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Thema: Automatisierte Generierung von numerischen Simulationsmodellen aus Flugzeug-
vorentwurfsdaten mit Hilfe eines wissensbasierten Ansatzes

Die zunehmenden Anforderungen an das klimaneutrale Fliegen, die Optimierung des Passagierkomforts
sowie die Reduzierung der Lirmemission des Luftverkehrs erfordern den Einsatz revolutionar neuer und
nachhaltiger Technologien, die einen wesentlichen Einfluss auf den Flugzeugentwurf haben. Es besteht
somit ein Bedarf an neuartigen Flugzeugkonfigurationen, deren multidisziplindre Bewertung mit Hilfe
numerischer Simulationen fiir eine schnellstmégliche Realisierung unabdingbar ist. Erschwerend wer-
den, in Abhingigkeit der numerischen Simulationsmethode und der physikalischen Disziplin, fiir die
Analysen Modelle mit unterschiedlichem Fidelititsgrad vorausgesetzt. Die automatisierte Generierung
von konsistenten Simulationsmodellen stellt daher einen wichtigen Ansatzpunkt dar, um multidiszipli-
nire Analysen derartiger Entwicklungen bereits in den frilhen Entwurfsphasen erméglichen zu kénnen.
Grundlage dieser Modelle bilden dabei Vorentwurfsdaten im Luftfahrzeugschema CPACS (Common Pa-
rametric Aircraft Configuration Schema), welches das Potential bietet Passagierflugzeuge auf unterschied-
lichster Detaillierungsebene zu beschreiben und den Datenaustausch zwischen den beteiligten Diszipli-
nen zu unterstiitzen. Diese Daten gilt es im Kontext der Entwicklung des Werkzeuges FUGA (Fuselage
Geometry Assembler), welches auf der Methodik des ,Knowlegde-based Engineering® (KBE) beruht, mit
spezifischem Wissen zur Modellgenerierung und Analyse mittels eines wissensbasierten Ansatzes zu er-
weitern. Dies schafft die Voraussetzungen, die Konsistenz zwischen den Modellen zu verbessern sowie
das Wissen um neuartige Architekturen zu erweitern.

Im Rahmen dieser Studienarbeit wird die Fihigkeit der automatisierten Modellgenerierung auf Basis
von Flugzeugvorentwurfsdaten ausgearbeitet und die Analysefertigkeit anhand von strukturakustischen
Analysen aufgezeigt. Die Arbeit soll damit einerseits als Grundlage fiir multidisziplinire Analysen zur
Bewertung unterschiedlicher Flugzeugkonzepte dienen. Andererseits soll bereits die Anwendungsmag-
lichkeit der Generierung von konsistenten Modellen sowie die Implementierung von neuem Wissen
anhand einer neuartigen Flugzeugkonfiguration gezeigt werden. Das zu untersuchende Flugzeug-
konzept zeichnet sich insbesondere durch eine Anordnung der Fliigel in Knickfliigelkonfiguration mit
T-Leitwerk sowie durch ein wasserstoffbasierendes Antriebssystem mit offenen Propellern und einem
rumpfintegrierten Wasserstofftank gemifl Abbildung 1 aus.
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Abbildung 1: Links: Visualisierung der duferen Hiille der zu untersuchenden Flugzeugkonfiguration,
rechts: Querschnitt der Konfiguration mit Kabinengeometrie und Wasserstofftanks.
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m Literaturrecherche zum Stand der Technik im Gebiet der automatisierten Modellgenerierung und
Strukturakustik

» Einarbeitung in die Grundlagen der wissensbasierten Methoden sowie der Modellgenerierung fiir
numerische Methoden (FEM) und physikalische Disziplinen

m Ausbau des Wissens zur Modellgenerierung neuartiger Flugzeugkonfigurationen durch die Erwei-
terung von Regelsitzen in FUGA

m Erzeugung von konsistenten Simulationsmodellen zur Anwendung von strukturakustischen Ana-
lysen

® Durchfiihrung und Auswertung der anwendungsfallbasierten Analysen
m Dokumentation der Erfahrungen und Ergebnisse
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Kurzfassung

Zur Erfiillung der Anforderungen des klimaneutralen Fliegens, der Verbesserung des Passagier-
komforts und der Minimierung von Lirmemissionen im Luftverkehr ist der Einsatz von inno-
vativen und nachhaltigen Technologien gefordert, die wesentliche Auswirkungen auf den Flug-
zeugentwurf haben. Dies erfordert die Entwicklung von neuartigen Flugzeugkonzepten, die zur
schnellstmoglichen Realisierung mittels numerischer Simulationen multidisziplinir zu bewerten
sind. Dazu wird die automatisierte Generierung von disziplinabhingigen, dedizierten Modellen
unterschiedlicher Fidelititsgrade vorausgesetzt, deren Grundlage Vorentwurfsdaten im Luftfahr-
zeugschema CPACS (COMMON PARAMETRIC AIRCRAFT CONFIGURATION SCHEMA) bilden. Im Kontext
des Flugzeugvorentwurfes stehen im Allgemeinen nur begrenzte Informationen zur Verfiigung. Um
die disziplinabhingige Modellgenerierung sowie die Durchfithrung von Analysen fiir zuverlissige
Vorhersagen zu ermdglichen, gilt es diese Vorentwurfsdaten mit spezifischem Wissen anzureichern.
In diesem Kontext werden in der vorliegenden Studienarbeit Modellierungsvorschriften in Form
von Regeln im Rahmen einer wissensbasierten Entwurfsmethodik entwickelt, die das wissensba-
sierte Werkzeug FUGA (FUSELAGE GEOMETRY ASSEMBLER) erweitern. Der Fokus liegt dabei auf der
Bereitstellung von Modellen fiir vibroakustische Finite Elemente Analysen zur zuverlissigen Vor-
hersage des Kabinenlirms.

Zu diesem Zweck werden Regeln zur detaillierten Modellierung des Rumpfes und der Kabine defi-
niert. Diese umfassen die Implementierung der Fenster inklusive Verstirkungsrahmen im Modell
der Rumpfauflenhaut, der Druckschotte, der Wasserstofftanks sowie die Erweiterung der Modellie-
rung der Sekundirkavitit mit zusitzlicher Isolierung. Zur Beriicksichtigung der Fenstergeometrien
erweist sich insbesondere die Vernetzung als Herausforderung, welche zum Erhalt hoher Netzquali-
titen lokale Netzoptimierungen erfordert. Diese beinhalten die Definition speicher- und rechenin-
tensiver Netzgréflenfelder sowie die Projektion von Stringer- und Spantkurven auf die Rumpfober-
fliche. Die Fihigkeit der Modellgenerierung vollstindiger Rumpfmodelle wird mit der Implemen-
tierung der Druckschotte erweitert. Die Anbindung der Druckschotte an die Rumpfstruktur erfolgt
mittels starrer Verbindungselemente, die eine unabhingige Vernetzung mit hoher Elementqualitit
der einzelnen Bauteile erlauben. Diese Anbindung wird ebenfalls fiir die Wasserstofftanks genutzt,
die als erster Ansatz fiir eine speicher- und recheneffiziente Implementierung mittels Punktmassen
abgebildet werden. Die Voraussetzungen zur Erweiterung des Wissens um neuartige Produktarchi-
tekturen schafft hierbei die wissensbasierte Entwurfsmethodik. Dariiber hinaus wird die Modellie-
rung der Isolierungs-, Bilgen- und verbleibender sekundirer Luftkavitit auf Grundlage der bereits
vorhandenen Implementierung der Sekundirkavitit berticksichtigt. Die Regeln zur Modellierung
der erweiterten Sekundirkavitit konnen jedoch aufgrund von Fehlern, die auf die Geometrieope-
rationen des Geometriekernels OPEN CASCADE TeEcHNoOLOGY zuriickzufiithren sind, lediglich an
Rumpftonnen zuverlissig ausgefiihrt werden und sind in zukiinftigen Arbeiten anzupassen.
Basierend auf dem um diese Regeln erweiterten Wissenssystems FUGA wird die Fihigkeit der au-
tomatisierten Generierung von Simulationsmodellen unterschiedlicher Fidelititsgrade anhand ei-
ner neuartigen Flugzeugkonfiguration sowie deren Rechen- und Analysefihigkeit mittels vibro-
akustischer Untersuchungen aufgezeigt, bei denen durch die Propeller verursachte Schalldruckan-
regungen der Rumpfhaut betrachtet werden. Damit liefert die vorliegende Arbeit die Mdglichkeit
der Durchfiihrung multidisziplinirer Detailanalysen in der frithen Phase des Flugzeugvorentwurfs,
deren Zuverlissigkeit durch die Erweiterung der zur Modellierung zu Verfligung stehenden Infor-
mationen gesteigert wird.






Abstract

To meet the requirements of climate-neutral aviation, enhance passenger comfort, and minimize
noise emissions in air travel, the utilization of innovative and sustainable technologies is imperative.
These technologies have substantial implications for aircraft design. This necessitates the develo-
pment of novel aircraft concepts that must be evaluated multidisciplinarily through numerical si-
mulations for rapid realization. To accomplish this, the automated generation of discipline-specific,
dedicated models of varying fidelity levels is essential, with preliminary design data in the aircraft
schema CPACS (CoMMON PARAMETRIC ATRCRAFT CONFIGURATION SCHEMA) serving as the founda-
tion. In the context of aircraft preliminary design, limited information is generally available. To
enable discipline-specific model generation and reliable predictions through analyses, it is crucial
to enrich this preliminary design data with specific knowledge. In this context, this study formu-
lates modeling guidelines in the form of rules within a knowledge-based methodology, expanding
the knowledge-based tool FUGA (FUSELAGE GEOMETRY ASSEMBLER). The primary focus is on provi-
ding models for vibroacoustic finite element analyses to reliably predict cabin noise.

For this purpose, rules for detailed modeling of the fuselage and cabin are defined. These rules en-
compass the implementation of windows, including reinforcement frames, in the outer skin model,
the pressure bulkheads, hydrogen tanks, and the extension of modeling for the secondary cavity
with additional insulation. Notably, meshing, especially regarding window geometries, proves to be
a challenge, requiring local mesh optimizations to maintain high mesh quality. These optimizati-
ons include defining memory- and computation-intensive mesh size fields and projecting stringer
and frame curves onto the fuselage surface. The capability to generate complete fuselage models
is expanded with the implementation of the pressure bulkhead. The connection of the pressure
bulkhead to the fuselage structure is achieved through rigid body elements, enabling independent
meshing with high element quality for individual components. This same approach is utilized for
the hydrogen tanks, initially represented as point masses for a memory- and computation-efficient
implementation. The knowledge-based methodology establishes the prerequisites for expanding
knowledge about novel product architectures. Furthermore, the modeling of insulation, bilge, and
the remaining secondary air cavity is considered based on the existing implementation of the se-
condary cavity. However, the rules for modeling the extended secondary cavity can only be reliably
executed on fuselage barrels due to errors resulting from the geometric operations of the OPEN
CASCADE TeEcHNOLOGY geometry kernel, necessitating adjustments in future work.

Based on the knowledge system FUGA extended with these rules, the ability to automatically gene-
rate simulation models of varying fidelity levels is demonstrated using a novel aircraft configurati-
on. Computational and analytical capabilities are showcased through vibroacoustic investigations,
considering sound pressure excitations of the fuselage skin caused by propellers. Consequently, this
work provides the opportunity to conduct multidisciplinary detailed analyses in the early phase of
aircraft preliminary design, enhancing their reliability through the expansion of available modeling
information.
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1. Einleitung

Zur Bekimpfung und Begrenzung der Auswirkungen des globalen Klimawandels wurde 2015 das
Klimaschutzabkommen von Paris als internationales Ubereinkommen verabschiedet. Dieses Ab-
kommen umfasst zum Zweck der Eindimmung des Klimawandels die Beschrinkung des Anstiegs
der globalen Durchschnittstemperatur auf moglichst 1.5°C, die Reduzierung von umweltschidli-
chen Emissionen und die ausreichende Bereitstellung von finanziellen Mitteln zur Realisierun-
gen derartiger Entwicklungen und notwendiger Anpassungen an die Klimainderungen [18]. Die-
se Klimainderungen werden mafigeblich durch verschiedene Faktoren beeinflusst, zu denen auch
der globale Flugverkehr zihlt. Im Jahr 2019 hat der Anteil der durch den Flugverkehr hervorge-
rufenen weltweiten CO,-Emissionen vor der COVID-19-Pandemie 3 % betragen [21]. Die Pande-
mie flihrte in dem Jahr 2020 zu einem dramatischen Einbruch im Luftverkehr [13], welcher durch
die weltweite Reisebeschrinkungen, Lockdowns und Quarantinebestimmungen verursacht wurde.
Mit der Erholung des globalen Luftfahrtaufkommens nach der Pandemie erreichten die Emissio-
nen des Luftverkehrs im Jahr 2022 etwa 80 % des Niveaus von 2019, was einem Anteil von 2 % der
weltweiten CO,-Emissionen entspricht [50]. Trotz dieses pandemiebedingten Einbruchs lassen alle
Trenduntersuchungen und Vorhersagen von Airlines, Herstellern und Forschungseinrichtungen
eine kontinuierlich wachsende Nachfrage im Luftverkehr erkennen [13]. Durch die damit verbun-
denen hoheren Umweltbelastungen steht die Luftfahrt vor einer revolutioniren Herausforderung
zur Einhaltung des Klimaschutzabkommens von Paris. Insbesondere Kriterien der Nachhaltigkeit
und der Umweltvertriglichkeit werden daher zur Bewertung zukiinftiger Flugzeugkonzepte stirker
herangezogen und miissen mit den steigenden Anforderungen an die Optimierung des Passagier-
komforts sowie der Reduzierung der Lirmemission des Luftverkehrs in Einklang gebracht werden.
Wesentliche Maffnahmen zur Einhaltung dieser Ziele bestehen in dem Einsatz neuartiger Techno-
logien in den Bereichen Antrieb und Aerodynamik, unter gleichzeitiger Reduktion des Gewichts,
die den zukiinftigen Flugzeugentwurf mafigeblich beeinflussen. Es sind somit disruptive Flugzeug-
konfigurationen gefordert, die in kiirzester Zeit zu entwickeln und zu realisieren sind. Die Verwen-
dung innovativer Technologien stellt dabei fiir den Flugzeugentwurf ein Risiko dar, welches durch
hinreichend genaue Vorhersagen mittels Analysewerkzeugen bereits in den frithen Entwurfspha-
sen abzuwigen ist. So gelten beispielsweise das Antriebssystem und die Aerodynamik als dominante
Ursachen fiir den AufSen- und Kabinenlirm eines Flugzeugs [107]. Dies kann ohne entsprechende
Vorhersagen zu kostenintensiven, nachtriglichen Maffnahmen und zu einer verzégerten oder sogar
gefihrdeten Indienststellung neu entwickelter Flugzeuge fiihren.

Der traditionelle Flugzeugentwurf ist ein iterativer, multidisziplinirer Prozess, fiir welchen nume-
rische Simulationen ein unabdingbares Werkzeug zur Realisierung derartiger revolutionirer Ent-
wicklungen ist. Dies setzt allerdings die Bereitstellung von dedizierten Modellen voraus, die in Ab-
hingigkeit der numerischen Simulationsmethode sowie der physikalischen Disziplin unterschied-
liche Fidelititsgrade aufweisen und dartiber hinaus konsistent sein miissen. Zur Einbindung der
multidiszipliniren Analysen in die frithe Entwurfsphase stellt die automatisierte Modellgenerie-
rung daher eine wichtige Grundlage dar, um die Effizienz und die Integration der verschiedenen
Disziplinen im Entwurfsprozess zu verbessern sowie die Entwicklung innovativer, leistungsfihiger
Flugzeuge zu fordern. Basis dieser Simulationsmodelle bilden Luftfahrzeugdatensitze im Vorent-
wurfsdatenformat CPACS (CoMMON PARAMETRIC ATRCRAFT CONFIGURATION SCHEMA) [2]. Fiir neue
Konzepte stehen allerdings in dieser Phase oftmals nur begrenzte Informationen zur Verfiigung,
insbesondere hinsichtlich der disziplinabhingigen Modellgenerierung. Dies erschwert die Durch-
fihrung von Analysen, die vertrauenswiirdige und zuverlissige Vorhersagen erméglichen.
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Im Rahmen dieser Arbeit gilt es die bestehenden Vorentwurfsdaten mit spezifischem Wissen zur
Modellgenerierung anzureichern, um numerische Detailanalysen im Flugzeugvorentwurf zu er-
moglichen. Hierzu wird das auf der wissensbasierten Entwurfsmethodik (englisch: Knowledge-based
Engineering, KBE) beruhende Werkzeug FUGA (FUSELAGE GEOMETRY ASSEMBLER) [103] weiterent-
wickelt. Durch den wissensbasierten Ansatz gewihrleistet dieses eine hohe Flexibilitit und An-
passungsfihigkeit gegeniiber Konfigurationsinderungen sowie neuartigen Architekturen im Ent-
wurfsprozess. Ziel der vorliegenden Studienarbeit ist es, mit Hilfe des durch FUGA erweiterten Wis-
sens sowohl die Fihigkeit der automatisierten Modellgenerierung als auch die Analysefertigkeit an-
hand einer neuartigen Flugzeugkonfiguration, wie in Abbildung 1.1 dargestellt, zu demonstrieren.
Insbesondere wird der Fokus auf vibroakustische Analysen gelegt, die fiir die verschiedenen Fre-
quenzbereiche unterschiedliche Modelle und Detailgrade erfordern und somit die Anwendungs-
moglichkeit der automatisierten Generierung konsistenter Simulationsmodelle aufzeigt.

Abbildung 1.1.: Zu untersuchende, neuartige Flugzeugkonfiguration.

Um die Fihigkeit der automatisierten Generierung von numerischen Simulationsmodellen aus
Vorentwurfsdaten mittels eines wissensbasierten Ansatzes zur numerischen Kabinenlirmvorher-
sage zu erlangen, werden im folgenden Kapitel 2 spezifische Grundlagen der Vibroakustik und der
Finite Elemente Methode (FEM) dargelegt. Insbesondere werden die grundlegenden Mechanismen
der Schallausbreitung in verschiedenen Medien, die Schallpfade am Flugzeug, die Diskretisierung
in der FEM sowie die numerische Modellierung von gekoppelten Fluid-Struktur-Systemen darge-
legt. Dariiber hinaus wird in diesem Kapitel der Stand des Wissens zur numerischen Vorhersage
von Kabinenlirm herausgearbeitet. Darauffolgend gibt Kapitel 3 einen Uberblick iiber etablier-
te Modellgeneratoren im Flugzeugentwurfsprozess sowie eine Einfiihrung in die wissensbasier-
te Entwurfsmethodik. Diese Betrachtungen werden in Bezug auf das Tool FUGA konkretisiert. In
Kapitel 4 wird neu implementiertes Wissen in Form von erweiternden Regeln erétert, mit welchem
Modelle hoheren Fidelititsgrades generiert werden kénnen. Diese Regeln finden in Kapitel 5 An-
wendung an einer neuartigen Flugzeugkonfiguration, deren Analysefihigkeit anhand vibroakusti-
scher Untersuchungen aufgezeigt wird. AbschliefSend fasst Kapitel 6 die wesentlichen Erkenntnisse
dieser Arbeit zusammen und zeigt Perspektiven fiir weiterfithrender Untersuchungen auf.



2. Theoretische Grundlagen der numerischen
Modellgenerierung und Kabinenldrmvorhersage

Neben der Umweltvertriglichkeit ist der Passagierkomfort eine Anforderung an den Flugzeugent-
wurf, welcher zunehmend stirker gewichtet wird. Insbesondere der Kabinenlirm beeintrichtigt
den Komfort der Passagiere mafigeblich und ist auflerdem aus Griinden der Gesundheit der Kabi-
nenbesatzung, der Gewihrleistung der Kommunikation sowie der damit verbundenen Sicherheit
wihrend des Fluges fiir den Flugzeugentwurf ein kritischer Aspekt, der iiber den Erfolg eines Ent-
wurfes bestimmen kann. Die Integration neuartiger, klimaeffizienter Technologien bewirkt wesent-
liche Verinderungen im Bereich des Rumpfes, die die Charakteristik der Lirmemission grundle-
gend beeinflussen [3].

Vorrangig sind als Schallquellen fiir den Flugzeuginnenlirm die Triebwerke und die den Rumpf
umgebende turbulente Grenzschicht zu identifizieren [107]. Der durch diese Quellen erzeugte Schall
regt die Flugzeugstruktur zu Schwingungen an, welche sich in die Kabine tibertragen und dort
wahrgenommen werden konnen. Zur Beschreibung dieser Schalltransmission ist das Verstindnis
der vibroakustischen Zusammenhinge von zentraler Bedeutung, die grundlegend in Abschnitt 2.1
behandelt werden.

Damit die Bewertung des Kabinenlirms moglichst frithzeitig im Entwurfsprozess eingebunden
werden kann, sind zuverlissige Simulationsmodelle und Berechnungsmethoden erforderlich. Die
Auswahl der Berechnungsmethode und des Fidelititsgrad des Modells sind dabei insbesondere
abhingig von dem betrachteten Frequenzbereich. Unterschieden werden hierbei niedrige, mittlere
und hohe Frequenzen, fiir die der Amplitudengang, welcher sich qualitativ fiir ein vibroakustisches
System gemifd Abbildung 2.1 ergibt, jeweils unterschiedliche Charakteristika aufweist. [7]

Amplitude in dB
<N
tiefer mittlerer
Frequenzbereich Frequenzbereich

Frequenz in Hz

Abbildung 2.1.: Typischer Amplitudengang eines vibroakustischen Systems (in Anlehnung an [7, 11]).

Der Bereich tiefer Frequenzen zeichnet sich bei schwacher Dimpfung durch eine geringe moda-
le Dichte, deutlich trennbaren Resonanzen sowie einer groflen Wellenlinge in Bezug auf die Ab-
messungen des Systems aus. Das akustische Problem ist in diesem Frequenzbereich mit deter-
ministischen Berechnungsmethoden, wie der Finite Elemente Methode oder auch der Randele-
mentemethode (englisch: boundary element method, BEM) zu l6sen [7]. Beide Methoden dienen zur
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numerischen Lsung von partiellen Differentialgleichungen, was die Beschreibung und Analyse
von physikalischen Phinomenen in komplexen Geometrien erlaubt. Bei der FEM wird dabei das
gesamte Gebiet in eine diskrete Anzahl von Elementen unterteilt und gelost. Im Gegensatz dazu
fokussiert die BEM die Losung des Problems auf dem Rand des betrachteten Gebietes, sodass eine
Diskretisierung des Randes ausreichend ist [79]. Fiir die Analysen notwendige Simulationsmodelle
zur prazisen Vorhersage des Schalldruckpegels erfordern eine detaillierte Modellierung der Eigen-
schaften des Fluids und der Struktur, der Geometrie der zu untersuchenden Struktur sowie eine
adaptive Netzverfeinerung mit zunehmender Frequenz [7, 12].

Im hohen Frequenzbereich dagegen tritt eine hohe modale Dichte und eine starke modale Uberlap-
pung auf, die zu einem annihernd glatten Verlauf des Frequenzganges fiithrt [11]. Die Wellenlinge ist
im Vergleich zu den charakteristischen Abmessungen des Systems klein. In diesem Frequenzbereich
weist die vibroakustische Antwort des Systems eine hohe Sensitivitit beziiglich Fertigungstoleran-
zen und Unsicherheiten in den physikalischen Modellparameter auf; sodass auf energiebasierte
und statistische Berechnungsmethoden, wie die Statistische Energie Analyse (SEA), zuriickgegriffen
wird [7, 72]. Bei der SEA wird das Gesamtsystem in Subsysteme unterteilt und die Energieiibertra-
gung und -speicherung in den Subsystemen mittels statistischer Betrachtungen analysiert, unter
der Annahme, dass in jedem Subsystem eine hinreichend hohe modale Dichte vorliegt, die proba-
bilistisch beschrieben werden kann [28, 72]. Fiir die Modellierung ist bei der SEA eine detaillierte
Beschreibung der Struktur nicht erforderlich [28].

Der mittlere Frequenzbereich zeichnet sich dadurch aus, dass sich das Schwingungsverhalten bei
niedrigen und hohen Frequenzen iiberlagert [7]. Sowohl die FEM als auch die SEA stoflen hier auf
Schwierigkeiten bei der Berechnung. Wihrend bei der Nutzung der FEM im mittleren Frequenzbe-
reich die Wellenlinge so klein ist, dass Vereinfachungen in der Detailmodellierung zu Unsicherhei-
ten in der Vorhersage sowie die mit der Wellenlinge einhergehende Netzverfeinerung zu kosten-
intensiven Berechnungen fiihren, ist fiir die SEA die modale Dichte sowie die modalen Uberlap-
pungen nicht ausreichend hoch, um aussagekriftige gemittelte Schwingungsenergien zu prognos-
tizieren [11]. Zur Losung solcher Probleme werden beispielsweise hybride Methoden verwendet, die
deterministische und statistische Ansitze kombinieren [22, 68].

Diese Arbeit fokussiert sich auf die Generierung von Simulationsmodellen zur Vorhersage des Ka-
binenlirms im tieffrequenten Bereich mittels der FEM. In Abschnitt 2.2 wird ein Uberblick iiber die
Methode der Finite Elemente gegeben und die dafiir erforderliche Modellgenerierung behandelt.
Nachdem die Grundlagen zur Vibroakustik und zur FEM vermittelt sind, wird das gekoppelte Pro-
blem der Fluid-Struktur-Interaktion (FSI) numerisch betrachtet, die das zu 16sende Gleichungssys-
tem von vibroakustischen Problemen liefert. Abschlieflend wird in Abschnitt 2.4 der gegenwirtige
Stand zum Wissen numerischer Vorhersagen von Kabinenlirm zusammengefasst.

2.1. Vibroakustik am Flugzeug

Die Vibroakustik befasst sich mit der Interaktion von Schallwellen und schwingenden Struktu-
ren [30]. Zum Verstindnis vibroakustischer Phinomene wird daher zunichst in Abschnitt 2.1.1 die
Schallausbreitung in Luft sowie in diinnwandigen Strukturen erliutert. Anschlieffend werden in
Abschnitt 2.1.2 die relevanten Schallquellen sowie Schallpfade am Flugzeug beschrieben, um eine
umfassende Einsicht in die Entstehung des Kabinenlirms zu erhalten.

2.1.1. Schallausbreitung in Luft und diinnwandigen Strukturen

Die Schallausbreitung in Fluiden und Festkorpern weist fundamentale Unterschiede auf, welche
auf die unterschiedlichen physikalischen Eigenschaften der Medien zuriickzufiithren sind und im
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Folgenden vorgestellt werden. Die Betrachtungen beschrinken sich hierbei auf die beim Flugzeug
relevanten Medien, bei denen es sich um Luft sowie um diinnwandige Strukturen handelt.

Luft, als ein elastisches Medium, zeigt die charakteristische Eigenschaft der Volumenelastizitit, bei
der eine Verinderung des Volumens eine entsprechende Druckinderung hervorruft [71, 76]. Diese
elastische Reaktion bildet die Grundlage fiir die Schallausbreitung in Luft.

In vielen technischen Anwendungen kann die Ausbreitung einer Schallwelle durch ein homoge-
nes, kompressibles und nicht-viskoses Fluid (z.B. Luft) als zeitabhingige Variationen des Druckes
betrachtet werden [30]. Diese Druckvariationen sind relativ zum statischen Gleichgewichtsdruck
sehr klein und werden als Schalldruck p bezeichnet. Die Schallausbreitung in Luft beruht auf einer
komplexen Wechselwirkung zwischen diesen hervorgerufenen akustischen Driicken, die nach einer
Anderung des Impulses der Fluidteilchen streben, und der Trigheit des Mediums, welche diesen
Bestrebungen entgegenwirkt [29]. Die begrenzte Fihigkeit von Gasen, Schubspannungen aufzuneh-
men, fithrt dazu, dass der Schall ausschliefllich durch Longitudinalwellen ausbreitungsfihig ist [94].
Eine mathematische Beschreibung dieses Vorgangs bietet die akustische Wellengleichung, deren
Losung unter Beachtung konkreter Anfangs- und Randbedingungen das resultierende Schallfeld
liefert. In einem ruhenden und idealen Gas lisst sich diese unter Beriicksichtigung der im Raum x
verteilten und von der Zeit t abhingigen akustischen Quellen der Stirke Q(x, t) zu

1 3%p(x,
Ap(x,t) — g% = Q(x,t) (2.1)

formulieren [5, 59]. Die Ausbreitung der Druckstérungen erfolgt mit der Schallgeschwindigkeit cr,
die allgemeingiiltig im idealen Gaszustand von der absoluten Temperatur T sowie der Art des Gases,
quantifiziert durch die spezifische Gaskonstante R, abhingig ist und iiber

cr = VKRT (2.2)

mit dem Isentropenexponent x zu bestimmen ist [76]. Aus Gleichung (2.2) ist ableitbar, dass die
Schallgeschwindigkeit in einem idealen Gas keine Frequenzabhingigkeit aufweist und somit keine
Dispersion auftritt, die das Auseinanderlaufen der aus verschiedenen Spektralanteilen bestehen-
den Signalgestalt bezeichnet [76]. Die Wellenlinge einer Luftschallwelle eines reinen Tones der
Frequenz f ergibt sich unter Zuhilfenahme von Gleichung (2.2) zu

VKRT

Ap = 7

(23)

Der wesentliche Unterschied zwischen der Schallausbreitung in Festkérpern und in Gasen besteht
darin, dass Festkdrper neben der Volumenelastizitit auflerdem eine Formelastizitit aufweisen. Dies
bedeutet, dass feste Kérper sowohl der Kompression des Volumens als auch einer Forminderung
entgegenwirken, was diese zur Aufnahme von Schubkriften befihigt. Gegeniiber dem Luftschall
treten daher in Festkorpern Longitudinal- wie auch Transversalwellen auf, die zu einer Vielzahl an
neuen Wellentypen fithren, wie beispielsweise die in Abbildung 2.2 dargestellten Schub-, Dehn-
oder Biegewellen. Die Schwingungen, die durch diese Wellen an der Korperoberfliche auftreten,
sind Ursache fiir die Luftschallabstrahlung in das umgebende Medium und daher von grofier tech-
nischen Bedeutung. [71, 76]

In diesem Zusammenhang sind speziell diinnwandige Strukturen, wie sie im Leichtbau verwen-
det werden, infolge ihrer geringen Masse und Bauteildicke sowie der damit implizierten leichten
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Abbildung 2.2.: Verschiedene Wellentypen in Festkorpern (in Anlehnung an [30]).

Anregbarkeit zu Schwingungen effektive Schallabstrahler. Das Schwingverhalten wird besonders
durch Biegewellen, bei welchen transversale Auslenkungen der Struktur mit einer Schrigstellung
der Korperquerschnitte auftreten, dominiert [94]. Aufgrund dieser Auslenkungen normal zur Ober-
fliche sowie dem im Vergleich zu anderen Belastungen geringem Widerstand, den diinnwandige
Strukturen der Biegung entgegensetzen, wird die Schallabstrahlung begiinstigt [76]. Dies verleiht
den Biegewellen im Rahmen der Vibroakustik eine besondere Bedeutung.

Bei Betrachtung von Biegeschwingungen an einer homogenen, ungedimpften Rechteckplatte, die
in einem kartesischen Koordinatensystem (x, y, z) in der x-y-Ebene liegt, ergibt sich unter Annahme
der KiRcHHOFFSCHEN Plattentheorie die Bewegungsgleichung laut [59] zu

?w(x,y,t
BAAw(x,y,t) + psh% =q(x,y,t), (2.4)
mit der Biegesteifigkeit B
ER®
B=ma—wy (25)

Hierin sind E das Elastizititsmodul, v die Querkontraktionszahl, pg die Strukturdichte, / die Bau-
teildicke, w die Auslenkung der Platte in z-Richtung und g(x, y, t) eine zeitabhingige Flichenlast
senkrecht zur Mittelebene. Zur Losung der Bewegungsgleichung sind an das Problem angepass-
te Anfangs- und Randbedingungen zu erginzen. Die Ausbreitung der Biegewellen erfolgt mit der

Phasengeschwindigkeit
B
g = Vwi —, 2.6
o= Vil oo 9

welche die Geschwindigkeit angibt, die bendtigt wird, um kontinuierlich die gleiche Phasenlage
einer sinusférmigen Biegewelle zu beobachten [59]. Gleichung (2.6) verdeutlicht, dass Biegewellen
im Gegensatz zu Luftschallwellen dispersiv sind und folglich die Ausbreitungsgeschwindigkeit mit
steigender Frequenz zunimmt. Die Biegewellenlinge Ap einer endlich ausgedehnten Platte kann
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niherungsweise nach [59] durch
2t ,| B

Ap= a2
PV psh

(2.7)
ausgedriickt werden.

Aus dem dispersiven Charakter der Biegewellen folgt, dass die Biegewellenlinge unterhalb einer
bestimmten Grenzfrequenz kleiner als die auf die Oberfliche projizierte Wellenlinge der einfal-
lenden Luftschallwelle ist und Gegenteiliges fiir Frequenzen oberhalb dieser Grenzfrequenz zu-
trifft [76]. Fiir den Fall, dass die Luftschall- und die Biegewellenlinge tibereinstimmen, liegt der Fall
der Koinzidenz vor, bei dem die Struktur leicht und mit erheblicher Amplitude angeregt werden
kann und somit eine verstirkte Schallabstrahlung begiinstigt wird [71]. Der Zustand der Koinzidenz
manifestiert sich bei der Grenzfrequenz, die daher auch als Koinzidenzfrequenz bezeichnet wird.
Unterhalb dieser Frequenz findet ein Druckausgleich zwischen den an den Biegewellenbergen und
-tilern vorliegenden Uber- und Unterdruckgebieten statt, sodass die Umwandlung mechanischer
Energie in Luftschall und folglich auch die Abstrahlung reduziert wird [59]. Fiir Frequenzen ober-
halb der Koinzidenzfrequenz liegt eine volle Abstrahlung vor [60].

