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Zusammenfassung

Die Form und Bauweise von Tragflügeln wird bei zukünftigen Verkehrsflugzeugen zunehmend von der Umwelt-
verträglichkeit und insbesondere von einer Reduzierung der CO2-Emissionen bestimmt. Weiterhin gilt es die Pro-
duktentwicklungszeit und -kosten signifikant zu reduzieren. Gerade die Bewertung neuer Technologien erfordert
meist eine multidisziplinäre Betrachtungsweise auf Basis optimierter Entwürfe.

Für die Vorhersage der Flugleistung und die Optimierung des Tragflügels werden zunehmend hochgenaue Simu-
lationsverfahren verwendet. Diese Verfahren kommen in komplexen Prozeßketten unter Nutzung von Großrechnern
zum Einsatz. Dabei sind hohe Anforderungen an die Robustheit, Genauigkeit, Rechenzeit und Flexibilität für die
erfolgreiche Anwendung zu erfüllen.

Dieser Beitrag stellt die wesentlichen Bestandteile der simulationsbasierten Tragflügeloptimierung vor und geht
auf entsprechende Anwendungsbeispiele aus der aktuellen Forschung ein. Dabei erfolgt eine Vorstellung und Ein-
ordnung verschiedener Ansätze in den Bereichen der Optimierungsaufgabe, der Parametrisierung, der Generierung
der Simulationsmodelle, der Prozeßarchitektur und der Optimierungsstrategien.

1 EINLEITUNG

Das stetige Wachstum des Luftverkehrs resultiert in steigen-
den Anforderungen in die Umweltverträglichkeit zukünftiger
Verkehrsflugzeuge. Daraus folgt die Zielsetzung für die eu-
ropäischen Luftfahrtforschung, welche in der „Vision 2020“
[1, 2] und im „Flightpath 2050“ [3] formuliert wird. We-
sentliche Punkte dieser Zielsetzung sind die Reduktion der
CO2-Emissionen um 50%–75% gegenüber dem Jahr 2000
bezogen auf den Passagierkilometer und eine deutliche Ver-
kürzung der Produktentwicklungszeit.

Um diese Ziele zu erreichen gilt es die Fähigkeiten zur
Bewertung und Einführung neuer Technologien auszubau-
en. Im Bereich des aerodynamischen Tragflügelentwurfs
sind entsprechend den Ausführungen von Horstmann und
Streit [4] verschiedene Technologien bekannt. Dazu gehö-
ren die Tragflügelpfeilung, der transsonische Profilentwurf,
die Laminarhaltung, die Vorwärtspfeilung und der elastische
Tragflügelentwurf. Mit der Einführung der Faserverbund-
bauweise sind viele neue Technologiefelder im Bereich der
Strukturauslegung bis hin zur Adaptronik entstanden. Neue
Technologien der passiven und aktiven Lastabminderung
sind mit neuen Konzepten wie dem hochflexiblen Flügel,
der multifunktionalen Steuerflächen und des Flugsteuerungs-
systems verbunden. Aufgrund der großen Fortschritte im
Bereich der Antriebstechnologie gewinnt auch die Trieb-
werksintegration erneut an Bedeutung. Neben den einzelnen
Technologien werden auch Kombinationen verschiedener
Technologien und deren Überführung in neue Flugzeugkon-
zepte und -konfiguration betrachtet.

Die Integration dieser Technologien erfordert eine multi-
disziplinäre Betrachtungsweise. Dabei sind alle wesentlichen

physikalischen Effekte und Wechselwirkungen zwischen den
einzelnen Disziplinen zu berücksichtigen. Eine Bewertung
der verschiedenen Technologien setzt in der Regel eine Op-
timierung des Gesamtsystems voraus.

Die Kombination der Verfügbarkeit von hohen Rechenka-
pazitäten und hochgenauen numerischen Simulationsverfah-
ren erlaubt eine zuverlässige Vorhersage der Flugleistungen
von Verkehrsflugzeugen [5]. Eine erfolgreiche Anwendung
dieser Simulationsverfahren wurde in der Vergangenheit z.B.
im Projekt MEGADESIGN (Kroll et al. [6–9] und Gau-
ger [10]) demonstriert. Im Bereich der hochgenauen Simu-
lationsverfahren stellt die Berücksichtigung der Strömungs-
Struktur-Kopplung für ein gegebenes Strukturmodell den
Stand der Technik dar.

Fortschritte in der Automatisierung und Kopplung von
numerischen Simulationsverfahren und deren Kombinati-
on mit entsprechenden Optimierungsverfahren führen zur
multidisziplinären Optimierung basierend auf hochgenauen
Simulationsverfahren. Ein Überblick der frühen Entwicklun-
gen in diesem Bereich wird von Sobieski and Hafka [11]
gegeben und erste Anwendungen und Anforderungen im in-
dustriellen Kontext werden von Giesing and Barthelemy [12]
beschrieben.

Anwendungen der multidisziplinären Tragflügeloptimie-
rung auf realistische Flugzeugkonfigurationen werden z.B.
von Piperni et al. [13] für ein Geschäftsreiseflugzeug und
von Chiba et al. [14] für ein Regionalflugzeug gezeigt.

Eine besondere Herausforderung im Bereich der multidis-
ziplinären Optimierung basierend auf hochgenauen Simula-
tionsverfahren sind die hohe Anzahl an Entwurfsparametern
und der hohe Rechenaufwand. Im Bereich der gradientenba-
sierten Optimierung erlaubt das Adjungiertenverfahren die
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effiziente Berechnung der Gradienten für eine hohe Anzahl
an Entwurfsparametern. Das Adjungiertenverfahren wurde
z.B. von Fazzolari [15], Jameson et al. [16], Liem et al. [17],
Kenway und Martins [18], Abu-Zurayk [19] und Keye et
al. [20] erfolgreich zur Tragflügeloptimierung angewendet.

Aus den genannten Anwendungen folgt, daß für die Opti-
mierung und Bewertung des Tragflügels zunehmend hochge-
naue Simulationsverfahren verwendet werden. Diese Verfah-
ren kommen in komplexen Prozeßketten unter Nutzung von
Großrechnern zum Einsatz. Dabei sind hohe Anforderungen
an die Robustheit, Genauigkeit, Rechenzeit und Flexibilität
zu erfüllen. Wesentliche Bestandteile der simulationsbasier-
ten Tragflügeloptimierung sind:

• die mathematische Beschreibung der Entwurf- bzw. Op-
timierungsaufgabe,

• die Parametrisierung,

• die automatische Erstellung bzw. Aktualisierung der
disziplinären Simulationsmodelle,

• die effiziente Simulation von Aerodynamik und Struk-
tur,

• die Methoden zum disziplinübergreifenden Datenaus-
tausch,

• die Parallelisierung,

• die Prozeßarchitektur und

• die Optimierungsstrategien.

Diese wesentlichen Bestandteile bilden die Basis für die
Entwicklung geeigneter Prozeßketten zur simulationsbasier-
ten Tragflügeloptimierung. In den folgenden Ausführungen
sollen diese Themen vertiefend betrachtet werden.

2 OPTIMIERUNGSAUFGABE

Die Beschreibung der Optimierungsaufgabe beinhaltet die
Definition der Zielfunktion, der Entwurfsparameter und der
Nebenbedingungen. Der Entwurf und die Optimierung des
Tragflügels stellt eine multidisziplinäre Aufgabe dar. Dabei
gilt es den besten Kompromiß aus aerodynamischer Leistung
und Flügelmasse im Hinblick auf eine gewählte Zielfunktion
zu finden. Bei der Tragflügeloptimierung wird die optimale
Geometrie des Flügels für eine feste Rumpfgeometrie ge-
sucht. Der Einfluß auf die Dimensionierung von Leitwerk
und Antrieb wird dabei oft vernachlässigt oder mit einfachen
Modellierungen berücksichtigt.

2.1 Zielfunktion

Die Auswahl der Zielfunktion ist von zentraler Bedeutung
für das Ergebnis der Optimierungsaufgabe. Grundsätzlich
können die verschiedenen Zielfunktionen in physikalische
Größen und betriebswirtschaftliche Größen eingeteilt wer-
den. Ein Überblick über mögliche Zielfunktionen für eine
Tragflügeloptimierung wird in TAB 2 gegeben.

