft
und dem Biegemoment zu erwarten und wird hier auch widergespiegelt. Wie im Verlauf der
Vertikalkraft ist das Biegemoment an der Fliigelwurzel erwartungsgemaf am grofiten und nimmt
mit der Spannweite ab. Die Maximalwerte des Betrags des Biegemoments liegen, abgesehen des
schwerelosen Lastfalls mit N = 0.0, zwischen etwa 200 und 600 kNm.

Die fiir das Biegemoment identifizierten kritischen Lastfélle in dieser Gesamtbetrachtung sind
C2, D, F und H auf FL300. Die Knotenlasten dieser Lastfille konnen jetzt fiir die Strukturop-
timierung genutzt werden.

In diesem Abschnitt wurden die einzelnen Schritte der integrierten Lastanalyse durchlaufen.
Es wird gezeigt, dass die Modellbildung und Integration korrekt funktionieren und erwartungs-
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4.2 Vergleich mit LOADzero
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Bild 4.6: Spannweitige Verteilung des Biegemoments M,

geméfle Lasten erzeugt werden. Im folgenden Abschnitt werden die Lasten mit den von einem
anderen Tool erzeugten Lasten verglichen und auf Plausibilitit gepriift.

4.2 Vergleich mit LOADzero

In diesem Abschnitt werden die durch die integrierte Lastanalyse mit LOADSKERNEL erzeug-
ten Lasten mit den von LOADZERO berechneten Lasten verglichen. Dabei sollen die selbst
ermittelten Lasten auf Plausibilitat geprift werden.

LOADZERO ist ebenfalls ein vom DLR Institut fiir Aeroelastik (AE) entwickelte Tool und
dient der schnellen Lastgenerierung auf Basis einer CPACS-Definition. Der grofite Unterschied
zu LOADSKERNEL liegt darin, dass keine Elastizitat berticksichtigt und stattdessen mit einem
starren Fliigel gerechnet wird. Es ist wichtig im Blick zu behalten, dass LOADZERO also
ein wesentlich simpleres Approximationsverfahren ist. Die Lastanalyse-Daten aus LOADZERO
wurden fiir das Anwendungsbeispiel freundlicherweise von AE bereitgestellt [17].

LOADZERO berechnet die Lasten nur bei Designgeschwindigkeit v. und auf Designhéhe FL300.
Als Referenzwerte werden auch hier die Massenkonfiguration der MTOM und die Lastvielfachen
1,0, 2,5 und -1,0 an den Punkten C1, C2 und F herangezogen. Aulerdem gilt es zu beachten,
dass LOADZERO die in CPACS definierte Lastreferenzachse nutzt um die Lasten zu integrieren.
Deshalb sind im Vergleich zu den selbst berechneten Lasten leichte Verzerrungen zu erwarten,
da diese im Anwendungsbeispiel iiber den Fligel hinaus geht.
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4 Durchfiihrung und Ergebnisse der Lastanalyse

In Bild 4.7 sind die Verlaufe der berechneten Biegemomente M, iiber die Spannweite aufge-
tragen. Dabei zeigt Bild 4.7a den Verlauf der in LIGHTWORKS integrierten LOADSKERNEL
Berechnung. In Bild 4.7b ist der Verlauf der in LOADZERO durchgefiihrten Lastanalyse abge-
bildet.

1le6 Wing 1le6 Wing
6 1 .\\ 61
4‘ 4 \\_“‘
.
~~——

\‘ = ¢
\.\\ \‘ 22-
_/,,»*”

Mx [Nm]
N

\\\&mue | \\'::22%
r,..***’ ....,,..w

"“vvvv

| | 1 0%
0 5 10 15 0 5 10 15
y [m] y [m]
a) Integrierter LOADSKERNEL b) LOADZERO

Bild 4.7: Vergleich der Verlaufe des Biegemoments M,

Die Daten liegen in der gleichen GréSenordnung und zeigen eine Ubereinstimmung. Die jewei-
ligen Lastfille zeigen den gleichen Verlauf mit nur kleinen Abweichungen. Da bereits gezeigt
wurde, dass die Elastizitat in den untersuchten Lastfallen nur einen kleinen Einfluss hat ist
dies erwartungsgeméfl. Die Betrige der Momente der elastischen Betrachtung sind geringfiigig
kleiner als die der starren Untersuchung. Dies korreliert mit der in Tabelle 4.3 gezeigten Ver-
kleinerung des Auftriebs durch die Elastizitéit. Die Ubereinstimmung spricht insgesamt fiir die
Plausibilitdat der Ergebnisse und somit der Integration und der korrekten Modellbildung.

In Bild 4.8 sind die Verlaufe der berechneten Vertikalkraft F), iiber die Spannweite aufgetragen.
Dabei zeigt Bild 4.8a den Verlauf der in LIGHTWORKS integrierten LOADSKERNEL Berechnung.
In Bild 4.8b ist der Verlauf der in LOADZERO durchgefiihrten Lastanalyse abgebildet.

Auch die Daten der vertikalen Schnittkraft liegen in der gleichen Gréflenordnung und zeigen eine
Ubereinstimmung. Die Verldufe der jeweiligen Lastfille weichen allerdings stirker voneinander
ab, als die des Biegemoments.