Wie zuvor verdeutlicht, kénnen Vibrationen einer Struktur eine Bewegung der anliegenden Fluid-
teilchen induzieren. Ebenso kann die Struktur durch den Schalldruck im angrenzenden Fluid zu
Schwingungen angeregt werden [79]. Diese Wechselwirkung, welche als Fluid-Struktur-Interaktion
bezeichnet wird, ist bei vibroakustischen Problemen, bei denen eine elastische Struktur in Anwe-
senheit eines angrenzenden akustischen Fluides schwingt, nicht zu vernachlissigen. Hierzu ist es
erforderlich, die Fluid- und Strukturgleichungen (2.1) und (2.4) simultan unter Beriicksichtigung
von Kopplungsbedingungen an der Grenzfliche der beiden Gebiete zu losen [7]. Da fiir komplexe
vibroakustische Systeme keine analytisch geschlossene Losung der einhergehenden Differential-
gleichung existiert, wird zur Losung auf numerische Verfahren zuriickgegriffen. Hierbei hat sich
die Finite Elemente Methode als gingige Technik etabliert, deren fundamentales Konzept in Ab-
schnitt 2.2 eingefiithrt wird. Auf Grundlage dessen wird in Abschnitt 2.3 unter Anwendung der FEM
das zu losende diskretisierte Gleichungssystem zur Beschreibung des vibroakustischen Verhaltens
eines aus Struktur und akustischem Fluid gekoppelten Systems betrachtet.

Vor der Betrachtung der Inhalte von Abschnitt 2.2 und 2.3 werden zunichst im Folgenden mit dem
Wissen zur Schallausbreitung in verschiedenen Medien die wesentlichen Schallpfade am Flugzeug
von der Schallquelle zur Flugzeugkabine genauer beleuchtet.

2.1.2. Schallentstehung und Schallpfade am Flugzeug

Die Simulation des Kabinenlirms erfordert grundlegendes Verstindnis der Schallentstehung am
Flugzeug sowie der verschiedenen Pfade, iiber die der Schall in die Kabine gelangt. Ursache der
Geriuschkulisse in Flugzeuginnenriumen sind verschiedene Schall- und Vibrationsquellen, deren
abgestrahlter Schall sich sowohl iiber luft- als auch tiber strukturgebundende Wege bis in die Ka-
bine ausbreitet [108]. Typische Quellen, die innerhalb oder aufSerhalb des Rumpfes lokalisiert sind,
umfassen laut WiLBy [108]:

m das durch die turbulente Grenzschicht hervorgerufene Druckfeld, welches als Hauptquelle
fuir Breitbandgeriusche in der Kabine zu identifizieren ist,

m tonaler Propellerlirm, der von den rotierenden Propellerblittern erzeugt wird,

m Fanlirm, bei dem es sich um tonalen Lirm durch die Wechselwirkungen zwischen Stator und
Fan handelt,
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m breitbandiger Strahllirm, der hauptsichlich auf niedrige Frequenzen beschrinkt ist und auf
turbulente Fluktuation im Stromungsfeld zuriickzufiihren ist,

m Vibrationen des Antriebssystems, die durch Unwuchten am Triebwerk zu Stande kommen
und sich iiber die Triebwerksbefestigung im Fliigel sowie Rumpf ausbreiten,

m Vibrationen am Fliigel oder dem Hoéhenleitwerk, die durch die Interaktion zwischen der Wir-
belschleppe des Propellers und den beziiglich des Antriebes stromabwirts liegenden Auf-
triebsflichen aufkommen, und

m Lirm durch Flugzeugsysteme, wie beispielsweise Klimaanlagen, Avioniksysteme oder Hy-
drauliksysteme.

Um die Charakteristika des Propellerlirms zu verdeutlichen, sei diesbeziiglich zu erginzen, dass das
Spektrum des Propellerlirms dominiert ist von diskreten Frequenzen bei der Blattfolgefrequenz
fp1, die von der Anzahl der Blitter n, und der Drehzahl des Propellers (), gemif3

fr1 = mpYy (2.8)

abhingig ist, sowie deren Harmonischen, welche ganzzahlige Vielfache k der Blattfolgefrequenz
sind und sich zu
fok =kfri, k€N k>1 (2.9)

berechnen [78, 108]. Vornehmlich die Blattfolgefrequenz sowie deren ersten zwei bis drei Harmoni-
schen werden im Allgemeinen als besonders stérend empfunden [51]. Die Richtwirkung des Propel-
lerlirms zeichnet sich dadurch aus, dass die maximale Abstrahlung im Wesentlichen in der Propel-
lerebene auftritt, wihrend in bzw. gegen Flugrichtung keine Abstrahlung stattfindet [85]. Daher ist
die Positionierung des Propellertriebwerkes ein wesentlicher Einflussfaktor auf den Schalldruck-
pegel in der Kabine. Die Schalldruckfelder, welche der Propeller bei der Blattfolgefrequenz und
deren Harmonischen auf der Rumpfauflenhaut erzeugt, werden als Anregung fiir die in Kapitel 5
durchzufiithrende vibroakustische Analyse verwendet.

Die Ubertragung des Schalls von den Quellen zum Inneren der Flugzeugkabine erfolgt auf verschie-
denen Wegen. Diese werden in Luft- sowie in Korperschallpfade klassifiziert [110]. Fiir Luftschallpfa-
de ist kennzeichnend, dass eine Luft- oder Korperschallquelle die umgebende Luft zu Schwingun-
gen anregt und sich somit die Druckstérungen durch die Luft ausbreiten. Externe Schallquellen,
wie beispielsweise das Triebwerk oder die turbulente Grenzschicht, erzeugen auf der Rumpfaufien-
haut eine Druckbelastung, regen diese zu Schwingungen an und fithren nach einer Transmission
durch die Rumpf- und Kabinenstruktur zu einer Schallabstrahlung in die Kabine. Hier wird der
Schall vom Passagier wahrgenommen. Bei der Transmission von Schall durch ein solches Fluid-
Struktur-Fluid-System ist insbesondere der Effekt der Koinzidenz von Bedeutung. Aufgrund der
leichten Anregbarkeit der Struktur mit einer relativ grofSen Amplitude trigt dieser Schallpfad im
Falle der Koinzidenz zum dominanten Teil des vorherrschenden Kabinenlirms bei. [108]
Korperschallpfade beziehen sich auf die Ubertragung von Vibrationen und Schwingungen durch
Strukturen. Quellen, wie die Triebwerke oder Hydraulikpumpen, verursachen Vibrationen in der
Struktur, welche sich bis zum Rumpf des Flugzeugs ausbreiten und {iber die Kabinenstruktur als
Schall in die Kabinenkavitit abgestrahlt werden [108].

Dariiber hinaus haben die akustischen Eigenschaften der Kabinenkavitit Auswirkungen auf den
Schalldruckpegel der Kabine. Durch die Anregung akustischer Moden kann der Schalldruckpegel
lokal verstirkt werden und speziell im tieffrequenten Bereich zu starken Resonanzeffekten fithren
[110]. Die Schallabsorption durch die Kabinenmoblierung gilt allerdings als ausreichend, um die
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auftretenden akustischen Resonanzen zu unterdriicken [108].

Der Schall jeglicher Schallquellen, welcher iiber verschiedene Ubertragungswege die Kabine er-
reicht, trigt zur Gesamtschallimmission auf den Passagier bei. Abbildung 2.3 fasst die wesentli-
chen Schallquellen und Ubertragungswege an einem Flugzeug mit Turboprop- sowie Turbofan-
Triebwerk zusammen.

Vibrationen
des Antriebs

Propeller-
lirm

4— Luftschallpfad
«—— Korperschallpfad

Vibrationen
des Antriebs

Abbildung 2.3.: Wesentliche Schallquellen und Ubertragungswege an Flugzeugen (in Anlehnung an [108]).

2.2. Generierung von Simulationsmodelle im Kontext der Finite Elemente
Methode

Zum Erlangen eines umfassenden Verstindnisses fiir die numerische Modellgenerierung wird zu-
nichst eine fundierte Einfithrung in die Grundlagen der Finite-Elemente-Methode gegeben. Dabei
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werden die theoretischen Prinzipien und mathematischen Konzepte sowie die allgemeine Vorge-
hensweise dieser Methode zusammengefasst. Anschlieffend liegt der Fokus auf dem Aspekt der
Vernetzung. Diese hat neben der Idealisierung einen mafgeblichen Einfluss auf die Qualitit der
erzeugten Modelle und der Simulationsergebnisse.

2.2.1. Grundlegende Aspekte der Finite Elemente Methode

Die wesentliche Idee der Finite Elemente Methode besteht darin, ein Kontinuumsproblem, wel-
ches durch partielle Differentialgleichungen unter Beriicksichtigung spezifischer Rand- und gege-
benenfalls Anfangsbedingungen im Gebiet () mit dem Rand I" definiert ist, in ein diskretes Problem
zu iiberfithren. Dies wird erreicht, indem das Gebiet in eine endliche Anzahl an Knoten und Ele-
menten diskretisiert und das komplexe Problem innerhalb der einzelnen Elemente mittels Ansatz-
funktionen approximiert wird [111]. Die Uberfiihrung in ein diskretes System ist in Abbildung 2.4
dargestellt.

Finite Elemente

Rand T Aquivalente

Oberflichenlast /
/ A Oberflichenlasten

74

feste Lagerung
diskrete Lagerung

Abbildung 2.4.: Allgemeines Kontinuum mit Randbedingungen und dessen Finite Elemente Diskretisierung
(in Anlehnung an [42]).

Ausgangspunkt ist hierbei die starke Formulierung des Rand- bzw. Anfangsrandwertproblems, die
es in eine schwache Formulierung zu iiberfithren gilt. Die schwache Formulierung ist mathema-
tisch dquivalent zur starken Formulierung und zeichnet sich dadurch aus, dass mithilfe einer par-
tiellen Integration schwichere Forderungen an die Differenzierbarkeit der Losungsfunktionen ge-
stellt werden [65]. Um eine solche integrale Formulierung zu erreichen, kénnen verschiedene Me-
thoden angewendet werden. Die Methode der gewichteten Residuen ist ein gingiger Ansatz zur
Approximation der Lésung von Differentialgleichungen. Dabei wird die unbekannte Losung durch
eine Reihe von Testfunktionen mit anpassbaren Konstanten entwickelt [32]. Die Auswahl der Kon-
stanten erfolgt mit dem Ziel, die Differentialgleichung bestmoglich anzunihern [32].

Mithilfe der schwachen Formulierung ist eine Diskretisierung des physikalischen Problems mog-
lich [111]. Hierzu wird das Gebiet () zunichst in Teilgebiete (),, den finiten Elementen (FE), zer-
legt. Diese Elemente sind meist einfache geometrische Grundformen, wie z.B. Linien, Dreiecke,
Vierecke, Tetraeder oder Hexaeder [7]. Benachbarte Elemente sind i{iber gemeinsame Knoten mit-
einander gekoppelt, an denen problemabhingige Stetigkeitsforderungen zu erfiillen sind [111]. Die
Knoten und Elemente bilden das Finite Elemente Netz. Fiir jedes Element werden anschliefSend
Ansatzfunktionen definiert, die die Losung des Problems innerhalb des Elements approximieren
und die Knotenwerte als Unbekannte betrachten [111]. Typischerweise werden Polynomfunktionen
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niedriger Ordnung als Ansatzfunktionen verwendet, die den Vorteil einer leichten mathematischen
Handhabung liefern [7, 106]. Die Approximation fiir die Unbekannte u(x, t) im Elementgebiet (),
wird im allgemeinen Fall in Matrixschreibweise formuliert zu

u(x, t) = N(x)ue(t), x€ Q,. (2.10)

Hierin bezeichnet N(x) die Matrix der vom Raum x abhingigen Formfunktionen und u.(¢) den
zeitabhingigen Vektor der unbekannten Knotenwerte des betrachteten Elements. Das Einsetzen
der Approximation in die schwachen Formulierung der Differentialgleichungen liefert einen Satz
algebraischer Gleichungen [53]. Aus diesen Gleichungen sind die Elementsystemmatrizen ableitbar,
bei welchen es sich um die Massenmatrix M, die Dimpfungsmatrix C und die Steifigkeitsmatrix
K handelt. Die Systemmatrizen der Elemente werden zu globalen Matrizen assembliert, die das
Gleichungssystem in der Form

Mii(t) + Cu(t) + Ku(t) = £(¢) (2.11)

iiber das gesamte Gebiet liefern [7]. ii(#) und u(t) entprechen hierbei der ersten und zweiten Ab-
leitung der unbekannten Knotenwerte u(t). f(¢) stellt einen zeitabhingigen Lastvektor dar. Unter
Einbeziehung der gegebenen Rand- und Anfangsbedingungen wird durch die Anwendung eines
numerischen Losungsverfahrens auf das vorliegende Gleichungssystem eine approximierte Losung
der partiellen Differentialgleichung erlangt.

Die generelle Vorgehensweise flir Berechnungsaufgaben mit der FEM ist aus Anwendersicht in Ab-
bildung 2.5 zusammengefasst. Diese gliedert sich in die drei wesentlichen Phasen des Preprozes-
sings, der Analyse und des Postprozessings.

Preprozessing
Real Einbau von
Bea tes'l »| Idealisierung —»| Diskretisierung » Rand-
autel bedingungen
Analyse Postprozessing
Aufstellen des Losen des ereibic ;
»| Gleichungs- »  Gleichungs- > c\{lsuE 1s1]§mng > (Iinterpre]tjatl.on
systems systems €T Ergebnisse er Ergebnisse

Abbildung 2.5.: Praktische Vorgehensweise bei der Finite Elemente Methode (in Anlehnung an [97)).

Das Preprozessing umfasst die Modellierung des physikalischen Problems [97]. Die reale Struktur
wird zu einem mathematischen Modell idealisiert, indem vereinfachte Annahmen beziiglich der
Geometrie, der Materialbeschreibung und der Randbedingungen in Abhingigkeit der vorherzusa-
genden Phinomene betrachtet werden [8]. Die Idealisierung fordert die Wahl eines zuverlissigen
und effektiven Modells, um die gesuchten Groflen realititsnah vorherzusagen [8]. Das aus der Ideali-
sierung resultierende Geometriemodell, welches {iblicherweise mittels rechnergestiitzer Konstruk-
tionsprogramme (englisch: Computer-Aided-Design, CAD) erzeugt wird, gilt es zu einem FE-Netz zu
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diskretisieren und entsprechende Randbedingungen zu definieren.

Im Rahmen der Analyse wird das entsprechende Gleichungssystem generiert [58]. Durch die Losung
des Gleichungssystems werden die interessierenden Gréflen bestimmt. Die Durchfithrung dieser
Analyse erfordert eine erhebliche Rechenleistung, insbesondere bei komplexen Systemen mit einer
feinen Vernetzung [97].

Das Postprozessing bezeichnet den abschlieenden Schritt einer Finite Elemente Analyse. In dieser
Phase werden die berechneten Ergebnisse visualisiert und interpretiert, um wichtige Erkenntnisse
aus der Analyse zu gewinnen und die Plausibiltit der Ergebnisse zu priifen [58].

Der Fokus der vorliegenden Arbeit liegt auf der numerischen Modellgenerierung und damit auf
dem Schritt des Preprozessings. Der folgende Abschnitt widmet sich dem Aspekt der Vernetzung,
welche mit dem quelloffenen Netzgenerator GmsH [36] durchgefiihrt wird. Dariiber hinaus werden
in Abschnitt 2.2.3 die Einflussfaktoren des numerischen Modells auf die Qualitit der Simulation
beschrieben.

2.2.2. Netzgenerierung

Eine Herausforderung in der Finite Elemente Analyse liegt in der automatischen Generierung ei-
nes geeigneten Finite Elemente Netzes fiir variabel geformte Berechnungsgebiete. Die Generierung
von Netzen kann grundsitzlich in Techniken zur Vernetzung von Geometrien unterschiedlicher Di-
mensionen sowie in Verfahren zur strukturierten, unstrukturierten und hybriden Netzerstellung
unterschieden werden [10, 96].

Kennzeichnend fiir strukturierte Netze ist eine regelmifiige Konnektivitit der Knoten, bei der je-
dem Knoten eine konstante Anzahl von benachbarten Elementen zugeordnet ist [31]. Die Erzeugung
konformer strukturierter Netze stofit jedoch fiir komplexe Strukturen auf Einschrinkungen, sodass
sich strukturierte Vernetzungstechniken als alleinige Methode zur Netzgenerierung fiir allgemeine
geometrische Problemstellungen als unzureichend erweisen [96].

Unstrukturierte Netze sind durch eine unregelmifliige Konnektivitit charakterisiert und erlauben
daher Knoten mit beliebig variierender Anzahl an Elementnachbarschaften [10]. Diese Art der Netz-
topologie ist prinzipiell fiir beliebige geometrische Problemstellungen generierbar, fithren aber
hiufig zu einer erh6hten Anzahl an verzerrten Elementen, die negative Auswirkungen auf die Qua-
litat der Simulationsergebnisse zeigen kénnen [96].

Die Bildung eines hybriden Netzes erfolgt durch die Kombination mehrerer kleiner strukturierter
Netze, die in einem {iibergeordneten unstrukturierten Muster angeordnet sind [10]. Diese unter-
schiedlichen Netztopologien sind in Abbildung 2.6 dargestellt.

aNERR /I

(a) Strukturiertes Netz. (b) Unstrukturiertes Netz. (c) Hybrides Netz.

Abbildung 2.6.: Klassifikation der Netztopologien (in Anlehnung an [10, 100]).
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Im Folgenden werden verschiedene Vernetzungsstrategien fiir zwei- und dreidimensionalen Geo-
metrien vorgestellt. Dies wird in Bezug auf den quelloffenen Vernetzer GMmsH [36] betrachtet, wel-
cher zur Sicherstellung der Konformitit der Netze eine sogenannte Borrom-up-Vernetzung durch-
fiihrt. Dabei wird das Netz sukzessiv erstellt, indem die Geometrie ausgehend von den Entititen
niedrigster Ordnung hin zu Entititen hoherer Ordnung vernetzt und das zuvor generierte Netz zur
Diskretisierung der jeweils nichsthéheren Entitit verwendet wird.

Generierung von Oberflichennetzen

Die Generierung von zweidimensionalen Netzen erfolgt durch die Diskretisierung der Oberfli-
chen in Dreiecks- und Viereckselemente. Im Allgemeinen bietet GmsH verschiedene Algorithmen
zur Generierung von strukturierten und unstruktierten Dreiecksnetzen. Eine direkte Methode zur
Generierung von Vierecksnetzen wird durch GmsH in der verwendeten Version 4.11.1 nicht be-
reitgestellt. Stattdessen wird auf eine indirekte Methode zuriickgegriffen, bei der zunichst ein Drei-
ecksnetz erstellt wird und anschlieffend eine Rekombination der Dreiecke zu Vierecken erfolgt
[90]. Diese Rekombination geschieht durch Zusammenfassen und Unterteilen der Dreiecke oder
durch Einfligen zusitzlicher Knoten [96]. Ferner werden Rekombinations-Algorithmen unterschie-
den, die wenige Dreieckselemente im Netz zulassen und sogenannte quad-dominante Netze bilden,
sowie solche, die eine vollstindige Rekombination zu einem reinen Vierecksnetz durch lokale Netz-
verfeinerungen erlauben [9o].

Die unstrukturierten Algorithmen in GmsH basieren auf einem Netz, welches mittels der DELAUN-
Ay-Triangulation erzeugt wird und alle Punkte des zuvor generierten eindimensionalen Netzes ent-
hilt [35]. Die DELAUNAY-Triangulation platziert die Knoten dabei so, dass innerhalb des Umkreises
eines Dreieckselementes keine weiteren Knoten vorliegen [33]. Anschlieflend stehen verschiedene
Algorithmen zur Verfligung, die das endgiiltige Netz unter Beachtung der vorgegebenen Zielele-
mentkantenlinge generieren:

m Der DELAUNAY-Algorithmus erginzt weitere Knoten an dem Umkreismittelpunkt des Ele-
ments mit dem groften Radius [35]. Gemifl der beschriebenen Umkreisbedingung dieses Al-
gorithmus werden die Dreieckselemente neu generiert. Der Algorithmus zihlt als schnellste
Vernetzungsmethode fiir unstrukturierte Netze [31].

® Der FRONTAL-DELAUNAY-Algorithmus kombiniert die DELAUNAY- und die ADVANCING-FRONT-
Methode. Letztere zeichnet sich dadurch aus, dass die Diskretisierung vom Rand des Gebiets
in Richtung Gebietinneres erfolgt [33]. Der Rand wird an den Grenzen des noch nicht dis-
kretisierten Bereichs neu definiert und wird somit sukzessive nach innen verschoben [90].
In kombinierter Verwendung als FRONTAL-DELAUNAY-Algorithmus wird ein Rand eingefiigt,
durch welchen die Definition neuer Knoten im Gebiet méglich ist [89]. Dies geschieht unter
Einhaltung des Umbkreis-Kriteriums der DELAuNAY-Methode. Dieser Algorithmus wird fiir
Netze empfohlen, fiir die eine hohe Elementqualitit entscheidend ist [35].

m Der MesHADAPT-Algorithmus fiihrt lokale Anderungen am Netz durch mit dem Ziel einer
hoheren Netzqualitit. Hierbei werden Elementkanten vertauscht, kurze Kanten vereint und
lange Kanten unterteilt. Dieser Algorithmus gilt insbesondere fiir komplex gekriimmte Ober-
flichen als sehr robust. Falls der DELAUNAY- bzw. FRONTAL-DELAUNAY-Algorithmus versagt,
so wird automatisch der MEsHADAPT-Algorithmus ausgeldst. [35]

® Der FRONTAL-DELAUNAY FOR QUADS-Algorithmus basiert auf einer Abwandlung der FRONTAL-
DErAUNAY-Methode, bei welcher die Generierung von rechtwinkligen Dreiecken angestrebt
wird. Dies erméglicht die Rekombination zu Vierecksnetzen hoher Qualitit. [89]
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m Der PACKING OF PARALLELOGRAMS-Algorithmus [9] entspricht einer vereinfachten Variante
des FRONTAL-DELAUNAY FOR QuaDs-Algorithmus, welcher in Fillen linearer geometrischer
Bedingungen aufgrund seiner Einfachheit bessere quad-dominante Netze erzeugen kann [38].

m Der QUASI-STRUCTURED QUAD-Algorithmus dient zur Generierung hochwertiger Netze kom-
plexer Geometrien, die vollstindig aus Viereckselementen gebildet werden. Das Ziel ist die
Reduzierung unstrukturiert vernetzter Bereiche, indem die Topologie des Netzes durch die
Entfernung von Knoten und einer anschlieSenden Neuvernetzung der umliegenden Elemen-
te verindert wird. Diese Anderungen des Netzes werden im Sinne einer bestmoglichen Netz-
qualitit durchgefiihrt, weshalb sich der Algorithmus durch eine hohe Robustheit auszeichnet.
(88]

Zur Generierung von strukturierten Dreiecksnetzen steht ein TRANSFINITE-Algorithmus bereit.
Dieser erfordert die Angabe der Anzahl von Knoten pro Kurve, deren Verteilung entlang der Kur-
ve spezifiziert werden kann. Diese Verteilung kann progressiv mit einem wihlbaren Koeffizienten
oder durch eine Verdichtung an den Kurvenenden erfolgen. Anschlieffend wird eine Interpolation
in der parametrischen Ebene der Oberfliche durchgefiihrt, um die Knoten der oberflichenbegren-
zenden Kurven in einem strukturierten Netz zu verbinden. Dartiber hinaus besteht die Moglichkeit
den TRANSFINITEAUTO-Algorithmus anzuwenden. Statt der Anzahl pro Knoten fiir jede Kurve wird
ein regelmifliges Netz erzeugt, welches die vorgegebene Zielelementkantenlinge bestmoglich an-
nihert. [35]

Zusitzlich konnen hybride Netze erzeugt werden, indem zunichst alle strukturierten Bereiche ver-
netzt und die verbleibenden Bereiche durch die Anwendung eines unstrukturierten Algorithmus
diskretisiert werden [36].

Generierung von Volumennetzen

Die Vernetzung von dreidimensionalen Berechnungsgebieten erfolgt auf Grundlage der zuvor er-
stellten zweidimensionalen Netze. Bei der Erstellung unstrukturierter dreidimensionaler Netze
werden die Volumina in der Regel in Tetraeder oder in eine Kombination aus Tetraedern und Pris-
men diskretisiert. Im Gegensatz dazu umfassen strukturierte Netze Tetraeder, Hexaeder, Prismen
und Pyramiden als Elemente. Die Zusammensetzung der Elemente im Netz ist dabei wesentlich ab-
hingig von der Struktur des Oberflichennetzes und der dreidimensionalen Erweiterung der Geo-
metrie [35]. Analog zu den zweidimensionalen Netzen konnen hexaeder-dominante oder vollstin-
dige Hexaedernetze durch entsprechende Rekombinations-Algorithmen generiert werden [35].
Unstrukturierte Vernetzungstechniken sind gegeniiber der zweidimensionalen Netzerstellung im
Dreidimensionalen mit einer deutlich hoheren Komplexitit verbunden. Dennoch erfolgt die Gene-
rierung von Tetraedernetzen iiber dhnliche Verfahren wie die der unstrukturierten Dreiecksnetze
[96]. Insbesondere der DELAUNAY-Algorithmus hat sich in der Anwendung von GmsH als robus-
te Methode etabliert, welcher aufSerdem die Generierung von hybriden Netzen analog unterstiitzt
[35]. Hierbei werden in dhnlicher Weise zum 2D-DELAUNAY-Algorithmus neue Knoten unter Einhal-
tung der Zielelementkantenlinge sowie der Beachtung eines Umkugel-Kriteriums implementiert
[35, 96]-

Zur Generierung von strukturierten Netzen wird wiederum auf den TRANSFINITE-Algorithmus zu-
riickgegriffen, bei dem transfinit erzeugte Oberflichennetze {iber eine Interpolation zu einem Vo-
lumennetz verbunden werden [35).
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2.2.3. Einfluss des numerischen Modells auf die Qualitit der Simulationsergebnisse

In der Finite Elemente Methode treten im Allgemeinen drei wesentliche Fehlerquellen auf, die die
Qualitit der numerischen Losung beeinflussen konnen. Dabei handelt es sich um Modellierungs-,
Diskretisierungs- sowie numerische Fehler [7]. Fehler aus der Modellierung entstehen aus der Idea-
lisierung der realen Struktur aufgrund vereinfachter Annahmen beziiglich der Beschreibung der
Geometrie, des Materials und der mathematischen Formulierung [77]. Der Diskretisierungsfehler
ergibt sich aus der Vernetzung sowie der Approximation von Geometrie und Losung [96]. Der nu-
merische Fehler ist das Resultat der endlichen Genauigkeit bei der rechnergestiitzten Lésung von
Gleichungssystemen und umfasst beispielsweise Integrations-, Rundungs- und Darstellungsfehler
[6, 96]. In diesem Abschnitt liegt der Schwerpunkt auf der Betrachtung des Einflusses des Netzes
auf den Diskretisierungsfehler und den daraus resultierenden Anforderungen an das FE-Netz.

Die Generierung von Netzen hoher Qualititist in der Finite Elemente Methode von entscheidender
Bedeutung fiir die Gewihrleistung der Zuverlissigkeit und Genauigkeit der Simulationsergebnisse.
Dadurch sind hohe Anforderungen an die FE-Netze zu stellen, deren Qualitit durch verschiedene
Faktoren beeinflusst wird.

Ein erster Aspekt ist die in Abschnitt 2.2.2 bereits angedeutete Art der Netztopologie. Strukturier-
te Netze sind im Allgemeinen den unstrukturierten Netzen aufgrund ihrer numerisch gut geeig-
neten Diskretisierung vorzuziehen [100]. Die Netze sind zudem konform aufzubauen. Das heifit,
es ist sicherzustellen, dass bei der Modellierung keine hingenden Knoten, doppelten oder unver-
bundenen Knoten, Uberlappungen, Liicken und Fehler in den Konnektivititen auftreten [77, 100].
Ein weiteres Kriterium fiir die Vernetzung stellt die Feinheit des Netzes dar, die wesentliche Aus-
wirkungen auf die Genauigkeit der Ergebnisse hat [7]. Generell konvergiert die Niherungslosung
mit zunehmender Verfeinerung gegen die exakte Losung, fiihrt aber auch zu einem steigenden Re-
chenbedarf. Hier ist ein entsprechender Kompromiss zwischen Genauigkeit und Recheneffizienz
zu treffen. Die Netzfeinheit kann im Modell variieren, um lokal hohere Genauigkeitsanforderungen
zu erfiillen oder Details einer komplexen Struktur genauer zu erfassen. Weiterfithrend haben eben-
so die Elementformen einen Einfluss auf die Netzqualitit. Sind die Elemente von ihrer Grundform
zu sehr entartet, fiihrt dies in der Regel zu ausgeprigten Berechnungsfehlern und damit zu inak-
zeptablen Ergebnisabweichungen [54]. Die Elemente konnen auf verschiedene Weise verzerren, wie
in Abbildung 2.7 gezeigt ist. Dazu zihlen Seitenverhiltnis-Verzerrungen, Winkelverzerrungen und
Parallelogramm-Verzerrungen [69]. Zur Vermeidung solcher Verzerrungen lassen sich entsprechen-
de Anforderungen an die Elementform ableiten, von denen die Wichtigsten nach [54, 100] lauten:

m Die Seitenlingen eines Elementes sollten moglichst gleich lang sein. Seitenlingenverhiltnis-
se in den Grenzen von 0.5 bis 2 sind zulissig.

m Die Innenwinkel des Elements sollen weder zu spitz noch tiberstumpf sein. Die Innenwinkel
liegen idealerweise in einem Bereich von grofier als 10° und kleiner als 180°.

m Bei Viereckselementen sollten die Diagonalen moglichst gleich lang und orthogonal zuein-
ander sein.

Zur Uberpriifung solcher Entartungen und zur Bewertung des gesamten Netzes stellen Vernetzer,
wie GMsH, oder auch kommerzielle FEM-Programme Qualititskriterien zur Verfiigung [100]. Spe-
zifisch werden in GMsH drei unterschiedliche Qualititskriterien betrachtet. Dabei handelt es sich
um die vorzeichenbehaftete invertierte Konditionszahl SICN (englisch: signed inverted condition num-
ber), dem vorzeichenbehafteten invertierten Gradientenfehler SIGE (englisch: signed inverted gradient
error) sowie dem Verhiltnis  zwischen dem Radius der einbeschriebenen Kugel und dem Radius
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der umschriebenen Kugel eines Elementes [35]. Generell sind fiir alle genannten Kriterien der ma-
ximale Wert von Eins anzustreben [34]. Fiir Netze guter Qualitit sollte ein minimaler Wert grofier
als 0.1 vorliegen [34].
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(a) Unverzerrter Zustand. (b) Seitenverhiltnis-Verzerrung.

(c) Winkelverzerrung. (d) Parallelogramm-Verzerrung,

Abbildung 2.7.: Klassifikation der Elementverzerrungen (in Anlehnung an [69)).

Ferner existieren weitere Anforderungen an das Netz, die speziell zur Sicherstellung einer zuver-
lassigen vibroakustischen Vorhersage dienen. In der Literatur [7, 12, 66, 67] wird im Allgemeinen
empfohlen, Viereckselemente fiir die Diskretisierung diinnwandiger Strukturbauteile und Hexa-
ederelemente fiir die Diskretisierung von Fluidgebieten mit jeweils quadratischen Ansatzfunktio-
nen zu verwenden.

Die Feinheit des Netzes in einer vibroakustischen Analyse ist von der relevanten maximalen Fre-
quenz fu,, abhingig [7]. Diese maximale Frequenz bestimmt die kleinste auftretende Wellenlinge
Amin- Aufgrund der unterschiedlichen physikalischen Gesetzmifliigkeiten der Wellenausbreitung in
Strukturen und Fluiden, sind beide Medien separat zu betrachten. Zur Bestimmung der minima-
len Wellenlinge wird Gleichung (2.3) fiir die Longitudinalwellen in Luft und Gleichung (2.7) fiir die
Biegewellen in diinnwandigen Strukturen herangezogen. Um die sinusformige Schwingung hinrei-
chend genau abzubilden und folglich zuverlissige Ergebnisse zu erzielen, werden zur Diskretisie-
rung des vibroakustischen Systems unterschiedliche Empfehlungen fiir die Anzahl an Elementen
pro Wellenlinge 1, in Abhingigkeit der Ansatzfunktion ausgesprochen. Einige dieser Empfehlun-
gen aus der Literatur sind in Tabelle 2.1 fiir lineare und quadratische Ansatzfunktionen zusammen-
gefasst. Die optimale Elementkantenlinge [, ergibt sich zu

)\min
e

le,opt = (2.12.)