Dabei folgt eine auf physikalische Größen basierende
Zielfunktion direkt aus den Berechnungen und Simulationen

Zielfunktion (physikalische Größen)

Maximale Abflugmasse [21–25]
Reichweite [16, 26, 27]
Kraftstoffverbrauch (CO2 Emissionen) [1, 2]

Zielfunktion (betriebswirtschaftliche Größen)

Direkte Betriebskosten (DOC) [21–25]
Kapitalwert (NPV) einer Investition [22, 28]
Gesamte Betriebskosten [25]
Lebenszykluskosten (LCC) [25]
Kapitalrendite (ROI) [25]

TAB 1: Zielfunktionen für die Tragflügeloptimierung.

einer physikalischen Modellierung des Flugzeugs. Bei einer
auf betriebswirtschaftlichen Größen basierenden Zielfunk-
tion bilden ebenfalls physikalische Größen die Grundlage
für die Berechnung. Die berücksichtigten physikalischen
Größen werden über geeignete Kostenmodelle in betriebs-
wirtschaftliche Größen überführt. In den Kostenmodellen
sind die Annahmen zur Entwicklung verschiedener Kosten,
wie z.B. des Kraftstoffpreises, innerhalb der zu erwarten-
den Nutzungsdauer des Flugzeugs enthalten. Somit sind die
Ergebnisse der Optimierung von dem gewählten Zukunfts-
szenario abhängig.

Der Einfluß der Zielfunktion auf das Ergebnis einer Trag-
flügeloptimierung wird am Beispiel der Arbeiten von Wun-
derlich [29, 30] deutlich. In BILD 1 und TAB 2 sind die
entsprechenden Ergebnisse dargestellt.

BILD 1: Einfluß der Zielfunktion auf die optimale
Flügelgeometrie.

Die Ergebnisse zeigen deutliche Unterschiede in der opti-
malen Tragflügelgeometrie. Eine Maximierung der Reich-
weite führt zu einem gering gestreckten Flügel mit einer
geringen Flügelmasse. Dies ermöglicht einen hohen Kraft-
stoffanteil, welcher die reduzierte aerodynamische Leistung
ausgleicht und maximale Reichweiten ermöglicht. Gleichzei-
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Ausgangskonfiguration Optimierter Flügel Optimierter Flügel

Zielfunktion – Maximale Reichweite Minimaler Kraftstoffverbrauch

Streckung A 10.0 5.57 7.34
Pfeilwinkel ϕLE 35.0° 27.1° 28.6°
Zuspitzung λ 0.2 0.228 0.185

Gleitzahl L/D 19.98 16.12 18.30
Flügelmassenverhältnis mW /mMTO 0.2007 0.0764 0.1119
Nutzlastverhältnis mP/mMTO 0.2000 0.2000 0.1991

Reichweite R 8725km 12068km 12000km
Kraftstoffverbrauch mF/(R mP) 1.46 ·10−4 km−1 1.54 ·10−4 km−1 1.42 ·10−4 km−1

TAB 2: Einfluß der Zielfunktion auf die Ergebnisse der Flügelgrundrißoptimierungen.

tig liegt der auf die Reichweite und Nutzlast bezogene Kraft-
stoffverbrauch deutlich über dem Wert der Ausgangskonfigu-
ration. Dabei ist anzumerken, daß die geringere Reichweite
der Ausgangskonfiguration generell zu einer Reduzierung
des Kraftstoffverbrauchs führt. Die für minimalen Kraft-
stoffverbrauch optimierte Flügelgeometrie stellt einen guten
Kompromiß zwischen aerodynamischer Leistung und Flü-
gelmasse dar. Im Vergleich zu dem für maximale Reichweite
optimierten Flügel wird mit diesem Flügel eine deutlich hö-
here Effizienz bei einer nur leicht reduzierten Transportarbeit
erreicht.

Unter den Gesichtspunkten der Umwelt und der Kosten
wird nach Green [31] in Zukunft der Kraftstoffverbrauch
die höchste Priorität beim Luftverkehr einnehmen. Diese
Zielsetzung entspricht auch dem in der „Vision 2020“ [1,
2] und „Flightpath 2050“ [3] formulierten Ziel der europäi-
schen Luftfahrtforschung die CO2-Emissionen bezogen auf
den Passagierkilometer zu reduzieren. Der auf die Reichwei-
te und Nutzlast bezogene Kraftstoffverbrauch stellt damit
eine gut geeignete Zielfunktion für die simulationsbasier-
te Tragflügeloptimierung dar. Die erfolgreiche Anwendung
zeigen z.B. die Veröffentlichungen von Liem, Kenway und
Martins [17], Kenway und Martins [18], Wunderlich [30]
und Wunderlich et al. [32].

2.2 Entwurfsparameter

Die Entwurfsparameter der Tragflügeloptimierung beschrei-
ben den Grundriß und die Profilform des Flügels. Dazu
gehören die Streckung, Pfeilung, Zuspitzung, V-Stellung,
Profiltiefen-, Verwindungs- und Dickenverteilung. Für die
sich in Spannweitenrichtung ändernde Profilform erfolgt
entweder eine Profilparametrisierung oder die Profilformen
wird aus einer Profildatenbank entnommen.

Nur wenige Parametrisierungsmethoden erlauben die di-
rekte Verwendung der vorgestellten Parameter zur Beschrei-
bung von Flügelgrundriß und Profilierung. In den meisten
Methoden werden die Verschiebungen von Kontrollpunkten
als Entwurfsparameter verwendet.

Auch die Steuerflächengeometrien und Ausschläge sind
geometrische Größen, welche zur Tragflügeloptimierung ge-
hören. Ein Beispiel für eine aerodynamische Formoptimie-
rung mit Berücksichtigung von Steuerflächenausschlägen ist

die Veröffentlichung von Lyu und Martins [33].
Neben der Beschreibung der Außengeometrie ist die Geo-

metrie des Flügelkastens in der Optimierung zu berücksichti-
gen. Dies beinhaltet die Anzahl und Lage der Holme, die An-
zahl und Orientierung der Rippen und Versteifungselemente.
Wird der Flügelkasten in Faserverbundbauweise ausgeführt,
können die zusätzlichen Freiheitsgrade der Faserorientierung
und des Lagenaufbaus in der Optimierung berücksichtigt
werden. Dabei ist anzumerken, daß sowohl die Faserorientie-
rung als auch der Lagenaufbau das aeroelastische Verhalten
des Flügels beeinflussen und somit globale Entwurfsparame-
ter darstellen. Die Berücksichtigung der Faserorientierung in
der Tragflügeloptimierung ist bei Flügeln in Faserverbund-
bauweise ein wesentlicher Bestandteil, wie z.B. die Ergeb-
nisse von Wunderlich und Dähne [34] für einen vorwärts
gepfeilten Laminarflügels zeigen.

Grundsätzlich können die Bauteildicken der Flügelstruk-
tur als Entwurfsparameter verstanden werden, welche entwe-
der globale Entwurfsparameter darstellen oder in einem der
globalen Optimierung untergeordneten Prozeß der Struktur-
dimensionierung bzw. Optimierung als lokale Entwurfspara-
meter verwendet werden.

Ein Überblick über typische Entwurfsparameter für die
Optimierung eines Tragflügels in Faserverbundbauweise
wird in TAB 3 gegeben. Bei den meisten Tragflügelopti-
mierungen kommt eine Auswahl dieser Entwurfsparameter
zur Anwendung. Wie bereits angesprochen, werden diese Pa-
rameter entsprechend der gewählten Parametrisierung direkt
oder indirekt gesteuert.

2.3 Nebenbedingungen

Die Nebenbedingungen der Optimierung begrenzen den Ent-
wurfsraum auf einen realisierbaren Bereich. Weiterhin stellt
die Erfüllung der Zulassungsvorschriften CS-25 und FAR 25
eine übergeordnete Nebenbedingung dar.

