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KURZFASSUNG
Der vorliegende Artikel stellt die Erweiterung einer bestehenden Kopplungsumgebung fir partitio-
nierte aeroelastische Simulationen vor, mit dem Ziel, die Anwendbarkeit auf Konfigurationen mit
Starrkorperfreineitsgraden auszudehnen. Es werden die theoretischen Grundlagen der Kopplung
erlautert, sowohl im Hinblick auf die stationare Trimmung als auch auf den Ablauf von instationaren
Simulationen. Als Testfall werden Ergebnisse einer instationaren Bdensimulation mit einem generi-

schen Ultra-High Capacity Aircraft vorgestellt.

1 EINFUHRUNG

In den vergangenen Jahrzehnten wurde die Ent-
wicklung von aeroelastischen Simulationsverfah-
ren unter Einbeziehung numerischer Stromungs-
I6ser so weit voran getrieben, dass sie heute ei-
ne feste Rolle im industriellen Entwicklungspro-
zess spielen. Hierbei haben sich partitionierte
Verfahren, bei denen existierende Einzelfeldloser
fir Strdmung und Struktur gekoppelt werden, als
vorteilhaft erwiesen. Sie erlauben, flexibel auf
Weiterentwicklungen zu reagieren und sie in das
aeroelastische Simulationsverfahren mit einzube-
ziehen. Indes bendtigen partitionierte Verfahren
eine Schnittstelle zum Datenaustausch zwischen
den Einzelfeldlosern, die eine konsistente und
konservative Ubertragung von Lasten und Verfor-
mungen zwischen dem Oberflachengitter fiir die
Strémung und dem Strukturmodell gewéahrleistet.
Dieser Ansatz wird auch an der RWTH Aa-
chen verfolgt mit der Weiterentwicklung des Aero-
elastischen Kopplungsmoduls (ACM) [1]. Es ist
in einer Reihe von Projekten erfolgreich einge-
setzt worden [2, 3, 4] und wurde umfangreich ge-
gen stationare und instationare Windkanalmes-
sungen validiert.

Alle Windkanalexperimente haben gemeinsam,
dass das Modell eingespannt ist. Das Vorhan-
densein einer Einspannung an einem materiel-
len Punkt erleichtert enorm die Formulierung des
Strukturproblems und damit auch die Simulati-
on der Wechselwirkung zwischen Strémung und
Struktur. Die Berlcksichtigung der Flugmecha-
nik als weitere wichtige Einzeldisziplin innerhalb
des gekoppelten Verfahrens ist somit jedoch nicht

mdglich. Dies kann unter bestimmten Umstanden
eine betrachtliche Einschrankung darstellen. So
verringern sich Frequenzen der Hauptbiegeei-
genformen eines Flugzeugs mit zunehmender
GroBe des Entwurfs bis zu einem Punkt, an dem
auch eine Wechselwirkung mit den flugmecha-
nischen Eigenformen, insbesondere der Anstell-
winkelschwingung, nicht mehr ausgeschlossen
werden kann [6].

Herkdmmlicherweise werden wahrend des Ent-
wurfsprozesses Untersuchungen dieser Wech-
selwirkungsart mit linearisierten Verfahren durch-
geflihrt, was die Transformation des Problems in
den Frequenzbereich erlaubt. Im Laufe einer Ent-
wicklung werden gegebenenfalls noch die poten-
tialtheoretischen Druckverteilungen mit Windka-
nalmesswerten oder mit Ergebnissen von nume-
rischen Stromungssimulationen mit Euler- oder
Navier-Stokes-Losern korrigiert [5]. Dieses Vor-
gehen wird aufgrund des groBen Aufwands fir
zeitechte Simulationen mit hochgenauen Stro-
mungslésern auch weiter die Regel bleiben. Aller-
dings erscheint es sinnvoll, einzelne, als kritisch
identifizierte Zustande genauer zu untersuchen.
Um sie unter direkter Einbeziehung eines nume-
rischen Strémungslésers berechnen zu kénnen,
ist das ACM erweitert worden und kann jetzt auch
fOr die stationare und instationare Simulation von
nicht eingespannten Konfigurationen verwendet
werden.

2 METHODE

In diesem Abschnitt wird das numerische Verfah-
ren flr die aeroelastische Simulation frei fliegen-
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Abbildung 1: Darstellung der Wechselwirkung zwi-
schen Aerodynamik, Strukturverfor-
mung und Starrkérperbewegung.

der Fluggerate in verkirzter Form wiedergege-
ben. Far ausflihrlichere Erlauterungen wird auf
vorherige Ver6ffentlichungen verwiesen [7, 8, 9].