Diese wird als Zielelementkantenlinge fiir die Vernetzung definiert. Angesichts der geometrischen
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Gegebenheiten kann bei der Vernetzung nicht gewihrleistet werden, dass diese Elementkanten-
linge I, ops an jedem Element eingehalten wird. Stattdessen ist es wichtig sicherzustellen, dass die
erzeugten Elemente Kantenlidngen [, aufweisen, fiir die [, < [ op; gilt, um die Anforderung der ma-
ximal zu betrachtenden Frequenz fy,,x zu erfiillen. Da die notwendige Anzahl an Elementen pro
Wellenlinge durch die Abhingigkeit von der Wahl des Elementtyps und den auftretenden Wellen-
typen problemspezifisch ist, wird die Durchfiihrung einer Konvergenzstudie empfohlen [7].

Tabelle 2.1.: Empfehlungen zur Wahl der Anzahl an Elementen pro Wellenlinge in numerischen vibroakus-
tischen Analysen fiir lineare und quadratische Ansatzfunktionen.

Literatur Anzahl n, fiir lineare Anzahl n, fiir quadratische
Ansatzfunktion Ansatzfunktionen

ANSYSs [4] 10 5

ATALLA UND BERNHARD [6] 6 3

ATALLA UND SGARD [7] 6 4

LANGER ET AL. [66] 500 20

MARBURG [73] 6—10 4

2.3. Numerische Modellierung der Fluid-Struktur-Interaktion

Damit das vibroakustische Verhalten eines Systems aus einer Struktur und einem akustischem Fluid
umfassend beschrieben werden kann, ist es notwendig die Kopplung der beiden Teilsysteme zu
beriicksichtigen. Dieses Verhalten ist iiber die gekoppelten Differentialgleichungen mathematisch
darstellbar und wird in diesem Abschnitt diskretisiert mit der FEM betrachtet.
Fiir ein entkoppeltes und diskretisiertes Fluidgebiet mit kr Knoten ergibt sich aus der Fourier-
Transformierten der inhomogenen Wellengleichung (2.1) das Gleichungssystem in Matrixform zu
[46]

[—w?MF +iwCr 4 Kflp(w) = fr(w), My, Cp, Kp € RFF¥Fr, (2.13)

Mp, Cr, Kr bezeichnen die Massen-, Dimpfungs- und Steifigkeitsmatrix des betrachteten Fluides.
Die Vektoren p(w) und fr(w) fassen die Knotenwerten des Schalldrucks sowie die Knotenwerte der
akustischen Anregung im Fluid bei einer Kreisfrequenz w zusammen. Dariiber hinaus beschreibt i
die imaginire Einheit.

Gemifd [46] kann das Gleichungssystem einer entkoppelten schwingenden Struktur, welche in dis-
kretisierter Form kg Freiheitsgrade aufweist, in Matrixform analog zum akustischen Gleichungs-
system (2.13) ausgedriickt werden durch

[~w?Ms + iwCs + KsJu(w) = fs(w), Mg, Cs,Kg € RFs*ks, (2.14)

Die Matrizen zur Beschreibung von Masse, Dimpfung und Steifigkeit der diskretisierten Struktur
sind durch Mg, Cs und K dargestellt. Der Vektor u(w) beschreibt die strukturellen Verschiebungs-
freiheitsgrade und fs(w) steht fiir den strukturellen Lastvektor.

Zur Kopplung der beiden Teilsysteme erfordert die Kontinuitit an der Struktur-Fluid-Grenzfliche
die Ubereinstimmung der normalen Komponente der Strukturoberflichengeschwindigkeit mit der
normalen Schnelle des akustischen Fluids [52]. AufSerdem ist die Belastung, die das Fluid auf die
Struktur austibt, als Kopplungsbedingung zu beriicksichtigen [87]. Das gekoppelte Gleichungssys-
tem ergibt sich infolgedessen zu

(o ]l SJe s DRl e
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mit den zusitzlich entstehenden Kopplungsmatrizen Mrs € R¥* ks sowie Kps € RFs*kr [46]. Diese
Kopplungsmatrizen stehen iiber die Fluiddichte pr durch

MFS = —ppKI:S (2..16)

in Beziehung [87] und charakterisieren die Kopplung zwischen den akustischen und strukturellen
Freiheitsgraden an der Grenzfliche [40].

Die bisherigen Ausfiihrungen zur Fluid-Struktur-Interaktion betrachten ein vibroakustisches Sys-
tem, bei welchem die Auswirkungen der Fluidbelastung einen signifikanten Einfluss auf die Schwin-
gungen der umgebenden Struktur haben und die Bestimmung der Dynamik der Struktur sowie der
Akustik des Fluids simultan gefordert ist. Ein solches System wird als stark gekoppelt bezeichnet.
Es exisitieren dariiber hinaus Problemstellungen, in denen der Einfluss der Fluidbelastung auf die
Struktur vernachlissigbar gering ist, sodass die strukturelle sowie akustische Gleichung sequentiell
gelost werden. In diesem Fall wird von einer schwachen Kopplung gesprochen. Als Kriterium zur
Bewertung der Kopplungsstirke haben ATALLA UND BERNHARD [6] eine dimensionslose Gréfie Ac
eingefiihrt, die zu

_ PECF

c= m (217)

definiert ist. Hierin ist d eine charakteristische Dicke der Struktur. Ein Wert von A¢c < 1 weist auf’
eine schwache Kopplung hin, wihrend fiir A > 1 eine starke Kopplung vorliegt. Das Kriterium ist
allerdings in alleiniger Betrachtung fiir eine Aussage zur Kopplungsstirke nicht hinreichend, da in
Gleichung (2.17) die Geometrie sowie die Eigenschaften von Struktur und Fluid nicht beriicksichtigt
werden [6]. Dies ist inbesondere bei Kavititen, fiir die A¢ < 1 gilt, zu beachten. Aufgrund dieser un-
zureichenden Bedingung wird iiblicherweise bei der Untersuchung von Fluid-Struktur-Systemen
eine starke Kopplung modelliert [87]. Aus Gleichung (2.17) ist ersichtlich, dass durch die Abhingig-
keit des Kriteriums von ™! die Bedeutung der starken Kopplung mit steigender Frequenz verringt
wird. Die Giiltigkeit dieser Tendenz wird in [12] bestitigt.

2.4. Stand des Wissens zur numerischen Vorhersage von Kabinenlarm

Zur Identifizierung des Forschungsbedarfs wird in diesem Abschnitt der aktuelle Wissensstand zur
numerischen Vorhersage des Kabinenlirms unter Verwendung der Finite Elemente Methode mit
besonderem Fokus auf die Modellgenerierung aufgezeigt. Die Forschung zur Vorhersage des Ka-
binenlirm erfihrt laut WiLBY [108] seit Mitte des 20. Jahrhunderts eine zunehmende Beachtung.
Damalige und auch heutige Ausloser hierfiir sind Anderungen an den Flugzeugkonfigurationen
und am Antriebssystem, wie damals speziell die Einfithrung von Turbo-Strahltriebwerken, die zu
einem Anstieg des Schallpegels in der Flugzeugkabine fithren.

Um diesen Anstieg durch gezielte und effektive Maffnahmen zu vermeiden, ist die Akustik in der
frithen Phase des Entwurfsprozesses zu berticksichtigen. In der Dissertation von ROOZEN [91] wird
zu diesem Zweck der Einfluss struktureller Modifikationen am Rumpf als Mafdnahme zur Lirmbe-
kimpfung untersucht und in diesem Rahmen die Notwendigkeit numerischer Methoden verdeut-
licht. Es wird die Vorhersagefihigkeit der FEM untersucht und anhand eines einfachen Rumpf-
modells, welches die Primirstruktur inklusive Versteifungen, Kabinenboden und dem vom Rumpf’
eingeschlossenen Fluid beschreibt, gezeigt, dass im tieffrequenten Bereich bis 200 Hz gute Genau-
igkeit erreicht werden kann. Zur Vorhersage des Kabinenlirms beinhaltet das Modell eine gro-
e Anzahl an Freiheitsgraden. Um die Rechendauer trotz der vielen Freiheitsgrade zu reduzieren,
wird die Einfiihrung von Substrukturen diskutiert, die zunichst einzeln analysiert und in einem
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anschlieffenden Schritt gekoppelt werden. Dariiber hinaus wird explizit hervorgehoben, dass wei-
tere Details wie Fenster, Tiiren und Kabinenverkleidungen im Modell zu beriicksichtigen sind, um
das dynamische Verhalten des Flugzeugs mit hoherer Genauigkeit abzubilden.

Ebenso stellt KRAKERS [61] den Bedarf'an einer Beriicksichtigung von weiteren Fachdisziplinen, wie
u.a. der Akustik, im frithen Entwurfsprozess heraus und implementiert entsprechende Anforderun-
gen beim Rumpfentwurf im Rahmen einer multidiszipliniren Optimierung. Die aus diesem Ent-
wurfsprozess resultierenden FE-Modelle beschreiben die Kabinensektion des Rumpfes und um-
fassen die versteifte Primirstruktur, den Kabinenboden, die Isolierungen, die Kabinenverkleidung
sowie ein an die Struktur gekoppeltes akustisches Fluid der Kabine. Strukturelle Details, wie Fens-
ter, werden in dieser Arbeit nicht beriicksichtigt.

BUEHRLE ET AL. [16] untersuchen das Potential einer Erweiterung des giiltigen Frequenzbereichs
bis auf'1 kHz fiir strukturdynamische Vorhersagen mittels der Finite Elemente Methode. Hierzu ist
die Einbeziehung detaillierter Modelle der Struktur sowie von Verbindungselementen notwendig.
Die Komplexitit des Modells wird damit sowohl aufgrund eines hoheren Fidelititsgrades als auch
durch die mit der Frequenz ansteigenden Netzfeinheit gesteigert. Fortschritte in der Computer-
technologie erméglichen die Losung solcher komplexen Modelle. Das zu untersuchende Modell
berticksichtigt eine zylindrische Schalenstruktur, die durch Niete mit Stringer und Spanten ver-
bunden sind, sowie einen Kabinenboden, welcher durch Quertriger gestiitzt wird. Die Ergebnisse
werden experimentell validiert.

Ahnlich zu [16] fithren auch HERDIC ET AL. [45] sowie M1ssaout UND CHENG [74] Untersuchungen
an versteiften, zylindrische Schalenstrukturen durch, die zusitzlich mit einer akustischen Kavitit
gekoppelt sind. HERDIC ET AL. erfassen in ihrem Modell aufferdem Fenstersektionen mit entspre-
chenden Materialparametern, die als rechteckige Ausschnitte idealisiert werden. Die numerischen
Ergebnisse werden durch eine experimentelle Modalanalyse validiert und zeigen Abweichungen in
der Antwort der Struktur, fiir die als Ursache die vereinfachte Modellierung der Fenster vermutet
wird. M1ssaoul UND CHENG schlieflen die Modellierung des Kabinenboden mit ein und analysie-
ren im Besonderen den Einfluss des Kabinenbodens auf das Schallfeld der Kabine, welcher sich als
nicht vernachlissigbar erweist.

Dariiber hinaus existieren einige Untersuchungen zum Schalldurchgang durch die Kabinensei-
tenwand, fiir die beispielhaft [37, 41, 75] zu erwihnen sind. Im Vergleich zu den zuvor erwihnten
Veroftentlichungen, wird hierbei nur ein Ausschnitt des Rumpfs betrachtet, in welchem neben
der versteiften Primirstruktur auflerdem eine Isolierung sowie die Kabinenverkleidung integriert
sind. MOESER ET AL. [75] charakterisieren dieses Modell als ein vollstindig gekoppeltes System. Die
Ergebnisse aus der numerischen FE-Analyse, die unter Verwendung eines Diffusfeldes als Anre-
gung durchgefiihrt wird, zeigen eine gute Ubereinstimmung mit den Messungen im Frequenzbe-
reich von 150 Hz bis 2000 Hz. GROOTEMAN [37] zielt dagegen auf eine effizientere Modellierung und
Losung der Schalldurchgangsberechnung ab. Unter Ausnutzung der verschiedenen Anforderun-
gen an die Diskretisierung beziiglich der geforderten Elementkantenlinge von Fluid und Struktur
wird aufgrund einer daraus resultierenden verringerten Anzahl an Modellfreiheitsgraden ein nicht-
koinzidentes Netz verwendet. Das akustische Fluid und die Struktur sind vollstindig gekoppelt,
werden allerdings getrennt voneinander mittels eines iterativen Losers berechnet. Der rechnerische
Aufwand wird sowohl durch die nicht-koinzidente Vernetzung als auch durch die Losungsstrate-
gie reduziert. GURUPRASAD ET AL. [41] untersuchen den Schalldurchgang hinsichtlich der Auswir-
kungen von Unsicherheiten in den Eingangsparametern wihrend der frithen Entwurfsphasen von
Flugzeugen. Es wird eine hohe Sensitivitit des Schalldimmmafles speziell im hohen Frequenzbe-
reich bei Parameterunsicherheiten von 10% quantifiziert.

Des Weiteren gibt es eine Vielzahl von Studien, die sich mit der effizienten und gleichzeitig ak-
kuraten Modellierung einzelner Komponenten befassen. Insbesondere sei dabei die Dissertation
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von BLECH [12] hervorzuheben, in welcher geeignete Modellierungsansitze fiir die Flugzeugzelle,
die Isolierung, die Kabinenverkleidung sowie die Kabinenkavitit inklusive Passagiere und Bestuh-
lung identifiziert werden. BLECH betont, dass es nicht das Ziel der Dissertation ist, ein Modell fiir
ein reales Flugzeug abzuleiten, sondern fiir die den Kabinenlirm beeinflussenden Komponenten
wichtige Modellierungsaspekte zu identifizieren, um Fehler in der Vorhersage des Kabinenlirms zu
vermeiden. Hierflir wird eine grundlegende Modellierung einer Rumpfsektion ohne Details, wie
Fenster oder Verbindungselemente, verwendet. Die Erkenntnisse aus diesem vereinfachten Modell
sind auf reale Strukturen zu {ibertragen. Ein weiterer Aspekt, der in dieser Arbeit behandelt wird,
bezieht sich auf effiziente Losungsansitze. Es wird aufgezeigt, dass vollstindige Flugzeugmodelle
aufgrund zu hoher Berechnungskosten selten verfligbar sind und hiufig nur Rumpfsektionen un-
tersucht werden. Im Hinblick auf die zeitlichen und speicherbezogenen Anforderungen des nume-
rischen Losungsprozesses untersucht BLECH die Optimierung des Losers sowie physikalisch mo-
tivierte Modellreduktionsmethoden. Letztere umfassen die Untersuchung von symmetriebedingte
Teilmodellierungen, einer frequenzabhingige Netzgenerierung, einer schwachen Kopplung zwi-
schen Struktur und Fluid sowie der Notwendigkeit einer vollstindigen Modellierung der gesamten
Rumpflinge.

Dieser Uberblick iiber die Literatur zeigt, dass die numerische Vorhersage des Kabinenlirms im-
mer noch mit einigen Herausforderungen verbunden ist. Die Komplexitit der Flugzeugmodelle,
die Vielzahl der Schallquellen und die Wechselwirkungen zwischen Struktur und Fluid erfordern
eine prizise Modellierung und eine ausreichende Berticksichtigung aller relevanten Parameter fiir
eine zuverlissige Simulation des Kabinenlirms. Dies gewinnt insbesondere Bedeutung bei der Be-
trachtung zunehmender Frequenzen.

Zusammenfassend ist aus der Literatur festzustellen, dass der Fokus der universitiren Forschung
auf der Weiterentwicklung der Methodik zur numerischen Kabinenlirmvorhersage liegt, mit dem
Ziel einer effizienteren Analyse. Dies bezieht sich sowohl auf die Modellreduktion als auch auf die
Optimierung des numerischen Losers. Ublicherweise werden daher lediglich Modelle mit einem
geringen Fidelititsgrad untersucht, die die Anwendbarkeit der Methodik bestitigen.

In der angewandten Forschung, die sich mit der Untersuchung realer Flugzeugkonfigurationen aus-
einandersetzt, sind diese Modelle unzureichend fiir eine akzeptable Genauigkeit der numerischen
Simulation. Eine weitere Herausforderung besteht darin, dass in den frithen Entwurfsphasen Unsi-
cherheiten beziiglich der Modellparameter bestehen und im Laufe des Entwurfsprozesses aufgrund
von Modifikationen eine Vielzahl von Modellen zu analysieren ist. Die Erstellung entsprechender
Simulationsmodelle beansprucht dabei einen signifikanten Teil der Zeit eines Simulationsprozes-
ses und ist angesichts der Menge an Modellen manuell kaum zu bewiltigen. Die Automatisierung
der Modellgenerierung prisentiert dabei eine erfolgversprechende Méglichkeit, den Entwurfspro-
zess auf effiziente Weise zu optimieren. Erschwert wird die Modellgenerierung zudem durch die
iiblicherweise begrenzte Verfiigbarkeit von Informationen im Flugzeugvorentwurf, um eine detail-
lierte und umfassende Modellierung zu gewihrleisten, insbesondere bei der Einfithrung neuartiger
Produktarchitekturen [49]. Zu diesem Zweck wird eine wissensbasierte Entwurfsmethodik vorge-
schlagen, mit der zum einen neues Wissen fiir den Entwurf generiert und zum anderen die durch
die Unsicherheiten im Entwurfresultierende Vielzahl an Modellen mit dem erforderlichen Maf an
Fidelitit automatisiert erstellt werden kann. Ein Einblick in die wissenbasierte Entwurfsmethodik
wird im folgenden Kapitel gegeben.



3. Einfiihrung in die wissensbasierte
Entwurfsmethodik

Die wissensbasierte Entwurfsmethodik beschreibt gemif} [20, 63] einen Ansatz zur Erfassung und
Wiederverwendung von Wissen mit dem primiren Ziel der Reduktion von Zeit und Kosten in der
Produkt- sowie Prozessentwicklung. Dies wird hauptsichlich durch die Automatisierung von wie-
derkehrenden Entwicklungsaufgaben sowie durch die Erfassung, Aufbewahrung und Wiederver-
wendung von Entwurfswissen erreicht. Mit Hilfe von Regeln, die kontinuierlich erweitert und ak-
tualisiert werden konnen, wird dieses Wissen formalisiert und in entsprechenden computergestiitz-
ten Systemen integriert.

Ein solches regelbasiertes KBE-System umfasst laut [63] mehrere Komponenten, zu denen unter
anderem ein Daten- sowie ein Wissensrepositorium und ein Regelinterpreter zihlen. Das Daten-
repositorium dient als Speicherort fiir Produktdaten und Zwischenergebnisse, welche sich aus der
Anwendung der Regeln ergeben. Diese Regeln, die das Wissen zur Produktentwicklung reprisen-
tieren, sind im Wissensrepositorium hinterlegt und werden in verschiedene Typen klassifiziert [63]:

m Logische Regeln: Schlussfolgerungen werden auf Grundlage der Auswertung von Aussagen
iiber if-then-else-Bedingungen aufgestellt.

m Mathematische Regeln: Diese umfassen Prinzipien, Gesetze und Verfahren, die in der Mathe-
matik verwendet werden, um Operationen auszufiihren, Beziehungen zu beschreiben sowie
mathematische Aussagen abzuleiten.

m Geometrie-Handhabungsregeln: Diese Regeln dienen zur Erzeugung und Modifikation von
geometrischen Objekten.

m Konfigurationsauswahlregeln: Durch die Kombination von logischen und mathematischen
Regeln kann der Objektbaum, welcher eine hierarchische Datenstruktur fiir die Organisation
und Darstellung von Objekten und ihren Beziehungen liefert, verindert werden.

» Kommunikationsregeln: Dieser Typ an Regeln ermdglicht die Kommunikation des wissens-
basierten Systems mit anderen Softwareprogrammen, z.B. Finite Elemente Programme, und
Datenrepositorien.

Ein Entwurfsproblem wird auf Basis der bereits vorhandenen Daten im Datenrepositorium sowie
weiterer angeforderten Daten formuliert [103]. Sollten diese angeforderten Daten nicht unmittel-
bar verfiigbar sein, wird ein graphenbasierter Regelinterpreter herangezogen, um die Generierung
dieser Daten zu ermdglichen [103]. Der Regelinterpreter fungiert als algorithmischer Mechanismus,
der die Entscheidung dariiber trifft, welche Regeln angewendet und in welcher Reihenfolge diese
ausgefiihrt werden [49, 103]. Mit Bezug auf die Modellgenerierung stellt der KBE-Ansatz durch ei-
ne zentrale Datenbasis sowie eine gezielte Verschaltung der Regelsitze sowohl einen hohen Grad
an Konsistenz als auch eine hohe Flexibilitit und Anpassungsfihigkeit der erzeugten Modelle im
Flugzeugentwurfsprozess sicher [103].

Im Hinblick auf den im vorherigen Kapitel herausgestellten Forschungsbedarf beziiglich der auto-
matisierten Modellgenerierung mittels eines wissensbasierten Ansatzes zur Vorhersage von Kabi-
nenlirm widmet sich Abschnitt 3.1 dem Stand des Wissens zur automatisierten Modellgenerierung
im Flugzeugentwurfsprozess. Aufgrund der fachlichen Nihe der Vibroakustik zum Struktur- und
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insbesondere zum Rumpfentwurf, beschrinken sich die Betrachtungen dieses Abschnitts auf'struk-
turelle Modellgeneratoren. Abschlieflend befasst sich Abschnitt 3.2 speziell mit der Funktionsweise
des wissensbasierten Werkzeuges FUGA, welches im Rahmen dieser Arbeit mit neuem Wissen zur
automatisierten Generierung von Simulationsmodellen erweitert wird.

3.1. Stand des Wissens zur automatisierten Generierung numerischer
Modelle

In Abschnitt 2.4 wurde bereits aufgezeigt, dass die automatisierte Modellgenerierung im Rahmen
des Flugzeugentwurfs eine unverzichtbare Fihigkeit ist, um die aus den Unsicherheiten der Mo-
dellparameter resultierende Vielzahl an Modellen bewiltigen zu konnen. Diese Notwendigkeit wird
durch die umfassende Betrachtung des Flugzeugentwurfs als multidisziplinirer und iterativer Pro-
zess bekriftigt. Um die Effizienz und Integration verschiedener Disziplinen im Entwurfsprozess zu
verbessern und die Entwicklung innovativer, leistungsfihiger Flugzeuge zu fordern, werden nume-
rische Analysen durchgefiihrt. Diese setzen die Bereitstellung entsprechender Simulationsmodelle
voraus, die je nach physikalischer Disziplin unterschiedliche Fidelititsgrade aufweisen und zuein-
ander konsistent sein miissen.

Zu diesem Zweck werden in der Literatur einige Flugzeugvorentwurfsprogramme vorgestellt, die
die Modellgenerierung automatisieren. Dieser Abschnitt gibt aufgrund der Vielzahl an Program-
men, die meist auch dhnliche Ansitze verfolgen, nur einen beispielhaften Einblick.

Die Generierung der Modelle unterschiedlicher Fidelititsgrade wird innerhalb dieser Entwurfs-
programme in einem Modul durchgefiihrt, welcher in der Literatur des Ofteren als MurTI-MODEL
GENERATOR (MMG) bezeichnet wird. Ein solcher Generator ist in dem von HEINZE ET AL. [43, 44]
beschriebenen und an der Technischen Universitit Braunschweig entwickelten multidiszipliniren
Vorentwurfstool PRADO (PRELIMINARY AIRCRAFT DESIGN AND OPTIMISATION PROGRAM) enthalten.
OSTERHELD ET AL. zeigen in [84], wie die Modelle der dufleren Rumpfstruktur fiir FE- als auch fiir
aerodynamische Analysen mittels PRADO generiert und diese an entsprechende hauseigens entwi-
ckelte Analyse-Codes bereitgestellt werden. Strukturelle Details, wie Fensterausschnitte, sind in den
Modellen nicht beriicksichtigt. Die Konsistenz der Modelle wird in PRADO dadurch sichergestellt,
dass ein einziger Eingabedatensatz und das selbe Modul fiir die Erstellung des aerodynamischen
und des strukturellen Netzes verwendet werden.

Auch die von LA Rocca [62] vorgestellte DESIGN AND ENGINEERING ENGINE der Technischen Uni-
versitit Delft dient zur Unterstiitzung und Beschleunigung des Entwurfsprozesses unter Anwen-
dung einer multidiszipliniren Optimierung und hat unter anderem einen MMG integriert. Dieser
basiert im Gegensatz zu PRADO auf einem wissensbasierten Ansatz und besteht aus zwei wesentli-
chen Paketen. Das erste Paket stellt ein Geometriemodell zur Verfligung, indem aus einer Reihe von
objektorientierten Klassen fiir den Rumpf, die Fliigel, die Leitwerke und die Triebwerke ein Mo-
dell durch Geometriemodifikationen zusammengesetzt wird. Auf Basis dieses Geometriemodells
werden anschlieffend unter Nutzung des Wissenssystems des zweiten Pakets konsistente, diszipli-
nabhingige Simulationsmodelle abgeleitet. Die Anwendung des MMGs wird beispielsweise in [64]
zur Erstellung von strukturellen FE-Modellen gezeigt. Unter Anwendung des wissensbasierten An-
satzes wird die Geometrie zur Erzeugung qualitativ hochwertiger Netze zunichst durch Modifika-
tionsoperationen korrigiert. Die Geometrie sowie weitere notwendige Informationen wie Materi-
aldaten werden in PATRAN eingelesen, in welchem das FE-Modell generiert wird, und die Analyse
unter Verwendung von NASTRAN durchgefiihrt. Die bereits in Abschnitt 2.4 erwihnte Disserta-
tion von KRAKERS [61] nutzt ebenfalls eine DESIGN AND ENGINEERING ENGINE zur Auslegung des
Rumpfes, fiir welchen entsprechende strukturelle, akustische oder thermische Analysemodelle aus
dem implementierten MMG stammen. Zur Erstellung des Geometrie- und FE-Modells verwendet
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der MMG in [61] die Software ICAD, eine kommerzielle KBE-Anwendung. TOOREN UND KRAKERS
[99] heben deutlich hervor, dass der Entwurf komplexer Produkte mittels einer multidiszipliniren
Optimierung einen leistungsstarken MMG erfordert.

Dariiber hinaus existieren Tools fiir den Flugzeugvorentwurf, die speziell zur Strukturauslegung
dienen und ebenfalls eine automatisierte Modellgenerierung umfassen. Hierzu zihlt das am DeuT-
SCHEN ZENTRUM FUR LUFT- UND RAUMFAHRT E.V. (DLR) entwickelte Programm PANDORA (PARA-
METRIC NUMERICAL DESIGN AND OPTIMIZATION ROUTINES FOR AIRCRAFT), welches iiber entspre-
chende Algorithmen globale Finite Elemente Modelle (GFEM) sowie detaillierte Finite Elemente
Modelle (DFEM) generieren kann [70, 86]. Bei GFEM wird die Flugzeugzelle durch Schalen- und
Balkenelemente idealisiert [101]. DFEM beriicksichtigen dariiber hinaus weitere Strukturkompo-
nenten, wie z.B. Druckschotts, Kabinen- und Frachtboden und den Mittelfliigelkasten [70].

Ein weiteres am DLR entwickeltes Programm zur strukturellen Modellgenerierung ist MODGEN,
welches von KriMMEK in [55] vorgestellt wird. MoDGEN liefert konsistente FE-Modelle der Pri-
mirstruktur, die beispielweise im Rahmen des Prozesses cPAcs-MONA zur aeroelastischen Struk-
turauslegung sowie -optimierung eingebunden werden [57]. Die Simulationsmodelle werden auf
Grundlage von CPACS-Datensitze erstellt, welche in Abschnitt 3.2.1 beschrieben werden und als
zentrale Datenbasis die Erzeugung konsistenter Modelle erméoglichen. Die Geometrie wird dabei
in Teilflichen zerlegt und die Finiten Elemente mittels einer isoparametrischen Teilung auf diesen
Teilflichen generiert [56]. Diese isoparametrische Vernetzung liefert Netze bei kurzen Berechnungs-
zeiten. Fiir komplexere Geometrien sind auf die in Abschnitt 2.2.2 beschriebenen Algorithmen zu-
riickzugreifen. In [25] zeigen DEWALD ET AL. weiterhin die Generierung von Simulationsmodellen
der versteiften Primirstruktur mittels MoDGEN fiir vibroakustische Untersuchungen und leiten in
diesem Kontext allgemeine Modellierungsvorschriften her. DEWALD ET AL. nutzen zur Modellie-
rung der versteifenden Strukturkomponenten Schalenelemente mit linearer Ansatzfunktion und
berticksichtigen die Verbindung einzelner Strukturelemente iiber Nietelemente, um die Vibratio-
nen der Struktur im mittleren Frequenzbereich geeignet abzubilden. Dariiber hinaus verdeutlichen
DEWALD ET AL. die Fihigkeit von MoDGEN, den Detailgrad hinsichtlich der Elementauflésung pa-
rametrisch in Bezug zum untersuchten Frequenzbereich anpassen zu kénnen. Weitere strukturelle
Details werden auch in dieser Verdffentlichung nicht betrachtet.

Wie in Abschnitt 2.4 gezeigt, sind im Flugzeugvorentwurf nicht ausreichend Informationen ver-
figbar, um zuverlissige Simulationen durchfiihren zu konnen. Insbesondere betrifft dies Diszipli-
nen, die im multidiszipliniren Optimierungsprozess des traditionellen Flugzeugvorentwurfs erst
im Rahmen der jiingsten Forschung mit einbezogen werden [103], wie unter anderem die Analyse
des Kabinenlirms. Zur Uberwindung dieser Einschrinkung wird am DLR das wissensbasierte Tool
FUGA entwickelt, welches von WALTHER ET AL. in [103] vorgestellt und dessen wesentliche Funkti-
onsweise im folgenden Abschnitt 3.2 betrachtet wird. FUGA fokussiert die Auslegung des Rumpfes
und kombiniert dazu Aspekte des Flugzeugvorentwurfs, der Struktur- und der Kabinenauslegung.
Die Vorentwurfsdaten zur Kabinen- und Rumpfstruktur werden mit zusitzlich erforderlichen Da-
ten zur Geometrie sowie zur numerischen Detailanalyse unter Anwendung des wissensbasierten
Ansatzes angereichert. Dies erlaubt eine realititsgetreue Bewertung der Kabine in den frithen Ent-
wurfsphasen.

3.2. FUGA als wissensbasiertes Entwurfssystem

Dieser Abschnitt gibt einen Uberblick iiber die verwendete Entwurfsmethodik und Strukturierung
des Wissens in FUGA sowie deren Umsetzung in Python.
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3.2.1. Wissensbasierte Entwurfsmethodik in FUGA

FUGA weist als wissensbasiertes System die einleitend erwihnten fundamentalen Elemente eines
Daten- und Wissensrepositoriums sowie eines Regelinterpreters auf, welche in Anlehnung an WArLT-
HER ET AL. [103] im Folgenden niher erliutert werden. Die Basis des Datenrepositoriums bilden
Luftfahrzeugdatensitze im Vorentwurfsdatenformat CPACS [2]. Die multidisziplinire und iterative
Natur des Flugzeugentwurfs erfordert eine enge Zusammenarbeit und den konsistenten Austausch
von Informationen zwischen den beteiligten Fachdisziplinen, welche durch das zentrale Datenfor-
mat CPACS ermoglicht wird. CPACS-Datensitze verwenden eine hierarchische Struktur in der Ex-
TENDED MARKUP LANGUAGE (XML), um Luftfahrzeuge zu beschreiben. Diese beinhalten zunichst
Informationen zur dufleren Hiille des Flugzeugs, konnen aber durch eine erweiterte Beschreibung
von der Primirstruktur [92] oder der Kabine [102] in ihrem Fidelititsgrad gesteigert werden [102].
Dartiber hinaus ist das Datenrepositorium mit weiteren Datensitze anzureichern. Diese umfas-
sen Informationen struktureller Details zum Rumpf- und Kabinenentwurf, die nicht in CPACS er-
fasst werden, sowie spezifische Daten zur Generierung von Simulationsmodellen. Auflerdem ist
ein Spenderdatensatz erforderlich, der bei einem unvollstindigen CPACS-Datensatz der zu unter-
suchenden Konfiguration fehlende Daten erginzt. Das Datenrepositorium kann beliebige Daten
beinhalten, deren Typ von Python unterstiitzt wird, wie numerische Werte, Tabellen, iiber die CAD-
Bibliothek OpEN CASCADE TEcHNOLOGY (OCCT) erstellte CAD-Modelle sowie Berechnungsnetze
fuir Finite Elemente Analysen [49].

Die Entwurfsregeln, welche als Python-Klassen in FUGA implementiert sind, liefern jeweils ei-
nen Eintrag im Datenrepositorium. Die Formulierung einer Regel erfordert die Definition eines
provides-Attributs, eines requires-Attributs sowie einer compute-Methode. Mittels des provides-
Attributs erhilt die Regel eine einzigartige Ressourcenkennung (englisch: unique resource identifier,
URI), iiber welche auf den Wert im Datenrepositorium, der der Regel zugeordnet ist, zugegriffen
werden kann. Das requires-Attribut enthilt die erforderlichen URIs der Eintrige im Datenreposi-
torium, die zur Ausfithrung der Regel essentiell sind. Die compute-Methode ist eine Funktion, wel-
che spezifische Operationen enthilt, um den Wert zu berechnen, der mit dem provides-Attribut
verkniipft ist. Das Ergebnis der compute-Methode wird zuriickgegeben und im Datenrepositorium
abgespeichert. Die Struktur von FUGA erlaubt eine einfache Implementierung neuer Regeln sowie
auch die Erweiterung, Modifikation oder Uberschreibung bestehender Regeln. Die Regeln werden
in FUGA zu Regelsitzen gruppiert und in Form von verschiedenen Paketen organisiert, welche in
Abschnitt 3.2.2 erliutert werden.

