Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2009
DocumentID: 121181

MULTIDISZIPLINARER ENTWURF UND
OPTIMIERUNG VON FLUGELN FUR
VERKEHRSFLUGZEUGE

T. F. Wunderlich
Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt e.V.
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Zusammenfassung

Die Kombination von schnell angestiegener Leistungsfahigkeit der Computer und Weiterentwicklung der
numerischen Simulationswerkzeuge erlaubt die Beriicksichtigung der statisch aeroelastischen Verformung des
Fliigels bei der Vorhersage der Flugleistung. Hoherwertige Simulationen mit Strémungs-Struktur-Kopplung
sollen fiir die multidisziplindre Optimierung eines Verkehrsflugzeugs verwendet werden.

Dieser Bericht beschreibt eine Prozefkette und ihre Komponenten fiir die numerische Optimierung am
Beispiel eines konventionellen transsonischen Verkehrsflugzeugfliigels. Hierbei sollen die beiden Disziplinen
Aerodynamik des Reiseflugs und Struktur des Tragfliigels beriicksichtigt werden. Eine Flugmission wurde
ausgewédhlt, um die aerodynamische Leistung und das Strukturgewicht in der Zielfunktion dieser multidis-
ziplindren Optimierung zu beriicksichtigen. Die aerodynamische Leistung wird unter Beriicksichtigung der
Stromungs-Struktur-Kopplung fiir einen Punkt des Reiseflugs berechnet. Die Dimensionierung der Struktur
erfolgt mit einer kleinen Anzahl ausgewahlter Lastfille.

Die Prozefikette mit Stromungs-Struktur-Kopplung wurde fiir eine Fliigelgrundriff- und eine Profilopti-
mierung mit einer iiberschaubaren Anzahl an Entwurfsparametern verwendet. Die Ergebnisse dieser er-
sten Optimierungsrechnungen zeigen die Funktionalitit der Prozefikette. Die Reichweite, welche sowohl die
aerodynamische Leistung als auch das Strukturgewicht beinhaltet, konnte in beiden Optimierungsrechnun-
gen verbessert werden. Die elastische Verformung des Tragfliigels im Reiseflug wurde hierbei durch die
Stromungs-Struktur-Kopplung iterativ beriicksichtigt.
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e Stromungssimulation,

e Interpolation fiir die Stromungs-Struktur-

Kopplung,
e Strukturanalyse und Dimensionierung,
e Deformation des aerodynamischen Netzes.

In Bild 1 ist der Ablauf der Prozefikette darge-
stellt. Zur Bestimmung der Flugleistung im Reise-
flug wird das aeroelastische Gleichgewicht bestimmt.
Dies ist erreicht, wenn die Fliigelverformung, die aero-
dynamischen Beiwerte und die Fliigelmasse ausrei-
chend konvergiert sind. Das Ergebnis der Prozefiket-
te ist der verformte und dimensionierte Tragfliigel im
aeroelastischen Gleichgewicht. Die Ausgabe der Pro-
zefkette ist die Reichweite des Flugzeugs mit dem vor-
gegebenen Tragfliigel.
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Bild 1: Prozefkette

2.1 Flugmission

Fiir die Bewertung der Flugleistung im Reiseflug soll
ein einfaches Modell der Flugmission verwendet wer-
den. In der Literatur findet man solche Modelle im
Bereich des Flugzeugvorentwurfes z.B. in [1], [2]. Die
hier gewdhlte Flugmission besteht aus fiinf Segmen-
ten. In Tabelle 1 sind die gewdhlten Massenverhéltnis-
se myf/m; angegeben.

Nr. | Missions- Massen- Ref.
segment verhéltnis
1 Start (m1/mo) = 0.980 [1]

2 Steigflug (ma/m1) = 1.0065 — 0.0325 Ma [1]

3 Reiseflug (ms3/m2) = mit ProzeRkette

4 Sinkflug (ma/ms) = 0.993 [1]

5 Landung (ms/ma) = 0.995 [1]

Tabelle 1: Massenverhéltnisse der Missionssegmente

Zur Bestimmung der Reichweite wurde die Reich-
weitenformel mit der Flugbedingung konstanter Ge-
schwindigkeit und konstantem Anstellwinkel nach Glei-
chung 1 verwendet.