Insbesondere in dem Bereich des Triebwerks sind Unterschiede zu erkennen. Die Entlastung ist
in der starren Berechnung etwas weniger ausgeprigt und liegt spannweitig weiter aulen. Die
Verschiebung ist auf die Massenpositionierung zuriickzufiihren, da in LOADZERO Massen nur
auf der Lastreferenzachse fixiert werden. In der Massenmodellbildung der eigenen Integration
wird ein entstehender Offset aber, wie in Abschnitt 3.1.2 beschrieben, iiber das Einbeziehen des
Hebelarms beriicksichtigt. Insgesamt ist auch der Verlauf der Vertikalkraft eine Bestatigung der
Integration.
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4.3 Variation der Fliigelsteifigkeit
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Bild 4.8: Vergleich der Verldufe der vertikalen Schnittkraft F,

Der Vergleich der beiden Lastanalysen zeigt, dass die durch die Integration von LOADSKERNEL
in LIGHTWORKS ermittelten Lasten plausibel sind. Die Werte liegen in der gleichen Groéfienord-
nung und zeigen den gleichen Verlauf iiber die Spannweite Die Daten weichen nur in einem
durch die Elastizitdt erwarteten Bereich ab. Im folgenden Abschnitt wird die Auswirkung der
Variation der Steifigkeit auf die Lastergebnisse untersucht.

4.3 Variation der Fliigelsteifigkeit

In diesem Abschnitt wird untersucht welche Auswirkungen die Variation der Fliigelsteifigkeit auf
die Schnittkrafte hat. Daftr wird die Fliigelsteifigkeit variiert und die verschiedenen Ergebnisse
miteinander verglichen.

Fir die Untersuchung wird der E-Modul und der Schubmodul der in CPACS hinterlegten
Materialien um =+ 30 Prozent variiert. In Bild 4.9 sind die Verlaufe der Biegemomente fiir alle
Lastfélle nach Tabelle 3.5 und Tabelle 3.6 aufgetragen. Die Variante mit geringerer Steifigkeit
ist in Bild 4.9a gezeigt, die mit hoherer in Bild 4.9b.

Wie zu sehen, ist nur ein geringer Unterschied zwischen den Ergebnissen. Die Ergebnisse der
Varianten sind fiir die jeweils gleichen Lastfalle nahezu identisch. In der Variation mit héherer
Steifigkeit ist eine etwas hohere Belastung zu erkennen, die aber im Bereich unter einem Prozent
liegt. Auch die Verliufe der anderen Schnittkrifte zeigen Ubereinstimmungen zwischen den
Varianten.

Anzumerken ist aber, dass durch die leichten Abweichungen jeweils andere Lastfille kritisch
sind. In der Variante mit geringerer Steifigkeit sind C2 und H auf FL300 dimensionierend bei
der mit hoherer Steifigkeit hingegen D und F auf FL300.
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4 Durchfiihrung und Ergebnisse der Lastanalyse
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Bild 4.9: Vergleich der Verldufe der vertikalen Schnittkraft F, unter Steifigkeitsvariation

Die Ergebnisse dieser Untersuchung widersprechen dem was im Vorhinein erwartet wurde und
werfen die Frage auf warum trotz des hohen Unterschieds in der Elastizitdt der Modelle die
Lasten so geringfligige Unterschiede zeigen. Um dies nédher zu untersuchen sind in Bild 4.10 die
Verformungen der beiden Modelle fiir den Lastfall D in blau gezeigt. Die Variante mit geringerer
Steifigkeit ist in Bild 4.10a gezeigt, die mit hoherer in Bild 4.10b.
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b) Steifigkeit +30 Prozent

Bild 4.10: Vergleich der Verformung der Steifigkeitsvariation unter Lastfall D

Die Abbildungen zeigen, dass die unterschiedlichen Steifigkeiten einen eindeutigen Einfluss auf
die Verformung des Fliigels haben und in den Ergebnissen auch widergespiegelt werden. Die
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4.4 Zusammenfassung und Kritik

daraus resultierenden Unterschiede in den Lasten sind dennoch gering. Dies lasst sich anhand
der in Tabelle 4.4 aufgetragenen Trimmergebnisse erklaren.

Tabelle 4.4: Trimmergebnisse der Steifigkeitsvariation unter Lastfall D

Wert Symbol —30 Prozent +30 Prozent
Anstellwinkel o 8,25° 7,77°
Auftriebsbeiwert Ca 0,906 0,908
Elastischer Auftriebsbeitrag Ac, —0,151 —0,080
Widerstandsbeiwert Cw 0,132 0,123
Gleitzahl E 6,89 7,33

Die Trimmung zeigt, dass die unterschiedlichen Durchbiegungen durch einen anderen Anstell-
winkel ausgeglichen werden. Der etwas hohere Anstellwinkel der durch die hohere Durchbiegung
bendétigt wird resultiert auflerdem in einem hoheren Widerstandsbeiwert. Da der bendtigte Auf-
triebsbeiwert durch das gleiche Lastvielfache jedoch identisch ist fithrt dies zu einer héheren
Gleitzahl der steiferen Variation. Dies zeigt weiter, dass die Elastizitdt in der Simulation korrekt
Abgebildet wird, auch wenn sich dies nicht direkt in den Lasten widergespiegelt.

Insgesamt zeigen diese Untersuchungen, dass die globale Anderung der Steifigkeit nicht un-
bedingt zu einer Verdnderung der Lasten fiihrt. Es ist unerlésslich in diesem Zusammenhang
die Trimmergebnisse in die Betrachtungen mit einzubeziehen. Auflerdem spielen drei weite-
re Aspekte eine Rolle: die Modellierungsvereinfachungen, die untersuchten Lastfille und das
Anwendungsbeispiel. Diese werden nach der Zusammenfassung im folgenden Abschnitt in der
Kritik der Ergebnisse naher betrachtet.