Entsprechend dem partitionierten Ansatz, der
im ACM verfolgt wird, werden zweckbestimm-
te Einzelfeldléser fir die Berechnung der Struk-
turldésung und der Strdmungslésung verwendet.
Die Starrkdrperbewegung kann auf verschiedene
Weise in das Lésungsverfahren mit einbezogen
werden, hier wird sie als separates Kopplungsfeld
angesehen. Infolgedessen muss ein zusatzlicher
Léser, mit einer Programmkomponente fir die
stationare Trimmung und einer weiteren fir die
Zeitintegration der Starrkérperbewegung, in das
Kopplungsverfahren eingebunden werden. Das
ACM muss nun zusétzlich zum Datenaustausch
zwischen dem Strukturldser und dem Strémungs-
I6ser auch den Datenaustausch mit dem Starr-
korperldser bewerkstelligen. Die Wechselwirkung
zwischen den Kopplungsfeldern ist in Abb. 1 dar-
gestellt und gestaltet sich wie folgt:

Fir die Berechnung der Strukturverformung wer-
den in der Regel Finite-Elemente (FE) -Verfahren
verwendet. Besonders fir instationare Simulatio-
nen ist die Anwendung einer geometrisch und
physikalisch linearisierten Formulierung vorteil-
haft. Sie erlaubt eine Modalanalyse der Struktur,
so dass die Verformungen als Linearkombinati-
on der Eigenschwingungsformen dargestellt wer-
den kénnen. Jedoch begrenzt die Linearisierung
die Anwendbarkeit der Formulierung auf kleine
Dehnungen und kleine Verformungen, verglichen

mit den Abmessungen der Struktur. Fir Trans-
portflugzeuge stellt dies keine schwerwiegende
Einschrankung dar, denn die Fllgelspitzenver-
schiebungen betragen gewdhnlicherweise weni-
ger als 10% der Halbspannweite. Bei nicht ein-
gespannten Konfigurationen verlangt die Verwen-
dung eines linearisierten FE-LOsers die Separa-
tion der kleinen elastischen Strukturverformun-
gen von der Starrkérperbewegung, welche mit
der Zeit beliebig groB werden kann. Hierzu ist
die Einfihrung eines mitbewegten Koordinaten-
systems vonnéten. Dieses sogenannte ,Labor-
koordinatensystem* wird derart definiert, dass
die elastische Strukturverformung nicht zum Ge-
samtdrall oder -impuls im Inertialsystem beitragt.
Dies wird durch Einflihrung eines ,mean axes"-
Koordinatensystems nach Milne erflllt [10]. Die
Verwendung eines solchen mitbewegten Koordi-
natensystems bedeutet gleichzeitig, dass Trag-
heitslasten von den aerodynamischen Lasten ab-
gezogen werden missen. Zudem sollten im Fal-
le hinreichend groBer Strukturverformungen die
zeitlichen Anderungen in den Tragheitseigen-
schaften bei der Zeitintegration der Starrkérper-
bewegung berticksichtigt werden.

Fir stationare Simulationen ist eine andere Her-
angehensweise an das Kopplungsproblem not-
wendig. Fir einen stationaren Gleichgewichtszu-
stand muss bei einer nicht eingespannten Kon-
figuration ein Kraftegleichgewicht und ein Mo-
mentengleichgewicht um den Schwerpunkt her-
beigeflhrt werden. Hierzu missen durch einen
Trimmalgorithmus in geeigneter Weise die Steu-
erflachen betéatigt und der Schub eingestellt wer-
den. Die Ausschlage lassen sich auf unterschied-
liche Art im Modell umsetzen. Hier werden sie
gleichzeitig mit den Strukturverformungen auf die
umstromte Oberflache Ubertragen und stellen da-
mit einen zusatzlichen Datentransfer zum Struk-
turléser dar.

Die StarrkGérperbewegung interagiert notwendi-
gerweise auch mit dem Stromungsfeld. Der sich
verandernde Einstromvektor muss dem Stro-
mungsléser Ubermittelt werden, da die Starr-
kdrperbewegung zusatzliche Geschwindigkeits-
anteile erzeugt. Auch hier muss ein mitbewegtes
Koordinatensystem eingefiihrt werden. Es kann
sich von dem mean-axes-System der Struktur un-
terscheiden, aber es sollte die Verformungen, die
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dem Volumengitter des Strémungsldsers aufge-
pragt werden, begrenzen.

Ein Aspekt, den eingespannte und nicht einge-
spannte Konfigurationen gemeinsam haben, ist
die raumliche und zeitliche Kopplung der Einzel-
feldléser. Die raumliche Kopplung ist die Projek-
tion von Lasten und Verformungen zwischen der
umstrémten Oberflache und dem Strukturmodell.
Sofern die umstrémte Oberflache nicht Gberall
mit der auBeren Oberflache des Strukturmodells
Ubereinstimmt, missen geeignete Annahmen ge-
troffen werden, um den Versatz zwischen den
Modellen zu Uberbriicken. Bei instationaren Si-
mulationen hangt die Ldsung je eines Einzelfel-
des von den Lésungen der anderen Einzelfelder
ab. Es muss deshalb auch eine zeitliche Kopp-
lung in Form einer Synchronisation der Einzelfel-
der stattfinden. Die zeitliche und raumliche Kopp-
lung muss konservativ sein, so dass wahrend des
Datenaustausches Energie weder klnstlich er-
zeugt noch vernichtet wird.