FUGA verwendet einen Regelinterpreter, der auf einem graphenbasierten Ansatz beruht. Das Regel-
system kann als gerichteter Graph modelliert werden, bei dem alle Regeln als Knoten und die Ab-
hingigkeiten sowie Beziehungen zwischen den Regeln durch gerichtete Kanten dargestellt werden.
Dieser Graph, welcher alle Regeln und Abhingigkeiten enthilt, wird als maximaler Konnektivitits-
graph (englisch: maximal connectivity graph, MCG) bezeichnet und ist in Abbildung 3.1 dargestellt. Zur
Losung eines spezifischen Entwurfsproblems wird ein Teilgraph, ein sogenannter fundamentaler
Problemgraph (englisch: fundamental problem graph, FPG), aus dem maximalen Konnektivititsgraph
abgeleitet. Dieser enthilt die spezifischen Knoten und Abhingigkeiten, die fiir die Lésung des Ent-
wurfsproblems relevant sind. Sowohl die Knoten, die den bereits bekannten Knoten vorausgehen,
als auch die Knoten, die dem angefragten Knoten nachstehen, werden hierbei vernachlissigt. Auf
Grundlage des vollstindigen Problemgraphen wird eine Ausfithrungsreihenfolge der relevanten
Regeln bestimmt, welche als Problemlésungsgraph (englisch: problem solution graph, PSG) dargestellt
wird. Sofern der PSG einem gerichteten azyklischen Graphen entspricht, ist das Problem direkt 16s-
bar. Dieser graphenbasierte Ansatz liefert zwei Vorteile. Zum einen ist das Wissenssystem durch das
Erginzen weiterer Regeln auf sehr einfache Art erweiterbar. Zum anderen fiihrt eine Aktualisierung
eines Eintrags im Datenrepositorium dazu, dass alle Eintrige, die von diesem abhingig sind, un-



3.2. FUGA ALS WISSENSBASIERTES ENTWURFSSYSTEM 25

giiltig werden und eine Neuberechnung erfordern, um Inkonsistenzen zu vermeiden.
Zusammenfassend schafft die verwendete wissensbasierte Methodik in FUGA die Voraussetzungen,
die Konsistenz zwischen Modellen unterschiedlichen Fidelititsgrades durch den Einsatz eines zen-
tralen Datenformates sicherzustellen sowie das Wissen durch die Erweiterung zusitzlicher Regeln
bzw. Regelsitze um neuartige Produktarchitekturen zu erweitern.

[ | CPACS Interface

[ ] Outer Loft (Model generator)
[ |Wing (Model generator)

[ ] Cabin (Model generator)
I Cabin (Design)

B Structure (Model generator)
B Structure (Design)

Abbildung 3.1.: Maximaler Konnektivititsgraph der Entwurfs- und Modellierungsregeln nach Regelsitzen
(aus [103]).

3.2.2. Strukturierung des Wissens

Gemif der Erliuterungen in Abschnitt 3.2.1 weist FUGA eine modulare Softwarearchitektur auf, bei
der das Wissen in verschiedenen Paketen strukturiert ist. Der Grundgedanke der Modularisierung
ermoglicht die unabhingige Nutzung der einzelnen Pakete, deren Funktionen im Folgenden erliu-
tert werden.

Das Framework des wissensbasierten Werkzeuges bildet das Paket fuga. core, in dem die Grund-
funktionalititen des Daten- und Wissensrepositorium sowie des Regelinterpreters implementiert
sind. Alle weiteren Pakete stellen Erweiterungen des Regelrepositoriums dar, die gemif ihres vor-
definierten Nutzens voneinander abgegrenzt sind und von den Basisklassen des Wissensreposito-
riums aus fuga. core erben. Das Paket fuga.cpacs liefert iiber die implementierten Regeln eine
Schnittstelle zu CPACS-Datensitzen und ermdglicht damit den Austausch von Daten zwischen dem
Datenrepositorium und dem CPACS-Datensatz. Wihrend fuga. geometry Regelsitze zur geometri-
schen Modellierung bereitstellt, liefert das Paket fuga.simulation entsprechende Regeln zur Ab-
leitung von l16seragnostischen Simulationsmodellen. Mit fuga . design wird die Fihigkeit des KBE-
Systems erweitert, fehlendes Wissen zu erginzen. Sind Informationen gefordert, die vom verwen-
deten CPACS-Datensatz nicht bereitgestellt werden oder fiir die noch keine CPACS-Beschreibung
existiert (z.B. Wasserstofftanks), so wird das Datenrepositorium automatisch iiber die Regelsitze
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dieses Pakets um die erforderlichen, fehlenden Details vervollstindigt. fuga.design erzeugt die
fehlenden Informationen auf Basis des unvollstindigen CPACS-Datensatzes, des Spenderdaten-
satzes sowie der Werte der aus fuga.geometry entstammenden Regeln. Um die Funktionalititen
der Regeln innerhalb der Pakete ferner zu differenzieren, werden diese nochmals in Regelsitzen
gruppiert. Beispielsweise enthilt fuga.simulation die beiden Regelsitze cad und fem, die den
CAD-basierten Geometrieentwurf und die Generierung von Simulationsmodellen aus diesen Geo-
metrien voneinander abgrenzen.

Es ist anzumerken, dass sich FUGA zum Zeitpunkt der Verfassung dieser Arbeit in einem fortlau-
fenden Entwicklungsprozess befindet und zusitzliche Verbesserungen sowie Erweiterungen vor-
genommen werden, um die Fihigkeiten und Moglichkeiten von FUGA weiter auszubauen. Dies
betrifft insbesondere das Paket fuga.simulation, welches automatisiert generierte FE-Modelle
bereitstellen soll, welche unter anderem die zuverlissige Vorhersage des Kabinenlirms in frithen
Entwurfsphasen ermoglichen. Zu diesem Zweck werden im folgenden Kapitel die Regelsitze des
Pakets fuga.simulation um neues Wissen erweitert.



4. Implementierung von neuem Wissen zur
automatisierten Modellgenerierung

In FUGA erfolgt die automatisierte Generierung von Simulationsmodellen auf Grundlage der in
Kapitel 3 beschriebenen wissensbasierten Methodik. Dies gliedert sich gemifl HESSE ET AL. [49] in
zwei wesentliche Schritte. Der erste Schritt ist das Erzeugen eines CAD-basierten Geometrieent-
wurfs mit Hilfe der im offentlich verfligbaren Geometriekernel OCCT implementierten Geome-
trieoperationen. Die Darstellung der dreidimensionalen Geometrieobjekte erfolgt in OCCT mit-
tels eines Begrenzungsflichenmodells (englisch: Boundary Representation, BRep) [82], welches sich
aus einer Topologie und der zugehorigen Geometrie zusammensetzt [14]. Die wesentlichen topo-
logischen Entititen umfassen Volumenkorper (englisch: Solids), Flichen (englisch: Faces), Kanten
(englisch: Edges) und Eckpunkte (englisch: Vertices), deren Geometrie iiber Volumina, Oberflichen,
Kurven sowie Punkte charakterisiert wird [14]. Diese Entititen sind wie folgt definiert [98]:

m Ein Korper wird durch seine umgebenden Flichen beschrieben.

m Die Flichen werden von Kanten begrenzt, die auf der Oberfliche liegen. Mehrere Flichen
kénnen zu einer Schale (englisch: Shell) zusammengefasst werden.

m Die Kanten werden von Eckpunkten begrenzt. Mehrere zusammenhingende Kanten bilden
einen Linienzug (englisch: Wire).

Mehrere BRep-Modelle kénnen auflerdem in einem Verbund (englisch: Compound) als ein integra-
les Modell gespeichert werden [82].
Im zweiten Schritt wird basierend auf dem CAD-Modell automatisiert mit GmsH ein FE-Netz gene-
riert. GMsH verfligt {iber eine Python-Schnittstelle [35] und ist somit an das in Python umgesetzte
Werkzeug FUGA anbindbar. Die so erzeugten Simulationsmodelle sind loseragnostisch und kén-
nen in das benétigte Format des zu verwendenden FE-Programms konvertiert werden [49).

In diesem Kapitel wird neues Wissen in Form von erweiternden Regeln zur automatisierten Gene-
rierung léseragnostischer Simulationsmodelle beschrieben. Mit Hilfe dieser neuen Regeln werden
die Vorentwurfsdaten mit zusitzlichen Informationen angereichert, die fiir eine detaillierte Model-
lierung des Rumpfes und der Kabine erforderlich sind und eine verbesserte Vorhersagegenauigkeit
des Kabinenlirms erméglichen. Zu beachten ist, dass der Umfang dieser Arbeit nicht alle relevanten
Details der Struktur zur prizisen Vorhersage von Kabinenlirm beriicksichtigt. Um diese Vorhersa-
gen weiter prizisieren zu konnen, ist es erforderlich aufbauend auf dem in der vorliegenden Arbeit
erzeugten Wissen weitere Regelsitze in FUGA zu implementieren, welche es in weiterfiithrenden
Untersuchungen zu validieren gilt. Die Robustheit dieser neuen Regeln wird anhand unterschied-
lich komplexer Flugzeugkonfigurationen evaluiert, welche in Abschnitt 4.1 vorgestellt werden. In
den nachfolgenden Abschnitten 4.2 bis 4.5 werden neue Regeln zur Implementierung der Fenster-
geometrien im Rumpf, der Druckschotte, der Wasserstoftftanks sowie der Sekundirkavitit im Detail
erldutert und diskutiert. Abschlieflend erfolgt in Abschnitt 4.6 eine Bewertung der implementierten
Regeln im globalen Kontext von FUGA.

4.1. Vorstellung der Flugzeugkonfigurationen unterschiedlicher Komplexitit

Zum Entwurf der Regeln sowie zur Bewertung der Robustheit dieser werden drei unterschied-
liche Flugzeugkonfigurationen herangezogen, die sich in ihrer Komplexitit unterscheiden. Eine
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sehr einfache Geometrie wird durch das Acoustic FLIGHT-LAB bereitgestellt, welches als Valida-
tionsplattform akustischer Untersuchungen in einem reflexionsarmen Halbraum im Zentrum fiir
Angewandte Luftfahrtforschung (ZAL) in Hamburg aufgebaut ist [105]. Dabei handelt es sich um ei-
ne vereinfachte Rumpfsektion eines konventionellen Kurzstreckenflugzeuges mit einer Linge von
etwa 8.5m und einem Durchmesser von ca. 4 m, welche sich durch die Verwendung von bauglei-
chen Komponenten auszeichnet [48]. So weisen alle verbauten Stringer und Spanten die gleichen
geometrischen Eigenschaften sowie die Hautfelder eine konstante Dicke auf [105]. Neben den Ver-
steifungen sind im Rumpf zusitzlich ein Passagier- und ein Frachtboden sowie dafiir notwendi-
ge Struktur, wie Stiitzen, Lings- und Querbalken vorhanden [25]. Auch die Sekundirverkleidung
und Isolierungen sind in der Rumpfsektion verbaut. Die Rumpfsektion ist mittels vier Stickstoft-
gefiillter Federn zwischen zwei Trigern an den Stirnseiten des Rumpfes montiert, was eine effekti-
ve Entkopplung der Struktur von ihrer Lagerung bewirkt und somit das dynamische Verhalten der
Struktur geringstmoglich beeinflusst [105]. Das AcousTtic FLIGHT-LAB sowie das in FUGA aus der
CPACS-Beschreibung abgeleitete Geometriemodell sind in Abbildung 4.1 dargestellt.

(@) (b)
Abbildung 4.1.: (a) Das AcousTic FLIGHT-LAB in der Testumgebung (aus [105]) und (b) dessen Geometriemo-
dell aus FUGA (aus [49]).

Eine Erweiterung der Komplexitit des AcousTic FL1GHT-LAB liefert die an den A1RBUS-A320 ange-
lehnte D18o-Konfiguration des DLR, welche auf die Beférderung von 180 Passagieren ausgelegt ist.
Die Kabine ist vollstindig als Economy-Klasse ausgestattet. Statt einer vereinfachten Rumpfsekti-
on wird eine vollstindige Konfiguration eines typischen Kurzstreckenflugzeuges verwendet, deren
CPACS-Beschreibung aus dem Vorentwurfstool oPENAD [109] stammt. Abbildung 4.2 zeigt die Geo-
metrie der D18o-Konfiguration inklusive des aus FUGA stammenden Kabinenentwurfs.

Eine weitere Konfiguration eines Kurzstreckenflugzeugs des DLR, welche von den konventionel-
len Entwiirfen abweicht und damit die Komplexitit zusitzlich erhoht, ist die ebenfalls mit oPENAD
generierte D250-Konfiguration. Diese Konfiguration ist aus den Anforderungen eines klimaneu-
tralen Konzeptes sowie des Transportes von 250 Passagieren unter Beriicksichtigung einer Zwei-
Klassen-Bestuhlung, welche die Economy- sowie die Business-Klasse umfasst, motiviert. Durch die
Knickfligelbauart, das T-Leitwerk sowie dem wasserstoftbasierten Antriebsystem mit offenen Pro-
pellern und einem rumpfintegrierten Wasserstofftank im Heckbereich des Flugzeuges zeichnet sich
die D25o-Konfiguration als neuartiges Konzept unter Einsatz revolutionir neuer und nachhaltiger
Technologien aus. Zur Demonstration der Generierung konsistenter Modelle sowie der Implemen-
tierung von neuem Wissen in FUGA wird daher diese Konfiguration im Rahmen der in Kapitel 5
durchzufiihrenden vibroakustischen Analysen niher betrachtet. Abbildung 4.3 veranschaulicht die
D2s50-Konfiguration inklusive der aus FUGA stammenden Kabinenauslegung, bei der aufgrund ho-
herer Komfortstandards in der Business-Klasse lediglich 240 Sitzplitze in der Kabine vorhanden
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sind. Auf Basis dieser drei Konfigurationen wird in den folgenden Abschnitten die Implementie-
rung neuer Regeln in FUGA vorgestellt.
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Abbildung 4.2.: (a) Das Geometriemodell der D18o-Konfiguration und (b) dessen Kabinenlayout aus FUGA.
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Abbildung 4.3.: (a) Das Geometriemodell der D250-Konfiguration und (b) dessen Kabinenlayout aus FUGA.
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4.2. Implementierung und Vernetzung von Fenstergeometrien im Modell
des Rumpfes

In Abschnitt 2.4 wird ein Bedarf'an detaillierteren Modellen zur numerischen Analyse des Kabinen-
lirms herausgestellt. Um die Vorhersage der Kabinenakustik mit hoherer Genauigkeit abzubilden,
wird in verschiedenen Publikationen [45, 91] die Einbeziehung der Kabinenfenster im Simulati-
onsmodell als essentiell betrachtet. Insbesondere HERDIC ET AL. [45] haben entsprechende Unter-
suchungen durchgefiihrt und bereits Fenster als vereinfachte Rechteckgeometrie in ihrem zylin-
drischen Modell betrachtet. Die Ergebnisse dieses Artikels verdeutlichen jedoch, dass die getrof-
fenen vereinfachten Modellierungsannahmen zu Abweichungen des strukturdynamischen Verhal-
tens fithren und daher eine detailliertere Modellierung erforderlich ist. Im Kontext der bisherigen
Forschung besteht daher eine dringende Nachfrage, die Fihigkeit zur Integration der Fenstersek-
tionen in das Simulationsmodell auf héherem Detailgrad zu erlangen.

Abbildung 4.4 zeigt ein Hautfeld des Fensterbereiches aus dem Inneren eines Flugzeugrumpfes. Wie
aus der Abbildung hervorgeht, ist der Fensterbereich durch seine ovale Form charakterisiert und
wird durch einen umschlieffenden Rahmen verstirkt, welcher auf der Primirstruktur vernietet ist.
Die Fensterscheiben aus Plexiglas werden zwischen Rahmen und Primirstruktur fest eingespannt
und verdichtet [17, 45]. Auf dem Verstirkungsrahmen ist auflerdem eine Anbindungsméglichkeit
zum Fenstertrichter der Kabinenverkleidung vorhanden.

Zur umfassenden Modellierung des Fensterbereiches werden im Folgenden sowohl die reale Form
der Fensterausschnitte als auch die Verstirkungsrahmen beriicksichtigt. Die Modellierung der An-
bindung zum Fenstertrichter wird dabei vernachlissigt. Die anschlieffenden Unterabschnitte erér-
tern die automatisierte Generierung eines Simulationsmodells fiir die RumpfaufSenhaut inklusive
der beschriebenen Fensterbereiche. Die resultierenden Regeln, welche das Paket fuga.simulation
erginzen, werden zunichst am AcousTic FLIGHT-LAB auf niedriger Abstraktionsebene behandelt
und in einem weiteren Schritt an der D18o- sowie der D250-Konfiguration evaluiert. Der folgende
Unterabschnitt liefert zunichst eine Beschreibung der wissensbasierten Geometrieerstellung.

Abbildung 4.4.: Innenansicht eines Flugzeughautfeldes mit Fenster und Verstirkungsrahmen aus dem
Kabinen-Mockup des DLR-Insituts fiir Systemarchitekturen in der Luftfahrt in Hamburg.
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4.2.1. Geometrieentwurf unter Beriicksichtigung der Fensterbereiche

Der CAD-basierte Geometrieentwurf fiir die Implementierung der Fensterbereiche im Rumpf ba-
siert auf der in FUGA bereits vorliegenden segmentierten strukturellen Rumpfoberfliche gemifd
Abbildung 4.5. In CPACS erhilt jeder verfiigbare Knoten eine global giiltige, eindeutige Kennung
(englisch: unique identifier, uID), mit welcher auf den zugehérigen Knoten an anderer Stelle im Da-
tensatz verwiesen werden kann [104]. Die Definition der Rumpfsegmente erfolgt durch die Vergabe
einer uID sowie iiber die Zuweisung der uIDs von Stringern sowie Spanten im CPACS-Datensatz,
die das jeweilige Segment umschlieflen. Die Segmente weisen aufSerdem aufgrund der am Rumpf’
in Umfangs- und Lingsrichtung variierenden Belastungen unterschiedliche Hautfelddicken sowie
Materialien auf, welche jeweils durch sogenannte sheetBasedStructuralElements definiert und
iiber die zugehorigen sheetElementUIDs in CPACS zugeordnet werden. Die sheetBasedStructural-
Elements enthalten fiir die Generierung des FE-Modells relevante Struktureigenschaften.

Abbildung 4.5.: Segmentierte strukturelle Rumpfoberfliche des AcousTic FLiGHT-LAB.

Auf die segmentierte Rumpfoberfliche werden die Kurven zur Berandung der Fenster und der Ver-
stirkungsrahmen mittels BooLESCHER Operationen projiziert. Die dazu notwendigen Schritte sind
in Abbildung 4.6 zusammengefasst.

Die Definition fiir die Geometrie der Fensterausschnitte stammt ebenfalls aus CPACS, deren Be-
schreibung in [104] erldutert wird und in Abbildung 4.7 dargestellt ist. Die Beschreibung der Fens-
terausschnitte umfasst die Position des Ausschnittes auf der Rumpfoberfliche, welche iiber ei-
nen Ursprungspunkt mit positionX, referenceY und referenceZ sowie einen Referenzwinkel
(referenceAngle) definiert ist. Diese bilden einen Verschnittvektor mit der Rumpfoberfliche und
resultieren zu einem Schnittpunkt, von dem aus ein Rechteck der Breite deltaX und der Hohe
deltaY in Richtung eines Orientierungsvektors orientationVector extrudiert wird. Unter Anga-
be eines Rundungsradius (filletRadius) ist die Definition von abgerundeten Ecken des Recht-
eckes moglich. Die AbmafSe des Rechteckes werden innerhalb eines lokalen Koordinatensystems
charakterisiert, das durch einen Ausrichtungsvektor (alignmentVector) definiert ist. Derzeit wird
in CPACS die Definition von Tiir-, Fenster- und Rampenausschnitten unterstiitzt. Aufgrund der
Relevanz beziiglich der Bewertung der Kabinenakustik werden jedoch lediglich Fensterausschnitte
betrachtet.

Eine Beschreibung des Verstirkungsrahmens ist in der aktuellen CPACS-Version 3.4 noch nicht
implementiert, sodass weitere Informationen zu diesem als Eingangsgréfien vorgegeben und im
Datenrepositorium erginzt werden. Der Rahmen wird dabei als in der Rumpfhaut integriert idea-
lisiert, sodass dieser Bereich der Rumpthaut durch eine erhéhte Dicke modelliert wird. Die Vernie-
tung des Rahmens auf dem Rumpf'ist somit vernachlissigbar. Der Verstirkungsrahmen wird tiber
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Segmentierte Rumpfoberfliche
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Abbildung 4.6.: Geometrieoperationen zur Erzeugung der segmentierten strukturellen Rumpfoberfliche mit
Fenstern und Verstirkungsrahmen.

die Differenzen von Breite und Héhe zwischen Rahmen und Fenster bestimmt. Zusitzlich sind
sheetBasedStructuralElements inklusive Materialien und Dicke fiir Fenster sowie Rahmen zu
definieren. Entsprechende Informationen werden auch in den CPACS-Spenderdatensatz erginzt
sowie in die Regeln des Pakets fuga.design im Falle unvollstindiger CPACS-Datensitze imple-
mentiert.

Mit Hilfe der geometrischen Informationen werden entsprechende Verschnittkérper fiir Fenster
und Fensterrahmen erstellt und in Richtung des Orientierungsvektors extrudiert. Zunichst wer-
den die Verschnittkérper der Fenster mit der segmentierten Rumpfoberfliche iiberlagert und die
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Abbildung 4.7.: Schematische Darstellung der Ausschnitt-Definition in CPACS (in Anlehnung an [104]).

gemeinsamen Flichen bestimmt, was als Resultat den Fensterflichen entspricht. Analog ist dies
mit den Verschnittkérpern der Rahmen durchzufiithren. Die Resultate dieser Operation werden
von der segmentierten Rumpfoberfliche abgezogen. Dies liefert die Rumpfhaut mit entsprechen-
den Ausschnitten fiir Fenster- und Rahmengeometrie. Zuletzt sind zum Erhalt der endgiiltigen
Rahmengeometrie die Fensterflichen von den Flichen, welche aus der Uberlagerung von Rumpf-
haut und Rahmen-Verschnittkorpern entstanden sind, zu subtrahieren. Die somit gebildeten Geo-
metriemodelle fiir die Rumpfhaut inklusive Ausschnitte, Fenster und Fensterrahmen werden in
einem Verbund gespeichert, welcher in Abbildung 4.8 dargestellt ist, und zur Vermeidung von dop-
pelten Entititen miteinander fusioniert. Fiir jede in diesem Verbund auftretende Fliche erfolgt ei-
ne Zuordnung der entsprechenden sheetElementUID und speziell fiir die einzelnen Fenster- und
Rahmenflichen die Vergabe einer uID. Da die Segmente des Rumpfes im Allgemeinen als Scha-
len im Verbund hinterlegt sind, die mehrere Flichen umfassen, erfolgt zusitzlich eine Zuordnung
der Rumpfilichen zu den jeweiligen Segmenten. Die Fenster und Rahmen werden durch einzel-
ne Flichen im Verbund beschrieben, sodass eine weitere Zuweisung der sheetElementUIDs nicht
notwendig ist. Der Geometrieverbund, die Geometrien der einzelnen Komponenten sowie die zu-
geordneten uIDs und sheetElementUIDs stehen beim Abruf der Regel im Datenrepositorium zur
Verfiigung. Diese konnen somit neben der Vernetzung auch zur Weiterverarbeitung in nachfolgen-
den Regeln verwendet werden.

Abbildung 4.8.: Segmentierte strukturelle Rumpfoberfliche mit Fenstern und Verstirkungsrahmen des
Acoustic FLIGHT-LAB.
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Zur Vorbereitung einer strukturierten Vernetzung der RumpfaufSenhaut stellt sich ein weiterfiih-
rendes Preprocessing beziiglich des Geometriemodells als Notwendigkeit heraus. Dies wird in Ab-
schnitt 4.2.2 erértert und verdeutlicht. Das zusitzliche Preprozessing wird in einer erginzenden Re-
gel hinterlegt. In dieser wird die um Fenster- und Rahmengeometrie erginzte segmentierte Rumpf-
oberfliche ferner mit den Definitionsebenen der Stringer und Spanten verschnitten, wie in Abbil-
dung 4.9 dargestellt ist. Die Verschnittoperationen liefern zusitzliche Kurven und Punkte der Ver-
steifungskomponenten auf dem Rumpf, welche als Grundlage zur Vernetzung in GmsH gemifS der
in Abschnitt 2.2.2 erwihnten BorToM-UP-Methode dient. Fiir die Vernetzung problematische Be-
reiche stellen die Hautfelder um die Fensterrahmen dar. Dies ist insbesondere der Fall, wenn im
Vergleich zur Zielelementkantenlinge der Abstand zwischen den auf dem Rumpf liegenden Strin-
gerkurven und den Kurven der Fensterrahmen sehr klein ist und somit grofle Elementverzerrungen
hervorgerufen werden. Zur Sicherstellung einer hohen Elementqualitit werden daher bestimmte
Stringerebenen vor der Durchfithrung der Verschnittoperation vernachlissigt.

Segmentierte Rumpfoberfliche
inklusive Fenster- und Rahmengeometrie
sowie Stringer- und Spantunterteilung

TFléichenteﬂung

A

Dedizierte Definitionsebenen ~ Segmentierte Rumpfoberfliche Definitionsebenen
der Stringer inklusive Fenster- und Rahmengeometrie der Spanten

Herausfiltern von kollidierten Ebenen

Kollisionskorper
der Stringer

Abbildung 4.9.: Geometrieoperationen zur Erzeugung der Stringer- und Spant-unterteilten, segmentierten
strukturellen Rumpfoberfliche mit Fenstern und Verstirkungsrahmen.
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Analog zur Erzeugung der Fenster und Verstirkungsrahmen, werden dazu um die Fenster- und
Rahmenausschnitte Kollisionskorper erstellt, die in der Hohe der Fensterrahmen eine Differenz
in Abhingigkeit der doppelten geforderten Zielelementkantenlinge aufweist. Die Zielelementkan-
tenlinge wird als Eingangsgrofle definiert und im Datenrepositorium gespeichert. Mit Hilfe dieser
Korper wird eine Kollisionsdetektion mit den Stringerebenen durchgefiihrt und die kollidierenden
Ebenen zur Verschneidung der Stringerebenen mit dem Rumpf herausgefiltert. Die Rumpfoberfli-
che inklusive der Stringer- und Spantunterteilung wird wiederum fusioniert, um Inkonformititen
in der Vernetzung zu vermeiden. Das resultierende Geometriemodell, welches in Abbildung 4.10
aufgezeigt ist, wird inklusive der zu den Flichen zugeordneten uIDs und sheetElementUIDs durch

die Regel zuriickgegeben und liefert die Basis zur Vernetzung, welche im nachfolgenden Abschnitt
behandelt wird.
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Abbildung 4.10.: Stringer- und Spant-unterteilte, segmentierte strukturelle Rumpfoberfliche mit Fenster-
und Rahmengeometrie des AcousTic FLIGHT-LAB.

4.2.2. Vernetzung des Rumpfmodells

Das im vorangegangenen Abschnitt hergeleitete Geometriemodell gilt es unter Beachtung der in
Abschnitt 2.2.3 beschriebenen Anforderung zur Anwendung einer vibroakustischen Analyse mit
GMmsH zu vernetzen und als 16seragnostisches Simulationsmodell bereitzustellen. Die Rumpfober-
fliche wird dabei mittels Schalenelementen diskretisiert, fiir die sowohl lineare als auch quadra-
tische Ansatzfunktionen definiert werden kénnen. Die Zielelementkantenlinge der Struktur so-
wie die Ordnung der Ansatzfunktionen kénnen als Eingangsgrofie gesteuert werden. Zur Erhal-
tung eines strukturellen Netzes hoher Qualitit werden in diesem Abschnitt sowohl Verfahren fiir
eine lokale Optimierung des Netzes entwickelt als auch verschiedene Vernetzungsmethoden an-
hand des Acoustic FLIGHT-LABs evaluiert. Letzteres umfasst die Bewertung verschiedener 2D-
Vernetzungsalgorithmen sowie auch der Auswirkungen einer vollstindigen oder unvollstindigen
Rekombination anhand der resultierenden Netzqualititen. Die zu untersuchenden Vernetzungs-
methoden sind in Tabelle 4.1 zusammengefasst. Die Untersuchungen zu den verschiedenen Vernet-
zungsmethoden ergeben, dass die Methode V3 als hoherwertige Wahl im Kontext vibroakustischer
Analysen hervortritt. Infolgedessen werden die spezifischen Verfahren zur lokalen Netzoptimierung
unter Anwendung dieser Methode prizise herausgearbeitet und dargelegt. Die in diesem Abschnitt
hergeleitete Vorgehensweise zur Vernetzung werden in Form einer konfigurationsgenerischen Re-
gel in FUGA implementiert.
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Tabelle 4.1.: Zusammenfassung der zu untersuchenden Vernetzungsmethoden.

Vernetzungs-  Strukturierter Unstrukturierter Rekombination
methode 2D-Algorithmus 2D-Algorithmus

Vv TRANSFINITEAUTO FRONTAL-DELAUNAY Quad-dominant
\ TRANSFINITEAUTO FRONTAL-DELAUNAY FOR QUADS  Quad-dominant
V3 TRANSFINITEAUTO MESHADAPT Quad-dominant
A\ TRANSFINITEAUTO PACKING OF PARALLELOGRAMS Quad-dominant
Vs TRANSFINITEAUTO QUASI-STRUCTURED QUAD Vollstindig

Ve TRANSFINITEAUTO MESHADAPT Vollstindig

Lokale Netzoptimierungen

Die geometrische Modellierung der Fenster und Fensterrahmen flihrt bei der Vernetzung zu Schwie-
rigkeiten, welche durch die in GMmsH zu Grunde liegende BorToM-UP-Methode zu Stande kommen.
Ziel ist gemif} der Erliuterungen in Abschnitt 2.2.3 eine strukturierte Vernetzung des Rumpfes, wel-
che in GMsH mittels des TRANSFINITE- bzw. TRANSFINITEAUTO-Algorithmus durchgefiihrt wird.
Voraussetzung zur Anwendung dieses Algorithmus auf eine Fliche des Geometriemodells ist, dass
die Fliche eine geometrische Form mit drei oder vier Ecken aufweist und die Punkte, die die Ecken
dieser Flichen definieren, explizit anzugeben sind [35]. Wie Abbildung 4.11 zu entnehmen ist, entste-
hen durch die Verschnittoperationen in den Fensterbereichen des Rumpfes unregelmiflig verteilte
Kurven und Punkte, welche bei Betrachtung unterschiedlicher Fenster auf dem Rumpf zusitzlich
variieren. Eine strukturierte Vernetzung ist in diesen Bereichen daher nur durch die Einfithrung
weiterer Kurven moglich, die die Geometrie in Dreiecks- bzw. Vierecksflichen aufteilt und damit
weitere Randbedingungen fiir die Vernetzung vorgibt. Dies ist allerdings aufgrund der Variation
der Topologie in diesen Bereichen nicht automatisiert umsetzbar und erfordert einen hohen ma-
nuellen Aufwand, sodass eine unstrukturierte Vernetzung hoher Qualitit anzustreben ist.

o)
'\

Abbildung 4.11.: Punkte sowie Kurven der Fenster- und Rahmengeometrie auf der Rumpfoberfliche.
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Aus Abbildung 4.11 geht auflerdem hervor, dass durch die Verschnittoperationen in den Fensterbe-
reichen des Rumpfes Kurven mit einer Bogenlinge in der Gréflenordnung von ca. 1 mm entstehen.
Diese Kurven verursachen bei vorgegebenen Zielelementkantenlingen im Zentimeterbereich grofie
Verzerrungen der an die Kurven angrenzenden Elemente. Dies wird beispielhaft in Abbildung 4.12
an einem Ausschnitt des Netzes, welches mittels Methode V3 erzeugt wird, im Bereich der Fenster
anhand des in Abschnitt 2.2.3 eingefiihrten Qualititswertes SICN verdeutlicht. Die Diskretisierung
der Struktur erfolgt mit einer Zielelementkantenlinge von I, s = 0.05m, welche im Kontext der
Vibroakustik von Interesse ist, und mit linearen Ansatzfunktionen als konservative Betrachtung.

1.0e+00
0.8

06
0.4
0.2
1.3e-02

Abbildung 4.12.: Netzqualitit der Fensterbereiche unter Anwendung des SICN-Indikaktors bei der Vernet-
zung mit Methode V3 bei einer Elementkantenlinge [, s = 0.05m, linearen Ansatzfunktio-
nen und ohne Netzgroflenfelder.

Zur Vermeidung solch verzerrter Elemente werden sogenannte Netzgroflenfelder (englisch: Mesh
Size Fields) um die Punkte des Geometriemodells definiert, welche die Kurven begrenzen, deren
Bogenlinge kleiner als die Zielelementkantenlinge ist. Diese Felder ermdoglichen es, die Netzfein-
heitin Abhingigkeit von verschiedenen Parametern in lokalen Bereichen anzupassen. Die Element-
kantenlinge kann dabei innerhalb des Feldes konstant sein oder variieren. Die Bogenlinge s der
Kurve R(u) = (x(u),y(u),z(u)), welche durch die Variable u parametrisiert beschrieben werden
kann und durch den Start- sowie Endparameter u; und uy begrenzt wird, ergibt sich laut [40] zu

up
S = /
U

mit der euklidischen Norm der ersten Ableitung ﬁ—ﬁ der Kurvenfunktion R(u) nach dem Parameter

u gemifd
R CRICRCIR

dR(u)
du

du, (4.1)
2

H dR(u)
du
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Eine Methode zur Ermittlung der ersten Ableitung der Kurvenfunktion ist in GMsH implementiert,
auf'welche im Folgenden zuriickgegriffen wird. Das Integral wird tiber eine interpolatorische Qua-
dratur numerisch geldst.