4.4 Zusammenfassung und Kritik

In diesem Abschnitt werden die im Laufe des Kapitels gesammelten Ergebnisse zusammenge-
fasst. Zum Abschluss werden die Untersuchungen kritisch betrachtet.

Die Demonstration der Implementierung hat den Integrationsgrad von LOADSKERNEL in
LIGHTWORKS dargelegt. Die Anbindung ist soweit fortgeschritten, dass auf Basis der CPACS-
Definition die Lastanalyse automatisiert durchgefithrt werden kann. Dabei werden Massen-,
Aerodynamik- und Strukturmodell so wie geplant generiert.

Das Massenmodell zeigt nur leichte beziehungsweise eingeplante Abweichungen von der Vorlage.
Das Aerodynamikmodell spiegelt die auflere Geometrie des Fliigels korrekt wider und ist so wie
vorgesehen mit der Struktur gekoppelt. Auch die erfolgreiche Erweiterung des Strukturmodells
konnte durch die plausiblen Ergebnisse der Modalanalyse gezeigt werden.
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4 Durchfiihrung und Ergebnisse der Lastanalyse

Die auf der Modellgenerierung aufbauende Lastanalyse liefert plausible Ergebnisse. Die Trim-
mung der Lastfalle ist erfolgreich und resultiert in nachvollziehbaren Ergebnissen. Dabei werden
die aerodynamischen Krafte und der aeroelastische Einfluss darauf einbezogen.

Die fiir die Dimensionierung entscheidenden Schnittkréfte sind ebenso plausibel und zeigen zu
erwartende Effekte. Der Vergleich der Schnittkréfte mit denen aus LOADZERO stellt aulerdem
sicher, dass die Ergebnisse grundsatzlich realistisch sind.

Dies bildet eine geeignete Grundlage fiir weitere Untersuchungen, die den Rahmen dieser Arbeit
iiberschreiten, aber als potentielle Erweiterungen anzusehen sind:

Unter den getroffenen Vereinfachungen haben die Vernachlassigung der Fligelprofile und die
Beschrankung auf stationédre Stromungen die grofiten Auswirkungen. Die Ergénzung des Aero-
dynamikmodells um die Korrektur der Profilw6lbung hétte die Folge, dass die aerodynamischen
Effekte realitdtsgetreuer abgebildet werden. Durch die Wélbung verdndert sich der Angriffs-
punkt entlang der Profilsehne, was eine stiarkere Torsion des Fliigels zur Folge héatte. Dies
wiirde widerum zu starkeren aeroelastischen Effekten fithren.

In den bisherigen Untersuchungen wird die VLM von PANELAERO genutzt und damit nur
stationdre Stromungszustinde betrachtet. Das Aerodynamikmodell kann so erweitert werden,
dass mittels der DLM auch instationdre Stromungen untersucht werden konnen. Damit konnen
dann auch Boenlasten und aeroelastische Effekte wie Buffeting und Flattern in die Lastanalyse
mit einfliefen.

Eine weitere anzugehende Erweiterung der Modellgenerierung ist die Einbeziehung des Seitenru-
ders. Dadurch miisste das Flugzeug nicht mehr in der Gierachse fixiert werden. Dies ermoglicht
die Untersuchung von asymmetrischen Flugzustanden und Manovern.

Neben den moglichen Erweiterungen der Modelle ist auch eine Erweiterung der Lastfille anzuge-
hen. Bisher werden nur wenige ausgewahlte Lastfille betrachtet. Insbesondere wird bis jetzt nur
mit einer Massenkonfiguration gearbeitet und nur wenige Mandéverlasten untersucht. Deshalb
ist der zu untersuchende Lastenvelope um eine groflere Zahl an Variationen zu erweitern.

Des Weiteren ist anzumerken, dass das untersuchte Anwendungsbeispiel einen herkémmlichen
Fliigel hat. Bei diesem sind weniger starke aeroelastischen Reaktionen als bei einem hochelas-
tischen und hochgestreckten Fliigel zu erwarten. Die Untersuchung anderer Flugzeugkonfigura-
tionen ist deshalb von groflem Interesse.

Die in diesem Kapitel dargestellten Ergebnisse bilden die Kernaussage dieser Arbeit. Schlus-
sendlich wird im néchsten Kapitel die vorliegende Arbeit zusammengefasst und ein Ausblick
auf weitere Schritte gegeben.
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5 Zusammenfassung und Ausblick

Die aktuellen Entwicklungen des Einsatzes von Verbundswerkstoffen und die heutigen Rechen-
moglichkeiten in der multidisziplindren Designoptimierung motivieren zur detaillierten Unter-
suchung der Optimierung von Verbundsleichtbaustrukturen. Das dafiir am DLR entwickelte
gradientenbasierte Strukturoptimierungstool LIGHTWORKS dient dem Ziel schnelle und mog-
lichst optimale Losungen fiir strukturelle Fragestellungen von Verbundstrukturen zu finden.