LV Gy m

(1) T Y SFC Cp ma
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Diese Formel ist auch unter dem Begriff | Bre-
guet’sche Reichweitenformel bekannt. Die Flugge-
schwindigkeit V' wird aus der Machzahl im Reiseflug
und der Flughdhe berechnet. Der spezifische Kraftstoff-
verbrauch SFC wird wiahrend des Reiseflugs als kon-
stant angenommen. Die Prozefikette mit Stromungs-
Strukturkopplung bestimmt die Gleitzahl L/D bei vor-
gegebenem Auftriebsbeiwert C7, und die Fliigelmas-
se myy .

Mit Gleichung 2 und Vorgabe von Startmas-
se mo, Nutzlastverhéltnis mp /mg, Strukturmassenver-
haltnis ohne Fliigel mp.s/mo und Reservekraftstoffan-
teil mp res/mp kann das Massenverhaltnis ms/mg be-
stimmt werden.

ms 1= (mp/mo) (Mmpes/mo) (mw /mo)
() “2=1-

mo 1+ (mF,res/mF)
Dies bedeutet, dafs eine Reduzierung des Fli-

gelgewichts zu einem groferen Kraftstoffmassenan-
teil mp/mgo fiir die Flugmission fiihrt. Das Massen-
verhéltnis ms3/mo in der Reichweitenformel wird nun
mit Gleichung 3 und den Massenverhéltnissen aus Glei-
chung 2 und Tabelle 1 berechnet.

(ms/mo)
(ma/mo) (m2/ma) (ma/ms) (ms/ma)

ms3

3) =

ma

2.2 Parametrisches CAD-Modell

Fiir die Beschreibung und Verinderung der Geometrie
wird ein parametrisches CAD-Modell verwendet. Dies
wurde mit der kommerziellen Software CATIA V5 er-
stellt.

Zur Erzeugung eines parametrischen Drahtmodells
wird ein Programm verwendet, welches CATIA V5
iber die COM-Schnittstelle ansteuert. Als Parametri-
sierung wird hierbei die auf der XML-Sprache basie-
rende Beschreibung von CPACS (Common Parametric
Aircraft Configuration Scheme) aus dem DLR Projekt
TIVA (Technology Integration for the Virtual Aircraft)
verwendet,.

Aufbauend auf dem parametrischen Drahtmodell
wurden die Flichen mit der graphischen Oberfliche
von CATTA V5 konstruiert. Eine Konstruktionstabel-
le fiir die wéhrend der Optimierung zu veréndernden
Parameter wurde definiert. Weiterhin wurde ein CA-
TTA V5 Makro erstellt, welches die verwendeten Trag-
fliigelprofile austauscht. Dieses Makro greift {iber die
Visual-Basic-Script-Schnittstelle (CATVBS) auf CA-
TTA V5 zu. Die Geometrie der Tragfliigelprofile wird
ebenfalls im CPACS-Format an das Makro zum Aus-
tauschen der Profile iibergeben.

Das CAD-Modell wurde um eine Abschitzung des
viskosen Widerstandsbeiwertes ergédnzt. Der viskose
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Widerstandsbeiwert Cp, w wird in Analogie zur tur-
bulent umstromten ebenen Platte fiir einen Trapez-
fliigel mit den Gleichungen 4 und 5 bestimmt. Der
Einflufl der sich verdndernden Reynoldszahl Re in
Spannweitenrichtung bei einem Trapezfliigel mit der
Zuspitzung A ist in dieser Gleichung enthalten. Die
Abhéngigkeit des viskosen Widerstandsbeiwertes vom
Profildickenverhéltnisses ¢/c wird hierbei durch den
Formfaktor FF beriicksichtigt. Damit ist es mog-
lich, den Gesamtwiderstandsbeiwert des Fliigels (In-
dex W) Cp w aus dem Widerstandsbeiwert einer rei-
bungsfreien Strémungssimulation C'p, w und dem ab-
geschiétzten viskosen Widerstandsbeiwert Cp,, w nach
Gleichung 6 zu bestimmen.

4/5 4/5
37 ReSektion 1 A ReSektion 2 FF

2_25 ReSektion 1 (1 + A) (1 - )\)

t \*
FF1+2(—>+100<—)
C C

Cp,w = Cpp,w + Cpu,w

(4)

CVDU,VV =

()

(6)

2.2.1 Fliigelgrundri

Der Fliigelgrundriff eines Verkehrsflugzeugs kann am
einfachsten mit einem Doppeltrapez beschrieben wer-
den. Die Geometrie des Fliigels im Bereich des Fliigel-
Rumpf-Ubergangs und der Fliigelspitze weicht oft von
dieser einfachen Beschreibung ab. Die in diesen Berei-
chen vorherrschenden dreidimensionalen Stromungszu-
stdnde fiithren im fortgeschrittenen Entwurfsprozeft des
Tragfliigels zu detailoptimierten und komplexen Fli-
gelgeometrien. Auf die Optimierung dieser Bereiche
soll vorerst verzichtet werden.