Fiir die Generierung von Netzen der Fensterbereiche hoher Qualitit wird zum einen fiir jeden der
kritischen Kurven begrenzenden Punkte ein Distance-Feld definiert, welches den Abstand zu dem
jeweiligen Punkt zuriickgibt [35]. Zum anderen wird zu jedem Distance-Feld ein Threshold-Feld
definiert, bei dem in Abhingigkeit des vom Distance-Feld berechneten Abstandes die Elementgro-
e spezifiziert werden kann [35]. Hierzu wird gemifl Abbildung 4.13 ein minimaler und maximaler
Abstand (DistMin und DistMax)sowie eine minimale und maximale Elementkantenlinge (SizeMin
und SizeMax)festgelegt. In dem Bereich um den das Distance-Feld definierenden Punkt, der durch
den Abstand DistMin bestimmt wird, wird die Vernetzung mit der Elementkantenlinge SizeMin
durchgefiihrt. Auflerhalb des Bereiches des maximalen Abstandes weist das Netz eine Netzfeinheit
auf, die durch SizeMax vorgegeben wird. Zwischen den Grenzen DistMin und DistMax wird die
Elementkantenlinge linear von SizeMin auf SizeMax interpoliert. Zur Generierung von Netzen
hoher Qualitit in den Fensterbereichen hat sich die Definition der Threshold-Felder gemif$ der
in Tabelle 4.2 zusammengefassten Wahl der Optionen in Abhingigkeit der strukturellen Zielele-
mentkantenlinge /, s und der zu dem Punkt zugehorigen kritischen Kurvenbogenlinge s als sehr
zuverlissig erwiesen.

Elementkantenlinge

SizeMax +

SizeMin

Punkt DistMin DistMax Abstand

Abbildung 4.13.: Definition eines Threshold-Feldes in GMsH (in Anlehnung an [35]).

Tabelle 4.2.: Wahl der Optionen zur Definition der Threshold-Felder.

Option Wert
DistMin 2s
DistMax 2,5
SizeMin S
SizeMax les

Zudem wird ein Min-Feld definiert, welches die Threshold-Felder hinsichtlich der Elementkan-
tenlingen an jeder beliebigen Stelle des Modells bewertet und den kleinsten Wert auswihlt [35]. Mit
Hilfe dieser Netzgroflenfelder ist die Vernetzung der Fensterbereiche mit hoher Qualitit méglich,
wie in Abbildung 4.14 anhand des SICN-Kriteriums bei der Vernetzung mit Methode V3 und einer
Zielelementkantenlinge von [, s = 0.05m gezeigt ist.



4.2. IMPLEMENTIERUNG UND VERNETZUNG VON FENSTERGEOMETRIEN IM MODELL DES RUMPFES
39

1.0e+00
0.8

0.6

04

0.2
1.3e-02

Abbildung 4.14.: Netzqualitit der Fensterbereiche unter Anwendung des SICN-Indikaktors bei der Vernet-
zung durch Methode V3 mit einer Elementkantenlinge [, s = 0.05m, linearen Ansatzfunk-
tionen und unter Beriicksichtigung von Netzgroflenfeldern.

Eine weitere lokale Erhohung der Netzqualitit des Geometriemodells der Rumpfoberfliche inklu-
sive der Fenster und Verstirkungsrahmen kann mit Hilfe einer zusitzlichen Stringer- und Spant-
unterteilung auf dem Rumpf erreicht werden, wie bereits in Abschnitt 4.2.1 erwihnt. Diese Notwen-
digkeit der Rumpfoberflichenteilung wird anhand der Gegeniiberstellung der mittels Vernetzungs-
methode V3 generierten Netze der Geometriemodelle mit und ohne der zusitzlichen Versteifungs-
komponentenunterteilung (vgl. Abbildung 4.8 und 4.10) in Abbildung 4.15 verdeutlicht. In dieser
wird der Qualititswert SICN bei einer Vernetzung mit der Elementkantenlinge von /,s = 0.05m
dargestellt. Analoge Ergebnisse zeigen sich auch fiir die Qualititskriterien SIGE und vy, welche An-
hang A1 zu entnehmen sind. Entsprechende Netzqualititen fiir SICN, SIGE und vy sind in Abbil-
dung 4.16 graphisch veranschaulicht. Hierin wird der Mittelwert der Netzqualitit in Blau und das
Intervall der im Netz auftretenden Qualititswerte zwischen dem Minimum und Maximum in Oran-
ge abgebildet. Aus den in Abbildung 4.15 dargestellten Netzen zeigt sich, dass mit Hilfe der Stringer-
und Spantunterteilung ein groflerer Bereich der Rumpfoberfliche strukturiert vernetzbar ist. Ins-
besondere im Bereich der Kabine zwischen Passagierboden und Deckenverkleidung treten auf der
Rumpfoberfliche weniger verzerrte Elemente auf. Wie in Abbildung 4.16 ersichtlich ist, kann die
Einbindung der Versteifungselementunterteilung lokal allerdings auch zu niedrigeren Element-
qualititen flihren, die im dargestellten Fall fiir den Qualitdtswert SICN sogar die mittlere Netzqua-
litit reduzieren. So weisen die strukturiert vernetzten Bereiche des Rumpfes ohne Stringer- und
Spantunterteilung (Abbildung 4.15b) im Vergleich zum Netz des Rumpfes mit Stringer- und Spant-
unterteilung (Abbildung 4.152) aufgrund besserer Elementseitenverhiltnisse eine nahezu maximale
Qualitit von ca. SICN = 1 auf, wihrend in den strukturiert vernetzten Bereichen unter Beriicksich-
tigung der Unterteilung ein ungefihrer Qualititswert von SICN = 0.9 auftritt. Die Stringer- und
Spantunterteilungen auf dem Rumpf fiihren zu stirkeren Vernetzungs-Randbedingungen, die sich
insbesondere auf die Elementseitenverhiltnisse der strukturiert vernetzten Bereiche auswirkt und
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damit die mittlere Netzqualitit reduziert. Dennoch ist die SICN-Netzqualitit bei der Berticksichti-
gung der Stringer- und Spantunterteilung ausreichend hoch, sodass die Verbesserung der Netzqua-
litit im Bereich der Kabine zwischen Passagierboden und Deckenverkleidung als ausschlaggebend
bewertet wird. Fiir die Qualititswerte SIGE und vy zeigt sich gemif} Abbildung 4.16b und 4.16¢ dage-
gen durch die Unterteilung des Rumpfes eine Verbesserung der mittleren Netzqualitit. Die minimal
und maximal auftretenden Qualititswerte definieren das Intervall der Qualititskriterien der Netze.
Diese Intervalle liegen fiir alle drei Kriterien eindeutig tiber 0.1, was laut GEUZAINE [34] ein Kriteri-
um fiir Netze guter Qualitit ist. Da fiir die Vorhersage des Kabinenlirms insbesondere der Bereich
des Rumpfes auf Hohe der Kabine wesentlich ist und dieser durch die Stringer- und Spantunter-
teilung des Rumpfes eine deutliche Verbesserung der Netzqualitit erfihrt, wird die Unterteilung
des Rumpfes fiir eine strukturierte Vernetzung im Rahmen eines erweiterten Preprozessings als
erforderlich erachtet.

SICN
1.3e-02 0.2030405060.70.8 1.0e+00

SICN
1.3e-02 020.30405060.70.8 1.0e+00

(b)

Abbildung 4.15.: Gegeniiberstellung der mittels Vernetzungsmethode V3 generierten Netze des Geometrie-
modells (a) mit und (b) ohne der zusitzlichen Stringer- und Spantunterteilung bei einer Ele-
mentkantenlinge /, s = 0.05m und linearen Ansatzfunktionen unter Betrachtung des Netz-
qualititswertes SICN.
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Abbildung 4.16.: Gegeniiberstellung der mittleren, minimalen und maximalen Netzqualititen der mittels
Methode V3 vernetzten Geometriemodelle der Rumpfoberfliche mit und ohne der zusitz-

lichen Stringer- und Spantunterteilung bei einer Elementkantenlinge [, s = 0.05m sowie
linearen Ansatzfunktionen.
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Evaluation verschiedener Vernetzungsmethoden

Nachdem lokale Netzoptimierungen durch Netzgroflenfelder und einem erweiterten Preprozessing
des Geometriemodells herausgestellt sind, wird im Folgenden die Vernetzung anhand der in Tabel-
le 4.1 beschriebenen Methoden im Sinne einer fiir vibroakustische Analysen bestmogliche Vernet-
zung untersucht. Dafiir werden unterschiedliche unstrukturierte 2D-Algorithmen analysiert, die
auf die Fensterbereiche sowie die umschlieffenden Hautfelder angewendet werden. Alle weiteren
Hautfelder des Rumpfes werden mittels des TRANSFINITEAuTO-Algorithmus unter Berticksichti-
gung der vorgegebenen Zielelementkantenlinge strukturiert vernetzt. Vorteil des TRANSFINITEAU-
To-Algorithmus ist, dass automatisch die Bereiche erkannt werden, die strukturiert vernetzt werden
konnen, und alle weiteren Bereiche unstrukturiert vernetzt werden. Dies ist insbesondere im Kon-
text des Preprozessings positiv zu bewerten, da keine Zuordnung des Vernetzungsalgorithmus zu
den Flichen erfolgen muss. Dariiber hinaus wird der Einfluss einer unvollstindigen bzw. vollstin-
digen Rekombination untersucht. Fiir alle Vernetzungsmethoden entsprechend Tabelle 4.1 wird die
Erzeugung von Netzgrofenfeldern gemif$ der Erliuterungen im Rahmen der lokalen Netzoptimie-
rungen beriicksichtigt. Nach der Netzgenerierung mit GMsH werden doppelt vorkommende Kno-
ten im Netz entfernt und somit neben den in Abschnitt 4.2.1 beschriebenen geometrischen Maf3-
nahmen auf diese Weise zusitzlich konforme Netze sichergestellt. Dariiber hinaus werden fiir die
Vernetzungsmethoden V; bis V4 nach der Netzgenerierung die Viereckselemente, deren Qualitit
unter einem Schwellenwert liegt, zum Zweck einer hoheren Netzqualitit in zwei Dreieckselemen-
te zerteilt. Erfahrungen zeigen jedoch, dass diese Funktion der Viereckselementaufteilung in der
GmsH-Version 4.11.1 nicht zuverlissig anwendbar ist, da einige Viereckselemente, deren Qualitit
niedriger als der angegeben Wert ist, im Netz bestehen bleiben. Auf Grundlage von praktischem
Experimentieren hat sich ein Schwellenwert der Qualitit von 0.3 als sinnvoll etabliert, um Vier-
eckselemente mit einer Qualitit von unter 0.1 weitreichend zu eliminieren.

Die Bewertung der Vernetzungsmethoden erfolgt im Weiteren anhand des SICN-Qualititskrite-
riums. Konforme Aussagen und Trends ergeben sich auch mittels der Kriterien SIGE oder 7, de-
ren Ergebnisse sich in Anhang A.2 befinden. Die mit den Vernetzungsmethoden V; bis V¢ ge-
nerierten Netze der Stringer- und Spant-unterteilten Rumpfoberfliche inklusive der Fenster- und
Verstirkungsrahmengeometrie des AcousTic FLIGHT-LABs bei einer Zielelementkantenlinge von
lo,s = 0.05m und linearen Ansatzfunktionen sind in Abbildung 4.17 unter Betrachtung des Quali-
titsindikators SICN dargestellt. Angesichts der Homogenitit der strukturiert vernetzten Hautfelder
entlang des Rumpfes wird jeweils ein Detailausschnitt des Rumpfes mit Fokus auf die Fensterberei-
che dargestellt, bei dem die strukturierten Bereiche ansatzmiflig zu erkennen sind. Entsprechen-
de SICN-Werte zum Mittelwert (blauer Balken) und der minimalen sowie maximalen Netzqualitit
(orangener Balken) sind Abbildung 4.18 zu entnehmen. Tabelle 4.3 fasst weitere Daten zu den Net-
zen zusammen, welche die Anzahl an Dreiecks- und Viereckselementen, dem prozentualen Anteil
an Dreieckselementen im Netz sowie die Rechenzeiten zur Vernetzung umfassen. Die technischen
Daten der verwendeten Hardware zur Berechnung der Vernetzung sind in Anhang A.3 aufgelistet.
Ein Vergleich der Netzqualititen in Abbildung 4.18 zeigt bei allen sechs Methoden dhnlich hohe
Mittelwerte, welche im Bereich von 0.91 bis 0.96 variieren. Auch die maximal auftretenden SICN-
Werte liegen fiir alle Methoden in einem annihernd gleichen Wertebereich zwischen 0.99 und 1.0.
Unterschiede sind in den minimal auftretenden SICN-Werten zu erkennen, die im Folgenden unter
Einbeziehung von Abbildung 4.17 und Tabelle 4.3 fiir die sechs Vernetzungsmethoden ganzheitlich
diskutiert werden.
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(a) Vernetzungsmethode V;. (b) Vernetzungsmethode V5.
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(c) Vernetzungsmethode V3. (d) Vernetzungsmethode V.
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(e) Vernetzungsmethode Vs. (f) Vernetzungsmethode V.

Abbildung 4.17.: Gegeniiberstellung der mittels Vernetzungsmethoden V; bis V4 generierten Netze der
Stringer- und Spant-unterteilten Rumpfoberfliche mit Fenster- und Verstirkungsrahmen-
geometrie bei einer Elementkantenlinge von [, g = 0.05m sowie linearen Ansatzfunktionen
unter Betrachtung des Netzqualititskriteriums SICN.
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Abbildung 4.18.: Mittlere, minimale und maximale SICN-Netzqualititen des Acoustic FLicHT-LABS bei ei-
ner Vernetzung mit den Vernetzungsmethoden V; bis V¢ und einer Elementkantenlinge

von [, s = 0.05m sowie linearen Ansatzfunktionen.

Tabelle 4.3.: Anzahl der Dreiecks- und Viereckselemente sowie Rechenzeiten der Vernetzung des Acoustic
FLIGHT-LABs unter Anwendung der Vernetzungsmethoden V bis V¢ bei einer Elementkanten-

linge von [, s = 0.05 m und linearen Ansatzfunktionen.

Vernetzungs-  Anzahl an Anzahl an Prozentualer Anteil ~ Vernetzungszeit
methode Vierecks- Dreiecks- der Dreiecks-
elementen elementen elemente im Netz
V1 102089 436 0.43 % 23.5s
V, 98570 1182 1.18 % 21.0s
V3 98673 1330 1.33% 404s
V4 82838 4192 4.82 % 8.0s
Vs 261698 0 0.00 % 168.3s
Ve 397926 0 0.00 % 39.1s

Gemif$ Abbildung 4.17 lisst sich feststellen, dass die resultierenden quad-dominanten Netze der
Vernetzungsmethoden V1, V, und V3 eine grofle Ahnlichkeit aufweisen. Die Anordnung der Ele-
mente ist im Bereich der Fenster sowie der umgebenden Hautfelder vergleichbar und weist Cha-
rakteristika eines hybriden Netzes auf. Die Ahnlichkeit der Netze ist auch anhand der Anzahl der
Elemente aus Tabelle 4.3 zu erkennen, welche fiir alle drei Netze ungefihr 100000 Elemente um-
fasst. Auflerhalb der Netzgrofenfelder nihern die Elemente die Zielelementkantenlinge sehr gut
an. Das mittels Methode V; generierte Netz, welches auf den FRONTAL-DELAUNAY-Algorithmus zu-
riickgreift, enthilt von diesen drei Methoden den geringsten Anteil an Dreieckselementen. Dies
fiithrt zu stirker verzerrten Viereckselementen, sodass der minimale SICN-Wert mit 0.20 fiir Me-
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thode V; im Vergleich zu V; mit 0.23 und V3 mit 0.32 am kleinsten ist. Die Methode V; nutzt den
FRONTAL-DELAUNAY FOR QuaDSs-Algorithmus, welcher fiir eine Rekombination zu Vierecksnetzen
hoher Qualitit die Generierung von rechtwinkligen Dreiecken anstrebt, und ist daher dem ein-
fachen FRONTAL-DELAUNAY-Algorithmus vorzuziehen. Der in Methode V3 angewandte MESHAD-
APT-Algorithmus, welcher gemif der Erliuterungen aus Abschnitt 2.2.2 fiir komplex gekriimmte
Oberflichen, wie beispielsweise der Rumpfoberfliche, als besonders robust gilt und zum Zweck
einer hoheren Elementqualitit Anderungen am Netz durchfiihrt, erweist sich gegeniiber aller un-
tersuchten Methoden entsprechend der minimalen SICN-Werte aus Abbildung 4.18 als sehr effektiv
zur Vermeidung von groflen Elementverzerrungen. Die Erzielung einer hoheren Qualitit mit Hilfe
des MEsHADAPT-Algorithmus bedingt allerdings Berechnungszeiten von 40.4 s, die ungefihr dop-
pelt so hoch sind wie bei den Methoden V; und V. Zur Darstellung der Robustheit dieses Algo-
rithmus, sind in Abbildung 4.19 die mittels Vernetzungsmethode V; und V3 generierten Netze fiir
die komplexere D18o-Konfiguration sowie in Abbildung 4.20 entsprechende SICN-Netzqualititen
gegeniibergestellt. Wihrend sich das durch Methode V3 generierte Netz des Rumpfmodells mit
ausreichender Genauigkeit anhand der Di18o-Konfiguration reproduzieren lisst, ist fiir das Netz,
welches mit Methode V, erzeugt wird, im Bereich der Fenster und der umgebenden Hautfelder
eine wesentliche Verschlechterung der Elementqualititen zu erkennen. Insbesondere werden bei
Letzterer Elemente erzeugt, deren Kanten grofler als die Zielelementkantenlinge sind. Damit die
Ergebnisse der vibroakustischen Analyse den vollstindig interessierenden Frequenzbereich abbil-
den, ist gemifd der Beschreibungen in Abschnitt 2.2.3 bei der Vernetzung zwingend sicherzustellen,
dass die im Netz auftretenden Elementkanten kleiner oder gleich der optimalen Elementkanten-
linge sind, welche in Abhingigkeit des interessierenden Frequenzbereiches durch Gleichung (2.7)
sowie Gleichung (2.12) bestimmt und als Zielelementkantenlinge definiert wird. Bei Missachtung
dieser Anforderung kénnen falsche Riickschliisse aus den Simulationsergebnissen gezogen werden.
Infolgedessen ist die Anwendung der Methode V;, fiir die Vernetzung des Rumpfes nicht geeignet.

SICN SICN
8.4e-03 0.20304050.60.708 1.0e+00 8.4e-03 0.20304050.60.708 1.0e+00

(a) Vernetzungsmethode V5. (b) Vernetzungsmethode V3.

Abbildung 4.19.: Gegeniiberstellung der mittels Vernetzungsmethode V; und V3 generierten Netze der
Stringer- und Spant-unterteilten Rumpfoberfliche mit Fenster- und Verstirkungsrahmen-
geometrie der D18o-Konfiguration bei einer Elementkantenlinge [, s = 0.05m und linearen
Ansatzfunktionen unter Betrachtung des Netzqualititswertes SICN.
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Abbildung 4.20.: Mittlere, minimale und maximale SICN-Netzqualititen der D18o-Konfiguration bei einer
Vernetzung mit den Vernetzungsmethoden V; und V3, einer Elementkantenlinge von
l,s = 0.05m und linearen Ansatzfunktionen.

Ein vergleichbares Ergebnis zu dem mit Methode V, erzeugten Netz an der Di8o-Konfiguration
wird durch die quad-dominante Vernetzung des Acoustic FLIGHT-LABS mittels Methode V4 (Ab-
bildung 4.17d) erzielt. Die Vernetzungszeit dieser Methode ist im Vergleich zu den anderen Metho-
den mit 8.0 s gering. Der Anteil an verbleibenden Dreieckselementen im Netz nach der Rekombina-
tion ist mit 4.82 % dagegen vergleichsweise hoch. Das Netz weist allerdings ebenso Elementkanten-
lingen auf; die grofler als die Zielelementkantenlinge sind, und mit starken Elementverzerrungen
einhergehen. Wie auch bei Methode V5, ist diese Missachtung zur Anwendung der Methode V, fiir
die Vernetzung der Rumpfgeometrie ein Ausschlusskriterium. Fiir das Versagen des in Methode V4
verwendeten PACKING OF PARALLELOGRAMS-Algorithmus wird die Komplexitit der Rumpfgeome-
trie vermutet, die die linearen geometrischen Bedingungen nicht erfiillt. Die erfolgreiche Anwen-
dung dieses unstrukturierten 2D-Algorithmus wird beispielsweise an linearen Geometrien in [39]
aufgezeigt.

Die Vernetzungsmethode V5 nutzt den QUASI-STRUCTURED QUAD-Algorithmus, welcher eine struk-
turierte Vernetzung bei einer vollstindigen Rekombination anstrebt und damit grofies Potential
bietet. Es zeigt sich, dass bei der Vernetzung der Rumpfgeometrie keine Dreieckselemente im Netz
verbleiben und das Netz insgesamt auch eine strukturierte Anordnung aufweist. Die Erzeugung
vollstindiger Vierecksnetze geht jedoch auf Kosten der Elementqualitit, sodass minimale SICN-
Werte von 0.02 auftreten. Es wird sowohl an der Elementanzahl als auch an dem generierten Netz in
Abbildung 4.17e verdeutlicht, dass durch die Anstrebung einer vollstindigen Rekombination weite-
re Elementteilungen durchgefiihrt werden und die vorgegebene Zielelementkantenlinge ignoriert
wird. Dies verursacht eine signifikante Zunahme der Elementanzahl im Netz und ist insbesondere
bei groferen Modellen, wie der Di8o- oder D250-Konfiguration, in Bezug auf den Speicherbedarf
sowie der Effizienz der Losung des Gleichungssystems kritisch zu betrachten. Zu beachten ist au-
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flerdem, dass die Elementkantenlinge der mit dem TRANSFINITEAUTO-Algorithmus strukturiert
vernetzten Hautfelder ebenfalls beeintrichtigt wird und somit {iber das gesamte Rumpfmodell ein
verfeinertes Netz erzeugt wird. So ist beispielsweise in Relation zu dem mit Methode V3 erzeugten
Netz die Anzahl an Elementen um 261.7 % erhoht. Auch die Vernetzung selbst erfordert in Gegen-
iberstellung zu den anderen fiinf Methoden mit 168.3 s eine wesentlich lingere Berechnungsdauer.
Dies ist auf die mehrfache Neuvernetzung zur Bildung vollstindig rekombinierter, strukturierter
Netze im Rahmen des QUASI-STRUCTURED QUAD-Algorithmus [88] zurtickzufithren.

Zuletzt soll die vollstindige Rekombination auch anhand des robusten MEsHADAPT-Algorithmus
im Rahmen der Vernetzungsmethode V, aufgezeigt werden. Analog zu den Erkenntnissen der Ver-
netzungsmethode Vs, zeigt sich auch in diesem Fall eine signifikante Zunahme der Elementan-
zahl, welche im Vergleich zu Methode V3 um 397.9 % gesteigert ist, und trotz einer hohen Netz-
feinheit eine negative Auswirkung auf die minimale Netzqualitit hat. Im Gegensatz zu Methode
V5 sind die Berechnungszeiten fiir die Vernetzung mittels dieser Methode vergleichbar mit dem
quad-dominanten Netz (V3).

Insgesamt lisst sich feststellen, dass eine vollstindige Rekombination zu einer zu feinen Netzaufls-
sung flihrt und mit einer Minderung der Elementqualitit einhergeht, sodass quad-dominante Net-
ze zu bevorzugen sind. GRUBISIC ET AL. [39] sind zu dem gleichen Schluss gekommen und zeigen,
dass die verbliebenen Dreiecke eines quad-dominanten Netzes aufgrund des geringen prozentua-
len Anteils keine negativen Auswirkungen auf die Ergebnisse haben.

Von den Methoden, welche quad-dominante Netze erzeugen, stellt sich Methode V3 als guter Kom-
promiss zwischen der resultierenden Netzqualitit, der Einhaltung der Zielelementkantenlinge, der
Robustheit des Verfahrens sowie der Berechnungsdauer fiir die Vernetzung heraus. Diese Metho-
de wird daher zur Vernetzung der Stringer- und Spant-unterteilten, segmentierten strukturellen
Rumpfoberfliche mit Fenstern und Verstirkungsrahmen in FUGA verwendet.

Implementierung der Generierung l6seragnostischer Simulationsmodelle in FUGA

Zur Generierung des Simulationsmodells des Rumpfes innerhalb von FUGA ist tiber die Vernet-
zung der Geometrie gemifd Vernetzungsmethode V3 hinaus die Zuweisung der den Flichen zuge-
ordneten uIDs sowie den zugehorigen sheetElementUIDs mit Material- und Dickeneigenschaften
zu den Elementen erforderlich, welche aus der Geometrieregel (Abschnitt 4.2.1) resultieren. Mittels
der uIDs konnen gezielt die Elemente des Modells aufgerufen werden, welche beispielsweise ei-
nem bestimmten Rumpfsegment zugeordnet sind. Die Zweckmifiigkeit dieser Funktionalitit wird
in Abschnitt 4.3 gezeigt.

Aus GMmsH werden die Knotenkoordinaten sowie -konnektivititen zur Bildung der Dreiecks- bzw.
Viereckselemente exportiert sowie in Form von Arrays in Python gespeichert. Zudem erfolgt eine
Zuordnung der Elemente zu den Flichen des Geometriemodells, iber welche die Vergabe der uIDs
und sheetElementUIDs fiir die einzelnen Elemente erfolgt. Die Knoten und Elemente sowie wei-
tere erforderliche Modellinformationen, wie Materialien oder uIDs, werden bei Abruf der Regel in
Form einer 16seragnostischen Darstellung im Datenrepositorium gespeichert. Das damit generierte
Simulationsmodell des Rumpfes unter Beachtung der Fenster- und Verstirkungsrahmengeometrie
kann schliefflich in das entsprechend erforderliche Format des zu verwendenden FE-Programms
konvertiert werden. Im nachfolgenden Abschnitt werden die implementierten Regeln beziiglich
deren Robustheit bei der Anwendung auf komplexere Flugzeugkonfigurationen untersucht.



48 4. IMPLEMENTIERUNG VON NEUEM WISSEN ZUR AUTOMATISIERTEN MODELLGENERIERUNG

4.2.3. Diskussion zur Implementierung und Vernetzung von Fenstergeometrien im Modell
des Rumpfes

Die implementierten Regeln zur Beriicksichtigung der Fenstergeometrien im Modell des Rumpfes
werden in diesem Abschnitt beziiglich der Effizienz, Robustheit und méglichen Verbesserungen dis-
kutiert. Dazu werden die Ergebnisse des Geometrieentwurfs sowie der Vernetzung fiir das Acoustic
FLIGHT-LAB, die D180o- und die D250-Konfiguration herangezogen. Die Abbildungen 4.21 und 4.22
veranschaulichen die Geometriemodelle sowie die Netze unter Betrachtung des Netzqualititswer-
tes SICN bei einer Zielelementkantenlinge von I, = 0.05m der drei Flugzeugkonfigurationen.
Ferner fasst Tabelle 4.4 weitere Informationen, wie entsprechende Berechnungszeiten und die Ge-
samtanzahl an Elementen der Netze, zusammen.

oo

(c) D2so-Konfiguration.

Abbildung 4.21.: Geometriemodelle der Stringer- und Spant-unterteilten Rumpfoberfliche mit Fenster- und
Verstirkungsrahmengeometrie von verschiedenen Flugzeugkonfigurationen.

Tabelle 4.4.: Ergebnisse des Geometrieentwurfs und der Vernetzung mit einer Elementkantenlinge vonl, s =
0.05m fiir die verschiedenen Flugzeugkonfigurationen.

AcousTiC D18o- D2j50-

FLicHT-LAB  Konfiguration Konfiguration
Berechnungszeit des Geometrieentwurfs: 4459s 27679s 6140.3s
Berechnungszeit der FE-Modellgenerierung: 57.9s 781.8s 2029.3s

Anzahl der Elemente im Netz: 100003 398096 541484
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(b) D180o-Konfiguration.
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Abbildung 4.22.: Ausschnitte der mittels Vernetzungsmethode V3 generierten Netze der Stringer- und Spant-
unterteilten Rumpfoberfliche mit Fenster- und Verstirkungsrahmengeometrie fiir unter-
schiedliche Flugzeugkonfigurationen bei einer Elementkantenlinge [,s = 0.05m und li-
nearen Ansatzfunktionen unter Betrachtung des Netzqualititswertes SICN.
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Die Regeln zum Geometrieentwurf liefern unabhingig von der Konfiguration zuverlissige Ergeb-
nisse, wie anhand Abbildung 4.21 verdeutlicht wird. Die zunehmende Komplexitit der Konfigura-
tionen erfordert entsprechend lingere Berechnungszeiten. Als besonders rechenintensiv kénnen
die BOoLESCHEN Operationen herausgestellt werden, wie auch in [103] beschrieben wird. Die durch
Verschnittoperationen notwendige Fusionierung der Geometrie, welche sich zur Sicherstellung der
Konformitit des Netzes als entscheidend erweist, hat ebenso einen mafigeblichen Einfluss auf die
Berechnungszeit. Dariiber hinaus sind auch die Zuordnungen der uIDs und sheetElementUIDs zu
den Flichen des Geometriemodells aufgrund der durch die Stringer- und Spantunterteilung des
Rumpfes groflen Anzahl an Flichen aufwendig in der Berechnung. Wihrend die BooLESCHEN und
Fusionierungsoperationen unvermeidbar sind, liefert Letzteres Optimierungspotential durch die
Auslagerung des Zuordnungsprozesses in leistungssteigernde Cython-Routinen.

Fiir alle drei Netze der Abbildung 4.22 ergeben sich konforme, gleichartige Netzstrukturen, die
im Bereich der Fenster und dem zylindrischen Teil des Rumpfes dhnliche Elementqualititen auf-
weisen. Abweichungen zu der iiber dem Rumpf vorliegenden hohen Elementqualitit sind im ko-
nischen Bereich des Hecks und des Bugs festzustellen, welche auf die in diesen Bereichen zu-
sammenlaufende Geometrie des Rumpfes zuriickzufiihren ist. Der TRANSFINITEAUTO-Algorithmus
stellt sicher, dass die maximale im Netz auftretende Elementkantenlinge der vorgegebenen Zielele-
mentkantenlinge entspricht. Um die Konformitit der Netze und eine strukturierte Vernetzung zu
gewihrleisten, ist die Anzahl der Elemente in Umlaufrichtung des Rumpfes konstant zu halten.
Aufgrund der am Bug und Heck sich annihernden Stringerkurven sowie der von Stringer und
Spanten eingeschlossenen schmaler werdenden Hautfelder werden folglich auch die Elementkan-
ten in Umlaufrichtung kleiner, wihrend die Spantabstinde {iber dem Rumpf konstant sind und
die Zielelementkantenlinge in Lingsrichtung durch den strukturierten 2D-Algorithmus angestrebt
wird. Dies fithrt zu ungiinstigen Seitenverhiltnissen der Elemente. Da der Bug- und Heckbereich
des Rumpfes fiir die Vorhersage der Kabinenakustik nicht entscheidend sind, ist das Ergebnis der
Vernetzung fiir die drei Flugzeugkonfigurationen hinreichend. Fiir Analysen, die iiber die vibro-
akustischen Untersuchungen hinausgehen, sind diese Bereiche in der Vernetzung zu optimieren,
beispielweise durch die Nutzung des TRANSFINITE-Algorithmus, welcher die Vorgabe der Knoten-
anzahl pro Kurve erfordert und daher mit einem erweiterten Preprozessing assoziiert ist. Dariiber
hinaus bietet auch die Vernetzung der Fensterbereiche Verbesserungspotential. Die in dieser Arbeit
verwendeten Netzgrofenfelder fithren zu lokal sehr fein aufgeldsten Netzen. Dies erhoht deutlich
die Anzahl an Elementen und bedingt einen hoéheren Speicherbedarf sowie einen hcheren Auf-
wand zur Losung des aus der Diskretisierung resultierenden Gleichungssystems. Zur Vermeidung
solcher lokaler Netzfeinheiten ist die Topologie der Fenster- und Rahmengeometrie in fortfithren-
den Arbeiten zu optimieren. Die Kurven kurzer Bogenlinge, die die Ursache fiir die Notwendigkeit
der Netzgrof8enfelder sind, gilt es dazu mit angrenzenden Kurven zu vereinigen und entsprechende
Operationen in das Preprozessing des Geometrieentwurfs zu beriicksichtigen.