Die Optimierung von Faserverbundstrukturen stellt eine besondere Herausforderung dar, da ei-
ne Vielzahl von Randbedingungen berticksichtigt werden miissen. Gleichzeitig bietet sie durch
die vielen Entwurfsparameter neue Gestaltungsmoglichkeiten wie zum Beispiel aeroelastisches
Tailoring. Fiir eine zuverlassige Bewertung der konzipierten beziehungsweise optimierten Struk-
turen ist eine Lastenanalyse notwendig.

Aus diesem Grund ist es das Ziel dieser Arbeit ein Lastanalysetool auszuwéihlen und an LIGHT-
WORKS anzubinden. Das ausgewéhlte Tool kalkuliert basierend auf der CPACS-Definition eines
Flugzeugs und einem festgelegten Lastenvelope die auf den Fliigel wirkenden Krafte und Mo-
mente. Dabei werden aerodynamische und aeroelastische Effekte sowie die durch LIGHTWORKS
generierte Struktur berticksichtigt.

Auf Basis einer Literaturrecherche wird ein Uberblick iiber die Lastanalyse als Teil des Flugzeu-
gentwurfs und die moglichen Herangehensweisen gegeben. Die Herausforderung der Lastanalyse
als Teil eines eng verkniipften multidisziplindren Entwurfsprozesses wird herausgehoben. Dies
bedingt auch, dass die Anforderungen fiir die Lastanalyse die Verkniipfung mehrerer Modelle
verschiedener Disziplinen vorsehen. Die Moglichkeit, dies in enger oder loser Kopplung durchzu-
fithren, wird erlautert. Zudem wird aufgezeigt welche Lastfalle im Vorentwurf zu beriicksichtigen
sind.

Darauf aufbauend werden ausgewéhlte, aktuell eingesetzte und verfiigbare Lastanalysetools
aufgeteilt in Aerodynamik- und Aeroelastiktools vorgestellt. Ausgehend von der Zielsetzung und
Aufgabenstellung werden Kriterien fiir die Auswahl einer Toolkombination fiir die Integration
aufgestellt und begriindet. Die zu dem Thema verfiigharen Untersuchungen zeigen, dass die
Auswahl des Tools zur aeroelastischen Kopplung eine entscheidendere Rolle einnimmt, als die
des Aerodynamiktools.

Aufgrund der hoheren Verfahrensgiite und den leichteren Anbindungsmoglichkeiten wird eine
enge Kopplung als bessere Losung identifiziert. Die sich in der engeren Auswahl befindenden
Tools SHARPY [7] und LOADSKERNEL [50] werden in einer Nutzwertanalyse miteinander
verglichen. Dabei iiberzeugt LOADSKERNEL aufgrund der grofieren Funktionalitat, der besseren
Anbindbarkeit und der Unterstiitzungsmoglichkeiten durch den Entwickler.

Anhand der Betriebsanforderungen von LOADSKERNEL wird eine Anbindungsstrategie fiir die
Integration der Lastanalyse in den LIGHTWORKS Prozess erstellt. Als entscheidende Punkte
stellen sich die Erweiterung des Strukturmodells und die Generierung eines Aerodynamik- und
Massenmodells heraus. Dafiir ist der bestehende Modellgenerator in LIGHTWORKS zu erweitern.
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5 Zusammenfassung und Ausblick

Die Generierung des Strukturmodells wird zuerst um die Spiegelung des bestehenden Modells
erweitert, sodass die Hauptfliigel und das Hohenleitwerk vollstdndig modelliert werden. An-
schlieend wird die Erstellung einer starren Rumpfattrappe auf Basis der Geometriedefinition
des Rumpfs in CPACS eingefiihrt. Uber ein Starrkérperelement wird der Rumpf und die Fliigel
zu einem Objekt miteinander verbunden. Zur Kopplung der Aerodynamik- und Inertialkréifte
wird an jeder Rippe ein Lastreferenzpunkt, sowie eine Monitoring-Station generiert.

Fiir die automatisierte Erstellung des Massenmodells wird der in CPACS definierte Mass-Break-
down genutzt, darin nicht erfasste Massen im Fliigel werden approximiert. Die Massen werden
anhand eines vordefinierten Katalogs an bestimmten Knoten des FE-Modells gebunden bezie-
hungsweise entlang des Rumpfs oder der Fliigel verteilt.

Das Aerodynamikmodell wird aus den in CPACS definierten Fliigelsegmenten gebildet die die
auBere Geometrie des Fliigels abbilden. Die fiir die Austrimmung des Flugzustands benotigten
und separat zu definierenden Steuerflichen, tiberschneiden diese. Das bedingt die Erstellung
eines Algorithmus der die Fliigel in Trapeze aufteilt und entsprechend zuweist.

Das erweiterte Struktur- und das Massenmodell flieBen nach der Generierung in eine Modalana-
lyse ein. Diese dient der Umwandlung der Modelle in globale Massen- und Steifigkeitsmatrizen,
die von LOADSKERNEL verarbeitet werden konnen. Der letzte Schritt vor der Lastanalyse ist
die Definition der Lastfille und die Konfiguration der Simulation.

Die Demonstration der Implementierung weist die Funktionalitat der Integration nach. Die
generierten Modelle zeigen eine Ubereinstimmung mit den Definitions- beziehungsweise Erwar-
tungswerten. Auch die Lastanalyse selbst liefert plausible Ergebnisse, die Trimmdaten sind
nachvollziehbar und aerodynamische sowie aeroelastische Effekte werden in den Ergebnissen
widergespiegelt.