Im Folgenden werden erst die Einzelfeldldser vor-
gestellt; dann wird der Datenaustausch zwischen
ihnen erlautert.

2.1 Stromungsloser

Fir die beschriebene Aufgabe wurde der
Stromungsléser FLOWer [11] gewahlt. Er ist
ausfuhrlich fir Simulationen auf sich bewegen-
den und verformenden Gittern validiert worden
und hat gute Konvergenzeigenschaften. Zudem
ist FLOWer der Lbser, mit dem zum Zeitpunkt
der Umsetzung der Programmerweiterung die
meiste Erfahrung hinsichtlich der Kopplung mit
dem ACM bestand.

FLOWer wurde unter Federfiihrung des Deut-
schen Zentrums fir Luft- und Raumfahrt (DLR)
entwickelt. Das Verfahren [6st stationar oder
instationar die Reynolds-gemittelten Navier-
Stokes-Gleichungen far dreidimensionale
kompressible Strémungen (RANS-Léser). Es
verwendet eine Finite-Volumen-Formulierung auf
strukturierten Hexaeder-Multiblocktopologien.
Sowohl zellzentrierte als auch zelleckenzen-
trierte Diskretisierungen sind anwahlbar, beide
zweiter Ordnung genau im Raum auf hinreichend
glatten Gittern. Die zeitliche Diskretisierung bei
instationaren Simulationen ist gleichfalls von

zweiter Ordnung genau.

Fir aeroelastische Simulationen muss das Vo-
lumengitter entsprechend den Verschiebungen
verformt werden, die der umstromten Ober-
flache durch die sich verformende Struktur
aufgepragt wurden. Wahrend instationarer Simu-
lationen muss ferner die Gittergeschwindigkeit
im Ldésungsverfahren bericksichtigt werden.
FLOWer bietet bereits eine Arbitrary Lagrangian-
Eulerian (ALE)-Formulierung, so dass nur
kleine Anderungen am Code nétig waren. Zu-
dem besitzt der Loser bereits die Moglichkeit,
Zusatzflusse und Quellterme aufgrund von
Starrkdrperbewegungen einzubringen [12]. Es
mussten hier lediglich die vom Starrkérperléser
berechneten Bewegungsparameter eingespeist
werden, um eine korrekte Darstellung des
Strémungsfelds zu erzielen.

2.2 Strukturloser

Zur Berechnung der Strukturverformung wird das
hausinterne Programm Finite Element Analysis
for Aeroelasticity (FEAFA) [4] verwendet. Es baut
auf einer geometrisch und physikalisch lineari-
sierten Formulierung auf. FEAFA wird sowohl fiir
die Praprozessierung, d.h. die Aufstellung der Sy-
stemmatrizen sowie die Modalanalyse, als auch
fir die Strukturldsung im Rahmen der gekoppel-
ten Loésung zusammen mit dem ACM verwendet.

Die Berechnung der Verformungen wird er-
schwert durch den Umstand, dass die Stei-
figkeitsmatrix K ein Rangdefizit hat, das der
Anzahl der Starrkérperfreiheitsgrade entspricht.
Mittels Modalanalyse lassen sich die Starr-
korpereigenformen jedoch unschwer ermitteln.
Es werden alle Eigenformen g; mit einer elas-
tischen Verformungsarbeit von (beinahe) null
geloscht, so dass nur diejenigen mit w? =
g’ Kgq; > ¢ verbleiben. Die Strukturverformung
u wird aus den Lasten an den Strukturknoten
mittels Uberlagerung von Eigenformen berech-
net, so dass w(t) = > q;ni(t) mit i + win =
q; - F(t). Bei stationdren Rechnungen wird die
zweite Zeitableitung der modalen Amplituden 7;
zu null gesetzt.

2.3 Instationare Starrkorperbewegung

Wahrend instationarer Simulationen wird die
Starrkdrperbewegung als Funktion der auBeren
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Lasten auf die Konfiguration zeitlich integriert. Die
Starrkérperbewegung wird im erdfesten Koordi-
natensystem (z/, ¢/, 2/)T ermittelt, das als ausrei-
chende Naherung eines Inertialsystems angese-
hen wird.