Trotz vorhandener Moglichkeiten zur weiteren Optimierung zeigt die ganzheitliche Betrachtung
der Regeln zur Implementierung einer detaillierten Modellierung der Fenster die zuverlissige Ge-
nerierung der l6seragnostischen Simulationsmodelle hoher Qualitit fiir beliebige Flugzeugkonfi-
gurationen auf. Auf Basis dieses Modells wird im Folgenden weiterfithrendes Wissen zur Anbin-
dung der Druckschotte und zur Integration und Anbindung von Wasserstofftanks an den Rumpf’
in FUGA implementiert.
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4.3. Bereitstellung eines l6seragnostischen Simulationsmodells der
Druckschotte und Anbindung an die Rumpfstruktur

In Abschnitt 2.4 wird anhand der Literatur verdeutlicht, dass die integralen Bauteile des Rumpfes
fur eine akzeptable Genauigkeit der vibroakustischen Untersuchungen zu beriicksichtigen sind.
Insbesondere mit Erhchung des giiltigen Frequenzbereiches sind fiir FE-basierte Vorhersagen der
Kabinenakustik detaillierte Modellierungen der Strukturkomponenten des Rumpfes sowie deren
Befestigung erforderlich [16]. In der Literatur werden typischerweise Rumpfmodelle untersucht,
welche die Stringer, die Spanten, den Kabinenboden inklusive Stiitzen, Lings- und Querbalken
sowie Nietverbindungen umfassen [16, 25]. Dariiber hinaus sind hiufig nur Modelle von Rumpfsek-
tionen verfligbar [12], sodass Komponenten, die nur in Bereichen auflerhalb des Kabinenabschnitts
verbaut sind, wie die Druckschotte, nicht in Betracht gezogen werden.

Zur Erweiterung dieses iiblichen Vorgehens sollen mit FUGA vollstindige Flugzeugmodelle fiir vi-
broakustische Analysen bereitgestellt werden, die iiber die bisherigen Betrachtungen aus der Lite-
ratur hinausgehen. Wie in [49] veranschaulicht wird, sind in FUGA bereits Regelsitze zur Modellie-
rung der Primir- und Sekundirstruktur auf unterschiedlichem Fidelititsgrad implementiert, die
stetig erweitert werden. Ein Aspekt, der in den etablierten Regelsitzen des Pakets fuga.simulation
zur Generierung des Simulationsmodells bisher nicht ausreichend berticksichtigt wird, betriftt die
Einbindung der Druckschotte. Dies wird in diesem Abschnitt behandelt. Der CAD-basierte Geome-
trieentwurf ist bereits in FUGA verfiigbar und wird nachfolgend vorgestellt. Basierend auf diesem
Wissen erfolgt die Vernetzung und die Generierung eines l1oseragnostisches Simulationsmodell der
Druckschotte. Das Modell des Rumpfes aus Abschnitt 4.2 wird anschlieffend mit diesem verkniipft.
Die resultierenden Regeln, welche anhand der Di8o-Konfiguration veranschaulicht werden, wer-
den abschlieflend an einem Vergleich mit der D250-Konfiguration evaluiert und diskutiert.

4.3.1. Vorhandene Implementierungen der Druckschotte in FUGA

Die Druckschotte dienen zum hermetischen Verschluss der Druckkabine in axialer Richtung, in
welcher der Druck wihrend des Fluges entsprechend der Vorgaben gemifd CS-25.841(a) [27] regu-
liert werden kann. Das vordere und hintere Druckschott unterscheiden sich in ihrer geometrischen
Form. Das Vordere weist iiblicherweise eine flache Bauweise mit Lings- und Querversteifungen auf,
wihrend das hintere Druckschott einer Druckkalotte mit einer sphirischen Ausbuchtung und ra-
dialen Versteifungen entspricht [104]. CPACS unterstiitzt diese beiden Varianten der Druckschotte
[92]. Neben der Angabe einer sheetElementUID, welche den Druckschotten ein Material und eine
Dicke zuweist, erfolgt die CPACS-Beschreibung der Druckschotte unter Angabe folgender Parame-
ter [23]:

m Flaches Druckschott:

» reinforcementNumberVertical: Anzahl der vertikalen Versteifungen

» structuralElementVerticalUID:uID zur Zuweisung eines Materials, einer Dicke sowie
eines Start- und Endpunktes fiir die vertikalen Versteifungen

» reinforcementNumberHorizontal: Anzahl der horizontalen Versteifungen
» structuralElementHorizontalUID:uID zur Zuweisung eines Materials, einer Dicke so-
wie eines Start- und Endpunktes fiir die horizontalen Versteifungen
m Sphirisches Druckschott:

» bulkheadCalotteRadiusAtFrame: Radius der Druckkalotte in der Ebene des angren-
zenden Spants
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» maxFlectionDepth: Maximale Biegung der Druckkalotte

» reinforcementNumberRadial: Anzahl der gleichmiflig verteilten radialen Versteifun-
gen

» structuralElementRadialUID: uID zur Zuweisung eines Materials, einer Dicke sowie
eines Start- und Endpunktes fiir die horizontalen Versteifungen

Zusitzlich umfasst die CPACS-Beschreibung der Druckschotte eine pressureBulkheadElementUID,
mit der auf das jeweilige Druckschott verwiesen werden kann, und eine frameUID [92]. Aus struk-
turellen Belastungsgriinden erfolgt die Positionierung der Druckschotte stets an einer zuvor fest-
gelegten Spantposition, die mittels der frameUID verlinkt wird [92]. Mit Hilfe dieser Angaben ist
eine geometrische Modellierung der Druckschotte moglich, die WALTHER ET AL. [104] zu entneh-
men und in FUGA implementiert ist. Die CAD-basierten Geometriemodelle der Druckschotte sind
in Abbildung 4.23 dargestellt. Neben der Geometrie wird auflerdem bei Aufruf der Regel fiir jedes
Druckschott die pressureBulkheadElementUID sowie die zugehorige sheetElementUID zuriick-
gegeben und im Datenrepositorium hinterlegt. Auf Basis dieses Geometriemodells wird im Fol-
genden Abschnitt eine Regel zur Generierung loseragnostischer Simulationsmodelle bereitgestellt,

die anschlieflend an das Modell des Rumpfes angebunden werden.

X —l__

(b) Hinteres Druckschott.

(a) Vorderes Druckschott.

Abbildung 4.23.: Geometriemodelle der Druckschotte fiir die D18o-Konfiguration.

4.3.2. Vernetzung der Druckschotte zur Bereitstellung eines l6seragnostischen
Simulationsmodells

Fiir eine Modellierung mit hohem Fidelititsgrad werden die Druckschotte inklusive der Versteifun-
gen mittels Schalenelemente diskretisiert. Deren Zielelementkantenlinge sowie die Ansatzfunktion
der Elemente werden iiber die Eingangsgréfen definiert, die auch zur Vernetzung des Rumpfes die-
nen. In Abschnitt 4.2.2 hat sich die Vernetzungsmethode V3 als geeignete und robuste Methode zur
Generierung von Netzen hoher Qualitit der komplexen Rumpfoberfliche bewihrt. Da insbesonde-
re das hintere Druckschott mit seiner sphirischen Form und den radialen Versteifungen ebenfalls
als komplex betrachtet werden kann, wird fiir die Druckschotte eine an diese Methode angelehnte
Vernetzung angestrebt. Im Gegensatz zur Vernetzung des Rumpfes ist jedoch die Definition von
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Netzgroflenfeldern in diesem Fall aufgrund ausreichender Kurvenbogenlingen nicht erforderlich.
Die fiir die Vernetzung der Druckschotte gewihlten Optionen sind in Tabelle 4.5 zusammengefasst.
Der Vollstindigkeit halber sind weitere Untersuchungen zu den Vernetzungsmethoden gemif Ta-
belle 4.1 Anhang A.4 zu entnehmen.

Tabelle 4.5.: Optionen zur Vernetzung der Druckschotte.

Strukturierter Vernetzungsalgorithmus: TRANSFINITEAUTO
Unstrukturierter Vernetzungsalgorithmus: MESHADAPT
Rekombination: Quad-dominant
Netzgrofienfelder: Nein

Aufteilung der Viereckselemente niedriger Qualitit < 0.3: Ja

Entfernen doppelter Knoten: Ja

Die resultierenden Netze der Druckschotte sind unter Betrachtung der SICN-Qualitit bei einer
Elementkantenlinge von [/, s = 0.05m und linearen Ansatzfunktionen in Abbildung 4.24 dargestellt.
Entsprechende mittlere, minimale und maximale SICN-Werte sind Abbildung 4.25 zu entnehmen.
Die Kriterien 7y und SIGE liefern analoge Aussagen und werden daher nicht betrachtet.
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(a) Vorderes Druckschott. (b) Hinteres Druckschott.

Abbildung 4.24.: Netze der Druckschotte unter Anwendung des MEsSHADAPT-Algorithmus fiir die Di8o-
Konfiguration bei einer Elementkantenlinge /, s = 0.05m und linearen Ansatzfunktionen
unter Betrachtung des Netzqualititswertes SICN.

Das Netz des vorderen Druckschotts weist im Wesentlichen eine strukturierte Topologie auf. Le-
diglich wenige Randbereiche sind unstrukturiert vernetzt. Die Elemente weisen {iber das gesamte
Druckschott eine hohe Qualitit auf mit einem Mittelwert von 0.89, einem minimalen Wert von 0.36
und einem maximalen Wert von 1.0 beziiglich des SICN-Kriteriums. Im Vergleich zum vorderen
Druckschott weist das hintere Druckschott aufgrund der sphirischen Form und den radial angeord-
neten Versteifungen eine Geometrie hoherer Komplexitit auf. Der TRANSFINITEAUTO-Algorithmus
findet bei dieser Geometrie nur an den Versteifungen Anwendung, sodass der sphirische Bereich
vollstindig unstrukturiert vernetzt wird. Dennoch sind charakteristische Eigenschaften einer hy-
briden Netztopologie in den Bereichen der Kalotte zwischen den Versteifungen erkenntlich. Ins-
gesamt zeigen sich auch am hinteren Druckschott Elemente hoher Qualitit, die hinsichtlich des
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SICN-Kriteriums einen Mittelwert von 0.84, einen minimalen Wert von 0.50 und ein Maximum
von 1.0 besitzen. Des weiteren sind in Tabelle 4.6 zusitzliche Informationen zur Vernetzungszeit
sowie der Anzahl an Dreiecks- und Viereckselementen der Druckschottnetze gegeben. Wie auch in
Abschnitt 4.2.2 herausgestellt wird, lisst sich erkennen, dass der Anteil an Dreieckselementen im
Netz mit etwas iiber 1 % sehr gering und damit fiir vibroakustische Analysen akzeptabel ist. Die Ver-
netzungszeiten liegen bei 0.4 s fiir das vordere sowie bei 0.5 s fiir das hintere Druckschott und sind
insgesamt aufgrund der im Vergleich zum Rumpf geringen Grofle der Geometriemodelle als un-
kritisch zu bewerten. Zusammenfassend lisst sich die Vernetzung als erfolgreich beurteilen. Auch
fiir die Druckschotte erweist sich der unstrukturierte MEsHADAPT-Algorithmus als robuste und
zuverlissige Methode zur Netzgenerierung,

Basierend auf dieser Vernetzung werden die aus der Geometrieregel resultierenden pressureBulk-
headElementUIDs sowie die zugehorigen sheetElementUIDs den jeweiligen Elementen der Druck-
schotte zugewiesen und liefern damit weitere wichtige Informationen fiir das FE-Modell, welches
als Riickgabewert der Regel generiert wird. Dieses gilt es im Weiteren mit dem Modell der Rumpf-
oberfliche, einschliefllich der Fenstergeometrien, zu verkniipfen.
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Abbildung 4.25.: Mittlere, minimale und maximale SICN-Netzqualititen der Druckschotte der Di8o-
Konfiguration unter Anwendung des MESHADAPT-Algorithmus bei einer Elementkanten-
linge von [, s = 0.05m und linearen Ansatzfunktionen.

Tabelle 4.6.: Anzahl der Dreiecks- und Viereckselemente sowie Rechenzeiten der Vernetzung der Druckschot-
te der D18o-Konfiguration bei einer Elementkantenlinge von /, s = 0.05m und linearen Ansatz-

funktionen.
Druckschott Anzahl an Anzahl an Prozentualer Anteil ~ Vernetzungszeit
Vierecks- Dreiecks- der Dreiecks-
elementen elementen elemente im Netz
Vorderes 5632 61 1.07 % 04s

Hinteres 6275 78 1.23% 05s
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4.3.3. Anbindung der Druckschotte an das Simulationsmodell des Rumpfes

Die Anbindung der Druckschotte an den Rumpf wird niherungsweise tiber eindimensionale, ideal
starre Verbindungselemente modelliert. Diese erzeugen eine Kopplung zwischen einem unabhin-
gigen Knoten und einem oder mehreren abhingigen Interaktionsknoten durch das Einfiigen einer
zusitzlichen unphysikalischen Steifigkeit [80]. Die Kopplung zwischen den abhingigen und un-
abhingigen Knoten erfolgt durch die Spezifikation der Freiheitsgrade, in denen die Knoten eine
kongruente Verschiebung bzw. Rotation aufweisen [26]. Mathematisch werden diese Elementtypen
durch Zwangsbedingungen im Gleichungssystem berticksichtigt [8o]. In NASTRAN werden die star-
ren Verbindungselemente als RBE2-Elemente reprisentiert, wihrend in ANsys MECHANICAL diese
direkt durch die Zwangsbedingung CERIG dargestellt werden.

Um die starren Verbindungselemente zur Anbindung der Druckschotte an den Rumpf zu definie-
ren, wird zunichst das Simulationsmodell der Rumpfoberfliche, welches die Fenster und Verstir-
kungsrahmen beriicksichtigt, um die Modelle der Druckschotte erginzt. Die Knoten und Elemen-
te der Druckschotte erhalten hierbei basierend auf dem vorhandenen Modell des Rumpfes eine
neue Indizierung, mit der diese im kombinierten Simulationsmodell wieder aufrufbar sind. Aus
dem kombinierten Simulationsmodell werden mittels der frameUIDs, welche jeweils einem Spant
zugeordnet sind und die Positionierung der Druckschotte im Rumpf festlegen, die uIDs der an
diese Spante angrenzenden RumpfSegmente ermittelt. Uber die uIDs der Rumpfsegmente kén-
nen entsprechend zugehorige Knoten im Modell extrahiert werden. Aus diesem Satz an Knoten
werden ferner diejenigen bestimmt, welche an der x-Position des jeweiligen Spantes und somit
auf der entsprechenden Spantkurve auf dem Rumpf liegen. Diese dedizierten Knoten werden auf’
Seiten des Rumpfes im Weiteren zur Anbindung der Druckschotte verwendet. Durch die in Ab-
schnitt 4.2 implementierte Spant- und Stringerunterteilung des Rumpfes ist sichergestellt, dass
eine ausreichende Anzahl an Knoten auf dieser Spantkurve vorhanden und eine Anbindung der
Druckschotts moglich ist. Fiir jeden dieser dedizierten Rumpfknoten wird der am nichsten gele-
gene Knoten des Druckschottes zugeordnet, indem die entsprechenden Knoten der Druckschotte
iiber die pressureBulkheadElementUID aus dem kombinierten Modell identifiziert werden. Die
starren Verbindungselemente ergeben sich aus diesen Knotenpaaren sowie der Kopplung iiber al-
le sechs Freiheitsgrade. Die Verbindungselemente werden dem kombinierten Modell schliefSlich
hinzugefiigt. Jeder Rumpfknoten entlang der entsprechenden Spantkurve ist mittels eines starren
Verbindungselements an einen Knoten im Randbereich des Druckschotts angebunden. Das kom-
binierte Simulationsmodell entspricht in l6seragnostischer Form dem Riickgabewert der Regel.

4.3.4. Diskussion zur Vernetzung und Anbindung der Druckschotte an die Rumpfstruktur

Die Regeln zur Vernetzung und zur Anbindung der Druckschotts werden im Folgenden diskutiert.
Zur Veranschaulichung der Robustheit werden die Regeln auf die D250-Konfiguration angewendet.
In Abbildung 4.26 sind die vernetzten Druckschotte unter Beachtung des SICN-Qualititskriteriums
sowie in Abbildung 4.27 die zugehorigen mittleren, minimalen und maximalen SICN-Werte dieser
Netze dargestellt. Diese zeigen im Allgemeinen eine gute Ubereinstimmung mit der Qualitiit der
Druckschottnetze der Di8o-Konfiguration.

Die Bereitstellung 16seragnostischer Modelle der Druckschotte, welche die Vernetzung einschliefit,
benotigt sowohl fiir die D18o- als auch fiir die D250-Konfiguration geringe Rechenzeiten, die auf die
im Vergleich zur Rumpfoberfliche kleinen Geometriemodelle zuriickzufiihren und Tabelle 4.7 zu
entnehmen sind. Die Berechnungszeiten beziehen sich dabei auf die Gesamtzeit der Bereitstellung
der Modelle fiir das vordere und hintere Druckschott.
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Abbildung 4.26.: Netze der Druckschotte unter Anwendung des MEsHADAPT-Algorithmus fiir die D250-
Konfiguration bei einer Elementkantenlinge I, s = 0.05m und linearen Ansatzfunktionen
unter Betrachtung des Netzqualititswertes SICN.
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Abbildung 4.27.: Mittlere, minimale und maximale SICN-Netzqualititen der Druckschotte der D2s0-
Konfiguration unter Anwendung des MEsEADAPT-Algorithmus bei einer Elementkanten-
linge von [, s = 0.05m und linearen Ansatzfunktionen.

Tabelle 4.7.: Rechenzeiten zur Bereitstellung loseragnostischer Modelle der Druckschotte.
Konfiguration Berechnungszeit
D18o 45s
D250 11.5s
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Dariiber hinaus erfolgt auch die Anbindung der Druckschotte mittels starrer Verbindungselemen-
te, indem zu jedem Knoten, der auf der Spantkurve des Rumpfes vorliegt, ein Verbindungselement
zu einem nahe gelegenen Randknoten des Druckschottes definiert wird. Insgesamt kénnen die Re-
geln zur Vernetzung und Anbindung der Druckschotte an den Rumpf damit als zuverlissig bewertet
werden.

Die Anbindung der Druckschotte mittels Verbindungselementen liefert einen wesentlichen Vor-
teil in der Vernetzung. Dieser wird bei einer Gegentiiberstellung der Kopplung der Druckschotte
mit dem Rumpf iiber koinzidente Knoten verdeutlicht. Die Netze kénnen durch die Verbindungs-
elemente unabhingig voneinander gebildet und beziiglich ihrer geometrischen Bedingungen op-
timiert werden, ohne zusitzlich erzwungene Knoten an den Kopplungsstellen zum Rumpf zu be-
riicksichtigen. Dies vereinfacht die Netzgenerierung und fithrt zu Netzen hoherer Qualitit.

Die in dieser Arbeit gewihlten starren Verbindungselemente bilden durch die zusitzlich in das
Modell eingebrachte Steifigkeit die reale Anbindung nicht ausreichend genau ab. Stattdessen sollte
in nachfolgenden Arbeiten auf interpolierende Verbindungselemente zuriickgegriffen werden, die
die lokale Steifigkeit des Modells nicht beeinflussen [26, 80]. Im Gegensatz zu den starren Verbin-
dungselementen besitzen diese Elemente einen oder mehrere unabhingige Knoten sowie lediglich
einen abhingigen Knoten [26]. Die Verschiebung des abhingigen Knotens ergibt sich dabei aus
der gewichteten Summe der Verschiebungen der unabhingigen Knoten [80]. Die interpolierenden
Verbindungselemente sind gegenwirtig in FUGA noch nicht modellierbar. Mit den starren Verbin-
dungselementen wird daher ein erster Ansatz geliefert, der die Anbindung der Druckschotte an den
Rumpf generell ermoglicht.

4.4. Implementierung der Wasserstofftanks

Wie in Abschnitt 3.2.1 verdeutlicht ist, bietet FUGA durch seinen wissensbasierten Ansatz die Mog-
lichkeit, durch das Hinzufiligen neuer Regeln das Wissenssystem um neuartige Produktarchitek-
turen im Paket fuga.design zu erweitern. Eine solche Erweiterung, die in den letzten Jahren auf-
grund der Forschung zu klimaneutralen Antriebskonzepten eine hohe Relevanz erlangt hat, um-
fasst die Integration und Modellierung von Wasserstofftanks im Rumpf. Der Entwurf der D250-
Konfiguration, welcher auf den Vorgaben eines nachhaltigen Ansatzes basiert, beriicksichtigt zu
diesem Zweck im Heck des Rumpfes entsprechenden Bauraum. Da die Wasserstofftanks das dyna-
mische Verhalten des Rumpfes beeinflussen, ist die Einbindung dieser in das Simulationsmodell
fuir vibroakustische Analysen unerlisslich. Diese Fihigkeit soll durch zusitzliche Regeln in FUGA
geschaften werden und erfolgt in einem ersten Ansatz auf niedrigem Fidelititsgrad. Dazu wird die
Geometrie der Tanks, welche bereits in FUGA verfiigbar ist, vorgestellt und auf dieser Grundla-
ge eine Modellierung der Tanks als Punktmassen implementiert, die an den Rumpf angebunden
werden. Die resultierenden Regeln werden unter Bezugnahme auf die D250-Konfiguration erortert
und diskutiert.

4.4.1. Vorhandener Geometrieentwurf der Wasserstofftanks in FUGA

Die implementierte Geometrie der Tanks in FUGA beruht auf einer vereinfachten parametrischen
Darstellung und wird in Anlehnung an [103] erldutert. Der Tank setzt sich aus zwei Schichten zusam-
men, welche eine innere Aluminium- oder Stahlhiille zur Aufnahme der Druckbelastungen sowie
eine diese Hiille umschlieflende Isolation als thermische Schutzschicht des fliissig vorliegenden
Wasserstoffes umfassen. Basierend auf einfachen geometrischen Eingabeparametern, besteht der
Tank aus einem abgeschnittenen exzentrischen Kegelstumpf, der durch die Positionen und Radi-
en seiner kreisformigen Grundflichen definiert wird, sowie zwei sphirischen Endkappen, welche



58 4. IMPLEMENTIERUNG VON NEUEM WISSEN ZUR AUTOMATISIERTEN MODELLGENERIERUNG

durch die zusitzliche Angabe einer jeweiligen Hohe spezifiziert werden. Der Ubergang zwischen
dem Kegelstumpf und den Endkappen wird mittels eines tangentialen Rundungsradius knickfrei
gestaltet. Die resultierende Tankgeometrie zeigt Abbildung 4.28.

Abbildung 4.28.: Geometrie eines Wasserstofftanks aus FUGA.

Die Konstruktion des Tankes wird fiir eine optimale Ausnutzung des Bauraums von Auflen nach In-
nen durchgefiihrt. Basierend auf der dufleren Schale, die die Oberfliche der Isolierung beschreibt,
sowie den Angaben der Isolierungs- und Wanddicke werden mittels OCCT {iiber einen Versatz der
dufleren Schale sowohl die Oberfliche am Ubergang zwischen Isolierung und metallischer Hiille
als auch die Oberfliche zum Tankinnenvolumen bestimmt. Letztere ermoglicht die Definition des
verfiigbaren Wasserstoffvolumens, welches der Tank transportieren kann. Die Anzahl an Tanks, die
in den Rumpf integriert werden soll, kann ebenfalls iiber einen entsprechenden Konstruktionspa-
rameter festgelegt werden. Fiir die Tanks wird eine einheitliche Linge bestimmt, die sich aus dem
verfligbaren Bauraum im Rumpf und der definierten Anzahl an Tanks ergibt. Als Bauraum fiir die
Tanks wird in FUGA der Bereich zwischen dem hinteren Druckschott und der Vorderkante des
Hohenleitwerks angenommen. Speziell fiir die D250-Konfiguration werden zwei Wasserstofftanks
beriicksichtigt, deren aus FUGA resultierende Geometrie in Abbildung 4.29 dargestellt ist.

Abbildung 4.29.: Geometrie des Wasserstofftanks fiir die D250-Konfiguration aus FUGA.

Da zu den Wasserstofftanks in der CPACS-Version 3.4 keine Beschreibung vorhanden ist, werden
die zur Konstruktion der Tanks beschriebenen Eingabeparameter als provisorische Losung direkt
im fuga.design-Regelsatz als Standardwerte definiert. Dariiber hinaus existieren weitere Regeln in
fuga.design, die zusitzliche Informationen zu den Wasserstoftftanks liefern, wie die Masse des von
den Tanks transportierbaren Wasserstoffes, eine empirische Abschitzung der strukturellen Tank-
massen sowie die Schwerpunkte der Tanks.
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Zur Implementierung der Wasserstofftanks im Simulationsmodell wird in einem ersten Ansatz die
Isolierung sowie auch die Fiillung des Tanks mit Wasserstoff vernachlissigt und nur die metallische
Hiille als konzentriertes Punktmassenelement beriicksichtigt, unter der Annahme vernachlissigbar
kleiner lokaler Verformungen der Tankstruktur. Die Definition der Punktmassenelemente erfor-
dert die Angabe der Tankstrukturmassen sowie die zugehorigen Massentrigheitsmomente. Fiir die
Anbindung des Tanks an den Rumpf sind dariiber hinaus die Lagerungspunkte am Rumpf essenti-
ell. Diese zusitzlichen Informationen werden in den Regelsitzen von fuga.design erginzt, welche
nachfolgend behandelt werden.

4.4.2. Erweiterung der geometrischen Beschreibung der Wasserstofftanks

Zur Ermittlung der Masse und der Massentrigheitsmomente der metallischen Tankhiille ist der
Volumenkorper dieser erforderlich. Der Volumenkérper wird aus den beiden Versatz-Oberflichen
gebildet, die die metallische Hiille definieren. Aus den Oberflichen werden mittels OCCT Volu-
menkorper gebildet, deren Differenz den diinnwandigen Volumenkérper der metallischen Tank-
hiille ergibt. Dieser wird im Rahmen einer eigenen Regel zuriickgegeben.

Auf dieser Grundlage kann mittels OCCT dariiber hinaus das Volumen sowie ein dichtespezifischer
Trigheitstensor der Tankhiille ermittelt werden. Durch die zusitzliche Angabe der Dichte inner-
halb der Regeln kann der wahre Trigheitstensor sowie aus dem Volumen die Masse der Tankhiille
ermittelt werden. Da zur Definition der Punktmassenelemente die Haupttrigheitsmomente gefor-
dert sind, ist zu deren Bestimmung zusitzlich das Eigenwertproblem

(AE-T)® =0 (43)

zu 16sen [93]. Hierin sind A die Eigenwerte, E die Einheitsmatrix, I der Trigheitstensor und ®
die zu den Eigenwerten zugehorigen Eigenvektoren. Die Eigenwerte entsprechen den drei Haupt-
trigheitsmomenten, wihrend die Eigenvektoren das Hauptachsensystem definieren [93]. Fiir die
Ermittlung der Masse sowie fiir die Berechnung der Haupttrigheitsmomente und das Hauptach-
sensystem werden zwei separate Regeln formuliert.

Dariiber hinaus sind zur Anbindung der Tanks an den Rumpf die Lagerungspunkte auf dem Rumpf’
zu bestimmen. Gemif§ BREWER [15] erfolgt die Anbindung eines Tanks an den Rumpf mittels einer
Vierpunktlagerung. Dieses Lagerungssystem erlaubt die thermische Ausdehnung und Kontrakti-
on des Rumpfes und verhindert, dass der Tank durch die damit hervorgerufenen Rumpfverfor-
mungen belastet wird [15]. Die Richtungen der Krifte, die an diesen vier Punkten aufgenommen
werden, variieren und sind in Abbildung 4.30 dargestellt. Zur Anbindung der Tanks an den Rumpf
werden selektierte Schnittpunkte der Stringer- und Spantkurven auf der Rumpfoberfliche gewihlt,
die bei Beriicksichtigung der Modellierung von Stringern und Spanten eine ausreichende Stabilitit
und Tragfihigkeit des Rumpfes gewihrleisten. Die Koordinaten dieser Schnittpunkte konnen aus
FUGA bestimmt werden. Aufgrund der in Abschnitt 4.2 beschriebenen Stringer- und Spantunter-
teilung der Rumpfauflenhaut sowie der Bottom-up-Vernetzung in GMmsH ist sichergestellt, dass fiir
diese Schnittpunkte Knoten im FE-Modell existieren. Die gezielte Auswahl der vier Schnittpunk-
te fiir jeden Tank, die zur Lagerung verwendet werden sollen, erfolgt durch die Einschrinkung der
moglichen x-Koordinaten auf den Bereich des im Rumpf positionierten Kegelstumpfes. Aus diesen
dedizierten Schnittpunkten, deren x-Koordinaten innerhalb dieses Bereiches liegen, werden dann
jeweils die zwei Punkte auf Hohe der z-Koordinate des Schwerpunktes gewihlt, die sich am nichs-
ten an der Position bei 25 % und 75 % der vollen Linge des Kegelstumpfes befinden. Die gewihlten
Lagerungspunkte werden fiir jeden Tank sortiert, um eine eindeutige Zuordnung der Lagerungs-
bedingungen gemif§ Abbildung 4.30 zu ermdglichen. Der Aufruf dieser Regel liefert schliefllich
die sortierten Lagerungspunkte. Mit den in diesem Abschnitt vorgestellten Erginzungen der Tank-
massen, Haupttrigheitsmomenten sowie der Lagerungspunkte kann die Definition der Tanks als



60 4. IMPLEMENTIERUNG VON NEUEM WISSEN ZUR AUTOMATISIERTEN MODELLGENERIERUNG

Punktmassen und deren Integration in den Rumpf erfolgen. Dieser Vorgang wird im Folgenden
niher erliutert.

Richtung der Kraftaufnahme
an den Lagerungen

Rumpfoberfliche mit
Spanten und Stringer

Lagerung

Wasserstofftank

Abbildung 4.30.: Vierpunktlagerung zur Anbindung des Wasserstofftanks an den Rumpf (in Anlehnung an
[s))-

4.4.3. Modellierung der Wasserstofftanks als Punktmassen und Anbindung an das Modell
des Rumpfes

Die Modellierung der Tanks als konzentrierte Punktmassen und die Anbindung dieser an den
Rumpf erfolgt mittels zwei getrennter Regeln im Paket fuga.simulation. Die erste Regel umfasst
die Definition einer tankspezifischen uID und die Zuweisung der physikalischen Eigenschaften
der Tanks zu der uID. Diese uID ist mit den sheetElementUIDs zu vergleichen, die ebenfalls den
eine Struktur beschreibenden Elementen entsprechende physikalische Eigenschaften vergeben. Zu
den Eigenschaften, die zur Definition der Punktmassen erforderlich sind und {iber die tankspe-
zifische uID zugeordnet werden, zihlen die Tankmasse sowie die Haupttrigheitsmomente. Da die
Hauptachsen der Tanks niherungsweise mit dem globalen Koordinatensystem des Flugzeugs zu-
sammenfallen, werden die Haupttrigheitsmomente im globalen Koordinatensystem angegeben.

Im Rahmen der zweiten Regel werden die Punktmassenelemente, die jeweils einen Tank reprisen-
tieren, sowie die Verbindungselemente zur Anbindung der Tanks an den Rumpf spezifiziert. Die
Punktmassen werden an den Schwerpunkten der Tanks platziert, die aus fuga.design stammen
und an deren Position entsprechende Modellknoten erzeugt werden. Zur Definition dieser Punkt-
massenelemente werden schlieflich fiir jeden Tank die uID, die physikalischen Eigenschaften und
der zugehorige Modellknoten des Schwerpunkts zugeordnet. Die Anbindung von konzentrierten
Punktmassen an eine Struktur wird in [81] mittels starrer Verbindungselemente untersucht und
zeigt eine gute Ubereinstimmung zwischen Simulation und Experiment. Diese werden daher auch
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im Rahmen der vorliegenden Arbeit verwendet. Fiir jeden Lagerungspunkt wird dabei ein separates
Element generiert. Die Definition eines starren Verbindungselements erfolgt zum einen durch die
Angabe des Knotens, der das Punktmassenelement des zugehdrigen Tanks beschreibt, sowie des
damit zu verkniipfenden Knotens, welcher einem Lagerungspunkt auf dem Rumpf zugeordnet ist.
Zum anderen sind die Freiheitsgrade zu deklarieren, in deren Richtung Krifte iiber das Verbin-
dungselement iibertragen werden sollen. Die 16seragnostisch formulierten Punktmassenelemente
sowie Verbindungselemente werden dem Simulationsmodell der Rumpfoberfliche mit Fenstergeo-
metrie angefligt und als Ergebnis der Regel zuriickgegeben. Abbildung 4.31 zeigt eine Draufsicht des
Flugzeughecks des Simulationsmodells der D250-Konfiguration, in welcher die Punktmassenele-
mente in Blau und die starren Verbindungselemente in Rot dargestellt sind.
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Abbildung 4.31.: Draufsicht auf den Heckbereich des Simulationsmodell des Rumpfes inklusive Massen-
punktelemente der Wasserstofftanks (in Blau) und starrer Verbindungselemente (in Rot).

4.4.4. Diskussion zur Implementierung der Wasserstofftanks

Wie in Abschnitt 4.4.3 anhand der D25o0-Konfiguration gezeigt wird, kénnen die metallischen Hiil-
len der Wasserstofftanks bei Aufruf der entwickelten Regeln auf niedrigem Fidelititsgrad im Simu-
lationsmodell beriicksichtigt werden. Die Regeln enthalten keine rechenintensiven Operationen
und sind innerhalb weniger Sekunden ausfithrbar. Die Simulationsmodelle der Flugzeugkonfigu-
rationen werden lediglich um eine geringe Anzahl an Elementen erginzt, die der Anzahl an Was-
serstofftanks im Rumpf als Punktmassenelemente sowie vier weiterer Verbindungselemente pro
Tank entspricht. Dies stellt eine rechen- und speichereffiziente Implementierung der Tanks dar.
Aufgrund des geringen Fidelititsgrades ist zu vermuten, dass das strukturdynamische Verhalten
der Tanks nicht mit der erforderlichen Genauigkeit, die fiir vibroakustische Analysen notwendig
ist, wiedergegeben wird. Die hier gezeigten Implementierungen liefern einen ersten Ansatz zur Mo-
dellierung der Tanks und erfordern Verbesserungen, insbesondere wenn diese fiir Untersuchungen
mit einem hoheren Detailgrad verwendet werden sollen. Dies lisst sich auf zwei Arten erreichen.