Die fiir das Anwendungsbeispiel berechneten Schnittkrifte werden mit den von LOADZERO
berechneten verglichen. Der Vergleich zeigt, dass die Ergebnisse mit der erwarteten Genauigkeit
iibereinstimmen und weist nach, dass die Integration realistisch Ergebnisse liefert.

Die Untersuchung der Steifigkeitsvariation zeigt, dass die Variation in den untersuchten Lastfal-
len und unter den getroffenen Modellierungsvereinfachungen zu keiner signifikanten Anderung
der Lasten fithrt. Dies liegt an der angepassten Trimmung die in diesem Zusammenhang unbe-
dingt mit zu betrachten ist.

Abschliefend ist anzumerken, dass die im Rahmen dieser Arbeit erweiterten und eingefithrten
Prozesse soweit fortgeschritten sind, dass diese bereits auf CARA, dem Hochleistungsrechner
des DLR, erfolgreich automatisiert durchgefiihrt wurden.

Fir die auf diese Arbeit folgenden Schritte sind sowohl die Erweiterung des hier eingefithrten
Lastanalyseprozesses, als auch die weitere Integration in den Optimierungsprozess zu betrach-
ten.

Die Prioritdt der Lastanalyse liegt auf der Untersuchung einer grofleren Anzahl an Lastfil-
len. Dafiir gibt es drei Anasatzpunkte: Das Einbeziehen des Seitenleitwerks um asymmetrische
Lastfalle zu untersuchen, die Betrachtung instationdrer Aerodynamik mittels der DLM und die
Variation der Massenkonfigurationen. Auflerdem kann der Modellgenerator um die Korrektur
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der Fligelprofile im Aerodynamikmodell erweitert werden. Durch diese Mafinahmen ist insge-
samt eine hohere Ergebnisgiite und ein diverseres Spektrum an wirkenden Lasten zu erwarten.

Fir die weitere Integration in den Optimierungsprozess ist die iterative Neuberechnung der
Lasten wiahrend der Optimierung zu untersuchen. Dabei ist die Frage welche Auswirkungen
dies auf das gefundene Optimum hat und in welcher Frequenz der Optimierungsiterationen
eine Neuberechnung sinnvoll ist.
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Einleitung

Fur das am DLR entwickelte gradientenbasierte Strukturoptimierungstool lightworks soll ein
Lastanalyse Tool gefunden und an das bestehende System angebunden werden. Das
Lastanalyse Tool soll auf Basis der Flugzeugdefinition fiir einen gegeben Lastenvelope die
auf den Fligel wirkenden Kréfte und Momente berechnen kdnnen. Dabei sollen
aerodynamische und (aero-) elastische Effekte beriicksichtigt werden. So sollen zukiinftig in
der Optimierung die Interaktionen zwischen Struktur und Lasten bertcksichtigt werden
koénnen.

Dafir soll im Rahmen der Studienarbeit zunéchst eine Literaturrecherche zu
Lastanalyseverfahren und moglichen Tools erfolgen. Basierend auf den Anforderungen an
das Verfahren sollen Auswabhlkriterien definiert werden. Diese dienen im Anschluss zur
Auswahl eines geeigneten Verfahrens bzw. Tools.

Wissenschaftliche Untersuchung

Diese Studienarbeit zielt darauf ab, die fur die Toolauswahl identifizierten Auswahlkriterien
verschiedener aerodynamischer Werkzeuge bei der multidisziplinaren Designoptimierung
eines Flugzeugfligels zu erforschen und auf Basis der recherchierten Informationen zu
bewerten. [1] AuRerdem steht die Anwendbarkeit dieser Werkzeuge bei der Durchfuhrung
von aeroelastischen Analysen [2], insbesondere im Kontext eines gradientenbasierten
Strukturoptimierungsprozesses mit lightworks, im Fokus.

Die Forschungsarbeit zielt darauf ab, die Auswirkungen der Strukturoptimierung auf die
Lastverteilung im Flugzeug zu analysieren. Es wird untersucht, ob und wie sich die Lasten
durch die Optimierung der Struktur verandern. Dafiir werden die berechneten Schnittkréfte
fur den festzulegenden Lastenvelope betrachtet.



Zu diesem Zweck wird zunachst ein Ausgangsdesign eines Flugzeugs herangezogen und
eine entsprechende Lastanalyse durchgefiihrt. Anschliel3end werden ausgewahlte
Steifigkeiten verandert, neue Lasten bestimmt und mit den urspriinglichen Lasten verglichen.
Diese Untersuchungen sollen Erkenntnisse dartiber liefern welche Sensitivitat die Steifigkeit
auf die Lasten hat.

Die leitende Forschungsfrage lautet hierbei: "Wie verandern sich die aerodynamischen
Lasten am Flugzeug durch die Anderung der Steifigkeiten am Fligel?"

Zeitplan

Die Arbeitsaufgabe der Implementierung und die darauffolgenden Untersuchungen sollen
sich an folgendem Zeitplan orientieren:

Parallel zu den durchfihrenden Schritten soll eine schriftiche Dokumentation erstellt werden.

Mai:
- Einarbeitung in das Thema und Literaturrecherche zu Aerodynamik- und

Lastanalysemethoden und zur Lastanalyse im Flugzeugentwurf (Auswahl geeigneter
Lastfalle etc.)