In den Nebenbedingungen wird die Flugzeugkategorie
wie z.B Kurz-, Mittel- oder Langstreckenverkehrsflugzeug
und die Anzahl der Triebwerke festgelegt. Weiterhin wer-
den die Entwurfsmissionen („multi-mission design“) und
die Entwurfspunkte („multi-point design“) definiert. Um
eine große Transportleistung zu erzielen, sollte die Entwurfs-
machzahl möglichst groß sein. Aus dem Konzeptentwurf
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Parameter Bemerkung

Streckung b =
√

A S, steuert die Spannweite
Zuspitzung –
Flügeltiefenverteilung –
Pfeilwinkel Vorderkantenpfeilwinkel oft konstant
V-Stellung V-Stellung oft konstant

Verwindungsverteilung –
Profildickenverteilung folgt aus Profilform
Profilform Profildatenbank oder Parametrisierung

Klappentiefe Steuerflächen Begrenzung durch Holmlagen

Steuerflächenausschläge Flugleistung und aktive
Manöverlastabminderung

Holmlagen Holme sind in der Regel eben
Rippenabstand –

Rippenorientierung Anordnung meist in Flugrichtung oder
senkrecht zu einem der Holme

Faserorientierung Orientierung des Laminates relativ zum
Flügelkasten

Lagenaufbau relativer Anteil der 0°-Lagen

TAB 3: Entwurfsparameter für die Optimierung eines Tragflügels
in Faserverbundbauweise.

werden in der Regel die Flächenbelastung S/mMTO und das
Schub-Gewichtsverhältnis T0/mMTO übernommen.

Eine weitere Nebenbedingung stellt die Vorgabe des Flug-
bereichs dar. Diese beinhaltet die Definition der maximalen
Flughöhe und der maximal zulässigen Geschwindigkeiten im
Reiseflug und im Bahnneigungsflug. In BILD 2 ist der Flug-
bereich für ein Langstreckenverkehrsflugzeug dargestellt.
Die Flugbereichsgrenzen sind dabei die Auftriebsgrenzen
(grün) für drei verschiedene Lastvielfache bei maximaler
Startmasse, die Höhengrenze (blau), die Grenze der maxi-
malen Reisegeschwindigkeit (schwarz) und die Grenze der
maximalen Höchstgeschwindigkeit (rot). Der Flugbereich
in dem das Flugzeuge bei maximaler Abflugmasse ein Last-
vielfaches von n = 2.5 erreichen kann, ist grau hinterlegt.

BILD 2: Flugbereich eines Langstreckenverkehrsflugzeugs.

Im Konzeptentwurf wird in der Regel die Transportarbeit

(Reichweite R und Nutzlast mP) vorgegeben und die maxi-
male Startmasse mMTO stellt ein wesentliches Ergebnis des
Entwurfs bzw. der Optimierung dar. Dies erfordert eine Ite-
rationsschleife, welche die Analyseverfahren der einzelnen
Disziplinen verbindet und welche bis zur Konvergenz der
maximalen Startmasse durchlaufen wird. Werden im Bereich
der simulationsbasierten Tragflügeloptimierung hochgenaue
Simulationsverfahren mit hohem Rechenaufwand verwendet,
wird auf diese Iterationsschleife oft verzichtet.

Eine weitere Nebenbedingung im Bereich der simulations-
basierten Tragflügeloptimierung mit hochgenauen Verfahren
stellt die Definition der Lastfälle für die Strukturdimensio-
nierung dar. Die Verwendung von hochgenauen Simulati-
onsverfahren in der Optimierung beschränkt die Auswahl
der Lastfälle auf einen Bereich innerhalb der strömungsphy-
sikalischen Grenzen. Die Bestimmung dieser Grenzen ist
mit einem hohen Rechenaufwand verbunden und mit den
heute zur Verfügung stehenden Rechnerleistungen innerhalb
einer Optimierung nicht umsetzbar. Deshalb erfolgt im Kon-
text einer Optimierung oft eine Beschränkung auf wenige
repräsentative Lastfälle.

Ein anderer Ansatz wird von Görtz et al. [35] verfolgt,
bei dem ein vollständiger Lastenprozeß in die Tragflüge-
loptimierung eingebunden wird. Dies ermöglicht die Be-
rücksichtigung von konfigurationsspezifischen Lasten in der
Strukturdimensionierung. Ein Nachteil stellt der benötigte
Rechenaufwand dar, welcher durch die zusätzlich benötigte
Iterationsschleife mit dem Strukturdimensionierungsprozeß
nochmals ansteigt.

Ein Überblick über typische Nebenbedingungen für eine
Tragflügeloptimierung wird in TAB 4 gegeben.

Nebenbedingung Bemerkung

Maximale Startmasse Nutzlast vorgegeben oder variabel
Maximale Nutzlast Rumpf bleibt oft unverändert
Triebwerksmasse –
Reservekraftstoffanteil –

Flügelfläche Start- und Landeleistungen
Spannweite FAA Group und ICAO Code

Holmlagen Holme sind in der Regel eben
Rippenabstand –

Rippenorientierung Anordnung meist in Flugrichtung oder
senkrecht zu einem der Holme

Material Metall- oder Faserverbundbauweise
Festigkeitskriterien Festigkeitsgrenzen, Dehngrenzen

Anzahl der Triebwerke –
Relative Triebwerksposition oft identisch mit Position des Kinks
Schub-Gewichtsverhältnis Start- und Landeleistungen
Schubspezifischer Vorgabe oder TriebwerksmodellKraftstoffverbrauch

TAB 4: Nebenbedingungen für die Optimierung eines Tragflügels
in Faserverbundbauweise.

Die Hochauftriebssysteme an der Vorder- und Hinterkante
des Tragflügels können als Sekundärmassen im Struktur-
modell mit der Vorgabe entsprechender Massenbelegungen
berücksichtigt werden. Statistischen Werten für die Massen-
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belegungen verschiedene Hochauftriebssysteme werden z.B.
von Rudolph [36] und Torenbeek [21] angegeben. Dabei ist
anzumerken, daß genügend Bauraum im Tragflügel für die
in den Start- und Landephasen benötigten Hochauftriebssy-
steme vorzusehen ist. Weiterhin sollte der Tragflügel über
ein ausreichendes Kraftstoffvolumen verfügen.

3 PARAMETRISIERUNG

In der simulationsbasierten Tragflügeloptimierung ist eine
parametrische Geometriemodellierung ein zentraler Bestand-
teil. Die Aufgabe der Parametrisierung besteht darin eine
robuste und effiziente Variation komplexer Geometrien zu
ermöglichen. Dabei sind die Unterstützung großer Geome-
trieänderungen und die Bereitstellung konsistenter Geome-
trien für alle Disziplinen anzustreben. Dieser Abschnitt gibt
eine Einführung in die Methoden der Parametrisierung von
Tragflügel und Profil, welche im Bereich der hochgenauen
Simulationsverfahren anwendbar sind.

3.1 Parametrisierungsmethoden für hochgenaue
Simulationsverfahren

In [37] gibt Samareh einen Überblick über verschiedenen
Parametrisierungsmethoden der multidisziplinären Optimie-
rung mit hochgenauen Simulationsverfahren. Die Parametri-
sierungsmethode steht in direktem Zusammenhang mit der
Netzgenerierung und -verformung der in den jeweiligen Dis-
ziplinen verwendeten Simulationsverfahren. Von besonderer
Bedeutung ist dabei die Interaktion zwischen den einzelnen
Disziplinen. In TAB 5 sind die beschriebenen Parametrisie-
rungsmethoden zusammengefasst.
Die Auswahl der Parametrisierungsmethode richtet sich ne-
ben den Anforderungen auch nach der Verfügbarkeit und
den Erfahrungen mit den verwendeten Verfahren. Hier soll
nur auf die Parametrisierungsmethoden näher eingegangen
werden, welche auch große Geometrieänderungen unterstüt-
zen.

Soll die Originalgeometrie direkt durch die Parametrisie-
rungsmethode dargestellt bzw. approximiert werden, kom-
men die Parametrisierungsmethoden „Partielle Differential-
gleichung“, „Polynome und Splines“ oder „CAD“ entspre-
chend TAB 5 in Betracht.

Im Bereich der simulationsbasierten Tragflügeloptimie-
rung sollte die Parametrisierungsmethode keine Einschrän-
kungen in der Komplexität von Geometrieänderungen besit-
zen. Weiterhin ist eine direkte Parametrisierung der Origi-
nalgeometrie und eine direkte Verwendung klassischer Trag-
flügelparameter (wie z.B. Streckung, Pfeilung, Zuspitzung,
Verwindung, relative Profildicke, ...) erwünscht. Deshalb
wird aus TAB 5 die Parametrisierungsmethode „CAD“ emp-
fohlen. Dies bedeutet, daß ein CAD-Programm für die Para-
metrisierung des Tragflügels verwendet wird. Ein weiterer
Vorteil dieser Methode ist die Möglichkeit zur Bereitstellung
von digitalen Modellen (z.B. für Fertigungszeichnungen).