FOr die Berechnung sind nur die Tragheits-
eigenschaften wichtig. Die Konfiguration wird auf
eine Punktmasse my.; und einen Tragheitstensor
©, reduziert. Letzterer ist fUr eine elastische Kon-
figuration zeitabhangig. Die LésungsgréBen der
Starrkérperbewegung sind der Positionsvektor r
und der Winkelgeschwindigkeitsvektor wy. Sie er-
geben sich aus den Bilanzen fir Impuls und Drall:

se/ /
Mtot Ty = Ntot @y =

@0w0+@0u‘:0+w0 X OQpwy =

Diese Formulierung impliziert, dass die Verfor-
mungsgeschwindigkeiten nicht zum Gesamtim-
puls und Gesamtdrall beitragen, was durch das
geeignet gewahlte mitbewegte Koordinatensys-
tem erreicht wird [13]. Der Ursprung des La-
borkoordinatensystems wird in den momentanen
Schwerpunkt der Konfiguration gelegt, wodurch
die Verformungsgeschwindigkeit nicht mehr zum
Gesamtimpuls beitragt. Sofern die Struktur als
ideal starr angesehen wirde, ware der Schwer-
punkt ein fester Punkt und damit das Koordina-
tensystem echt kdrperfest. Da die Struktur elas-
tischen Verformungen unterliegt, ist der Schwer-
punkt nicht kérperfest und das Laborkoordina-
tensystem ,schwebt* innerhalb der Konfiguration.
Die Orientierung des Laborkoordinatensystems
ist durch das mean axes-Kriterium nach Milne ge-
geben [10]:
(2) /Xxung:O.
Q

x = x + u ist die Koordinate eines materi-
ellen Punktes in der verformten Konfiguration.
Das Kriterium schreibt jedoch die Achsenorien-
tierung nicht explizit vor, sondern nur ihre zeitliche
Anderung. Sie ist genau so, dass der Beitrag der
Verformungsgeschwindigkeiten zum Gesamtdrall
null wird. Die initiale Ausrichtung des Laborkoor-
dinatensystems muss also anderweitig definiert
werden.

Die Separation der elastischen Verformung von
der StarrkOrperbewegung ist an dieser Stelle

Abbildung 2: Fir die Separation der Strukturver-
formung von der Starrkérperbewegung
bendtigte Koordinatensysteme.

noch nicht abgeschlossen. Innerhalb des La-
borkoordinatensystems erfahrt die Konfigurati-
on entsprechend der Definition der mean axes
keine Dreh- oder Langsbeschleunigung. Somit
mussen die Verteilungen der auBeren Lasten
und der Tragheitslasten im Gleichgewicht stehen.
Die Lastverteilung muss daher um die verteilten
Tragheitslasten korrigiert werden. Diese entspre-
chen den Lastanteilen, die durch die Dreh- und
Langsbeschleunigung der Starrkérperbewegung
werbraucht’ worden sind. Die Knotenlasten, die
in das Strukturproblem letztendlich eingehen,
sind F,= Fn—Fcorr,n und M, = Mn_Mcorr,n-
Die Uberstrichenen Werte sind diejenigen, die
sich direkt aus der Projektion der aerodynami-
schen Oberflachenlastverteilung auf das Struk-
turmodell ergeben. Die auf ein Element wirken-
den Tragheitslasten

Fcorr,e: me{a6 + wo X X + 2w X x+
wo X {wo x x} } und
Mcorr,e: O.wp + Ocwy + wp X {@ewo}

(3)

werden aus den Bewegungsparametern der
Starrkérperbewegung und den Elementschwer-
punkten in der verformten Konfiguration berech-
net und anschlieBend auf die Elementknoten ver-
teilt. Die Summe der verteilten Tragheitslasten ist
gleich der Summe der auBeren Lasten [13]. Auch
bei stationaren Simulationen kénnen Tragheits-
lasten auftreten, so bei einer stationdren Wende.

Flr die StarrkGrpersimulation sind bis jetzt zwei
Koordinatensysteme definiert worden, namlich
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das erdfeste Koordinatensystem und das Labor-
koordinatensystem. In der praktischen Umset-
zung wird jedoch noch ein drittes bendtigt, in dem
das Strukturmodell definiert wird und die Mo-
den berechnet werden, hier als Referenzkoordi-
natensystem bezeichnet. Wie in Abb. 2 schema-
tisch dargestellt, missen in jedem physikalischen
Zeitschritt also zwei Transformationen berechnet
werden. Die in der Abbildung mit () markierte
Transformation vom Referenzkoordinatensystem
ins Laborkoordinatensystem ergibt sich aus der
Anwendung des mean axes-Kriteriums und ist
damit eine Funktion der Verformungsgeschwin-
digkeiten. Die mit () markierte Transformation
vom erdfesten Koordinatensystem ins Laborkoor-
dinatensystem ist genau das Ergebnis der Zeitin-
tegration der Starrkorperbewegung nach Gl. (1).

2.4 Stationare Trimmung

Die Simulation der instationaren Starrkérper-
bewegung verlangt in der Regel einen statio-
naren Zustand als Ausgangspunki. Zudem ist
der Flugzustand eines Transportflugzeugs die
meiste Zeit stationar, jedenfalls nadherungsweise.
Dementsprechend sollte eine Simulationsum-
gebung fir nicht eingespannte Konfigurationen
auch den stationaren Trimmzustand berechnen
kénnen.