- Recherche zu verwendbaren und zuganglichen Tools
- Aufstellung der Auswabhlkriterien ftr Tools
- Vergleichen verschiedenen Tools und Auswahl fir Untersuchung der Aerodynamik

- Vergleich verschiedener Losungsstrategien und basierend darauf eine finale
Entscheidung zur Einbindung des Lastanalyse Tools

- Ggf. Umsetzung von notwendigen Modellerweiterungen fir die aeroelastische
Analyse

- Einbindung des Lastanalyse-Tools in lightworks

- Simulation des Use-Cases im Gesamtprozess

- Auswertung der Ergebnisse und Untersuchung der Forschungsfrage

- Basierend auf Ergebnissen weitere Optimierungen flir Implementierung umsetzen

August:

- Die im Laufe der bisherigen Arbeit erstellte Dokumentation wird Uberarbeitet und zur
Abgabe finalisiert

- Abschlie3end wird die Dokumentation in einer Prasentation zusammengefasst
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A.2 Grundlagen der Aerodynamik

In diesem Abschnitt erfolgt die Darstellung der theoretischen Grundlagen, die fiir die im Rah-
men der Arbeit durchgefithrten aerodynamischen Untersuchungen erforderlich sind. Ausgehend
von grundlegenden Theorien der Aerodynamik werden im weiteren Verlauf numerische Metho-
den zur Ermittlung von Auftrieb und induziertem Widerstand von Auftriebsflachen vorgestellt.

Die Potenzialtheorie stellt eine zentrale Methode zur aerodynamischen Betrachtung von Tragfa-
chen dar [41]. Insbesondere laminare Umstromungen von Kérpern aulerhalb der Grenzschicht
konnen durch diese unter Annahme einer reibungs- und rotationsfreien Stromung beschreiben
werden. Eine Stromung wird dabei durch eine skalare Potenzialfunktion ® charakterisiert, deren
partielle Ableitungen nach den Koordinatenrichtungen jeweils die entsprechenden Geschwindig-
keitsfunktionen ergeben. Parallel dazu ist die Stromfunktion ¥ so definiert, dass die partielle
Ableitung nach einer Koordinatenrichtungen die tangentiale Geschwindigkeit der Strémung
beschreibt (zum Beispiel 2% = v). [19]

Auf der Grundlage dieser Theorie kénnen einfache Stromungsfelder, sogenannte Elementarstro-
mungen, mathematisch beschrieben werden. Ein Beispiel fiir eine solche Elementarstromung ist
die zweidimensionale Parallelstromung, welche durch die Gleichung ®(z, y) = ux + vy repré-
sentiert wird. Durch Addition dieser Skalarfunktionen kénnen komplexere Stromungen, die aus
mehreren Elementarstromungen zusammengesetzt sind, superponiert werden. [19]

Da in der Aerodynamik insbesondere die Generierung von Auftrieb von Interesse ist, wird die
Potenzialtheorie anhand eines Flettner-Rotors (ein Zylinder der durch die Drehung in einer
Parallelstromung Auftrieb erzeugt) veranschaulicht [6]. Die mathematische Darstellung dieser
Situation erfordert die Addition der Stromfunktionen von drei Elementarstromungen. Zunéchst
kann ein ruhender Zylinder in einer Parallelstromung durch die Addition der Stromfunktionen
der Translationsstromung

\Ij(r, Q)Translation = UooT sin 0 (Al)

und der einer Dipolquellenstromung mit der Dipolstarke s

Kk cosf

(A.2)

\IIDipol = _% r

repréasentiert werden. Die Superposition der Zylinderumstromung ohne Auftrieb wird mit dem
Zylinderradius R und R? = %~ zu

2T U0
quylinder = \IjTranslation + \IIDipol (Ag)
R2
= UooT Sin (1 — 7"2> (A.4)

berechnet. In Bild A.1 ist dieses superponierende Vorgehen veranschaulicht. [41]

Fiir die Darstellung des drehenden Zylinders wird eine weitere Elementarstromung, der Poten-
zialwirbel, benotigt. Dieser beschreibt eine Stromung, die kreisférmig um einen Punkt verlduft,
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A

P
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/

Zylinderumstromung

Translationsstromun Dipol
& p ohne Auftrieb

Bild A.1: Superposition von Translationsstromung und Dipol

wobei die Geschwindigkeit mit zunehmendem Abstand vom Mittelpunkt abnimmt. Mit der
Zirkulationsstarke I kann die Stromfunktion des Potenzialwirbels durch
r
\IJWirbel == % 1117" <A5)

beschrieben werden. Die Superposition des rotierenden Zylinders wird durch die Addition des
Potenzialwirbels mit der bereits gezeigten ruhenden Zylinderumstromung gebildet.

‘Protierender Zylinder — \Iijlinder + ‘PWirbel <A6>
. R? r
= UyoT Sin (1 — 7’2> + o Inr (A.7)

In Bild A.2 ist die Addition in Form der Stromlinienbilder dargestellt. [41]

I

I

Z

—

Zylinderumstromung
ohne Auftrieb mit Auftrieb

Zylinderumstréomung Potenzialwirbel

Bild A.2: Superposition von Zylinderumstromung und Dipol

Bei Vergleich der Stromlinienbilder in Bild A.1 und Bild A.2 wird deutlich, dass die Rotation
eine Verdanderung bewirkt. Das Stromlinienbild des rotierenden Zylinders ist im Vergleich zum

63



A Anhang

Ruhenden entlang der Horizontalachse nicht symmetrisch. Diese Asymmetrie deutet darauf hin,
dass an der Ober- und Unterseite unterschiedliche Driicke angreifen und somit am rotierenden
Zylinder Auftrieb entsteht. [41]