Bei der Verwendung eines CAD-Programms zur Para-
metrisierung des Tragflügels müssen innerhalb dieses Pro-

gramms oder über eine geeignete Schnittstelle Parameter zur
Beschreibung der Tragflügelgeometrie definiert werden. Als
Parameter können die in Abschnitt 2.2 vorgestellten geome-
trischen Größen zur Generierung des parametrischen CAD-
Modells verwendet werden. Soll auch die Geometrie der
Flügelprofils veränderbar sein, gilt es zusätzlich die Frage
nach der Parametrisierung des Flügelprofils bei der Verwen-
dung eines CAD-Programms zu beantworten. Dies ist Inhalt
des folgenden Abschnitts.

3.2 Parametrisierung des Flügelprofils

Ein Flügelprofil bezeichnet die Form des Querschnitts eines
Tragflügels. Für die aerodynamische Profiloptimierung ver-
wendet man verschiedene mathematische Beschreibungen
der Profilgeometrie, welche man als Parametrisierung be-
zeichnet. Dadurch bleibt die Anzahl der Entwurfsparameter
überschaubar und ein glatter Verlauf der Profilkontur läßt
sich mit geringem Aufwand erzeugen. In der Literatur findet
man viele Arbeiten, die sich mit der Parametrisierung von
Flügelprofilen und deren Verwendung zur aerodynamischen
Optimierung befassen [37–48].

Folgende Anforderungen werden an die Parametrisierung
der Flügelprofile gestellt:

• möglichst geringe Anzahl an Parametern,

• möglichst großer Entwurfsraum,

• lokale Steuerung der Profilkontur,

• Beschreibung der Profilkontur mit glatten Kurven
(Tangenten- und Krümmungsstetigkeit) und

• Möglichkeit der Spezifikation von relativer Profildicke,
Nasenradius, Hinterkantenwinkel und Hinterkanten-
dicke.

Eine Profiloptimierung hat das Ziel, die aerodynamische
Leistung unter Reiseflugbedingungen unter Einhaltung der
verschiedenen Nebenbedingungen zu verbessern. Dieses Ziel
kann, wie die Arbeit von Buckley, Zhou und Zingg [48] zeigt,
nur durch eine geeignete Mehrpunktoptimierung erreicht
werden.

Der Einfluß der Profilparametrisierung auf die aerody-
namische Profiloptimierung wurde unter anderem von Ca-
stonguay und Nadarajah [45] untersucht. Die zwei Parame-
trisierungsmethoden „Hicks-Henne Funktionen“ [38] und
„B-Spline Kurven“ stellten sich dabei zur aerodynamischen
Widerstandsminimierung als geeignet heraus.

Um den Einfluß der gewählten Parametrisierung im Hin-
blick auf eine möglichst kleine Anzahl an Parametern zu
untersuchen, soll die Arbeit von Sattler [47] genannt wer-
den. Hier wurde auch die „Class function/Shape function
Transformation“-Parametrisierungsmethode (CST) von Kul-
fan [43, 44] untersucht. Die guten Ergebnisse dieser Para-
metrisierungsmethode mit einer geringen Anzahl an Para-
metern sind für die Tragflügeloptimierung mit hochgenauen
Verfahren gut einsetzbar. Fortgesetzt wurde diese Arbeit
von Kunze [49], um den Einfluß der Zielfunktion auf die
Optimierung zu untersuchen.
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Geometrische Konsistenz Approximation Notwendigkeit Unter- Verfügbarkeit Komplexität
Beschreibung zwischen der Original- automatischer stützung analytischer von

den geometrie Netz- großer Sensitivitäten Geometrie-
Disziplinen generierung Geometrie- änderungen

änderungen

Basisvektor Netz nein nein nein nein ja gering

Domain Netz ja nein nein nein ja geringelement

Partielle
Differential- Oberfläche ja ja ja ja ja mittel
Gleichung

Diskret Netz nein nein nein nein ja gering

Polynome Oberfläche ja ja ja ja ja mittelund Splines

CAD Oberfläche ja ja ja ja nein hoch

Analytisch Netz, ja nein nein nein ja geringOberfläche

Freiform- Netz, ja nein nein nein ja mittelDeformation Oberfläche

TAB 5: Parametrisierungsmethoden für hochgenaue Simulationsverfahren.

4 SIMULATIONSMODELLE

Für die multidisziplinäre Simulation von Tragflügeln wer-
den numerische Verfahren in den Bereichen Aerodynamik
und Strukturmechanik benötigt. Bei den Tragflügeln von
Verkehrsflugzeugen ist die Bestimmung von Auftrieb und
Widerstand im transsonischen Reiseflug von besonderer Be-
deutung.

Mit zunehmender Berücksichtigung physikalischer Ge-
setzmäßigkeiten in den numerischen Simulationsmodellen
steigt die Vorhersagegenauigkeit und der Rechenaufwand.
Es gilt somit für die gestellte multidisziplinäre Optimie-
rungsaufgabe einen geeigneten Kompromiß zwischen der
Genauigkeit, der Berücksichtigung von Wechselwirkungen
zwischen verschiedenen Disziplinen und dem Rechenauf-
wand zu finden.

4.1 Aerodynamische Simulationsverfahren

Die aerodynamischen Simulationsverfahren werden zur Vor-
hersage der aerodynamischen Leistung im Reiseflug und
zur Bestimmung der aerodynamischen Lasten im Manö-
verflug verwendet. Im Bereich der Verkehrsflugzeuge gilt
es kompressiblen Strömungen mit Verdichtungsstößen und
Strömungen mit moderaten bis starken Ablösungen für Flug-
zeugkonfigurationen mit hoher geometrischer Komplexität
zu simulieren.

Weit verbreitet sind die numerischen Verfahren, welche
die zeitlich gemittelten Navier-Stokes Gleichungen unter
Einbeziehung eines Turbulenzmodells verwenden. Diese Ver-
fahren gehören zu den hochgenauen aerodynamischen Simu-
lationsverfahren und benötigen einen hohen Rechenaufwand.
Ein Überblick über die verschiedenen numerischen Lösungs-
methoden der hochgenauen aerodynamischen Simulations-

verfahren wird z.B. von Blazek [50], Ferziger und Perić [51]
und Hirsch [52] gegeben. Bei der Modellierung der Turbu-
lenz werden Wirbelviskositäts- und Reynolds-Spannungs-
Modelle unterschieden. Die verschiedenen Turbulenzmodel-
le werden z.B. von Wilcox [53] und Pope [54] ausführlich
beschrieben. Dabei ist die Genauigkeit der zeitlich gemittel-
ten Navier-Stokes-Verfahren (RANS) von der Auflösung des
aerodynamischen Netzes, dem verwendeten Turbulenzmo-
dell und des iterativen Lösungsschemas abhängig.

Ein Beispiel ist der Strömungslöser TAU [55–57], wel-
cher vom Institut für Aerodynamik und Strömungstechnik
des DLR entwickelt wurde. Der Strömungslöser TAU löst
die kompressiblen, dreidimensionalen zeitlich gemittelten
Navier-Stokes-Gleichungen. Erfolgreiche Anwendung fin-
det der Strömungslöser TAU im Bereich der numerischen
Strömungssimulation beim DLR, Universitäten und der Luft-
fahrtindustrie [5, 58, 59].

In der simulationsbasierten Tragflügeloptimierung werden
Ansätze zur automatischen Netzgenerierung und Netzdefor-
mation verfolgt. Bei der Netzgenerierung ist die Verwendung
von strukturierten Netzen von der Verwendung unstruktu-
rierter bzw. hybrider Netze zu unterscheiden.

Die Implementierung von Prozessen zur automatischen
Erzeugung strukturierter Netze ist mit einem hohen Aufwand
verbunden, welcher mit steigender geometrischer Komplexi-
tät überproportional ansteigt. Diese Prozesse zeichnen sich
durch die schnelle Netzgenerierung, die hohe Netzqualität,
die Möglichkeit des Weiterrechnens auf bereits konvergier-
ten Lösungen und den sehr geringen Netzeinfluß bei Geome-
trieänderungen (räumlicher Diskretisierungsfehler) aus.