Der Tragfliigelgrundrif soll im ersten Schritt noch-
mals vereinfacht als Einfachtrapez angenommen wer-
den. Der Trapezfliigel wird aus einer inneren und einer
dufleren Sektion aufgebaut. In jeder der beiden Sektio-
nen wird ein Fliigelprofil vorgegeben. Die Flachen des
Tragfliigels werden mit einem linearen Strak erzeugt.
Der Fliigelgrundrifs wird mit folgenden Parametern be-
schrieben:

e Streckung A,
Pfeilwinkel der Vorderkante ¢,

Zuspitzung A,

e Verwindung ¢ und

V-Stellung v.

Aufgrund der sich in Spannweitenrichtung dndern-
den lokalen Auftriebsbeiwerte, der Pfeilfliigeleffekte
und der dreidimensionalen Stromung im Fliigelwurzel-
und Fliigelspitzenbereich sind verschiede Fliigelprofile
notwendig.
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2.2.2 Fliigelprofil

In der Literatur findet man viele Arbeiten, die sich mit
der Parametrisierung von Fliigelprofilen und deren Ver-
wendung zur aerodynamischen Optimierung befassen
(31, [4], [5], [6], [7] [8], [9], [10], [11], [12], [13]-

Der Einfluft der Profilparametrisierung auf die aero-
dynamische Profiloptimierung wurde unter anderem
in [11] untersucht. Die zwei Parametrisierungsmetho-
den Hicks-Henne Funktionen [6] und B-Spline Kur-
ven stellten sich zur aerodynamischen Widerstandsmi-
nimierung als geeignet heraus.

Um den Einfluf der gewahlten Parametrisie-
rung im Hinblick auf eine moglichst kleine An-
zahl an Parametern zu untersuchen, soll die Ar-
beit von Sattler [13] genannt werden. Hier wur-
de auch die CST-Parametrisierungsmethode (Class
function/Shape function Transformation) von Kulfan
[7], [8] untersucht. Die guten Ergebnisse dieser Parame-
trisierungsmethode mit einer geringen Anzahl an Para-
metern sind fiir die Tragfliigeloptimierung mit héher-
wertigen Verfahren gut einsetzbar.

Das von Sattler entwickelte Profilparametrisierungs-
programm berechnet eine beliebige Anzahl von Pro-
filpunkten aus den CST-Parametern und erzeugt ei-
ne Ausgabedatei im CPACS-Format. Fiir die Variation
der Profilform mit der CST-Parametrisierungsmethode
wurde dieses Programm in die Prozefikette integriert.

2.3 Generierung des aerodynamischen Netzes

Das aerodynamische Netz wurde mit der kommerziel-
len Software Centaur generiert. Die Verwendung von
unstrukturierten Netzen eignet sich fiir alle vorgesehe-
nen Variationen der Geometrie des Tragfliigels. Wird
lediglich die Geometrie der Fliigelprofile modifiziert,
kann die Netzdeformation von Centaur anstelle einer
vollstdndigen Netzgenerierung verwendet werden.

Die Oberflache der Geometrie wird mit Dreiecken
vernetzt und das Volumennetz besteht aus Tetraedern.
Das unstrukturierte Netz besteht aus ungefdhr 500 000
Netzpunkten.

2.4 Stromungssimulation

Die transsonische Fliigelumstromung wurde mit dem
TAU-Code [15], [16], [17] simuliert, welcher vom DLR-
Institut fiir Aerodynamik und Strémungstechnik ent-
wickelt wurde. Der TAU-Code 16st die kompressiblen,
dreidimensionalen Reynolds gemittelten Navier-Stokes
Gleichungen. Erfolgreiche Anwendung findet der TAU-
Code im Bereich der numerischen Stromungssimulation
beim DLR, Universitdten und der Luftfahrtindustrie
[18], [19], [20]. Der TAU-Code verwendet eine knoten-
zentrierte duale Netz-Formulierung. Fiir die rdumli-
che Auflosung wird eine finite Volumen Methode mit
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einer Genauigkeit zweiter Ordnung und upwind oder
zentraler Diskretisierung verwendet. Im ersten Schritt
der Tragfligeloptimierung mit Stromungs-Struktur-
Kopplung wurden die viskosen Terme vernachléssigt.
Dies entspricht einer Euler-Strémungssimulation.