Aus dieser Beobachtung kann geschlossen werden, dass der erzeugte Auftrieb mit der Zirkulation
in Verbindung stehen muss, da der Potenzialwirbel der einzige Unterschied der Systeme ist. Uber
die Ableitung der Stromfunktion nach # und Gleichsetzen von r = R wird die Geschwindigkeit
an der Zylinderoberfliche ermittelt:

_ov
00

r
= Uy sinf — — Al
oo S 2rR (A.9)

Uber diese Formel kann dann der Druckbeiwert ¢, berechnet werden. Die Integration hiervon
liefert schlieflich die Formel fir den Auftrieb in Abhéangigkeit der Zirkulation. [2]

A = pooticel (A.10)

Diese Proportionalitit verdeutlicht die elementare Verbindung zwischen Auftrieb und Zirku-
lation und wird als KUTTA-JOUKOWSKY-Theorem bezeichnet. Auch wenn dieses anhand der
Integration tiber die Oberfliche des Zylinders erlautert wurde, findet es allgemeine Anwen-
dung. So kann der Auftrieb des in Bild A.3 dargestellten Profils ebenfalls iiber Gleichung A.10
berechnet werden. Dafiir erfolgt eine Superponierung des Profils mittels Potenzialwirbeln, bei-

AL

Bild A.3: Auftriebsermittlung mit KuTTA-JOUKOWSKY-Theorem

spielsweise entlang der Profilsehne. Die Wirbelstarke I' kann dann iiber die Integration einer
vollstdndig das Profil umschlieBenden Kurve berechnet werden. [2]

Im folgenden Abschnitt wird gezeigt wie mit Hilfe des KUTTA-JOUKOWSKY-Theorems der
Auftrieb eines Fliigelprofils numerisch ermittelt werden kann.
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A.2.1 Paneel Methode

Fir die Berechnung des Auftriebs eines Fliigels sind zunachst die Auftriebspolaren der 2D-Flii-
gelprofile zu ermitteln. Dafiir wird die Paneel-Methode die, die numerische Berechnung der
Stromungsverhaltnisse um diese herum ermoglicht, herangezogen.

Wie in Bild A.4 zu sehen wird ein Flugelprofil in diskrete, flache Abschnitte unterteilt. Die An-
zahl und Verteilung dieser Paneele kann je nach Anforderungen der Genauigkeit und Rechenzeit
variiert werden. [11]

o Kontrollpunkte

Bild A.4: Unterteilung des Fliigelprofils in diskrete Paneele

Die Stromung um das Profil wird durch die Superposition einer Parallelstrémung und Poten-
zialwirbeln gebildet. Dabei wird jedes der n Paneele als eine Flache von Potenzialwirbeln mit
konstanter Starke ~y; betrachtet. Um die Stromung rund um das Fliigelprofil zu berechnen, wird
das BIOT-SAVART-Gesetz angewendet. Uber dieses kann das Strémungspotential ® an einem
der Paneele aufgrund aller Paneele j ermittelt werden. [11]

n

P :

Um die n Wirbelstérken der Paneele zu ermitteln miissen in das System Randbedingungen auf-
gebracht werden. Da die Paneele das Fliigelprofil darstellen muss die Normalgeschwindigkeit
auf den Paneelen u,, gleich null sein. Die Normalgeschwindigkeit setzt sich aus der aus den ande-
ren Paneelen induzierten Geschwindigkeit und der Parallelstromung zusammen. Entsprechend
ergibt sich fiir jedes der Paneele die folgende Randbedingung: [41]

_ A_"’Yj/a“d‘ A12
0 = Uy, cos f3; ngWj anie)w 5, (A.12)

Basierend auf diesen Bedingungen kann das System aufgrund der n unbekannten Wirbelstér-
ken und n Randbedingungen analytisch gelost werden. Aufgrund der Annahmen in der Poten-
tialtheorie konnen dabei allerdings Losungen mit einer in der Realitdt unmoglichen Staupunkt-
position entstehen. [41]

Aus diesem Grund muss eine weitere Randbedingung, die KuTTA’sche-Abflussbedingung, im-
plementiert werden. Diese fixiert den hinteren Staupunkt an der Hinterkante des Fliigelprofils.

Dadurch wird das System jedoch tiiberbestimmt und kann nur noch numerische gelost wer-
den. [11]
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Uber die Integration der Wirbelstiarken der einzelnen Paneele

b
r— /yds (A.13)

kann dann, wie in Abschnitt A.2 beschrieben, der Auftrieb iiber das KuTTA-JOUKOW-
SKY-Theorem bestimmt werden. [11]

Die so ermittelten Profilwerte konnen folgend fiir Analysen vollstandiger Tragflichen genutzt
werden. Die grundlegende Methode ist die PRANDTL’sche Traglinientheorie die im folgenden
Abschnitt dargelegt wird.