Eine modulare Vernetzung der einzelnen Baugruppen ei-
ner Flugzeugkonfiguration mit strukturierten Netzen und die
anschließende Simulation basierend auf überlappenden Net-
zen (Chimera-Technik) stellt einen möglichen Ansatz für die
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Anwendung strukturierte Netze auf komplexe Geometrien
dar.

Die Verwendung von unstrukturierten bzw. hybriden Net-
zen im Prozeß zur automatischen Netzgenerierung ist auf
Geometrien und Geometrieänderungen mit beliebiger Kom-
plexität anwendbar. Ein weiterer Vorteil ist der überschauba-
re Implementierungsaufwand eines automatischen Netzge-
nerierungsprozesses. Die wesentlichen Nachteile dieser Pro-
zesse sind die Rechenzeit der Netzgenerierung, die fehlende
Möglichkeit zum direkten Weiterrechnen auf bereits kon-
vergierten Lösungen und der Einfluß des Netzes gegenüber
Geometrieänderungen (räumlicher Diskretisierungsfehler).

Neben einer automatischen Netzgenerierung sind Prozes-
se zur automatischen Netzdeformation weit verbreitet. Bei
diesen Prozessen wird das Volumennetz einer Ausgangs-
konfiguration basierend auf den Verschiebungsvektoren des
Oberflächennetzes infolge einer Geometrieänderung defor-
miert. Diese Prozesse sind sehr effizient, weil auch die Mög-
lichkeit des Weiterrechnens auf bereits konvergierten Lösun-
gen besteht. Weiterhin ist der Netzeinfluß bei Geometrieän-
derungen sehr gering, weil neben der Anzahl der Netzpunkte
auch die Topologie des Netzes erhalten bleibt.

Grundsätzlich führen Ansätze der Netzgenerierung bzw.
-deformation unter Beibehaltung der Netztopologie und An-
zahl der Netzpunkte zu einer deutlichen Steigerung der Effi-
zienz und einer höheren Qualität der Sensitivitäten im Be-
zug auf eine Variation der Entwurfsparameter. Gleichzeitig
besitzt die Größe der Geometrievariationen anwendungsbe-
zogene Grenzen und Topologieänderungen sind im allgemei-
nen nicht möglich.

In der simulationsbasierten Tragflügeloptimierung wer-
den Netze verwendet, welche eine möglichst geringe Anzahl
an Netzpunkten besitzen, eine hohe Robustheit gegenüber
Netzdeformationen aufweisen und eine gute Auflösung der
Grenzschichten und Verdichtungsstöße sicherstellen. Wei-
terhin kann die Effizienz der hochgenauen Simulationsver-
fahren durch den Einsatz geeigneter Konvergenzkriterien,
welche auf den aerodynamischen Beiwerten basieren und
auf die Zielfunktion abgestimmt sind, gesteigert werden.

4.2 Strukturmechanische Simulationsverfahren

Die strukturmechanischen Simulationsverfahren werden zur
Bestimmung der Spannungen und Verformungen der tra-
genden Struktur verwendet. Weiterhin werden sie zur Di-
mensionierung der tragenden Struktur und Berechnung der
Strukturmasse eingesetzt.

Für Leichtbaustrukturen kommen im Flugzeugbau bevor-
zugt dünnwandige Bauteile zur Anwendung. Als dünnwan-
dige Bauteile werden Bauteile verstanden, bei denen die
Wanddicke wesentlich kleiner als die anderen Abmessungen
ist. Leichtbaustrukturen müssen besonders im Hinblick auf
die Vermeidung von Stabilitätsversagen wie z.B. Knicken
und Beulen ausgelegt werden. Dazu werden oft Versteifun-
gen wie z.B. Stringer und Pfosten verwendet.

Zur Berechnung von Leichtbaustrukturen wird in der
Regel eine Bauteilidealisierung vorgenommen. Die Leicht-

baustrukturen von Tragflügeln stellen dreidimensionale Trag-
werke dar und können auf verschiedene Art und Weise mit
idealisierten Bauteilen modelliert werden.

Hochgenaue strukturmechanische Simulationsverfahren
basieren auf der Finite-Elemente-Methode (FEM) und verfü-
gen über eine Datenbank verschiedener idealisierter Element-
typen, aus welchen die zu analysierende Tragflügelstruktur
zusammengesetzt wird. Durch ein sinnvolles Auswählen der
das Strukturverhalten beschreibenden Elementtypen und ei-
ne geeignete Anzahl der im Strukturmodell verwendeten
Elemente wird eine hohe Genauigkeit bei der Vorhersage
der auftretenden Spannungen und Verformungen erzielt.

Bei der Berechnung einer Struktur mit einem hochge-
nauen strukturmechanischen Simulationsverfahren werden
die lineare und die nichtlineare Analyse unterschieden. Ei-
ne lineare Analyse setzt gleichbleibende Steifigkeiten der
Struktur, Beibehaltung der Kraftangriffsrichtung und linear-
elastisches Materialverhalten während einer Belastung eines
Bauteils voraus. Diese Näherung ist in der Regel bei klei-
nen Verformungen und bei Belastungen des Materials im
linearelastischen Bereich zulässig.

Mit den hochgenauen strukturmechanischen Simulati-
onsverfahren können auch Stabilitätsprobleme von Leicht-
baustrukturen berücksichtigt werden. Weiterhin eignen sich
die hochgenauen Simulationsverfahren für eine Dimensionie-
rung der Tragflügelstruktur mit Berücksichtigung von meh-
reren Lastfällen. Herausforderungen bei diesen Verfahren
stellen die Berücksichtigung der Schwer- und Trägheitskräf-
te ausgehend von den Sekundärmassen und dem Kraftstoff
und deren Krafteinleitung sowie die konservative Kraftein-
leitung der aerodynamischen Normal- und Tangentialkräfte
auf die Tragflügelstruktur dar.

Im Bereich der Luftfahrtanwendungen sind die kommerzi-
ellen FEM-Programme MSC Nastran™ und ANSYS® weit
verbreitet. Die automatische, robuste und effiziente Erstel-
lung von geeigneten Strukturmodellen für die Analyse und
Dimensionierung mit den FEM-Programmen ist zentraler
Bestandteil der simulationsbasierten Tragflügeloptimierung.

In BILD 3 wird ein Beispiel für die Anordnung der Hol-
me und Rippen bei einem Langstreckenverkehrsflugzeug
gezeigt. Dabei besteht der Flügelkasten in der Regel aus
ebenen Holmen, Rippen und der Beplankung. Die Rippen
werden meist in Flugrichtung oder senkrecht zu einem der
Holme angeordnet.

Als Strukturmodellgenerierung wird die automatische Er-
zeugung des Strukturmodells in Abhängigkeit von der Au-
ßengeometrie bezeichnet. Dabei sind geometrische Randbe-
dingungen für die Rippenpositionierung, wie z.B. Rippen-
orientierung und Rippenabstand, einzuhalten. Aus der Vor-
gabe der Tankregionen und der Geometrie des Flügelkastens
resultiert das nutzbare Tankvolumen. Die Strukturmodellge-
nerierung beinhaltet auch die Zuweisung der verwendeten
Werkstoffe unter Berücksichtigung der gewählten Bauweise
und die Definition der Optimierungsbereiche für die Dimen-
sionierung.

In dem Dimensionierungsprozeß erfolgt die Auslegung
der tragenden Strukturbauteile auf Basis der dimensionieren-
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BILD 3: Anordnung der Holme und Rippen bei einem
Langstreckenverkehrsflugzeug.

den Lastfälle. Bei der klassischen Strukturdimensionierung
werden die Bauteildicken ausgehend von den berechneten
Spannungen und den verwendeten Festigkeitskriterien un-
ter Berücksichtigung der minimalen Bauteildicken an die
geforderten Sicherheitsfaktoren angepaßt. In der Struktur-
optimierung werden die parametrisierten Bauteilgeometrien
mit dem Ziel einer minimalen Flügelmasse optimiert. Dabei
stellen die Festigkeitskriterien, Sicherheitsfaktoren und mi-
nimalen Bauteildicken Nebenbedingungen der Optimierung
dar. Eine Strukturoptimierung kann auch Topologieänderun-
gen beinhalten, welche z.B. den Lagenaufbau bei einer Faser-
verbundbauweise oder die Anzahl der Versteifungselemente
variiert. Hier ist anzumerken, daß beide Vorgehensweisen zu
unterschiedlichen Ergebnissen führen können.