Das Ziel einer stationdren Simulation mit einer
nicht eingespannten Konfiguration ist es, eine ge-
eignete Kombination von SteuergroBen zu fin-
den, damit die Gesamtkraft und das Gesamt-
moment zu null werden. Fir ein konventionel-
les Drachenflugzeug umfassen die SteuergrdBen
den Schub T, den Héhenruderausschlag n, den
Seitenruderausschlag ¢ und den Querruderaus-
schlag &. Das Kraftegleichgewicht in senkrech-
ter Richtung wird hier durch Veranderung des
Anstellwinkels « erzielt. Es wird eine ,saube-
re* Wende angenommen, weswegen der Gier-
winkel g zwangsweise zu null gesetzt wird.
Die SteuergréBen werden zu einem Feld C =
{T, a, n|¢, €}T zusammengefasst, und die Ge-
samtkrafte und -momente zu einem Lastvektor
R = {X,Z M|Y, L, N}T. Das Kernproblem
bei der Trimmung ist die Bestimmung der De-
rivativa OR;/0C;, also der Ableitungen der Ge-
samtlasten nach den Steuergr6Ben. Bei dem
hier verwendeten Algorithmus ist keine vorherige

Kenntnis der flugmechanischen Eigenschaften
der Konfiguration notwendig. Die Derivativa wer-
den in jeder Kopplungsiteration neu berechnet,
was Anderungen aufgrund transsonischer Effekte
oder aeroelastischer Verformung berlcksichtigt.
Hierzu wird die Historie der Gesamtlasten und
der SteuergréBen Uber die Trimmiterationen auf-
gezeichnet. Ausgehend von der linearen Tay-
lorreihenentwicklung des Lastvektors nach den
SteuergréBen

(4) R(C) = Ry+ Y. 2—2@ G+ O(ACR),

werden die Derivativa mittels einer gewichteten
linearen Regression ermittelt. Mit diesen kénnen
dann die Inkremente der SteuergréBen berech-
net werden, die im Rahmen der linearisierten
Naherung die verbliebene Gesamtlast zu null
vermindern.

2.5 Kopplung

Das ACM flhrt den Informationsaustausch zwi-
schen den beteiligten Einzelfeldlésern des ge-
koppelten Verfahrens aus. Die Projektion von
Lasten und Verformungen zwischen dem Ober-
flachengitter des Stromungslésers und dem
Strukturmodell wird mit einer Moving Least-
Squares-Interpolation nach Quaranta et al. rea-
lisiert [14, 15]. Das Verfahren ist gut geeignet
fir komplexe Konfigurationen aus mehreren Bau-
gruppen und flr reduzierte Strukturmodelle, bei
denen Licken zwischen der Struktur und der um-
strdomten Oberflache Gberbriickt werden miissen.
Zudem ist es robust und numerisch effizient. An-
schlieBend an die Verformungsprojektion muss
das Volumengitter des Stromungslésers defor-
miert werden, um es der verformten umstromten
Oberflache nachzufiihren. Dies wird mit einem
vom DLR realisierten Programm durchgefihrt,
das einen Volume-Spline-Algorithmus verwen-
det [16]. Um die Interpolationsfehler auf der um-
stromten Oberflache zu reduzieren, wurde das
Verfahren um eine Oberflachenkorrektur erwei-
tert [17].

Neben dem verformten Gitter miissen auch
die zeitabhangigen translatorischen und rota-
torischen Starrkdrpergeschwindigkeiten an den
Strémungsloser weitergegeben werden. Auch
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wahrend der stationaren Trimmung ist ein Daten-
transfer mit dem Stromungsléser notwendig, da
der Anstellwinkel o« durch den Trimmalgorithmus
verandert wird.

Die ALE-Formulierung erlaubt es prinzipiell, dass
sich die Diskretisierung des Rechengebiets belie-
big durch den Raum bewegt. In der Praxis kann
jedoch die Starrkérperverschiebung beliebig
groB werden, so dass man zweckmaBigerweise
das Gitter mit der Konfiguration translatorisch
mitfihrt. Hinsichtlich der Rotation sind jedoch
verschiedene Mdglichkeiten denkbar: Man kann
die initiale Orientierung des Gitters gegen das
erdfeste Koordinatensystem beibehalten und die
Konfiguration entsprechend ihrer momentanen
Lagewinkel im Gitter drehen. Man kann das
Gitter selbst entsprechend der Bahnwinkel ori-
entieren und dreht die Konfiguration im Git-
ter entsprechend den momentanen Anstrom-
winkeln. SchlieBlich kann man auch die Starr-
koérperdrehung vollstandig durch eine Drehung
des Gitters gegen das erdfeste Koordinatensys-
tem darstellen. Dies erscheint der gangbarste
Weg. Er minimiert die notwendigen Gitterverfor-
mungen, da nur die elastische Deformation der
Konfiguration abgebildet werden muss. AuBer-
dem ergeben sich die GréBen, die fir die Berech-
nung der Zusatzflisse und Quellterme im Stro-
mungsléser herangezogen werden, direkt aus
der Starrkérperlésung. Damit gehen in die Zu-
satzflisse Gittergeschwindigkeiten ein aufgrund
der elastischen Verformung des Fluggerats, sei-
ner Drehgeschwindigkeit und der Anderung des
Anstromvektors.