A.2.2 Prandtl’sche Traglinientheorie

Um die auf einer vollstdndigen Tragfliche wirkenden Auftriebskréfte zu analysieren, wird die
PRANDTL’sche Traglinientheorie [38] verwendet. Die Theorie modelliert Fliigelspitzenwirbel
als semi-unendliche Wirbellinien, die durch eine gebundene Wirbellinie, die den Fliigel ersetzt,
miteinander verbunden sind. Dadurch entsteht das Modell des Hufeisenwirbels. [41]

Die Geschwindigkeiten, die durch diese Wirbel induziert werden, kénnen iiber das bereits er-
wihnte BIOT-SAVART-Gesetz berechnet werden. Ein mathematisches Problem tritt jedoch auf:
Die Geschwindigkeit an den Fliigelspitzen geht in die Unendlichkeit. Eine Losung fiir dieses Pro-
blem ist die Approximation des Systems durch eine Verteilung von Hufeisenwirbeln, wodurch
ein kontinuierliches Wirbelfeld entsteht, wie in Bild A.5 dargestellt. [11]

Traglinie

>
>
N\
:/KB > Oy
¢ =

Bild A.5: Wirbelfeld der PRANDTL’schen Traglinientheorie

Zur Ermittlung der Auftriebsverteilung entlang der Tragflache ist die Kenntnis der Verteilung
der Wirbelstérke unerlésslich. Diese ldsst sich anhand des Anstellwinkels und des Nullauftriebs-
winkels, der aus den Fliigelprofilen bekannt ist, ermitteln. Unter Verwendung der Thin Airfoil
Theory wird ein linearer Anstieg des Auftriebs mit einem Auftriebsbeiwert von 27 angenom-
men. [2]
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A.3 Vorstellung des Anwendungsbeispiels

Durch Umstellung der grundlegenden Gleichung der Traglinientheorie ergibt sich eine Differen-
tialgleichung fiir die Wirbelstarke. Diese kann iterativ gelost werden, oft ausgehend von einer
elliptischen Grundverteilung der Wirbelstérken. [11]

Durch die Losung der Differentialgleichung wird nicht nur die Auftriebsverteilung entlang der
Tragflache ermittelt, sondern auch der induzierte Widerstand, der eine wesentliche Rolle bei
der Optimierung der Tragflache spielt. Es ist jedoch anzumerken, dass die Prandtl’sche Trag-
linientheorie fiir Tragflichen mit geringer Streckung oder starker Pfeilung weniger geeignet
ist [38].

A.3 Vorstellung des Anwendungsbeispiels

In diesem Abschnitt wird das fiir die im Rahmen der Arbeit durchgefithrten Untersuchungen
genutzte Anwendungsbeispiel vorgestellt.

Bei dem Flugzeug handelt es sich um die D250TF [3] aus dem EXACT-Projekt des DLR. Die
D250TF ist auf Basis der AIRBUS A321 entworfen worden und dient der Untersuchung neuer
Flugzeugkonfigurationen und -konzepte. In Bild A.6 ist das Flugzeug auf Basis der CPACS-De-
finition in T1IGL abgebildet.

Bild A.6: Visualisierung des Anwendungsbeispiels D250TF

In Tabelle A.1 sind die Kenndaten der D250TF zusammengestellt.
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Tabelle A.1: Kenndaten der D250TF [17]

Parameter Wert Einheit
Reichweite 1500 nm
PAX 250 -

Max. Abluggewicht 81313 kg
Max. Nutzlast 25000 kg
Reisegeschwindigkeit 0,78 Ma
Spannweite 36 m

Lange 54 m

A.4 Massenzuordnung

In Tabelle A.2 ist die Zuordnung der in CPACS definierten Massearten fiir die Massenmodel-
lerstellung festgehalten. Die Funktionsweise der Funktionen ist in Abschnitt 3.1.2 beschrieben.

A.5 Weitere Abbildungen

Bild A.7: Beulen des Hauptfliigels in Modalanalyse
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A.5 Weitere Abbildungen

Tabelle A.2: Zuordnung der CPACS Massendaten in Massenmodell

Masse Verteilung Knoten Symmetrie
mAirConditioning Ja Rumpfknoten Nein
mAutomaticFlightSystem Nein Rumpfknoten Nein
mAuxillaryPowerUnit Nein Rumpfknoten Nein
mCargo Ja Rumpfknoten Nein
mCommunication Nein Rumpfknoten Nein
mDelcing Ja Fliigelknoten Ja
mElectricalSystems Ja Rumpftknoten Nein
mEngines Nein Fliigelknoten Ja
mFireProtection Ja Rumpfknoten Nein
mFlightControls Ja Rumpfknoten Nein
mFuel Ja Fliigelknoten Ja
mFurnishing Ja Rumpfknoten Nein
mFuselagesStructure Ja Rumpfknoten Nein
mHTPStructure Ja Hohenleitwerksknoten Ja
mHydraulicSystems Ja Rumpfknoten Nein
mInstrumentPanel Nein Rumpfknoten Nein
mMainGears Nein Rumpfknoten Nein
mMiscellaneous Ja Rumpfknoten Nein
mNavigation Nein Rumpfknoten Nein
mNoseGears Nein Rumpfknoten Nein
mOperatorltems Ja Rumpfknoten Nein
mPax Ja Rumpfknoten Nein
mPylons Nein Fliigelknoten Ja
mVTPStructure Nein Rumpfknoten Nein
mWingStructure Ja Fliigelknoten Ja
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Bild A.8: Achte Eigenmode des Modells des Anwendungsbeispiels bei 4,57 Hz

Bild A.9: Neunte Eigenmode des Modells des Anwendungsbeispiels bei 5,82 Hz

le6 Wing

My [Nm]

0 5 10 15
LK% y [m]

Bild A.10: Spannweitige Verteilung des Biegemoments M,
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