Mit der dimensionierten Tragflügelstruktur erfolgt die
Berechnung der Verformungen für die Strömungs-Struktur-
Kopplung, um deren Einfluß auf die aerodynamischen La-
sten abzubilden.

5 SIMULATIONSPROZESSE

Als Simulationsprozeß wird hier eine Kombination von dis-
ziplinären Simulationsprogrammen zu einer automatisch
ablaufenden Programmkette bezeichnet. Dies beinhaltet die
Erzeugung der Simulationsmodelle und einen disziplinüber-
greifenden Datenaustausch über geeignete Schnittstellen.
Wesentliche Bestandteile des Simulationsprozesses sind z.B.
die automatische Programmausführung, Iterationsschleifen
mit entsprechenden Konvergenzkriterien, eine Fehlerbehand-
lung und Möglichkeiten der Fehlersuche. Besondere Anfor-
derungen ergeben sich bei rechnerübergreifenden Prozessen,
der Verwendung der Parallelisierung und der Nutzung von
Großrechnern.

5.1 Prozeßarchitektur

Die Architektur eines Optimierungsprozesses bezeichnet die
Art und Weise der Zusammenführung und Kopplung der
disziplinären Simulationsverfahren zu einem Prozeß. Ein
umfangreicher Überblick über die Prozeßarchitekturen im
Bereich der multidisziplinären Optimierung wird von Mar-
tins und Lambe [60] gegeben. Bei der Klassifizierung der
Prozeßarchitektur sind die Konvergenz der Kopplung zwi-
schen einzelnen Disziplinen und die Konvergenz der Simula-
tionsverfahren selbst von Bedeutung. Ein weiteres wichtiges
Unterscheidungsmerkmal ist der Grad der Unterteilung der
Optimierungsaufgabe in einzelne untergeordnete Optimie-
rungsprobleme.

Sofern die Prozeßarchitektur neben der eigentlichen Opti-
mierung auch für Parameterstudien oder zur Bestimmung der
Pareto-Front einer Mehrzieloptimierung verwendet werden
soll, muß jede multidisziplinäre Analyse einen realisierbaren
Entwurf („Feasible Design“) darstellen. Daraus resultiert
eine Architektur, welche eine Konvergenz der Kopplung
zwischen einzelnen Disziplinen und der Simulationsverfah-
ren selbst voraussetzt. Diese Prozeßarchitektur wird nach
Martins und Lambe [60] als MDF („Multi-Disciplinary Fea-
sible“) bezeichnet. Dabei ist anzumerken, daß diese Archi-
tektur auch für die Verwendung eines ersatzmodellbasierten
Optimierungsverfahrens benötigt wird.

Im Bereich der Tragflügeloptimierung sind die aerodyna-
mische Simulation, die Struktursimulation und Dimensio-
nierung und die Strömungs-Struktur-Kopplung die zentralen
Bestandteile der Prozeßkette. Die Verwendung einer Struk-
turoptimierung zur Auslegung der Tragflügelstruktur erlaubt
deren Integration in die globale Formulierung der Optimie-
rungsaufgabe. Als Beispiele für diesen Ansatz sollen die
Tragflügeloptimierungen von Martins et al. [26] und Kenway
und Martins [18] genannt werden. Bildet die Strukturdimen-
sionierung bzw. Optimierung einen der globalen Optimie-
rung untergeordneten Prozeß, dann ist eine Integration in die
Strömungs-Struktur-Kopplung möglich. In den Tragflügelop-
timierungen von Wunderlich et al. [32] und Wunderlich und
Dähne [34] wurde die Strukturanalyse in dem iterativen Pro-
zeß der Strömungs-Struktur-Kopplung durch einen vollstän-
digen Strukturoptimierungsprozeß ersetzt. Dabei wirkt sich
der integrierte Strukturoptimierungsprozeß dämpfend auf
das Konvergenzverhalten der Strömungs-Struktur-Kopplung
aus und trägt hier zur Beschleunigung der Konvergenz bei.

Die Prozeßarchitektur muß besonders bei der Verwendung
im industriellen Kontext hohe Anforderungen in folgenden
Bereichen erfüllen:

• hohen Grad an Modularität,

• hohe Flexibilität,

• Genauigkeit und Reproduzierbarkeit der Ergebnisse,

• Konsistenz der verwendeten Modelle,

• Laufzeit und Rechenaufwand,

• Möglichkeiten der Parallelisierung.
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5.2 Strömungs-Struktur-Kopplung

Ein wesentlicher Bestandteil der multidisziplinären Trag-
flügeloptimierung ist die Berücksichtigung der statischen
aeroelastischen Effekte. Dabei wirken sich die Verformun-
gen des Flügels auf die aerodynamische Leistung im Reise-
flug und auf die für die Strukturdimensionierung relevanten
aerodynamischen Lasten im Manöverflug aus. Der Einfluß
dieser Effekte auf den Tragflügelentwurf wird z.B. von Wun-
derlich [29] beschrieben. Beim rückwärts gepfeilten Flü-
gel tragen die aeroelastischen Effekte aufgrund der Biege-
Torsions-Kopplung zur Entlastung des Tragflügels bei und
müssen bei einer Optimierung von Flügeln für Verkehrsflug-
zeuge entsprechend den Ergebnissen von Wunderlich [30]
berücksichtigt werden.

Die numerische Simulation der Interaktion von Strömung
und Struktur wird entsprechend den Veröffentlichungen von
Lam et al. [61] und Kamakoti und Shyy [62] allgemein in
folgende drei Kategorien eingeteilt:

• stark gekoppelte Modelle,

• eng gekoppelte Modelle,

• schwach gekoppelte Modelle.

Bei den stark gekoppelten Modellen werden die Erhal-
tungsgleichungen durch die Kombination der Bewegungs-
gleichungen von Strömung und Struktur umformuliert und
dann simultan gelöst. Im Gegensatz dazu werden bei eng
und schwach gekoppelten Modellen die Strömung und die
Struktur mit jeweils eigenen Verfahren simuliert. Die eng ge-
koppelten Modelle vereinen alle für die Strömungs-Struktur-
Kopplung notwendigen Programme in einem einzigen Mo-
dul. Bei den schwach gekoppelten Modellen geschieht die
Simulation von Strömung, Struktur und Kopplung in eigen-
ständigen Programmen.

Im Bereich der hochgenauen Simulationsverfahren wer-
den in der Regel unabhängige Verfahren für die aerodyna-
mische und die strukturmechanische Simulation verwendet.
Die Strömungs-Struktur-Interaktion erfolgt dann mit einem
schwach gekoppelten Modell. Das Ablaufdiagramm eines
schwach gekoppelten Modells für die Strömungs-Struktur-
Interaktion ist in BILD 4 schematisch dargestellt.
Der iterative Prozeß der Strömungs-Struktur-Interaktion be-
ginnt bei schwach gekoppelten Modellen im allgemeinen mit
einer Strömungssimulation. Als Ergebnis der konvergierten
Strömungssimulation wird die Oberflächendruckverteilung
des aerodynamischen Netzes dem Interpolationsprogramm
der Strömungs-Struktur-Kopplung bereitgestellt. Das Inter-
polationsprogramm der Strömungs-Struktur-Kopplung inter-
poliert die Druckkräfte des aerodynamischen Oberflächen-
netzes auf das strukturmechanische Oberflächennetz und
berechnet die zugehörigen Knotenkräfte.

Anschließend erfolgt eine strukturmechanische Analyse
mit den Knotenkräften, welche die Verschiebungen der Kno-
ten als Ergebnis liefert. Danach werden die Verschiebungen
des strukturmechanischen Oberflächennetzes an das Interpo-
lationsprogramm der Strömungs-Struktur-Kopplung überge-
ben. Das Interpolationsprogramm der Strömungs-Struktur-

Kopplung interpoliert nun die Verformungen des struktur-
mechanischen Oberflächennetzes auf das aerodynamische
Oberflächennetz. Im Anschluß erfolgt eine Netzdeformation
des aerodynamischen Volumennetzes basierend auf den Ver-
schiebungen des aerodynamischen Oberflächennetzes mit
einem Netzdeformationsprogramm.