2.5 Generierung des Strukturnetzes

Das Strukturmodell des Fliigels wurde mit dem Pro-
gramm PARA MAM (Parametric, Simple and Fast
Mesh Based Aircraft Modelling Tool) [14] generiert,
welches vom DLR-Institut fiir Faserverbundleichtbau
und Adaptronik entwickelt wurde.

Bild 2: Innere Struktur des Trapezfliigels

Basierend auf einer parametrischen Beschreibung
der Fliigelstruktur und dem aerodynamischen Oberfla-
chennetz wird ein Strukturmodell erzeugt. Dabei wird
die Geometrie der Fliigelstruktur berechnet und ei-
ne vollstindige Eingabedatei fiir das auf der Finiten-
Elemente-Methode (FEM) basierenden Strukturanaly-
seprogramms generiert. Das Strukturmodell des Flii-
gels besteht aus realistisch angeordneten Holmen und
Rippen und einer Haut mit mehreren Lagen. Die Strin-
ger werden als ,,verschmierte Steifigkeit der Haut mo-
delliert.

Bild 2 zeigt die innere Struktur des Fliigels. In die-
sem Fall besteht der Fliigelkasten aus einem Vorder-
holm bei 0.15 der Fliigeltiefe, einem Hinterholm bei
0.70 der Fliigeltiefe und 39 in Flugrichtung ausgerich-
teten Rippen. Die Ausrichtung der Rippen mufs fiir wei-
terfithrende Tragfliigeloptimierungen flexibler gestaltet
werden und sich an der Lage der Holme orientieren.

2.6 Strukturanalyse und Dimensionierung

Fiir die Strukturanalyse wurde das FEM-Programm
ANSYS verwendet. Die Dimensionierung der Fliigel-
struktur wurde mit dem Programm S BOT (Sizing
Robot) vorgenommen. Dieses Programm besteht aus
einer Folge von Makros, welche vom DLR-Institut
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fiir Faserverbundleichtbau und Adaptronik geschrie-
ben wurden. Die verwendete Makrosprache ist die AN-
SYS eigene Sprache APDL (ANSYS Parametric Design
Language). S BOT fiihrt eine automatische Dimensio-
nierung der vorher definierten Strukturbereiche durch.
Fiir die Dimensionierung werden die Analysen mehre-
rer Lastfélle beriicksichtigt. Die Eingaben fiir das Pro-
gramm S_BOT sind das FEM-Modell der Fliigelstruk-
tur und die darauf wirkenden aerodynamischen Lasten.
Die Definition der Lastfdlle in S_BOT beinhaltet:

e Aerodynamische Krifte,

e Beschleunigungen /Lastvielfache,
e Triebwerkskrifte,
Gewichtskrafte des Kraftstoffs,
Fahrwerkskrafte,

e Definition der Festigkeitsgrenzen (statische Fe-
stigkeit, Dauerfestigkeit).

Wihrend der Strukturdimensionierung werden die
Luftkréfte als konstant angenommen. Nur die in
dem Programm PARA MAM definierten Opti-
mierungsbereiche der Fliigelstruktur werden von
dem Dimensionierungs-Algorithmus berticksichtigt.
Das Abbruchkriterium fiir die iterative Dimensionie-
rung der Fliigelstruktur ist ein vom Benutzer vorge-
gebener Wert fiir die Konvergenz der Strukturmasse.
Hier wurden drei Lastfélle fiir die Dimensionierung der
Fliigelstruktur ausgewahlt. Diese Lastfélle sind in Ta-
belle 2 angegeben.

Lastfall Aerodynamische | Beschleunigung | Festigkeits-

Lasten grenze

Reiseflug Reiseflug 1.0g Dauer-
festigkeit
Manéver Reiseflug 2.5g statische
skaliert mit 2.5 Festigkeit
Landestof 1.3 g statische
Festigkeit