Wahrend stationarer Simulationen wird der Ab-
solutwert der Geschwindigkeit konstant gehal-
ten und es andert sich nur seine Richtung mit
dem Anstellwinkel «. Es scheint naheliegend,
den Anstromvektor am Fernfeldrand zu drehen,
was aber einen wesentlichen Nachteil hat: Wie
auch in instationaren Simulationen bendtigen
veranderte Einstrdmbedingungen eine gewisse
Anzahl von Strdmungsldseriterationen, bis sie die
Konfiguration erreichen und sich in der Druckver-
teilung manifestieren. Deswegen muss eine Min-
destanzahl von Strémungsldseriterationen zwi-
schen den Kopplungsiterationen verstreichen, die
sich aber schwer vorab abschatzen lasst. Wird
die Mindestanzahl nicht erreicht, weisen die be-

rechneten Derivativa nach dem Anstellwinkel ex-
treme Schwankungen auf, und die Konvergenz
des Trimmalgorithmus’ wird erschwert oder so-
gar verhindert. Daher werden auch wahrend
der stationdren Trimmung die Anderungen des
Einstrdmvektors durch Aufpragung von Gitterge-
schwindigkeiten im ganzen Strémungsfeld reali-
siert.

Fir die Synchronisation der Einzelfeldléser wird
im ACM, wo immer méglich, auf eine numerisch
schwache Kopplung zurlckgegriffen. Wahrend
stationarer Simulationen lasst sich der zusatzlich
notwendige Datenaustausch ohne Weiteres in
das bestehende ,lagged‘ Kopplungsverfahren in-
tegrieren, indem die Lésungen der Einzelfelder in
jedem Fall einen Zeitversatz aufweisen. Die Str6-
mungslésung, die Strukturlésung und die Trim-
mung konvergieren gleichzeitig hin zu einem
getrimmten aeroelastischen Gleichgewichtszu-
stand. Die Konvergenz lasst sich dabei durch
Unterrelaxation der Strukturverformung und der
SteuergréBeninkremente verbessern. Dagegen
besteht wahrend instationarer Simulationen ei-
ne starke gegenseitige Abangigkeit der Ldsungen
der Starrkérperbewegung und der Strukturverfor-
mung. Dies verlangt eine numerisch starke Kopp-
lung der beiden Felder. Die Einzelfeldléser wer-
den iterativ aufgerufen, bis die residuellen Ge-
samtkrafte und -momente im Laborkoordinaten-
system unter ein bestimmtes MaB gefallen sind.
Erst dann werden die verformte umstromte Ober-
flache und die Bewegungsparameter der Starr-
kérperbewegung zusammen an den Strdmungs-
I6ser Ubermittelt. Die Kopplung mit diesem ba-
siert auf einem Pradiktor-Korrektor-Algorithmus
und ist folglich weiterhin numerisch schwach.
Wahrend des Pradiktorschritts werden die verteil-
ten Lasten auf der Struktur zeitlich extrapoliert,
womit dann eine verformte umstromte Oberflache
fir den neuen Zeitschritt zur Verflgung steht und
die Zeitintegration des Strémungsfelds durch-
gefuhrt werden kann. Bei einer nicht eingespann-
ten Konfiguration muss entsprechend die Ex-
trapolation der Starrkérperbewegung konsistent
zur Extrapolation der Strukturverformung durch-
geflihrt werden.
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Abbildung 3: links: Umstromte Oberflache des skalierten REMFI-Modells, eingefarbt nach Baugruppen.
rechts: Strukturmodell der Testkonfiguration. Die durchgezogenen Linien stellen Timoshenko-
Balkenelemente dar, Punkte sind Punktmassen und die gestrichelten Linien die Projektionskan-
ten, mittels derer die Steuerflachenausschlage projiziert werden.

3 ERGEBNISSE

Die Erweiterung des ACM um einen Zweig flr
stationare und instationare Starrkérperbewegung
wurde erprobt anhand eines generischen Ultra-
High Capacity Aircraft (UHCA), dessen Modell in
Abb. 3 gezeigt ist. Inm liegt die im Projekt “Rear
Fuselage and Empennage Flow Investigation” [3]
untersuchte Konfiguration zu Grunde, die auf
die Spannweite eines A380 skaliert wurde. Die
Triebwerke sind nicht im Strdmungsgitter mo-
delliert, werden aber im Strukturmodell in Form
von Punktmassen berticksichtigt. Diese dienen
auch als Lastangriffspunkte fir den vom Trimm-
algorithmus eingestellten Triebwerksschub. Das
Strukturmodell besteht im Wesentlichen aus
multi-axialen Timoshenko-Balkenelementen.
Deren Eigenschaften sollen eine realistische
Massen- und Steifigkeitsverteilung sowie eine
glaubwirdige Position des Schwerpunkts relativ
zum Neutralpunkt gewahrleisten.