Zum einen bietet die Modellierung der Tanks als Punktmassenelemente weitere Verbesserungs-
moglichkeiten. Hier sind sowohl die Isolierungsschicht der Tanks als auch der Wasserstoff selbst
in die Definition der Punktmassenelemente miteinzubeziehen. Aulerdem wird in Abschnitt 4.4.3
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die vereinfachte Annahme getroffen, dass die Hauptachsen der Tanks mit dem globalen Koordina-
tensystem iibereinstimmen. Dies ist fiir die D250-Konfiguration eine akzeptable Annahme, wiirde
allerdings bei stark abgeschrigtem Rumpfheck, wie bei der Di8o-Konfiguration in Abbildung 4.2
veranschaulicht ist, und daraus resultierenden schrig eingebauter Tanks zu Fehlern fiithren. Zur
korrekten Definition der Haupttrigheitsmomente ist daher fiir jeden Tank ein lokales Koordina-
tensystem, welches dem Hauptachsensystem entspricht, einzufiihren und die Haupttrigheitsmo-
mente auf dieses Koordinatensystem zu beziehen.

Zum anderen ist der Fidelititsgrad durch die Beriicksichtigung der Geometriemodellierung der
Tanks zu steigern. Hierzu sind ein CAD-basierter Geometrieentwurf sowie eine entsprechende Ver-
netzung dieser Geometrien zu implementieren. Dies geht mit weiteren Uberlegungen zur korrek-
ten Abbildung des physikalischen Verhaltens der Isolierung und des Wasserstofts bei unterschiedli-
chen Fiillstinden einher. Ferner sind weitere Informationen zu den Tanks zu generieren, wie unter
anderem die Lagerungspunkte an den Tanks.

Dariiber hinaus sind Angaben, wie die Dichte der metallischen Tankhiille, die in der aktuellen Ver-
sion von FUGA in den Regelsitzen hartkodiert vorliegen, in einem externen Datensatz zu verwalten.
Es existieren ferner bereits Uberlegungen zu einer CPACS-Beschreibung der Wasserstofftanks, die
mit der CPACS-Version 3.5 eingefiihrt wird [24]. Dies fiihrt zu einer grofleren Flexibilitit in der
Modellgenerierung.

Die bisherigen Betrachtungen dieses Kapitels haben sich auf strukturelle Details und Komponen-
ten beschrinkt. Der folgende Abschnitt erweitert diese Betrachtungen zum Zweck einer ganzheit-
lichen vibroakustischen Untersuchung am Flugzeug auf die Fluidgebiete und fokussiert die detail-
lierte Modellierung der Sekundirkavitit.

4.5. Erweiterung des Ansatzes zur Modellierung der Sekundarkavitit

Zusitzlich zur Struktur sind fiir zuverlissige vibroakustische Analysen des Kabinenlirms auch die
Fluidkavititen in Betracht zu ziehen. In diese Kavititen, welche von der Struktur eingeschlossen
werden, findet eine Schallabstrahlung auf den in Abschnitt 2.1.2 beschriebenen Schallpfaden statt.
Fiir Modelle, die sowohl Fluid- als auch Strukturgebiete umfassen, ist zur korrekten Abbildung der
physikalischen Vorginge die Kopplung dieser Gebiete iiber die in Abschnitt 2.3 behandelte Fluid-
Struktur-Interaktion zu beriicksichtigen. Diese erfordert fiir die akustischen Fluidelemente an der
Interaktionsfliche die Zuweisung von FSI-Randbedingungen. Durch die zusitzliche Definition von
Kontaktelementen kann auf eine Vernetzung mit koinzidenten Knoten des Fluids und der Struk-
tur an der Interaktionsfliche verzichtet werden. Stattdessen kann eine unabhingige, optimierte
Vernetzung der Dominen durchgefiihrt werden. Dabei kann insbesondere die Zielelementkanten-
linge I, r des Fluids von der strukturellen Zielelementkantenlinge /, s abweichen und somit bei
unterschiedlichen Anforderungen an die Netzauflésung die Anzahl an Freiheitsgraden im Modell
reduziert sowie die Effizienz der Losung gesteigert werden. Diese Moglichkeiten zur Definition der
Fluid-Struktur-Interaktion sind bereits in fuga.simulation implementiert.

Die geometrische Darstellung der Kavititen unterteilt sich in der aktuellen Version von FUGA in
die Kabinenkavitit sowie die Sekundirkavitit, wie in Abbildung 4.32 anhand des AcousTic FLIGHT-
LABs gezeigt ist. Die Kavititen lassen sich aus den Berandungen der Primir- und Sekundirstruk-
turen ableiten, an die die Anforderung einer wasserdichten Verbindung gestellt wird [49].

Es stehen zwei verschiedene Geometriemodelle fiir die Kabinen- sowie die Sekundirkavitit zur Ver-
figung, die jeweils unterschiedliche Fidelititsgrade aufweisen. Diese Unterschiede resultieren aus
der Beriicksichtigung von Sekundirstrukturen mit variierender Detaillierung. Abbildung 4.33 zeigt
beispielhaft die Sekundirkavitit des AcousTic FLIGHT-LABs mit niedrigem und hohem Fidelitits-
grad.
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Abbildung 4.32.: Implementierte Geometrie der Kabinenkavitit (in Violett) und der Sekundirkavitit (in Grau)
des AcousTtic FLIGHT-LAB aus FUGA.

(a) Niedriger Fidelititsgrad. (b) Hoher Fidelititsgrad.

Abbildung 4.33.: In FUGA implementierte Geometriemodelle der Sekundirkavitit des Acoustic FLIGHT-LAB
mit unterschiedlichem Fidelititsgrad.

Ein Vergleich mit dem Rumpf eines typischen Passagierflugzeugs, welcher im Querschnitt in Ab-
bildung 4.34 dargestellt ist, verdeutlicht, dass die Sekundirkavitit sich in weitere Abschnitte diffe-
renziert. Hier ist die Bilgenkavitit zu nennen, die sich unterhalb des Cargodecks befindet. Aufler-
dem ist der Hohlraum zwischen Primirstruktur und Kabinenverkleidung mit einer Isolierung aus-
gekleidet. Die Isolierung, welche tiblicherweise aus poréser Glaswolle besteht, erstreckt sich iiber
den gesamten Umfang des Rumpfes, mit Ausnahme des unteren Rumpfabschnitts, um moglichen
Feuchtigkeitsproblemen vorzubeugen. Diese Bereiche weisen unterschiedliche physikalische Ei-
genschaften auf; die bei der numerischen Simulation zur prizisen Vorhersage des Kabinenlirms
berticksichtigt werden miissen. Insbesondere die Isolierung hat aufgrund ihrer dimmenden Ei-
genschaften einen wesentlichen Einfluss auf die Schalltransmission am Rumpf und ist daher im
Modell miteinzubeziehen. Ein etablierter Ansatz zur Modellierung eines solchen porésen Materials
stellen die sogenannten dquivalenten Fluidmodelle dar [1]. Diese modellieren das porse Material
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als Fluid unter der zugrunde liegenden Annahme eines starren Skeletts, sodass lediglich die Bewe-
gung des Fluids innerhalb des pordsen Materials berticksichtigt wird [19]. Damit ist eine spezifische
Unterteilung der Sekundirkavitit notwendig, die durch die Erweiterung der bestehenden Regeln
im Paket fuga.simulation eingebunden wird. Die Regeln werden im Weiteren zunichst auf nied-
riger Abstraktionsebene am AcousTic FLIGHT-LAB behandelt und in einem weiteren Schritt auch
an der D18o- sowie D250-Konfiguration evaluiert. Die nachfolgenden Betrachtungen beschrinken
sich auf den automatisierten Geometrieentwurf.
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Abbildung 4.34.: Querschnitt des Rumpfes eines typischen Passagierflugzeugs aus FUGA.

4.5.1. Erweiterung der implementierten Regeln zum Geometrieentwurf der Sekundarkavitit

Auf Grundlage der in Abbildung 4.33 dargestellten Sekundirkavititen soll im Folgenden die Un-
terteilung in die Isolierungskavitit, die Bilgenkavitit und die verbleibende sekundire Luftkavitit
mit niedrigem und hohem Fidelititsgrad ermoglicht werden. Die Regeln zur Generierung dieser
Teilkavititen mit unterschiedlichen Fidelititsgraden sind grundsitzlich gleich gestaltet und unter-
scheiden sich nur in der Vorgabe der urspriinglich implementierten Sekundirkavitit mit entspre-
chender Detailgenauigkeit als Eingabewert. Die folgenden Ausfithrungen beziehen sich daher nur
auf die Unterteilung der Sekundirkavitit mit niedrigem Fidelititsgrad. Die wesentlichen Schritte
zur Erzeugung der einzelnen Kavititen sind in Abbildung 4.35 zusammengefasst.

Der erste Schritt besteht in der Abgrenzung der Bilgenkavitit mittels einer Verschnittoperation
mit einem in OCCT verfiigbaren Halbraum. Dabei handelt es sich um einen unendlichen Volu-
menkorper, der durch eine Ebene begrenzt wird [83]. Dieser wird gebildet durch einen Punkt, der
auf der begrenzenden Ebene liegt, sowie den Normalenvektor dieser Ebene. Als Punkt dient der
aus fuga.geometry stammende Ursprung des Cargobodens. Der Cargoboden wird als parallel zum
Passagierkabinenboden angenommen, sodass der Normalenvektor aus dem Kreuzprodukt von zwei
Vektoren bestimmt wird, die aus den Punkten der Kabinenbodenpaneele gebildet werden und die
Ebene des Bodens aufspannen. Wie anhand der Di8o-Konfiguration in Abbildung 4.2a verdeut-
licht wird, weisen viele Flugzeuge zur Vermeidung des unerwiinschten Kontakts des Flugzeughecks
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Erweitertes Geometriemodell
der Sekundirkavitit

}+

Verbleibende sekundire Isolierungskavitit
Luftkavitit
Volumenteilung

Bilgenkavitit Oberer Volumenkérper Rumpfoberfliche

In I-

Unendlicher Halbraum Sekundirkavitit

Abbildung 4.35.: Geometrieoperationen zur Erzeugung der Isolierungskavitit, der Bilgenkavitit und der se-
kundiren Luftkavitit.

mit dem Boden bei Start oder Landung eine starke Abschrigung des Hecks auf. Im Bereich die-
ser Abschrigung verliuft unter Umstinden der hintere Teil der Kabine, sodass der Cargobereich
und damit auch die Bilge bei einem zu groflen Heckfreiwinkel nicht iiber die komplette Kabinen-
linge definiert ist. Die den Halbraum begrenzende Ebene zur Definition der Bilgenkavitit erfiillt
zusitzlich die Aufgabe, sicherzustellen, dass die Isolierung aufgrund von Feuchtigkeitsansamm-
lungen nicht iiber den vollen Rumpfumfang modelliert wird. Gleichzeitig sind die aktuellen Im-
plementierungen in fuga.design noch nicht in der Lage, den Cargobereich auszulegen, wodurch
eine Trennung von Bilgen- und verbleibender sekundirer Luftkavitit fiir die derzeitigen Betrach-
tung aufgrund fehlender Angaben zum Cargobereich im CPACS-Datensatz der in Abschnitt 4.1 vor-
gestellten Konfigurationen nicht notwendig ist. Ungeachtet dessen, wird zur Veranschaulichung
der Fihigkeit zur Modellierung der verschiedenen Teilkavititen, welche auch die Bilge einschlief3t,



66 4. IMPLEMENTIERUNG VON NEUEM WISSEN ZUR AUTOMATISIERTEN MODELLGENERIERUNG

als vereinfachte Annahme die Bilgenkavitit durch das Anheben des Kabinenbodens manipuliert
und somit iiber die gesamte Kabinenlinge definiert. Um die Definition der Bilge iiber die gesam-
te Kabinenlinge zu gewihrleisten, wird eine Kollisionsdetektion implementiert. Dazu werden die
Querschnittsflichen des Rumpfes an den Positionen des Kabinenanfangs und -endes ermittelt und
mit dem Halbraum verschnitten. Findet keine Kollision zwischen dem Halbraum und den beiden
Querschnittsflichen statt, so wird innerhalb einer Schleife die begrenzende Ebene des Halbraumes
um 0.1 m angehoben, bis eine Kollision mit beiden Querschnittsflichen detektiert werden kann.
Anschlieffend wird die Ebene um weitere 0.2 m angehoben, um einen ausreichenden Abstand der
Isolierungen zum unteren Rumpfabschnitt sicherzustellen. Durch Verschneiden der Sekundirka-
vitit mit diesem gegebenenfalls manipulierten Halbraum entstehen zwei Volumenkorper, wie in
Abbildung 4.36 dargestellt ist. Der untere, blaue Volumenkorper entspricht der Bilgenkavitit, wih-
rend der obere, pinke Volumenkérper zur weiteren Unterteilung im nichsten Schritt verwendet
wird.

Abbildung 4.36.: Resultierende Geometrie aus dem Verschneiden von Sekundirkavitit und einem Halbraum
zur Definition der Bilgenkavitit.

Zur Separation der Isolierungskavitit von diesem oberen Volumenkdrper ist die Definition einer
Isolierschichtdicke erforderlich, die aufgrund einer fehlenden CPACS-Beschreibung als Eingangs-
grofle definiert und im Datenrepositorium hinterlegt ist. Es wird eine Versatzfliche zur Rumpf-
oberfliche gebildet, die um die Dicke der Isolierung in Richtung Rumpfinneres verschoben wird.
Durch Verschneiden des Volumenkoérpers mit dieser Versatzfliche werden schliefflich die Kavitit
der Isolierung sowie die verbleibende sekundire Luftkavitit erzeugt. Abbildung 4.37 veranschau-
licht die damit resultierende unterteilte Sekundirkavitit mit niedrigem und hohem Fidelititsgrad,
in welcher die Bilgenkavitit in Blau, die Isolierungskavitit in Griin und die verbliebende sekundire
Luftkavitit in Rot dargestellt wird.

Zusitzlich zum Geometrieentwurf sind zur Vorbereitung der Fluid-Struktur-Interaktion die Fli-
chen der einzelnen Kavititen zu ermitteln, die an die Rumpf- oder Sekundirstruktur grenzen und
damit Interaktionsflichen darstellen. Fiir jede Kavitit wird eine Liste erstellt, in der fiir simtli-
che Flichen des Volumenkéorpers mittels BooLEscHER Werte festgehalten wird, ob eine Wechsel-
wirkung mit einer benachbarten Struktur besteht. Die Geometriemodelle der Kavititen sowie die
zugehorigen Listen der FSI-Kennzeichnung werden durch die Regel zuriickgegeben und sind die
Grundlage zur Vernetzung der sekundiren Fluidbereiche. Im folgenden Abschnitt wird die Robust-
heit der Regel anhand verschiedener Flugzeugkonfigurationen untersucht sowie die resultierende
Regel diskutiert.
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(a) Niedriger Fidelititsgrad. (b) Hoher Fidelititsgrad.

Abbildung 4.37.: Erweitertes Geometriemodell der Sekundirkavitit des Acoustic FLIGHT-LAB mit unter-
schiedlichem Fidelititsgrad.

4.5.2. Diskussion zur Erweiterung des Ansatzes zur Modellierung der Sekundarkavitit

Anhand der vorgestellten Regeln, die der Erweiterung des Ansatzes zur Modellierung der Sekun-
dirkavitit dienen, wird gezeigt, dass der Geometrieentwurf der unterteilten Sekundirkavitit auf
verschiedenen Fidelititsgraden moglich ist. Die Regeln konnten fiir das Acoustic FLiGHT-LAB er-
folgreich ausgefiihrt werden. Die Anwendung der Regeln auf die D18o- und D250-Konfiguration
zeigt dagegen keine zuverlissige Ausflihrung. Lediglich flir die D18o-Konfiguration liefert die Re-
gel zur Generierung der unterteilten Sekundirkavitit mit niedrigem Fidelititsgrad ein Geometrie-
modell, welches in Abbildung 4.38 dargestellt ist. Die fehlerhafte Ausfithrung der Regeln an der
D180o- und D250-Konfiguration ist darauf zuriickzufithren, dass der Volumenkérper, welcher aus
den Berandungen der Primir- und Sekundirstruktur erzeugt wird, von OCCT nicht als wasser-
dicht angenommen wird, obwohl dies eine Voraussetzung zur Erstellung eines Volumens darstellt.
Um die Fihigkeit der Erweiterung des Geometrieentwurfs zuverlissig zu gewihrleisten, ist daher
in nachfolgenden Arbeiten die Wasserdichtigkeit der Volumina sicherzustellen und zugehorige Re-
geln anzupassen.

Abbildung 4.38.: Erweitertes Geometriemodell der Sekundirkavitit der Di8o-Konfiguration mit niedrigem
Fidelititsgrad.
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Der Geometrieentwurf der unterteilten Sekundirkavitit ist ferner mit rechenintensiven Verschnitt-
operationen verbunden, welche sich auch in den entsprechenden Berechnungszeiten widerspie-
geln. Diese sind fiir das Acoustic FLIGHT-LAB sowie die D18o-Konfiguration in Tabelle 4.8 zusam-
mengefasst. Analog zu Abschnitt 4.2.3 wird anhand dieser die steigende Komplexitit der betrachte-
ten Flugzeugkonfigurationen beziiglich des Kabinenentwurfs verdeutlicht.

Tabelle 4.8.: Berechnungszeiten des erweiterten Geometrieentwurfs der Sekundirstruktur.

Konfiguration geringe Fidelitit ~ hohe Fidelitit
Acousrtic FLiGHT-LAB 9.3s 181.2s
D18o-Konfiguration 380.3s nicht korrekt ausfithrbar

Die Regeln weisen dartiber hinaus Potential fiir weitere Verbesserungen auf. In Abschnitt 4.5.1 wird
bereits auf die fehlende Implementierung des Cargobereichs hingewiesen. Sofern eine Definition
des Cargobereiches in fuga.design vorliegt, ist die Geometrie der einzelnen Kavititen an diese
anzupassen und die entsprechenden Flichen im Cargobereich zu ermitteln, fiir die eine Fluid-
Struktur-Interaktion zu beriicksichtigen ist. In Abhingigkeit dieser Definition sind insbesondere
mogliche Anpassungen an der Methode zur Abgrenzung der Isolierungskavitit vorzunehmen, fiir
die gemifS der Erliuterungen in Abschitt 4.5.1 der Cargoboden aufgrund der Abschrigung des Hecks
angehoben und somit die Bilge nicht korrekt modelliert wird. Auflerdem sind weitere Details in den
Kavititen zu beriicksichtigen, wie beispielsweise Ausschnitte fiir die Fenstertrichter.

Auf Grundlage der zum erweiterten Geometrieentwurf der Sekundirkavitit vorgestellten Regeln
sind in einem weiterfiithrenden Schritt zusitzliche Implementierungen zur Vernetzung der Fluid-
gebiete sowie der um den Cargobereich erweiterten Definition der Fluid-Struktur-Interaktion er-
forderlich, mit denen die Kavititen den bereits verfligbaren Simulationsmodellen der Struktur hin-
zugefiigt werden kann. Eine besondere Herausforderung stellt hierbei die Vernetzung der einzel-
nen Teilkavititen dar, die zueinander konforme Netze aufweisen miissen. Eine Fusionierung der
Kavititen, die die Konformitit bei den Oberflichennetzen sicherstellen kann, fiithrt im Falle von
3D-Geometrien zu einer Verschmelzung zu einem einzigen Volumenkorper und macht die Ope-
rationen zur Kavititsaufteilung riickgingig. Daher sind weitere Uberlegungen notwendig, die die
konforme Vernetzung des erweiterten Geometriemodells erméglichen. AufSerdem ist zur Modellie-
rung des physikalischen Verhaltens der Isolierung ein dquivalentes Fluidmodell zu implementie-
ren. Untersuchungen zur Modellierung der Isolierung sind unter anderem BLECH [12] zu entneh-
men, welcher die Nutzung des Bror-Modells empfiehlt. Aufgrund dieser noch fehlenden Fihig-
keiten wird in Kapitel 5 die Sekundirkavitit mit niedrigem Fidelititsgrad gemif$ Abbildung 4.33a
berticksichtigt, welche vollstindig mit Luft gefiillt ist.

4.6. Bewertung der implementierten Regeln im globalen Kontext von FUGA

In dem vorliegenden Kapitel werden Regeln zur Implementierung von neuem Wissen zur automa-
tisierten Generierung von konsistenten FE-Modellen basierend auf der wissensbasierten Methodik
erortert. Es wird veranschaulicht, dass das bestehende Wissenssystem durch die Modifikation und
Erweiterung bestehender Regeln sowie durch die Integration von neuen Regeln zu neuartigen Pro-
duktarchitekturen erweitert werden kann. Die Anwendbarkeit dieser Regeln auf generische Flug-
zeugkonzepte wird durch die Verwendung verschiedener Flugzeugkonfigurationen veranschaulicht
und bestitigt. Dies wird insbesondere durch das zentrale Datenformat CPACS sichergestellt, mit
dem die unterschiedlichen Flugzeugentwiirfe auf eine einheitliche Weise beschrieben werden kon-
nen und welches somit konfigurationsunabhingig konsistente Daten bereitstellt. Dartiber hinaus
wird ein Bedarf'an weiteren Optimierungen der einzelnen Regeln sowie an Modellierungsansitzen
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unterschiedlicher Genauigkeit herausgestellt. Letzteres bietet die Moglichkeit Simulationsmodelle
des erforderlichen Fidelititsgrades abzuleiten. Dies ist speziell im Kontext multidisziplinirer Ana-
lysen im Rahmen des Flugzeugentwurfsprozesses relevant, fiir welche unterschiedlich detaillierte,
konsistente Modelle notwendig sind. Ferner sollte die Auslegung der Regeln eine globale Perspek-
tive in Betracht ziehen, die tiber die spezifische Anwendung der Regel hinausgeht. So hat sich bei-
spielsweise die Projektion der Stringer- und Spantkurven auf den Rumpf nicht nur zur Vernetzung
der Rumpfoberfliche mit hoher Qualitit als essentiell erwiesen, sondern auch zur Anbindung der
Druckschotte und der Punktmassenelemente der Wasserstofftanks. Unter Beachtung solcher glo-
baler Aspekte kann die Effizienz und Konsistenz der Modellgenerierung gesteigert werden.
Zusammenfassend kann mit Hilfe der in diesem Kapitel erlduterten Regeln, welche die bestehen-
den Vorentwurfsdaten mit zusitzlichem Wissen anreichern, die automatisierte Modellgenerierung
auf hoherem Detailgrad erfolgen. Die Regeln gewihrleisten eine hohe Flexibilitit gegentiber Kon-
figurationsinderungen und liefern eine Grundlage fiir weitere Implementierungen in FUGA. Ba-
sierend auf dem um diese Regeln erweiterten Wissensrepositorium werden im folgenden Kapitel
Simulationsmodelle einer neuartigen Flugzeugkonfiguration generiert und mit diesen vibroakus-
tische Analysen durchgefiihrt.






5. Automatisierte Modellgenerierung und
vibroakustische Analyse am Anwendungsbeispiel
einer neuartigen Flugzeugkonfiguration

Auf Grundlage des im vorherigen Kapitel beschriebenen neu implementierten Wissens in FUGA
gilt es im Folgenden Simulationsmodelle der D250-Konfiguration mit unterschiedlichen Fidelitits-
graden abzuleiten. Diese Ableitung der Simulationsmodelle wird in Abschnitt 5.1 niher behandelt.
Zur Demonstration der Analysefertigkeit dieser generierten Simulationsmodelle werden in Ab-
schnitt 5.2 vibroakustische Untersuchungen unter Betrachtung einer Schalldruckanregung durch-
gefiihrt, welche die Propeller im Reiseflug auf die Rumpfhaut ausiiben.

5.1. Generierung von Simulationsmodellen unterschiedlichen
Fidelititsgrades

In diesem Abschnitt wird die Fihigkeit der automatisierten Modellgenerierung auf Basis von Flug-
zeugvorentwurfsdaten anhand der neuartigen D250-Flugzeugkonfiguration im Hinblick auf die vi-
broakustische Analyse aufgezeigt. Dabei gilt es variable Fidelititsgrade der Modelle zu beriicksichti-
gen. Zu diesem Zweck werden unterschiedliche CAD-basierte Geometriemodellversionen mit ver-
schiedenen Kombinationen an Komponenten betrachtet, welche in Abbildung 5.1 dargestellt sind.
Das Modell G; berticksichtigt die um die Fenstergeometrie erginzte Rumpfhaut, die Stringer, die
Spanten sowie Nietverbindungen, die die Versteifungen mit dem Rumpfverkniipfen. Da die Rumpf-
haut inklusive der Fenstergeometrien durch die erforderliche Netzfeinheit in einem Modellumfang
resultiert, welcher zur Ergebniserzeugung leistungsfihigere technische Ressourcen bedarf als zum
Zeitpunkt der Anfertigung der Studienarbeit zur Verfiigung stehen, wird die Analysefihigkeit die-
ses Modells anhand einer generischen, versteiften Rumpfsektion gezeigt. Die Position der Rumpf-
sektion wird dabei so gewihlt, dass diese die Propellerebene schneidet und somit die maximale
Abstrahlung des Propellerlirms im Rahmen der vibroakustischen Analyse betrachtet werden kann.
Das Geometriemodell G, modifiziert das Modell G; durch die Betrachtung der gesamtheitlichen
Rumpthaut ohne Fenstergeometrien, welche einen Ausschnitt fiir den Fliigelkasten berticksichtigt,
und erweitert dieses auflerdem um die folgenden Komponenten:

m Kabinenbodenpaneele inklusive Stiitzen, Lings- und Querbalken,

m Kabinenverkleidung auf niedrigem Fidelititgrad (d.h. ohne Fensterauschnitte),
m Druckschotte gemif der in Abschnitt 4.3 vorgestellten Regeln,

m Wasserstofftanks gemif$ der in Abschnitt 4.4 vorgestellten Regeln,

m Kabinen- sowie die vereinfachte Sekundirkavitit.

Dies veranschaulicht folglich die konsistente Erweiterung der CAD-basierten Geometriemodelle
auf Grundlage der wissensbasierten Entwurfsmethodik. Die Modelle umfassen damit die struktu-
rellen Regeln, die in dieser Arbeit behandelt werden und zuverlissig ausfiithrbar sind.

Zusitzlich kénnen auch die Komponenten selbst in ihrem Fidelititsgrad variiert und an die Anfor-
derungen der zu untersuchenden Disziplin angepasst werden [103]. So kdnnen Versteifungen, wie
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Spanten, beispielsweise als Balken- bzw. Schalenreprisentationen oder als extrudierte Volumen dar-
gestellt werden [49]. Da im Rahmen dieser Arbeit die Vibroakustik als einzige Disziplin fokussiert
wird, wird die Variation des Detaillierungsgrades der Komponenten allerdings nicht betrachtet.
Entsprechende Untersuchungen sind [103] zu entnehmen.

(b) Geometriemodell G,.

Abbildung 5.1.: Geometriemodelle unterschiedlichen Fidelititsgrades der D250-Konfiguration.

Basierend auf den Geometriemodellen G; und G; sind entsprechende Simulationsmodelle abzu-
leiten. Dabei werden die schalen- und plattenférmigen Komponenten, zu denen die Rumpfaufien-
haut, die Kabinenverkleidung, die Druckschotte sowie die Bodenpaneele zihlen, mit Schalenele-
menten im FE-Modell reprisentiert. Die profilbasierten strukturellen Komponenten, wie Strin-
ger, Spanten, Stiitzen, Lings- und Querbalken, liegen in extrudierter Form vor und werden eben-
so als Schalenelemente diskretisiert. Die Vernetzung erfolgt fiir diese strukturellen Bauteile quad-
dominant, sodass zusitzlich zu Viereckselementen auch ein geringer Anteil an Dreieckselementen
im Netz vorhanden ist. Wie in Abschnitt 4.3 erértert wird, wird die Anbindung der Druckschotte
an die Rumpfstruktur mittels starrer Verbindungselemente modelliert. In gleicher Weise werden
auch die Wasserstofftanks, die gemifd Abschnitt 4.4 als Punktmassenelemente idealisiert werden,
an den Rumpf gekoppelt. Nietverbindungen werden dagegen iiber flexible Verbindungselemente
dargestellt. Die Kabinen- und Sekundirkavitit werden mittels akustischer Volumenelemente dis-
kretisiert. Aufgrund der komplexen Geometrien der Volumenkdrper werden die Kavititen zum Er-
halt einer ausreichender Elementqualitit tiber Tetraederelemente vernetzt. Im Rahmen zukiinftiger
Studien sollen diesbeziiglich Vernetzungsmethoden zum Erhalt qualitativhochwertiger Netze, wel-
che primir aus Hexaederelementen gebildet werden, untersucht werden. Die Modelle beruhen auf’
den allgemeinen Annahmen eines linearen Materialverhaltens und eines idealen Gases. Dariiber
hinaus wird zur Beriicksichtigung von Dimpfungseffekten niherungsweise ein globaler struktu-
reller Dimpfungsgrad von 1 % definiert.

Ferner besteht die Moglichkeit die Variabilitit des Fidelititsgrades in der Modellgenerierung iiber
die Netzauflosung und die Ordnung der Ansatzfunktionen zu beeinflussen. Letzteres wird zur Ein-
sparung von Rechenressourcen im Folgenden nicht betrachtet, sodass fiir alle Modelle Elemen-
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te mit linearer Ansatzfunktion gewihlt werden. In Abschnitt 5.2 werden vibroakustische Analysen
durchgefiihrt, bei denen die von den Propellern hervorgerufenen Schalldruckfelder auf der Rumpf-
oberfliche bei der Blattfolgefrequenz sowie der zweiten und dritten Harmonischen als Anregung
dienen. Die erforderlichen Zielelementkantenlingen weisen dabei eine Abhingigkeit von der Blatt-
folgefrequenz und deren Harmonischen auf. Zur Veranschaulichung der Multi-Fidelitit werden
zwei Netzfeinheiten bestimmt, die sowohl ein grobes Netz zur Analyse der Blattfolgefrequenz als
auch ein feines Netz zur Untersuchung der zweiten und dritten Harmonischen bereitstellen. Die
Blattfolgefrequenz ergibt sich gemif} Gleichung (2.8) aus der Anzahl der Propellerblitter und der
Propellerdrehzahl zu f;; = 61.7 Hz. Die zweite und dritte Harmonische ergeben sich aus dem
Vielfachen der Blattfolgefrequenz und betragen f;, = 123.4 Hz sowie f;3 = 185.1 Hz. Die charak-
teristischen GrofSen des Propellers sind in Tabelle 5.1 zusammengefasst.

Tabelle 5.1.: Charakteristische Groflen des Propellers der D250-Konfiguration.

Anzahl der Blitter ny: 7
Drehzahl ();: 8.814 s71
Blattfolgefrequenz f;: 61.7Hz

Zweite Harmonische f: 123.4Hz
Dritte Harmonische f3: 185.1 Hz

Wie bereits in Abschnitt 2.1.1 verdeutlicht wird, bestimmen Biegewellen das dominante Schwing-
verhalten der Flugzeugstruktur. Insbesondere die Rumpfhaut weist im Vergleich zu den tibrigen
Komponenten, welche in den Geometriemodellen betrachtet werden, eine geringe Hautdicke auf.
Dies fiithrt zu den kleinsten auftretenden Biegewellen der gesamten Flugzeugstruktur, die folg-
lich zur Bestimmung der Zielelementkantenlinge mafigebend sind. Ausgehend von 10 Elementen
pro Wellenlinge, welche gemif Tabelle 2.1 eine ausreichende Annahme zur Abbildung der Wellen-
phinomene darstellt, ergibt sich mit den geometrischen und materiellen Eigenschaften der D250-
Konfiguration, die in Tabelle 5.2 zusammengefasst sind, unter Zuhilfenahme der Gleichungen (2.5),
(2.7) sowie (2.12) fiir das grobe Netz eine optimale Elementkantenlinge von l.op; = 0.073 m. Fiir
die Bestimmung der optimalen Elementkantenlinge des feinen Netzes, welches die Untersuchung
sowohl der zweiten als auch der dritten Harmonischen der Blattfolgefrequenz erméglichen soll, ist
die hohere Frequenz f;3 mafigeblich und ergibt [, ,,; = 0.042 m.

Tabelle 5.2.: Geometrische und materielle Eigenschaften der Rumpthaut der D250-Konfiguration.

Elastizititsmodul E: 73759731563 %
Querkontraktionszahl v: 0.33

Dichte ps: 2800 <8
Minimale Hautdicke h: 0.0033m

Fiir die Luftkavititen werden analog zur Strukturdiskretisierung 10 Elemente pro Wellenlinge an-
genommen. Dies fiihrt mit den Fluideigenschaften, welche Tabelle 5.3 zu entnehmen sind, gemif3
den Gleichungen (2.2), (2.3) und (2.12) zu den optimalen Elementkantenlingen ., = 0.554 m fiir
das grobe Netz sowie l;opr = 0.185m fiir das feine Netz.