Tabelle 2: Lastfélle fiir die Dimensionierung der Flii-
gelstruktur

2.7 Interpolation fiir die
Stromungs-Struktur-Kopplung

Das Interpolationsprogramm MESH2MESH [21] inter-
poliert die Oberflachendruckverteilung von dem aero-
dynamischen Netz auf die Knotenkrifte des Struk-
turnetzes. Dieses Interpolationsprogramm wurde vom
DLR-Institut fiir Aerodynamik und Stromungstech-
nik entwickelt. Nach der Berechnung der Strukturde-
formation mit dem Strukturanalyseprogramm interpo-
liert das Programm MESH2MESH die Verschiebung
der Knoten des Strukturnetzes auf das aerodynamische
Netz. Fiir die Interpolation der aerodynamischen La-
sten von dem aerodynamischen Netz zum Struktur-
netz wurde die ,Nearest-Neighbor-Search* Methode
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fiir den Druckbeiwert ausgewahlt. Im Gegensatz zur
linearen Interpolation ist diese Methode konserva-
tiv hinsichtlich der Kréfte- und Momentenbilanz. Die
,, Volume-Spline“ Interpolation [22] wurde verwendet,
um die Verschiebungen des Strukturnetzes auf das
aerodynamische Netz zu {ibertragen. Diese Methode
eignet sich filir glatte Funktionsverldufe, wie der Struk-
turverformung eines Flugzeugfliigels.

2.8 Deformation des aerodynamischen Netzes

Das Deformationsmodul des TAU-Codes deformiert
das aerodynamische Volumennetz in der Strémungs-
Struktur-Kopplungsprozedur. Das Deformationsmodul
des TAU-Codes berechnet das deformierte Volumen-
netz aus den aerodynamischen Oberflichennetzen des
deformierten und des unverformten Fliigels. Die alge-
braische Methode des Deformationsmoduls [23] ist fiir
kleine Verschiebungen sehr robust [21].

3 ERGEBNISSE DER
TRAGFLUGELOPTIMIERUNG

3.1 Randbedingungen der Optimierungsrechnungen

Fir die Tragfligeloptimierungen wurde ein typi-
sches Langstreckenverkehrsflugzeug definiert. Die nu-
merische Simulation der Prozefikette mit Strémungs-
Struktur-Kopplung beinhaltet lediglich das Modell des
Tragfliigels. Die Berechnung der Reichweite, entspre-
chend der in Abschnitt 2.1 beschriebenen Flugmission,
bezieht sich auf ein vollsténdiges Verkehrsflugzeug.

Die multidisziplindren Optimierungsrechnungen
wurden mit konstanter Startmasse mg, konstanter
Fligelfliche S und konstantem Auftriebsbeiwert Cfp,
durchgefiihrt. Fiihrt die Dimensionierung des Trag-
fliigels zu einer Reduzierung der Fliigelmasse myy,
wird entsprechend mehr Kraftstoff mitgefiihrt. Somit
wird der Einfluff der Aerodynamik in Form des Wider-
standsbeiwerts C'p und der Einfluf$ der Strukturmasse
des Fliigels my in Form des Kraftstoffanteils in der
Reichweitenformel als Zielfunktion der Optimierung
beriicksichtigt. Die Randbedingungen der folgenden
Tragfliigeloptimierungen sind in Tabelle 3 zusammen-
gefafit.

Bei der Profiloptimierung wurde im Gegensatz zur
Grundriffoptimierung zusétzlich ein Widerstandsbei-
wert fiir den Rumpf und die Leitwerke von Cyy g,7p =
0.012 angenommen. Deshalb ist die Reichweite bei der
Profiloptimierung deutlich geringer.
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Flugzeug

mo = 225000 kg
mp/mo =0.2
MRes/mo = 0.329

Startmasse

Nutzlastverhéltnis
Strukturmassenverhéltnis

ohne Fliigel
Reservekraftstoffanteil
Spezifischer Kraftstoffverbrauch
Flichenbelastung

Mmpg res/mp = 0.06
SFC = 14.163 g/kNs
mo/S = 625 kg/m?

Flugbedingung

Machzahl Ma = 0.85
Flughdhe H = 10668 m
Auftriebsbeiwert Cp =0.45

Tabelle 3: Randbedingungen der Optimierungsrech-
nungen

3.2 Optimierung des Fliigelgrundrisses

Eine erste Fliigelgrundrifsoptimierung mit Strémungs-
Struktur-Kopplung wurde durchgefiihrt. Die zu opti-
mierenden Parameter des Fliigels waren Pfeilwinkel der
Vorderkante, Streckung, Dickenverhaltnis und Verwin-
dung. Die Startmasse und die Fliigelflache wurde hier-
bei konstant gehalten. Die gew&hlte Zielgrofe der Op-
timierung war die Reichweite. Fiir eine robuste und
effiziente Suche des Maximums der Zielfunktion wurde
der Subplex Algorithmus [24] verwendet.
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Bild 3: Verlauf von Reichweite, Gleitzahl und Fliigel-
masse wihrend der Optimierung

Der Verlauf von Reichweite, Gleitzahl und Fliigel-
masse wihrend der Optimierung ist in Bild 3 dar-
gestellt. Die Optimierung war innerhalb von 110 Be-
rechnungen konvergiert. Fiir jede einzelne Tragflii-
gelberechnung waren 6 — 10 Strémungs-Struktur-
Kopplungsschritte bis zum aeroelastischen Gleichge-
wicht notwendig.