Die Testbedingungen wurden gewahlt, um
die Eignung der Erweiterung fur Starr-
korperfreiheitsgrade unter  transsonischen
Anstrombedingungen mit signifikanter Struk-
turverformung erproben zu kdénnen. Fir die
Erprobung des instationaren Zweigs wurde der
Durchflug des generischen UHCA durch Bden
mit unterschiedlicher Lange von der Form ,eins
minus Kosinus® simuliert. Ausgangspunkt ist
der getrimmte stationare Geradeausflug unter
Reiseflugbedingungen bei Ma,, = 0.85, einer
Flughéhe von 11 km und einer Gesamtmasse von
560t. Eine B6 wird innerhalb des Volumengitters
des Strémungslésers durch Veranderung der lo-
kalen Gittergeschwindigkeiten erzeugt, wodurch
zusatzliche ALE-Flisse generiert werden. Da
hier nur symmetrische Flugbedingungen betrach-

tet werden, wird auch nur ein Halomodell fir die
Simulation verwendet. Im Folgenden werden drei
verschiedene Zeitschriebe des Bdendurchflugs
miteinander verglichen: je einer fur die nicht ein-
gespannte Konfiguration unter Berlcksichtigung
der strukturellen Elastizitat, fir die nicht einge-
spannte Konfiguration ohne Beriicksichtigung der
strukturellen Elastizitat und flr eine elastische
Konfiguration, bei der die Starrkérperbewegung
kOnstlich unterdrickt wurde, indem die ent-
sprechenden Starrkorperbeschleunigungen
zwangsweise zu null gesetzt wurden. Die Bo
betritt das Rechengebiet zum Zeitpunkt ¢ = 0.
Die zeitechten Simulationen decken jeweils die
darauf folgenden 25s mit einer physikalischen
Zeitschrittweite von 5.17 - 1073 s ab.

In Abb. 4 ist das simulierte Verhalten des
Flugzeugs wahrend des Fluges durch eine Bo

mit einer maximalen Vertikalgeschwindigkeit
von 9¢ = 7.147 und einer Halblange von
lgc = 350ft = 106.7m gezeigt. Es sind drei

GrdBen Uber die Zeit aufgetragen: die Vertikalbe-
schleunigung a;, die Fligelspitzenverschiebung
up, und der Anstellwinkel o relativ zum un-
gestérten momentanen Strdmungsfeld, also
ohne die Veranderung der lokalen Anstrémung
aufgrund der B6. Die Zeitpunkte, zu denen die Bé
das Flugzeug erreicht hat, es vollstandig passiert
hat und das Rechengebiet wieder verlassen hat,
sind durch senkrechte Striche markiert. Rechts
ist jeweils der Zeitbereich unmittelbar nach dem
Bdendurchgang vergrdBert dargestellt. Hier wird
das gleiche Koordinatensystem wie in FLOWer
verwendet. Dementsprechend sind positive
Werte von a;, Beschleunigungen nach oben. Die
Langs- und Drehbeschleunigungen der Simu-
lation mit unterdrickter Starrkérperbewegung
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Abbildung 4: Flug des UHCA durch eine B6 mit einer Halblange von 350 ft. Aufgetragen (ber die Zeit sind
die Vertikalbeschleunigung «; ,, die mit der Halbspannweite normalisierte Flligelspitzenverschie-

bung uy, - 2/b und der Anstellwinkel «.

wurden nachtraglich berechnet, indem die ent-
sprechenden Lastkomponenten durch die Masse
bzw. durch die Drehtragheit um die Nickachse
geteilt wurden.

Die initialen Reaktionen der drei Model-
le sind sehr ahnlich, was darauf hinweist,
dass anfanglich die Wechselwirkung zwi-
schen der Strukturverformung und der Starr-
korperverformung schwach ist. Nachdem die Bo
das Flugzeug passiert hat, beginnen die Kurven
auseinander zu laufen. Die Hauptbiegeeigenform
des Flugels mit einer Vakuumeigenfrequenz von
f1 =~ 1Hz [6] wird angeregt. Sie erfahrt aber
eine starke Dampfung, und die Schwingung
ist nach zehn Perioden abgeklungen. Fir den
Fall mit unterbundener Starrkdrperbewegung
ist die Strukturverformung der einzige Faktor,
der die Gesamtkraft und das Gesamtmoment

beeinflusst, sobald die B6 am Flugzeug vorbei-
gestrichen ist. Danach sind nur noch kleinere
Fluktuationen in den Beschleunigungen auszu-
machen, sie verschwinden jedoch, sobald die
Schwingungen des Hauptfligels abgeklungen
sind.