Entsprechend eines vorzugebenden Konvergenzkriteriums
der Strömungs-Struktur-Kopplung wie z.B. der Auslenkung
an der Flügelspitze wird eine Konvergenzprüfung des ite-
rativen Kopplungsprozesses vorgenommen. Sofern keine
aeroelastische Divergenz vorliegt, wird die Prozeßkette der
Strömungs-Struktur-Interaktion bis zur Erfüllung des Kon-
vergenzkriteriums wiederholt durchlaufen. Mit Erreichen
der Konvergenz der Prozeßkette entspricht die vorliegende
Lösung der Simulationsverfahren dem statischen aeroelasti-
schen Gleichgewicht innerhalb der mit der Konvergenzbe-
dingung vorgegebenen Genauigkeit.

5.3 Zentrales Datenformat

Im Bereich der multidisziplinären Optimierung ist die kon-
sistente Erzeugung von disziplinären Simulationsmodellen
erforderlich. Weiterhin werden Schnittstellen zwischen den
einzelnen Simulationsprogrammen für den Datenaustausch
benötigt. Mit einem zentralen Datenformat können die ver-
schiedenen Simulationsverfahren über eine standardisierte
Schnittstelle Daten austauschen. Dies ist besonders im Be-
reich der geometrischen Beschreibung wichtig, um konsi-
stente Modelle daraus abzuleiten.

Ein Beispiel für ein zentrales Datenformat zur parametri-
schen Flugzeugbeschreibung ist das „Common Parametric
Aircraft Configuration Scheme“ (CPACS) [63], welches die
weit verbreitete „Extensible Markup Language“ (XML) ver-
wendet. Das CPACS-Format ist hierarchisch aufgebaut und
vom Anwender einfach les- und editierbar.

Die Geometriebeschreibung in CPACS geht aus den An-
forderungen des Konzeptentwurfs hervor und basiert auf
einer sektionsweisen Beschreibung in Form von Flügel- und
Rumpfprofilen. Für die Verwendung im Bereich der hoch-
genauen Simulationsverfahren wurde die geometrische Be-
schreibung in CPACS um die Definition von Führungskurven
erweitert.

Die Beschreibung der Innengeometrie basiert in CPACS
auf der zugehörigen Außengeometrie. Dies beinhaltet die
parametrische Anordnung der Holme, Rippen und Verstei-
fungselemente. Die verwendeten Materialien und deren Ei-
genschaften werden ebenfalls in CPACS abgelegt. Auch die
Beschreibung der Lastfälle für die Strukturdimensionierung
erfolgt im CPACS-Format.

Weiterhin ist in CPACS ein Bereich für die Definition von
programmspezifischen Parametern vorgesehen. Dies erlaubt
die Steuerungsparameter für jedes im Prozeß eingebundene
Programm zentral zu verwalten.

Das CPACS-Format wurde im Bereich der Optimierung
mit hochgenauen Simulationsverfahren in den Projekten
Digital-X [35] und AeroStruct [64] erfolgreich eingesetzt.
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BILD 4: Ablaufdiagramm eines schwach gekoppelten Modells für die Strömungs-Struktur-Interaktion.

5.4 Parallelisierung

Bei der simulationsbasierten Optimierung mit hochgenauen
Verfahren ist die Rechenzeit ein begrenzender Faktor. Um ei-
ne Anwendbarkeit für Entwurfs- und Optimierungsaufgaben
im Bereich der Luftfahrt zu erreichen, sind die technischen
Möglichkeiten der Parallelisierung auszunutzen.

Hier sollen vier Ebenen der Parallelisierung entsprechend
TAB 6 vorgestellt werden.

Ebene Beschreibung

1 Parallele Ausführung verschiedener Optimierungen
2 Parallele Berechnung von Konfigurationen
3 Parallele Simulation der Betriebspunkte und Lastfälle
4 Parallelisierung der Simulationsprogramme

TAB 6: Ebenen der Parallelisierung.

Die erste Ebene stellt die parallele Ausführung einzelner Op-
timierungen dar. Dabei erfolgt jede Optimierung mit einer
anderen Vorgabe der Entwurfsparameter, Nebenbedingun-
gen oder Zielfunktion. Eine zweite Ebene der Parallelisie-
rung bildet die parallele Analyse verschiedener Konfigura-
tionen. Die entsprechenden Konfigurationen unterscheiden
sich durch andere Werte der Entwurfsparameter. Damit ist
diese Ebene der Parallelisierung besonders für die effizi-
ente Durchführung von Parameterstudien geeignet. Viele
Optimierungsverfahren aus dem Bereich der zufalls- und
ersatzmodellbasierten Verfahren unterstützen diese Paralleli-
sierungsebene. Als dritte Ebene der Parallelisierung soll die
parallele Berechnung der betrachteten Betriebspunkte und
Lastfälle eingeführt werden. Die vierte Ebene stellt die Par-
allelisierung der disziplinären Simulationsprogramme dar.
Hierbei kann innerhalb von Iterationsschleifen zusätzlich
Rechenzeit eingespart werden, wenn ein paralleles Weiter-
rechnen basierend auf den verteilten Daten möglich ist.

Bei den drei letzten Ebenen der Parallelisierung ist zu
beachten, daß sie in bestimmten Prozeßschritten eine Zu-

sammenführung der parallel ausgeführten Berechnungen
erfordern. Als Beispiel soll die Strukturdimensionierung
eines Flügelkastens genannt werden, bei der alle parallel
berechneten Lastfälle berücksichtigt werden müssen.

Eine Parallelisierung des Simulationsprozesses auf ver-
schiedenen Ebenen ist in der Regel mit einer Zunahme der
Komplexität und einer Reduzierung der Flexibilität eines
Prozesses verbunden. Grenzen der Parallelisierbarkeit erge-
ben sich durch die Skalierbarkeit der Simulationsverfahren
und der zur Verfügung stehenden Rechenkapazität.

Ein Beispiel für eine flexible Programmumgebung im
Bereich der multidisziplinären Simulation auf hochparalle-
len Rechnerarchitekturen ist der FlowSimulator [65]. Dieser
wurde gemeinsam von Airbus, der ONERA, dem DLR und
einigen Universitäten entwickelt. Der FlowSimulators stellt
parallele Datencontainer mit den zugehörigen Zugriffsme-
thoden zur Verfügung, welche einen effizienten Datenaus-
tausch direkt über den Arbeitsspeicher ermöglichen. Über
eine Python-Schnittstelle kann der Anwender komplexe Pro-
zeßketten zur multidisziplinären Simulation unter Nutzung
der FlowSimulator-Umgebung erstellen [66].

6 OPTIMIERUNGSSTRATEGIEN

Als Optimierungsstrategie wird ein Vorgehen oder ein Al-
gorithmus zur Extremwertsuche von funktionalen Zusam-
menhängen bezeichnet. Eine besondere Bedeutung hat der
Suchalgorithmus in der numerischen Optimierung. Das Ziel
der numerischen Optimierung ist es, das Optimum einer
Funktion mit einer vorgegebenen numerischen Genauigkeit
zu lokalisieren.

Die Optimierungsaufgabe besteht darin, die Vektoren der
Entwurfsparameter ~x zu finden, bei denen die Zielfunkti-
on der Optimierung F(~x) einen Extremwert annimmt. Aus
den gefundenen Extremwerten kann dann das globale Op-
timum bestimmt werden. Die allgemeine Formulierung der
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Optimierungsaufgabe lautet:

(1) F(~x)→min

Dabei gilt es die folgenden Nebenbedingungen zu berück-
sichtigen:

xi,min < xi < xi,max, i ∈ [1, ...,n](2)
h(~x) = 0
g(~x)≥ 0

Der Entwurfsraum wird somit durch den unteren Grenz-
wert xi,min und den oberen Grenzwert xi,max der einzelnen
Entwurfsparameter xi festgelegt. Mit der Funktion h(~x) wer-
den die Nebenbedingungen der Entwurfsparameter beschrie-
ben, welche sich in einer Gleichung formulieren lassen. Die
Funktion g(~x) beinhaltet die Nebenbedingungen der Ent-
wurfsparameter, welche die Form einer Ungleichung anneh-
men.

Eine vollständige Analyse des Gültigkeitsbereiches ist im
allgemeinen nicht möglich. Die Aufgabe des Suchalgorith-
mus besteht in der effizienten Lokalisierung des globalen
Minimums.