Fiir einige Parametersitze traten Fehler in der Pro-
zefkette auf. Die Reichweite dieser Tragfliigel wurde
auf 10% des Wertes der letzten fehlerfreien Rechnung
gesetzt. Der Versuch die Berechnung robuster zu ge-
stalten, resultierte in einer modifizierten Einstellung
des Sromungslosers TAU im Laufe der Optimierung.
Aus diesem Grunde konnte die Reichweite von Iterati-
on 38 nicht mehr erreicht werden. Die Geometrie des
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optimierten Tragfliigels entspricht dennoch nahezu der
Geometrie des Fliigels von Iteration 38.
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Bild 4: Verlauf von Pfeilwinkel, Streckung, Dickenver-
héltnis und Verwindung wihrend der Optimie-

rung
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Bild 5: Verlauf von Fliigel- und Kraftstoffmasse wih-
rend der Optimierung
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Aer [°]

Nifet

Bild 6: Verlauf der Differenz der Auslenkungen des
starren und des elastischen Fliigels an der Flii-
gelspitze Azp und Verlauf der Differenz der
Verwindungen des starren und des elastischen
Fliigels an der Fliigelspitze Aer wihrend der
Optimierung
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Der Verdnderung der Geometrie des Fliigels wahrend
der Optimierung wird in Bild 4 gezeigt.

Um den transsonischen Wellenwiderstand zu redu-
zieren, wurde der Pfeilwinkel erhoht und das Dicken-
verhdltnis reduziert. Die Streckung wurde verringert,
um die Strukturmasse zu verkleinern und mehr Kraft-
stoff im Fliigel aufnehmen zu kénnen. Der Verlauf der
Struktur- und Kraftstoffmasse ist in Bild 5 abgebildet.

In Bild 6 ist die Differenz der Auslenkungen des
starren und des elastischen Fliigels an der Fliigelspit-
ze Azp iiber den Verlauf der Optimierung dargestellt.
Eine Auslenkung von 2 m an der Fliigelspitze des Aus-
gangsfliigels und des optimierten Fliigels ist ein Hinweis
auf eine stark elastische Fliigelauslegung. Im Rahmen
dieser Grundrifioptimierung wurden keine Beschrin-
kungen der Fliigelauslenkung beriicksichtigt. Dies kann
im Hinblick auf Ruderumkehr und Flattern notwendig
sein. Nur eine Mehrpunktoptimierung kann eine Ant-
wort auf die Frage der Fliigelsteifigkeit im Hinblick auf
die Flugleistung geben. Weiterhin zeigt Bild 6 die Dif-
ferenz der Verwindungen des starren und des elasti-
schen Fliigels an der Fliigelspitze {iber den Verlauf der
Optimierung. Hier ist die Biege-Torsions-Kopplung des
riickwarts gepfeilten Fliigels gut zu erkennen.

Der induzierte Widerstandsbeiwert planarer Fliigel
ist bei gegebenem Auftriebsbeiwert C'1, und gegebener
Spannweite b fiir eine elliptische Zirkulationsverteilung
minimal. Die Zirkulationsverteilungen des Ausgangs-
fliigels und des optimierten Fliigels sind in Bild 7 dar-
gestellt. Hierbei ist die mit der Fluggeschwindigkeit V'
und der Spannweite b dimensionslos gemachte Zirku-
lationsverteilung ~ {iber der dimensionslosen Spann-
weitenkoordinate 1 = 2y/b aufgetragen. Die geringere
Streckung des optimierten Fliigels fiilhrt zu einer klei-
neren Spannweite bei konstanter Fliigelflache. Deshalb
ist die iber der dimensionslosen Spannweitenkoordina-
te aufgetragene lokale Zirkulation des optimierten Flii-
gels grofser als die des Ausgangsfliigels.
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Bild 7: Zirkulationsverteilung und lokaler Auftriebs-
beiwert von Ausgangsfliigel und optimiertem
Fliigel
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Bild 8: Lokale Auslenkung und Verwindungsverteilung
von Ausgangsfliigel und optimiertem Fliigel