Fir den Fall mit Starrkérperbewegung, aber oh-
ne Berlcksichtigung der strukturellen Elastizitat
ist eine dynamisch neutrale Stabilitdt um die
Nickachse zu beobachten, gut zu erkennen im
untersten Zeitschrieb des Anstellwinkels. Bei der
flugmechanischen Eigenform handelt es sich um
die Anstellwinkelschwingung, mit einer Periode
vonetwa T = 6s.

Das Fehlen einer positiven Dampfung ist jedoch
ungewbhnlich. Die  Zulassungsbedingungen
fordern flr Transportflugzeuge eine ausgepragte
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Abbildung 5: Instabilitdtsmechanismus der elastischen Konfiguration. Die punktierten Linien sind die trigono-
metrischen Fits, Uber welche die Phasenverschiebungen ermittelt wurden.
links: Kopplung zwischen Fligelbiegung und Anstellwinkelschwingung.
rechts: Kopplung zwischen Rumpfbiegung und Anstellwinkelschwingung.

natrliche Dampfung um die Nickachse, so dass
die Anstellwinkelschwingung nach wenigen Peri-
oden abklingt. Fir ein reales Flugzeug ware das
abgebildete Verhalten also ein schwerwiegender
Entwurfsmangel; in diesem Falle wurde er jedoch
nicht korrigiert, weil die Quantifizierung des
Einflusses der strukturellen Elastizitat erleichtert
wird.

Bei Berticksichtigung der strukturellen Elastizitat
ist diese Bewegungsform nicht neutral stabil,
sondern echt instabil. Der Flugel wird von der
Anstellwinkelschwingung zu Oszillationen an-
geregt, was wiederum die Gesamtbilanz von
Kraften und Momenten beeinflusst. Diese bil-
den eine Ruckkopplung mit der Nickbewegung
und verstarken die Amplitude der Anstellwin-
kelanderung. Eine derartige Instabilitat tritt nicht
bei der Simulation ohne Berlcksichtigung der
Strukturverformung auf: die Strukturverformung
reduziert hier offensichtlich die dynamische Sta-
bilitat des Gesamtsystems. Dies ist ein Verhalten,
das an ,body freedom flutter* (BFF) erinnert,
welches ebenfalls eine instabile Wechselwirkung
von Fligelbiegung und Anstellwinkelschwingung
ist. Ein Hauptfaktor bei BFF ist jedoch eine gerin-
ge Massentragheit um die Nickachse, zusammen
mit einer starken Fllgelpfeilung. Das generische
UHCA dagegen hat eine hohe Massentragheit
um die Nickachse, und es ist hier ein anderer
Instabilitaitsmechanismus zu erwarten.

Zwei Faktoren tragen wesentlich zur Instabilitat
bei, wie in Abb. 5 dargestellt. Zunachst stellt
sich aufgrund der Fligelverformung eine starke
Bewegung des Neutralpunkts ein. Wenn sich
der Fligel aufwarts biegt, bewirkt die aero-
elastische Schrankung eine Verschiebung des
Auftriebsschwerpunkts nach innen und gleich-
zeitig nach vorne. Hierdurch wird das statische
StabilitatsmaB reduziert. Umgekehrt vergroBert
sich das statische StabilitatsmaB, wenn sich der
Fliigel nach unten biegt. Durch die Phasenlage
zwischen Nickbewegung und Fligelbiegung
wird dem System wahrend des Abnickens
mehr Energie zugeflhrt, als ihm wahrend des
Aufnickens wieder entnommen wird. Ahnliches
geschieht am Hoéhenleitwerk (HTP). Die Verti-
kalbeschleunigung fuhrt zu einer Rumpfbiegung,
und diese wiederum zu kleinen Anderungen in
der Anstromung des Leitwerks. Auch hier ist die
Phasenlage so, dass die abnickende Bewegung
verstarkt wird. Das Verhalten deutet zum einen
auf eine zu weiche Struktur und zum anderen auf
ein zu kleines statisches Stabilitdtsmaf. Die Kon-
figuration ist jedoch statisch stabil, da ansonsten
die Vertikalo6 sie zu einem unkontrollierten
Looping anregen sollte.



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2014

4 ZUSAMMENFASSUNG

Die Erweiterung einer existierenden aero-
elastischen Kopplungsumgebung auf stationare
und instationdre Simulationen von Konfigura-
tionen mit Starrkdrperfreiheitsgraden wurde
dargelegt. Als Testfall wurde der Flug durch eine
Vertikalbd unter transsonischen Reiseflugbedin-
gungen vorgestellt. Die generelle Anwendbarkeit
des Verfahrens wurde demonstriert. Mit der
Masse- und Steifigkeitsverteilung des Modells
wurde eine instabile Wechselwirkung zwischen
Anstellwinkelschwingung und  Fligelbiegung
ausgemacht, fir die ein mdglicher Instabi-
litdtsmechanismus gefunden werden konnte.
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