Die Struktur und die Fluidkavititen konnen durch die Vorgabe unabhingiger Zielelementkanten-
lingen I, s und I, r separat und nonkonform vernetzt werden, wie in Abschnitt 4.5 erliutert wird.
Die Zielelementkantenlingen des Fluids und der Struktur werden fiir beide Netzfeinheiten gezielt
geringfligig kleiner als die theoretisch berechneten optimalen Elementkantenlingen gewihlt, um
reproduzierbar qualitativhochwertige und zuverlissige Ergebnisse erzeugen zu konnen. Diese Ziel-
elementkantenlingen sind in Tabelle 5.4 zusammengefasst und dienen zur Vernetzung der Geome-
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Tabelle 5.3.: Materialeigenschaften der Kabinen- und Sekundirkavitit der D25o-Konfiguration unter Flugbe-
dingungen.

Dichte pr: 1.204 &
Schallgeschwindigkeit cp: 342 7%

triemodelle G; sowie G,. Im Vergleich zur Struktur erfolgt die Diskretisierung des Fluids signifi-
kant grober. Dies ist fiir den Bereich niedriger Frequenzen charakteristisch, wobei das Verhiltnis
zwischen der Zielelementkantenlinge fiir die Struktur und der Zielelementkantenlinge fiir das
Fluid mit zunehmender Frequenz aufgrund der dispersiven Eigenschaften der in der Struktur auf-
tretenden Biegewellen ansteigt. Auf eine Konvergenzstudie wird in Anbetracht der in Abschnitt 5.2
vorgesehenen Analysen verzichtet, mit welchen lediglich die Machbarkeit nachgewiesen und keine
Aussage beziiglich der Kabinenakustik aus den Ergebnissen abgeleitet wird.

Tabelle 5.4.: Zielelementkantenlingen zur Generierung der Simulationsmodelle aus den Geometriemodellen

G1 und Gz.
Zielelement- Grobes Netz Feines Netz
kantenlinge
les 0.06 m 0.03m
le,r 0.54m 0.17m

Die damit resultierenden léseragnostischen Simulationsmodelle konnen in das gewiinschte For-
mat des zu verwendenden FE-Programms konvertiert werden. Um diese Fihigkeit und den Vorteil
des Loseragnostizismus aufzuzeigen, wird das FE-Modell der generischen Rumpfsektion in AN-
sYs MECHANICAL sowie das FE-Modell der D250-Konfiguration mit vollstindiger Rumpflinge in
NASTRAN analysiert. Die dazu genutzten Elementtypen sind der Vollstindigkeit halber fiir beide
FE-Programme aus Tabelle 5.5 zu entnehmen.

Tabelle 5.5.: ANsys MECHANICAL- und NASTRAN-Elementtypen zur Konvertierung der betrachteten loserag-
nostischen Simulationsmodelle in das entsprechende Loserformat bei linearen Ansatzfunktio-

nen.
Loseragnostischer Elementtyp Elementtyp in Elementtyp in
ANSYs MECHANICAL NASTRAN
Schalenelement (Dreieckselement) SHELL181 CTRIA3
Schalenelement (Viereckselement) SHELL181 CQUAD4
Akustisches Volumenelement (Tetraeder)  FLUID30 CTETRA
Punktmassenelement MASS21 CONM2
Starres Verbindungselement CERIG RBE2
Flexibles Verbindungselement RBE3 in Kombination =~ CFAST
mit COMBI250

Zusammenfassend kénnen die in Kapitel 4 vorgestellten Regeln in Kombination mit dem bereits
bestehenden Wissen von FUGA zur Generierung von disziplinabhingigen Simulationsmodellen
angewendet werden. Die Fidelitit der Simulationsmodelle kann unter Gewihrleistung der Konsis-
tenz auf Grundlage des wissensbasierten Ansatzes sowohl iiber den CAD-basierten Geometrieent-
wurf als auch tiber die Eigenschaften des Netzes variiert werden. Ersteres kann tiber die Kombina-
tion an Komponenten sowie deren Detailgrad bestimmt werden. Zweiteres umfasst die Wahl der
Zielelementkantenlingen sowie der Ordnung der Ansatzfunktionen. Der wissensbasierte Ansatz
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erlaubt die gezielte Anreicherung von Informationen, die in der frithen Phase des Flugzeugvorent-
wurfs tiblicherweise nicht zur Verfligung stehen, und erweist eine hohe Flexibilitit gegeniiber Kon-
figurationsinderungen sowie neuartigen Produktarchitekturen. Mittels der in diesem Abschnitt
generierten Simulationsmodelle, welche in die Loserformate von ANsys MECHANICAL und NAS-
TRAN konvertiert sind, gilt es im Folgenden die Analysefihigkeit dieser Modelle zur Anwendung
von vibroakustischen Untersuchungen aufzuzeigen.

5.2. Demonstration der Analysefihigkeit der generierten Modelle anhand
vibroakustischer Untersuchungen

Die Analysefihigkeit der mittels FUGA generierten und auf der Geometrie G; und G basierenden
Simulationsmodelle wird durch die Untersuchung des Schwingverhaltens des Rumpfes sowie der
Schalldruckverteilung in der Kabine veranschaulicht, welche durch die von den Propellern verur-
sachte und auf den Flugzeugrumpf einwirkenden Druckwellen angeregt werden. Betrachtet wird
hierbei die einseitige Anregung eines Propellers bei der Blattfolgefrequenz sowie der zweiten und
dritten Harmonischen gemif$ Tabelle 5.1. Die von dem Propeller hervorgerufenen komplexwertigen
Druckanregungen auf der Rumpfoberfliche werden mittels des in [95] beschriebenen empirischen
Verfahrens berechnet. Diese sind in Abbildung 5.2 und Abbildung 5.3 fiir die generische Rumpfsek-
tion sowie die D25o-Konfiguration gezeigt.

Q)

I 1.2e+01
3
>z
0 a2
o>k
-5 g
-0 2
’ 1.4e+012
Q
w

(a) Anregung der Blattfolgefrequenz f;; = 61.7 Hz.
- 156401 &
10 fo}
-
0 ~
5 S
-10 kS|
. 1.4e+012
Q
(93]
- 146401 &
10 [
5 k]
&
O 1
5 (E’
S
-10 =
. 140401 2
G
w

(c) Anregung der dritten Harmonischen f;3 = 185.1 Hz.

Abbildung 5.2.: Einseitige Schalldruckanregung auf der Rumpfoberfliche bei der Blattfolgefrequenz sowie
der zweiten und dritten Harmonischen fiir die generische Rumpfsektion.
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(c) Anregung der dritten Harmonischen f;3 = 185.1 Hz.

Abbildung 5.3.: Einseitige Schalldruckanregung auf der Rumpfoberfliche bei der Blattfolgefrequenz sowie
der zweiten und dritten Harmonischen fiir die D250-Konfiguration mit vollstindiger Rumpf-
linge.

Zur Aufprigung dieser Anregungen auf das Simulationsmodell der Rumpfsektion ist in ANsys ME-
CHANICAL die zusitzliche Definition von Oberflichenelementen des Typs SURF154 auf der Rumpf-
oberfliche erforderlich, deren Knoten koinzident zu den Knoten der SHELL181-Elementen der
Rumpthaut sind. Das strukturdynamische Verhalten der Rumpfsektion kann anschlieflend durch
Losen der Gleichung (2.14) bei der Blattfolgefrequenz sowie der zweiten und dritten Harmonischen
bestimmt werden und ist in Abbildung 5.4 dargestellt. Die Betriebsschwingform bei der Propeller-
anregung mit der Blattfolgefrequenz wird fiir eine Hochdeckerkonfiguration in [49] gezeigt und
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weist eine gute Ubereinstimmung mit Abbildung 5.4a auf. Fiir diese ist ein globales Schwingungs-
verhalten zu erkennen, bei der sich eine globale Strukturwelle iiber die Rumpfsektion ausbreitet.
Ein solches Verhalten ist bei tiefen Frequenzen zu erwarten. Bei der zweiten und dritten Harmo-
nische ist mit der Vervielfachung der Blattfolgefrequenz ein lokales Schwingverhalten ausgeprigt,
welches sich durch lokale Schwingungen einzelner Hautfelder auszeichnet und insbesondere in
den Fensterbereichen grofie Amplituden aufweist.

Zur Ermittlung der Druckverteilung in der Kabinenkavitit des Gesamtmodells der D250-Konfigu-
ration bei den betrachteten Propelleranregungen ist eine starke Fluid-Struktur-Kopplung zu be-
riicksichtigen und somit das Gleichungssystem gemifd Gleichung (2.15) in NASTRAN zu l8sen. Die
resultierenden Schalldruckverteilungen in der Horebene der Passagiere sind in Abbildung 5.5 dar-
gestellt, in welcher eine Abnahme der Wellenlinge bei zunehmender Frequenz zu erkennen ist.
Dieses Verhalten entspricht den Erwartungen und kann somit als sinnvoll beurteilt werden. Ein
dhnliches Modell der D25so-Konfiguration wird ferner von HESSE ET AL. [47] hinsichtlich der Aus-
wirkungen einer Aufdickung spezieller Rumpfsegmente, welche als Abschirmung gegen losgeldste
Propellerblitter im Flug dient, auf den Kabinenlirm analysiert.

Aus den durchgefiihrten Analysen sind mehrere wichtige Erkenntnisse abzuleiten. Die Analyse-
und Rechenfihigkeit der generierten Modelle wird anhand verschiedener Fidelititsgrade und mit-
tels vibroakustischer Untersuchungen bewiesen. Dabei kann die Unabhingigkeit der Modelle vom
Loser aufgezeigt werden. Dies eréffnet ein hohes Maf$ an Flexibilitit, um verschiedene Analyse-
werkzeuge je nach den spezifischen Anforderungen des gegebenen Problems oder den Priferenzen
des Anwenders einzusetzen. Durch die Einbindung der Fenstergeometrien, der Druckschotte und
der Wasserstofftanks in die Modellgenerierung werden weitere Verbindungen im frithen Flugzeug-
vorentwurfsprozess geschaffen. Dies erlaubt die Durchfiihrung multidisziplinirer Detailanalysen,
deren Zuverlissigkeit durch die Erweiterung der zur Modellierung zu Verfiigung stehenden Infor-
mationen gesteigert wird.
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.814E-07 .176E-04 .352E-04 .528E-04 .703E-04
.886E-05 .264E-04 .440E-04 .615E-04 .791FE-04

(a) Betriebsschwingform bei Anregung der Blattfolgefrequenz f;; = 61.7 Hz.

.809E-08 .963E-05 .193E-04 .289E-04 .385E-04
.482E-05 .144F-04 .241E-04 .337E-04 .433E-04

(b) Betriebsschwingform bei Anregung der zweiten Harmonischen f;; = 123.4 Hz.

.362E-08 .316E-05 .632E-05 .947E-05 .126E-04
.158E-05 .474E-05 .790E-05 .111E-04 .142E-04

(c) Betriebsschwingform bei Anregung der dritten Harmonischen f;,3 = 185.1 Hz.

Abbildung 5.4.: Betriebsschwingformen der generischen Rumpfsektion unter verschiedenen Propelleranre-
gungen.
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(c) Schalldruckverteilung bei Anregung der dritten Harmonischen f,; = 185.1 Hz.

Abbildung 5.5.: Resultierende Schalldruckverteilung in der Kabinenkavitit in der Horebene der Passagiere

fiir unterschiedliche Propelleranregungen.






6. Zusammenfassung und Ausblick

Gegenstand der vorliegenden Arbeit ist die automatisierte Generierung von numerischen Simu-
lationsmodellen mittels eines wissensbasierten Ansatzes. Der Fokus liegt dabei auf der Bereitstel-
lung von Modellen fiir vibroakustische Finite Elemente Analysen, die zuverlissige Vorhersagen des
Kabinenlirms im Rahmen des Entwurfsprozesses erlauben. Grundlage der Modellierung bilden
Luftfahrzeugdatensitze im Vorentwurfsdatenformat CPACS, welches als zentrales Datenaustausch-
format zwischen den beteiligten Disziplinen im Flugzeugentwurfsprozess dient. Da im Kontext des
Vorentwurfes meist nur begrenzte Informationen zur Verfiigung stehen, die eine disziplinabhin-
gige Modellgenerierung sowie die Durchfiihrung entsprechender Analysen zur Ableitung zuverlis-
siger Vorhersagen erschweren, gilt es die bestehenden Vorentwurfsdaten mit spezifischem Wissen
zur Modellgenerierung anzureichern. Dazu werden Modellierungsvorschriften in Form von Regeln
innerhalb einer wissensbasierten Entwurfsmethodik entwickelt, die die Funktionalititen des wis-
sensbasierten Tools FUGA erweitern.

Fiir eine verbesserte Vorhersagegenauigkeit des Kabinenlidrms werden Regeln zur detaillierten Mo-
dellierung des Rumpfes und der Kabine definiert. Speziell werden Regeln zur Implementierung der
Fenstergeometrien, der Druckschotte und der Wasserstofftanks ausgearbeitet sowie die bestehende
Modellierung der Sekundirkavitit im Rumpf erweitert. Die Generierung von Simulationsmodel-
len mit FUGA gliedert sich im Allgemeinen in zwei Schritte. Der erste Schritt umfasst den CAD-
basierten Geometrieentwurf unter Anwendung des Geometriekernels OCCT, wihrend im zweiten
Schritt die automatisierte Vernetzung dieser Geometrien mittels des Vernetzers GmsH erfolgt. Die
Modelle werden loseragnostisch beschrieben und erlauben die Konvertierung in ein beliebiges Lo-
serformat.

Zur Beriicksichtigung der Fenstergeometrien im Modell der Rumpfoberfliche, die sowohl die Fens-
ter als auch die zugehorigen Verstirkungsrahmen einschliefien, erweist sich die Vernetzung als we-
sentliche Herausforderung. Zum Erhalt qualitativhochwertiger Vierecksnetze aus dieser Geometrie
stellt sich eine Vernetzung mittels des strukturierten TRANSFINITEAUTO-Algorithmus sowie des un-
strukturierten MESHADAPT-Algorithmus unter Anwendung einer quad-dominanten Rekombinati-
on als effektiv heraus. Insbesondere ist im Rahmen des Geometrieentwurfs die Fusionierung der
Geometrien erforderlich, um die Konformitit der Netze sicherzustellen. Fiir lokale Netzoptimie-
rungen im Bereich der Fenster sind Netzgroéfenfelder zu definieren, die zu lokal sehr fein aufge-
l6sten Netzbereichen fithren. Diese erweisen sich als notwendig, um starke Elementverzerrungen
zu vermeiden, die aus den Vernetzungsbedingungen aus der Geometrie resultieren. Die lokal fei-
ne Netzauflosung bedingt hohere Speicher- und Rechenkosten und ist im Hinblick auf die Finite
Elemente Analyse als kritisch zu bewerten, sodass beztiglich der Optimierung des Geometrieent-
wurfs Bedarf weiterer Forschungsarbeiten besteht. Dariiber hinaus ist zur lokalen Netzoptimierung
im Geometrieentwurf die Projektion der Stringer- und Spantkurven auf die Rumpfoberfliche er-
forderlich. Damit sind die unstrukturiert vernetzten Bereiche auf ein Minimum zu reduzieren und
die Netzqualititen effektiv zu steigern. Auf Basis der Netze der Rumpfoberfliche inklusive der Fens-
tergeometrien erfolgt die Integration und Anbindung der Druckschotte und Wasserstofftanks.

In der Literatur werden iiblicherweise fiir vibroakustische Analysen Modelle von Rumpfsektionen
verwendet. Zur Erweiterung dieser Betrachtungen auf ganzheitliche Flugzeugmodelle sind weitere
Komponenten mit einzubeziehen. Diese Fihigkeit der Modellgenerierung vollstindiger Flugzeug-
konfigurationen wird mit der Implementierung der Druckschotte in FUGA weiter ausgebaut. Die
Vernetzung der Druckschotte erfolgt analog zu der Rumpfoberfliche mittels des TRANSFINITEAU-
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TO- und des MEsSHADAPT-Algorithmus bei einer quad-dominanten Rekombination. Fiir die An-
bindung der Druckschotte an den Rumpf werden starre Verbindungselemente verwendet, die den
Vorteil bieten, dass der Rumpf und die Druckschotte keine koinzidenten Knoten aufweisen miis-
sen und somit eine unabhingige Vernetzung dieser Komponenten stattfinden kann. Dies fiihrt zu
Netzen der Druckschotte hoherer Qualitit.

Der wissensbasierte Ansatz schafft dariiber hinaus die Voraussetzung zur Erweiterung des Wissens
um neuartige Produktarchitekturen, wodurch die Implementierung der Wasserstofftanks ermog-
licht wird. Dies erfolgt als erster Ansatz durch die Modellierung als Punktmassen, die ebenfalls iiber
starre Verbindungselemente an den Rumpf gekoppelt werden. Diese Implementierung liefert eine
speicher- und recheneffiziente Methodik zur Beriicksichtigung der Tanks in dem Simulationsmo-
dell.

Zusitzlich zu den Erginzungen struktureller Details sowie Komponenten erfolgt eine Erweiterung
des Geometrieentwurfs der Sekundirkavitit. Diese Erweiterung erlaubt die Modellierung der Iso-
lierungskavitit, der Bilgenkavitit sowie der verbleibenden sekundiren Luftkavitit. Basierend auf
dieser Arbeit ist in weiteren Schritten die Vernetzung der erweiterten Kavitit unter Berticksichti-
gung der Fluid-Struktur-Interaktion sowie einer Modellierung des physikalischen Verhaltens der
Isolierung zu implementieren.

Die Robustheit der entwickelten Regeln wird anhand verschieden komplexer Flugzeugkonfigura-
tionen evaluiert. Insgesamt kénnen die Regeln konfigurationsunabhingig und zuverlissig ausge-
fiihrt werden. Eine Ausnahme stellt jedoch die erweiterte Sekundirkavitit dar, bei der es zu Fehlern
kommt, die auf Geometrieoperationen aus OCCT zuriickzufiihren sind. Entsprechende Regeln sind
daher in nachfolgenden Arbeiten fiir eine zuverlissige Ausfithrung anzupassen.

Auf Grundlage des um diese Regeln erweiterten Wissenssystems in FUGA wird die Fihigkeit der
automatisierten Generierung von Simulationsmodellen unterschiedlicher Fidelititsgrade anhand
eines neuartigen Flugzeugkonzepts aufgezeigt. Dabei werden eine generische strukturelle Rumpf-
sektion sowie ein Modell eines Rumpfes in voller Linge mit Struktur und Kavititen betrachtet.
Mittels vibroakustischer Untersuchungen, bei denen durch die Propeller verursachte Schalldruck-
anregungen der Rumpfhaut betrachtet werden, wird die Rechen- sowie Analysefertigkeit der gene-
rierten Modelle aufgezeigt. Die Analysen werden mit unterschiedlichen Finite Elemente Program-
men durchgefiihrt und veranschaulichen den Vorteil des Loseragnostizismus.

Zusammenfassend wird in dieser Arbeit gezeigt, dass mit Hilfe eines wissensbasierten Ansatzes au-
tomatisiert konsistente Simulationsmodelle unterschiedlichen Fidelititsgrades generiert werden
konnen. Der wissensbasierte Ansatz erlaubt durch die Modifikation und Erweiterung bestehender
Regeln sowie durch die Integration von neuen Regeln die gezielte Anreicherung von Informationen
zur Modellgenerierung. Dies gewihrleistet eine hohe Flexibilitit gegeniiber Konfigurationsinde-
rungen sowie die Integration neuartiger Produktarchitekturen und erméglicht somit die Durch-
fiihrung multidisziplinirer Detailanalysen in der frithen Phase des Flugzeugvorentwurfs, deren Zu-
verlissigkeit durch die Erweiterung der zur Modellierung zu Verfiigung stehenden Informationen
erhoht wird.

Ausgehend von dem erweiterten Wissenssystem FUGA und den Erkenntnissen dieser Arbeit erge-
ben sich Perspektiven weiterer Forschungsansitze. Die Modellierung vollstindiger Flugzeugkonfi-
gurationen zur multidiszipliniren Detailanalyse ist mit den in dieser Arbeit vorgestellten Imple-
mentierungen nicht abgeschlossen. Zum einen liegt ein Bedarf an weiteren Optimierungen der
Regeln vor, die eine effizientere Vernetzung oder die Steigerung der Zuverlissigkeit der Regeln um-
fasst. Zum anderen sind auf Basis des erweiterten Wissensrepositoriums Regeln zur Modellierung
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bereits implementierter Komponenten mit hoherem Fidelititsgrad sowie Regeln zur Modellierung
von Komponenten, die bisher noch nicht beriicksichtigt werden, zu erginzen. Letzteres schliefit
beispielsweise die Modellierung der Sitze, der Kabinenmonumente, der Fliigel und der Leitwer-
ke ein. Mit dem Fidelititsgrad der Modelle wird allerdings auch der Bedarf an leistungsfihigeren
Rechenressourcen erhoht. Zur Verbesserung der Rechenzeit sowie der Reduzierung des erforder-
lichen Speicherbedarfs besteht eine Notwendigkeit weiterer Forschungsarbeiten beziiglich der Ef-
fizienzsteigerung des Losungsprozesses, um die Zuginglichkeit der Simulationen sicherzustellen.
Dies beinhaltet Untersuchungen beziiglich effizienter Losungsalgorithmen und Methoden der Mo-
dellordnungsreduktion. Dariiber hinaus sind zur Gewihrleistung einer zuverlissigen Vorhersage
mittels Simulationen die Modellierungsvorschriften disziplinabhingig zu validieren. Ein weiterer
Schritt ist ferner die multidisziplinire Analyse neuartiger Flugzeugkonfigurationen, mit denen Tr-
endabschitzungen sowie Sensitivititsanalysen durchgefiihrt werden konnen, um den Flugzeugent-
wurf diszipliniibergreifend zu optimieren.
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A. Anhang

A.. Netzqualititen bei der Netzoptimierung durch Stringer- und
Spantunterteilung der Rumpfoberfliche beim AcousTic FLIGHT-LAB

In Erginzung zu Abschnitt 4.2.2, in welchem unter anderem fiir lokale Netzoptimierungen die Aus-
wirkungen einer Stringer- und Spantunterteilung des Rumpfes auf die Netzqualitit untersucht wer-

den, sind die Netze fiir die weiteren Qualititskriterien SIGE und 7 in den Abbildungen A.1 und A.2
dargestellt.

SIGE
4.6e-010.580.60.680.70.750.80.850.9 1.0e+00

8, LN
s Sy
LR

o

wad

SIGE
4.6e-010.580.60.650.70.780.80.8%0.9 1.0e+00

(b)

Abbildung A.1.: Gegeniiberstellung der mittels Vernetzungsmethode Vs generierten Netze des Geometrie-
modells (a) mit und (b) ohne der zusitzlichen Stringer- und Spantunterteilung bei einer Ele-

mentkantenlinge /, s = 0.05 m und linearen Ansatzfunktionen unter Betrachtung des Netz-
qualititswertes SIGE.




94 A. ANHANG
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(b)

Abbildung A.2.: Gegeniiberstellung der mittels Vernetzungsmethode V5 generierten Netze des Geometrie-
modells (a) mit und (b) ohne der zusitzlichen Stringer- und Spantunterteilung bei einer Ele-
mentkantenlinge [, s = 0.05 m und linearen Ansatzfunktionen unter Betrachtung des Netz-
qualititswertes 7.

A.2. Netzqualititen bei der Vernetzung mittels unterschiedlicher
Vernetzungsmethoden

Erginzend zu Abschnitt 4.2.2 sind in Abbildung A.3 und Abbildung A.4 Ausschnitte des Netzes des
AcousTic FLIGHT-LABs unter Betrachtung der Qualititskriterien SIGE und < dargestellt, welche
mittels der Vernetzungsmethoden V; bis V gemifS Tabelle 4.1 erzeugt werden. Die zugehérigen
mittleren, minimalen und maximalen Qualititswerte sind den Abbildungen A.5 und A.6 zu entneh-
men.
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SIGE SIGE
8.5e-03 0.2 0.50.60.7 0.8 1.0e+00 8.5e-03 0.20 050607 0.8 1.0e+00

(a) Vernetzungsmethode V. (b) Vernetzungsmethode V5.

SIGE SIGE
8.5e-03 0.20304050.60.70.8 1.0e+00 8.5e-03 0.20.304050.60.70.8 1.0e+00

(c) Vernetzungsmethode V3. (d) Vernetzungsmethode V.

SIGE SIGE
8.5e-03 0.20.3 0.60.70.8 1.0e+00 8.5e-03 0.20.304050.60.70.8 1.0e+00

(e) Vernetzungsmethode V5. (f) Vernetzungsmethode V.

Abbildung A 3.: Gegeniiberstellung der mittels Vernetzungsmethoden V; bis V4 generierten Netze der
Stringer- und Spant-unterteilten Rumpfoberfliche mit Fenster- und Verstirkungsrahmen-
geometrie bei einer Elementkantenlinge von [, s = 0.05m sowie linearen Ansatzfunktionen
unter Betrachtung des Netzqualititskriteriums SIGE.
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gamma gamma
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(a) Vernetzungsmethode Vj. (b) Vernetzungsmethode V.

gamma gamma
5.4e-03 02030405060.70.8 1.0e+00 5.4e-03 02030405060.70.8 1.0e+00

(c) Vernetzungsmethode V3. (d) Vernetzungsmethode V.

gamma gamma

5.4e-03 02030405060.708 1.0e+00 5.4e-03 02030405060.708 1.0e+00

(e) Vernetzungsmethode Vs. (f) Vernetzungsmethode V.

Abbildung A.4.: Gegeniiberstellung der mittels Vernetzungsmethoden V; bis V¢ generierten Netze der
Stringer- und Spant-unterteilten Rumpfoberfliche mit Fenster- und Verstirkungsrahmen-
geometrie bei einer Elementkantenlinge von I, s = 0.05m sowie linearen Ansatzfunktionen
unter Betrachtung des Netzqualititskriteriums .
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Abbildung A.5.: Mittlere, minimale und maximale SIGE-Netzqualititen des AcousTic FLIGHT-LABS bei einer

Vernetzung mit den Vernetzungsmethoden V; bis V4 und einer Elementkantenlinge von
ls = 0.05m.
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Abbildung A.6.: Mittlere, minimale und maximale 7-Netzqualititen des AcousTic FLIGHT-LABS bei einer
Vernetzung mit den Vernetzungsmethoden V; bis V¢ und einer Elementkantenlinge von
le,s = 0.05m.
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A.3. Technische Daten der verwendete Hardware

In Tabelle A.1 sind Informationen zur Hardware zusammengefasst, welche fiir die in Kapitel 4 vor-
gestellten Berechnungen zur Vernetzung und Modellgenerierung verwendet wird.

Tabelle A.1.: Technische Daten der fiir den Geometrieentwurf und fiir die Vernetzung verwendete Hardware.

Gerit: Mobiles Endgerit
Prozessor: i7-1270P (@2.20GHz)
Grafikkarte: NVIDIA GeForce MX550

Arbeitsspeicher: ~ 32.0GB DDR4

A.4. Untersuchung verschiedener Methoden zur Vernetzung der
Druckschotte

Zum Erhalt von Netzen hoher Qualitit der Druckschotte werden in Erginzung zu Abschnitt 4.3.2
verschiedene Vernetzungsmethoden in Anlehnung an Tabelle 4.1 untersucht. Wie in Abschnitt 4.3.2
erliutert wird, erfolgt die Vernetzung analog zu der Rumpfoberfliche inklusive Fenstergeometrien,
mit dem Unterschied, dass die Definition von NetzgrofSenfeldern im Falle der Druckschotte nicht
erforderlich ist. Die resultierenden Netze sind unter Betrachtung der SICN-Qualitit fiir die Vernet-
zungsmethoden V; bis V¢ in Abbildung A.7 fiir das vordere und in Abbildung A.8 fiir das hintere
Druckschott dargestellt. Es werden dabei lineare Ansatzfunktionen sowie eine Zielelementkanten-
linge von /,s = 0.05m angenommen. Entsprechende mittlere, minimale und maximale SICN-
Werte sind Abbildung A.g zu entnehmen. Die Kriterien 7 und SIGE liefern analoge Aussagen und
werden daher nicht betrachtet. Die Tabellen A.2 und A3 fassen dariiber hinaus weitere Daten zu
den Netzen zusammen, welche die Anzahl an Dreiecks- und Viereckselementen, dem prozentualen
Anteil an Dreieckselementen im Netz sowie die Rechenzeiten zur Vernetzung umfassen.
Insgesamt lassen sich dhnliche Erkenntnisse wie in Abschnitt 4.2.2 zur Vernetzung der Rumpfober-
fliche inklusive Fenstergeometrien feststellen. Zur Vernetzung sind fiir alle Methoden nur wenige
Sekunden notwendig, sodass diese als unkritisch bewertet werden kénnen. Die SICN-Mittelwerte
sind fiir alle Vernetzungsmethoden ausreichend hoch mit einem Wertebereich von SICN = 0.69 bis
SICN = 0.89. Die maximal auftretenden Elementqualititen liegen fiir alle Vernetzungsmethoden
bei SICN = 1.0. Unterschiede bestehen beziiglich der minimalen SICN-Werte. Kritisch mit einem
Wert von SICN = 0.01 sind die Vernetzungsmethode V¢ am vorderen Druckschott sowie V5 am
hinteren Druckschott.

Auch im Fall der Druckschotte weisen die quad-dominanten Netze der Vernetzungsmethode V;
bis V3 eine grofle Ahnlichkeit auf und zeigen Charakteristika eines hybriden Netzes. Die resultie-
renden Netze dieser drei Methoden umfassen eine vergleichbare Gesamtanzahl an Elementen. Der
Anteil der Dreieckselemente im Netz liegt in einem Bereich von 1.07 % bis 2.60 % und ist als unkri-
tisch zu bewerten. Im direkten Vergleich ist aufgrund der robusten Eigenschaft des MESHADAPT-
Algorithmus, welche in Abschnitt 4.2.2 aufgezeigt wird, die Vernetzungsmethode V3 zu bevorzugen.
Das Netz, welches aus der Vernetzungsmethode V, resultiert, enthilt in den unstrukturiert vernetz-
ten Bereichen Elemente, deren Elementkantenlingen grofler als die Zielelementkantenlinge sind.
Dies ist wiederum auf die nicht vorhandenen linearen geometrischen Bedingungen zuriickzufiih-
ren, fiir die der PACKING OF PARALLELOGRAMS-Algorithmus eine effektive Vernetzung erméglicht.
Folglich ist dieses Vorgehen der Vernetzung fiir die Druckschotte ungeeignet.

Analog zu Abschnitt 4.2.2 lisst sich anhand der Anzahl an Viereckselementen im Netz fiir die Ver-
netzungsmethoden V5 und Vg feststellen, dass aufgrund der vollstindigen Rekombination die vor-
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gegebene Zielelementkantenlinge ignoriert wird und ein deutlich feineres Netz erzeugt wird, als
erforderlich ist. Folglich sind diese Methoden ebenfalls zur Vernetzung der Druckschotte nicht zu
empfehlen. Zusammenfassend erweist sich somit die Vernetzungsmethode V3, wie bereits auch bei
der Vernetzung der Rumpfhaut inklusive Fenstergeometrien, als geeignete Methode zur zuverlis-
sigen Generierung hochwertiger Netze der Druckschotte.
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(c) Vernetzungsmethode V3. (d) Vernetzungsmethode V.
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Abbildung A.7.: Gegentiberstellung der mittels Vernetzungsmethoden V; bis V4 generierten Netze des vor-
deren Druckschottes der D18o-Konfiguration bei einer Elementkantenlinge von [, g = 0.05m
sowie linearen Ansatzfunktionen unter Betrachtung des Netzqualititskriteriums SICN.
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Abbildung A.8.: Gegeniiberstellung der mittels Vernetzungsmethoden V; bis V4 generierten Netze des hin-
teren Druckschottes der D18o-Konfiguration bei einer Elementkantenlinge von [, s = 0.05m
sowie linearen Ansatzfunktionen unter Betrachtung des Netzqualititskriteriums SICN.
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Abbildung A.g.: Mittlere, minimale und maximale SICN-Netzqualititen fiir die Druckschotte der Di8o-
Konfiguration bei einer Vernetzung mit den Vernetzungsmethoden V; bis V4 und einer
Elementkantenlinge von [, s = 0.05 m.
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Tabelle A.2.: Anzahl der Dreiecks- und Viereckselemente sowie Rechenzeiten der Vernetzung des vorderen
Druckschottes der D18o-Konfiguration unter Anwendung der Vernetzungsmethoden V; bis Vg

bei einer Elementkantenlinge von [, s = 0.05m und linearen Ansatzfunktionen.

Vernetzungs-  Anzahl an Anzahl an Prozentualer Anteil ~ Vernetzungszeit
methode Vierecks- Dreiecks- der Dreiecks-
elementen elementen elemente im Netz

YV, 5656 63 1.10 % 0.8s

Vo 5623 83 1.45 % 0.8s

V3 5632 61 1.07 % 0.6s

A\ 5528 121 2.14% 05s

Vs 22949 0 0.00 % 3.3s

Ve 22707 0 0.00 % 0.7s

Tabelle A.3.: Anzahl der Dreiecks- und Viereckselemente sowie Rechenzeiten der Vernetzung des hinteren
Druckschottes der D18o-Konfiguration unter Anwendung der Vernetzungsmethoden V; bis Vg

bei einer Elementkantenlinge von [, ¢ = 0.05m und linearen Ansatzfunktionen.

Vernetzungs-  Anzahl an Anzahl an Prozentualer Anteil ~ Vernetzungszeit
methode Vierecks- Dreiecks- der Dreiecks-
elementen elementen elemente im Netz

V1 6373 40 0.62 % 05s

vV, 5835 156 2.60 % 04s

V3 6275 78 1.23% 05s

A\ 2571 662 20.48 % 05s

Vs 20422 0 0.00 % 75s

Ve 25334 0 0.00 % 05s