Eine Verschiebung der Zirkulationsverteilung vom
Aufien- zum Innenfliigel fithrt zu einer Reduzierung der
Strukturmasse des Fliigels. Der Ausgangsfliigel und der
optimierte Fliigel haben eine dhnliche Zirkulationsver-
teilung. Beide Fliigel besitzen gegeniiber einem Fliigel
mit elliptischer Zirkulationsverteilung, gleichem Auf-
triebsbeiwert und gleicher Spannweite einen hoéheren
induzierten Widerstandsbeiwert und geringeres Struk-
turgewicht. Die Zirkulationsverteilung des optimierten
Fliigels ist etwas ndher an der elliptischen Zirkulati-
onsverteilung. Der optimierte Fliigel hat bei gleichem
Auftriebsbeiwert aufgrund seiner geringeren Spannwei-
te einen hoheren induzierten Widerstandsbeiwert und
eine geringere Strukturmasse.

Der lokale Auftriebsbeiwert C; des optimierten Flii-
gels ist im Innenfliigelbereich grofer und im Aufsen-
fliigelbereich kleiner als beim Ausgangsfliigel. Dies ist
in Bild 7 neben der Zirkulationsverteilung dargestellt.
Der maximale lokale Auftriebsbeiwert des optimierten
Fliigels ist kleiner als der maximale Wert des Ausgangs-
fliigels.

Ausgangsfiigel ] S

Unterseite 8 Cberseite

Optimierter Fligel

Ma=1 0.65

Bild 9: Machzahlverteilung von Ausgangsfliigel und
optimiertem Fliigel
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Bild 11: Machzahlverteilung bei n = 0.30
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Bild 13: Machzahlverteilung bei = 0.90
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Die Auslenkung z und die Verwindung e aufgetra-
gen iiber der dimensionslosen Spannweitenkoordinate 7
sind fiir den Ausgangsfliigel und den optimierten Fliigel
in Bild 8 dargestellt.

In Bild 9 ist die Machzahlverteilung des Ausgangs-
fliigels und des optimierten Fliigels dargestellt. Die Bil-
der 10 bis 13 zeigen die Machzahlverteilung in vier
Profilschnitten der entsprechenden Tragfliigel. Auf der
Profiloberseite wurde die Intensitit des Verdichtungs-
stofes durch die Optimierung des Fliigelgrundrisses re-
duziert. Ein zusitzlicher schwacher Verdichtungsstofs
tritt im vorderen Teil des Profils bei dem optimierten
Fliigel auf. Die Reduzierung des Profildickenverhéltnis-
ses beim optimierten Fliigel fiihrt zu kleineren Mach-
zahlen auf der Profiloberseite.

Zur Beurteilung der durchgefiihrten Fliigelgrundrifs-
optimierung mit Strémungs-Struktur-Kopplung wur-
de die Polare des Ausgangsfliigels und des optimier-
ten Fliigels bestimmt. Die berechneten Polaren sind in
Bild 14 dargestellt. Die Polaren wurden mit der wih-
rend der Optimierung ausgelegten Struktur unter Be-
riicksichtigung der elastischen Verformungen des Flii-
gels berechnet. Zum Vergleich sind die Polaren der star-
ren Fliigel zusidtzlich angegeben. Die aerodynamische
Leistung des optimierten Fliigels ist iber den gesamten
Bereich berechneter Auftriebsbeiwerte deutlich besser
als die des Ausgangsfliigels.
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Bild 14: Polaren von Ausgangsfliigel und optimiertem
Fliigel

Die Ergebnisse der Grundriffoptimierung sind in Ta-
belle 4 zusammengefafit.

R L/D Cp mw

[km] (-] [DC] [kg]
Ausgangsfliigel 12328 22.33 202 34232
Optimierter Fligel 14312 25.76 175 33907

Verbesserung 1984 3.43 27 325
16.1% | 15.4% | 13.4% 0.9%

Tabelle 4: Ergebnisse der Grundrifsoptimierung

©DGLR 2009

3.3 Optimierung des Fliigelprofils

Um den Einflufs der Profilform zu untersuchen, wur-
de eine Profiloptimierung mit Stromungs-Struktur-
Kopplung durchgefiihrt. Der Fliigelgrundrif blieb hier-
bei unverdndert. Weiterhin wurde nur die Profilform
der Fliigeloberseite optimiert, weil dort die Profil-
kontur die Lage und Intensitdt des Verdichtungssto-
Res bestimmt. Als Ausgangsgeometrie fiir die Profil-
form wurde das RAE2822 Profil fiir den ganzen Flii-
gel gewdhlt. Das Profil wurde auf ein Dickenverhilt-
nis von t/c = 0.09 skaliert. Dieses Profildickenverhélt-
nis wurde wihrend der Profiloptimierung konstant ge-
halten. Die Profiloberseite wurde mit fiinf Bernstein-
Polynomkoeffizienten der CST-Methode parametri-
siert. Diese fiinf Bernstein-Polynomkoeffizienten waren
die gewdhlten Parameter fiir die Profiloptimierung. Die
Zielfunktion dieser Optimierung war die Reichweite.