6.1 Numerische Optimierungsverfahren

Es existiert eine Vielzahl unterschiedlicher Verfahren zur nu-
merischen Optimierung. Die Kenntnis der Eigenschaften der
verschiedenen Algorithmen ist für die Auswahl von entschei-
dender Bedeutung. Zum Auffinden der Vor- und Nachteile
der verschiedenen Verfahren soll hier eine Klassifizierung
vorgenommen werden. Eine Bewertung im Hinblick auf die
gestellte Optimierungsaufgabe kann mit folgenden Kriteri-
en [67] erfolgen:

• Effizienz,

• Globalität und

• Robustheit.

Als Effizienz wird dabei die benötigte Anzahl an Funk-
tionsaufrufen bis zu einer konvergenten Lösung mit einer
vorgegebenen Genauigkeit verstanden. Die Globalität ist ein
Maß für die Wahrscheinlichkeit das globale Optimum bei
einem zufällig gewählten Startpunkt aufzufinden. Mit der
Robustheit wird die Toleranz gegenüber einer mit Rauschen
überlagerten Zielfunktion beschrieben.

6.1.1 Deterministische Verfahren

Die deterministischen Verfahren werden nach ihrer Ordnung
unterschieden. Bei Verfahren mit nullter Ordnung werden
die Werte der Zielfunktion zur Berechnung neuer Sätze an
Entwurfsparametern benutzt. Zur Bewertung einzelner Para-
metersätze und Bestimmung der Suchrichtung werden ledig-
lich die Funktionswerte der Zielfunktion verwendet.

Ein mehrdimensionales Verfahren dieser Klasse ist der
Simplex-Algorithmus von Nelder und Mead [68]. Die Er-
weiterung dieses Ansatzes für eine größere Anzahl an Ent-
wurfsparametern stellt der Subplex-Algorithmus von Ro-
wan [69] dar.

Deterministische Verfahren erster Ordnung verwenden
neben den aufeinander folgenden Funktionswerten der Ziel-
funktion zusätzlich die aktuelle Richtungsinformation zur
Berechnung eines neuen Satzes an Entwurfsparametern. Die
Richtungsinformation ist in aller Regel der Gradient der
Zielfunktion ∇F(~x) in Abhängigkeit der Entwurfsparameter
im betrachten Punkt. Deshalb werden die deterministischen
Verfahren erster Ordnung auch als Gradientenverfahren be-
zeichnet.

6.1.2 Zufallsbasierende Verfahren

Diese Verfahren verwenden das Zufallsprinzip zur Generie-
rung neuer Sätze von Entwurfsparametern. Dadurch besteht
kein analytischer Zusammenhang zwischen dem Funktions-
wert der Zielfunktion und der Auswahl neuer Werte für die
Entwurfsparameter.

Die zufallsbasierenden Verfahren eignen sich besonders
zur Lokalisierung des globalen Optimums. Ihr Nachteil ist
die meistens sehr hohe Anzahl an benötigten Funktionsauf-
rufen.

Wichtige Vertreter dieser Klasse sind die sogenannten
Genetischen Algorithmen (GA). Die Entwicklung dieser
Verfahren geht auf die Vererbungslehre aus der Biologie zu-
rück. Dabei spielen die in der Natur beobachteten Prozesse
von Leben, Fortpflanzung und Sterben der Organismen eine
große Rolle. Ein Optimierungszyklus beinhaltet die Evalu-
ierung der Zielfunktion aller Individuen einer Generation
mit anschließender Selektion, Rekombination und Mutation.
Die neue Generation setzt sich aus einer vom gewählten
Verfahren abhängigen Mischung neuer und alter Individuen
zusammen.

Aus dem Bereich der Physik ist das Verfahren der simu-
lierten Abkühlung bekannt. Grundidee ist die Nachbildung
eines Abkühlungsprozesses einer metallischen Schmelze.
Dabei wird davon ausgegangen, daß das Metall beim Abküh-
len den energetisch günstigsten Zustand annimmt.

Die Effizienz von Vogel- und Fischschwärmen bei
der Futtersuche sind das Vorbild der Partikel-Schwarm-
Optimierung (PSO). Bei diesem Verfahren bewegt sich eine
während der Optimierung gleichbleibende Anzahl an Parti-
keln in einem Schwarm durch den Raum der Entwurfspara-
meter. Dadurch findet eine im Schwarm koordinierte Suche
nach dem globalen Optimum statt.

6.1.3 Ersatzmodellbasierte Verfahren

Bei diesen Verfahren wird ein mathematisches Ersatzmo-
dell basierend auf einer Versuchsplanung, meist als „De-
sign of Experiments“ (DoE) bezeichnet, erzeugt. Dabei wer-
den Interpolationsverfahren wie die Gaußprozeß-Regression,
welche auch als „Kriging“-Verfahren [70] bezeichnet wer-
den, verwendet. Diese Interpolationsverfahren zeichnen sich
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durch eine Fehlerschätzung aus, welche in der Bestimmung
weiterer Stützstellen für die iterative Verbesserung des Er-
satzmodells berücksichtigt wird. In der Versuchsplanung
kommen verschiedene statistische Techniken zur Bestim-
mung der Stützstellen wie z.B. mit „Centroidal Voronoi
Tesselation“ (CVT) verbessertem „Latin Hypercube Samp-
ling“ (LHS) zum Einsatz. Die numerische Optimierung er-
folgt dann unter Verwendung des erzeugten Ersatzmodells.
Dabei wird in der Regel eine Kombination von globalen und
lokalen Verfahren eingesetzt. Als Zielfunktion wird oft die
erwartete Verbesserung, welche eine Kombination aus Ziel-
funktionswert und geschätztem Fehler des Ersatzmodells
darstellt, verwendet. Eine praktische Einführung in die er-
satzmodellbasierten Optimierungsverfahren wird z.B. von
Forrester [71] gegeben.

7 AUSBLICK

In zukünftigen Anwendungen sollen z.B. das Konzept des
hochflexiblen Flügels und Technologien zur passiven und
aktiven Lastabminderung untersucht und bewertet werden.
Dafür ist die Verwendung geeigneter multidisziplinärer Si-
mulationsprozesse basierend auf den hier vorgestellten Me-
thoden der simulationsbasierten Tragflügeloptimierung eine
Grundvoraussetzung.

Es ist zu erwarten, daß die Übertragung dieser Methoden
auf das Gesamtflugzeug in Zukunft ein zentraler Bestand-
teil der Flugzeugentwicklung sein wird. Dazu sind neben
der Aerodynamik und der Strukturmechanik alle anderen
Disziplinen wie z.B. Antriebe, Aeroelastik, Flugmechanik,
Flugregelung und Systeme in die Simulation einzubeziehen.
Wesentliche Bestandteile sind dabei der Einsatz hochgenauer
Simulationsverfahren und die Berücksichtigung aller Wech-
selwirkungen zwischen den Disziplinen. Damit wird eine
multidisziplinäre Betrachtungsweise des Gesamtsystems mit
einer hohen Genauigkeit erreicht.

Eine Optimierung auf Gesamtflugzeugebene erfordert die
Verwendung parametrischer Simulationsmodelle für alle
Komponenten des Flugzeugs. Somit kommt der Entwicklung
von Prozessen zur automatischen Generierung konsistenter
Simulationsmodelle eine besondere Bedeutung zu. Diese
Simulationsmodelle sind in anwendungsorientierten Prozeß-
ketten mit geeigneten Architekturen und Schnittstellen zu
integrieren. Dabei gilt es die zunehmende Verfügbarkeit von
hohen Rechenkapazitäten auszunutzen. Besondere Heraus-
forderungen sind die steigende Anzahl der Entwurfsparame-
ter und Nebenbedingungen und das effiziente Finden einer
realisierbaren und möglichst optimalen Lösung für die ge-
stellte Entwurfsaufgabe.

Das Ziel des simulationsbasierten Ansatzes ist im DLR
dem Leitkonzept „virtuelles Produkt“ zugeordnet. Als vir-
tuelles Produkt wird dabei die hochgenaue numerische
Abbildung eines Flugzeugs mit all seinen Eigenschaften
und Komponenten verstanden. Dabei soll das virtuelle Pro-
dukt zukünftig die Anforderungen der Nachweisführung
im Zulassungsprozeß erfüllen und damit die Basis für den
Konstruktions- und Fertigungsprozeß bilden.
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