Der Verlauf von Reichweite, Gleitzahl und Fliigel-
masse wahrend der Optimierung ist in Bild 15 darge-
stellt. Die Optimierung war innerhalb von 34 Berech-
nungen konvergiert.
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Bild 15: Verlauf von Reichweite, Gleitzahl und Fliigel-
masse wahrend der Optimierung

In Bild 16 ist die Machzahlverteilung des Ausgangs-
fliigels und des optimierten Fliigels dargestellt.

Ausgangsfligel

Cberseite

Ma=1

Bild 16: Machzahlverteilung von Ausgangsfliigel und
optimiertem Fliigel
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Bild 17: Machzahlverteilung bei = 0.10

_________ Ausgangsfliigel
Optimierter Fliigel

o

i 4y
06
o] />
04 —"%2 04 06 08 1
z/c

Bild 18: Machzahlverteilung bei = 0.30
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Bild 19: Machzahlverteilung bei 1 = 0.60
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Bild 20: Machzahlverteilung bei = 0.90
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Die Bilder 17 bis 20 zeigen die Machzahlverteilung in
vier Profilschnitten der Tragfliigel. Die Intensitat des
Verdichtungsstofies wurde {iber dem gesamten Fliigel
reduziert. Daraus folgte ein kleinerer Widerstandsbei-
wert.

Die aerodynamische Leistung konnte folglich verbes-
sert werden und die Fliigelmasse dnderte sich gering-
fiigig. Die Optimierung des Fliigelprofils zeigt einen
starken Einfluff der Profilgeometrie auf die transsoni-
sche Flugleistung. Deshalb muf die Profilgeometrie bei
der multidisziplindren Optimierung des transsonischen
Tragfliigels beriicksichtigt werden. Die Anderung der
Fliigelmasse zeigt den Einflufs der Stromungs-Struktur-
Kopplung auf die Profiloptimierung. Um die Profilgeo-
metrie eines Fliigels mit mehreren Profilschnitten zu
beschreiben ist eine hohe Anzahl an Parametern not-
wendig.

Die Ergebnisse der Profiloptimierung sind in Tabel-
le 5 zusammengefafit.

R L/D Cp mw

[km] (-] [DC] | [kg]
Ausgangsfliigel 7668 | 13.93 | 323 | 34403
Optimierter Fliigel 8367 14.92 302 33428

Verbesserung 699 0.99 21 975
9.1% | 71% | 6.5% | 2.8%

Tabelle 5: Ergebnisse der Profiloptimierung

4 AUSBLICK

Der Einfluft der Stromungs-Struktur-Kopplung auf die
Profiloptimierung soll durch die Bestimmung des Fla-
chentrigheitsmoments der Profile untersucht werden.
Es ist auch eine Kombination aus Fliigelgrundrifs- und
Profiloptimierung vorgesehen.

Die Fliigeloptimierung mit Strémungs-Struktur-
Kopplung ist sehr rechenzeitintensiv und es miissen Lo-
sungen fiir einen schnelleren Durchlauf der Prozefkette
gefunden werden. Die Zeit fiir die Netzgenerierung des
aerodynamischen Gitters soll durch die Verwendung
strukturierter Netze deutlich reduziert werden.

Die Geometrie des Tragfliigels soll in Zukunft einen
doppeltrapezformigen Grundrift besitzen und aus deut-
lich mehr Profilschnitten aufgebaut sein. Das zugeho-
rige Strukturmodell wird an den Holmen ausgerichtete
Rippen aufweisen.

Die Beriicksichtigung von weiteren Lastfillen ist
fiir die Dimensionierung des Fliigels notwendig. Ge-
rade fiir die Berechnung des Mandverflugs mit 2.5¢
ist die Stromungs-Struktur-Kopplung wichtig. Hier hat
die Geometrie des Fliigelgrundrisses durch die Biege-
Torsions-Kopplung einen grofen Einfluff auf die aero-
dynamische Belastung und damit auf die Masse der
Fliigelstruktur.

Eine Erweiterung der Prozefikette auf eine Mehr-
punktoptimierung ist ebenfalls geplant.
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