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Zusammenfassung
In der vorliegenden Arbeit wird der Stand der Arbeiten am numerischen aeroelastischen Verfahren SOFIA
vorgestellt, welches am CATS (Chair for Computational Analysis of Technical Systems) der RWTH Aachen
sukzessive weiter entwickelt wird. Kern des Verfahrens ist das Programmmodul ACM, welches einen modu-
laren Aufbau von SOFIA aus unterschiedlichen Strömungs- und Strukturlösern im Sinne eines partitionierten
Verfahrens erlaubt. Neben den Grundlagen der zugrunde liegenden räumlichen und zeitlichen Kopplungsver-
fahren werden Beispiele aus der Validierung und der Anwendung des Verfahrens gezeigt.

1 EINLEITUNG

Ein Nebeneffekt der Verwendung leichter, damit aber
auch elastischer Tragstrukturen in der Luftfahrt ist,
dass diese im Flug einer ausgeprägten Wechsel-
wirkung mit der umströmenden Luft unterliegen. Ins-
besondere bei großen Transportflugzeugen führt dies
zu erheblichen statischen Verformungen der Trag-
flügel mit einem weit reichenden Einfluss auf die
aerodynamischen Eigenschaften und Flugleistungen.
Darüber hinaus wird die Betriebssicherheit von Luft-
fahrzeugen gefährdet, wenn aus der Wechselwirkung
zwischen der elastischen Struktur und der Strömung
statische oder dynamische Instabilitäten resultieren.
Solche Instabilitäten in Bereichen der vorgesehe-
nen Flugenveloppe mit gegebenenfalls katastropha-
len Folgen müssen schon in einer frühen Phase des
Flugzeugentwurfs erkannt und ausgeschlossen wer-
den können. Werden sie erst bei Windkanalversu-
chen oder Testflügen entdeckt, ist eine Korrektur der
verursachenden Systemparameter meist nur noch mit
großem Aufwand und oft zu Lasten der Wirtschaft-
lichkeit des Flugzeuges möglich. Dies zu vermeiden,
indem frühzeitig und zuverlässig das aeroelastische
Systemverhalten vorhergesagt wird, ist das Ziel der
numerischen aeroelastischen Simulation [1].

Transsonische Fluggeschwindigkeiten stellen beson-
dere Anforderungen an die numerischen Simulations-
verfahren. Die Nähe zur Schallgeschwindigkeit führt
nicht nur zur Enstehung von Verdichtungsstößen, de-
ren Stärke und Position sehr stark von der Verfor-
mung der Struktur abhängen. Hohe Druckgradienten
an Verdichtungsstößen begünstigen außerdem auch
die Enstehung lokaler, in ihrer Ausdehnung schwan-
kender Ablösegebiete am Stoßfuß, welche wiederum
Einfluss auf die Lage und die Ausprägung der Stöße
haben. Das mit diesen Phänomenen in Verbindung
stehende, nichtlineare Strömungsverhalten hat einen
erheblichen Einfluss auf die aeroelastischen Eigen-

schaften eines Flugzeugs. Die richtige Beschreibung
dieser Effekte in der numerischen Simulation setzt die
Modellierung der Aerodynamik mit Hilfe der Navier-
Stokes-Gleichungen voraus.

Aufgrund der Verfügbarkeit weitentwickelter und vali-
dierter Verfahren für die Strömungs- und die Struktur-
simulation basieren eine Vielzahl derzeit entwickelter
aeroelastischer Simulationsverfahren auf partitionier-
ten Lösungsansätzen, in denen Einfeldverfahren ge-
eignet gekoppelt werden [2–4]. Diese einer Mehrfeld-
zerlegung entsprechende Vorgehensweise erlaubt
die Verwendung bereits existierender, für Strömungs-
und Strukturprobleme sehr bewährter Modellierungs-,
Diskretisierungs- und Lösungsmethoden. Die Lösung
der strömungs- und strukturseitig enstehenden Glei-
chungssysteme erfolgt dabei durch die separaten
Teilfeldlöser unter Einhaltung diskreter kinematischer
und dynamischer Kopplungsrandbedingungen. Auf
der Strömungseite kommen häufig für instationäre Si-
mulationen auf bewegten Rechennetzen angepass-
te Finite-Volumen-(FV)-Methoden zum Einsatz. Die
elastische Struktur wird vornehmlich mit Hilfe von
Finite-Elemente-(FE)-Ansätzen modelliert.

Ziel der vorliegenden Arbeit ist die Erweiterung des
für die Analyse nichtlinearer, aeroelastischer Phäno-
mene konzipierten, numerischen Verfahrens SOFIA
(Solid-Fluid-Interaction) [5]. Zu diesem Zweck wur-
de das Programmmodul ACM (Aeroelastic Coup-
ling Module) entwickelt, welches sowohl strukturierte
als auch unstrukturierte, adaptive Lösungsverfahren
für die Gasdynamik mit Strukturverfahren für unter-
schiedliche Modellkomplexitäten im Sinne eines parti-
tionierten Ansatzes koppeln kann. Allgemein gehalte-
ne Schnittstellen gewährleisten dabei die Austausch-
barkeit der Teilfeldlöser bei geringem Programmier-
aufwand. Das Kopplungsmodul steuert während einer
aeroelastischen Berechnung die zeitliche Synchroni-
sation der Einzellöser und den Datenaustausch an
der Mediengrenze unter Berücksichtigung der Bedin-
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gungen der Gleichheit übertragener Kräfte und ei-
nes minimalen Energiefehlers. Das entwickelte Ver-
fahren wurde anhand unterschiedlicher, dreidimen-
sionaler Anwendungsfälle validiert und für die Ana-
lyse aeroelastischer Eigenschaften von elastischen
Windkanalmodellen angewendet.

2 FLUID-STRUKTUR-KOPPLUNG

In partitionierten Verfahren werden existierende und
bewährte Lösungsverfahren für das Strömungs- und
das Strukturverhalten gekoppelt, um die numeri-
sche Simulation der Interaktion zwischen elastischen
Festkörpern und das sie umgebende Fluid, z. B. in
der Flugzeugaeroelastik, zu ermöglichen. Der zentra-
le Aspekt beim Aufbau partitionierter Verfahren liegt
dabei in der Kopplung der Teilfeldlöser. Der dazu
verwendete Kopplungsalgorithmus muss einen geeig-
neten Informationsaustausch zwischen den räumlich
und zeitlich diskretisierten Teilsystemen gewährleis-
ten. Grundsätzlich muss der gewählte Kopplungsal-
gorithmus zwei Aufgaben bewerkstelligen:

1. Transfer der Lasten und Verschiebungen (räum-
liche Kopplung)

2. Zeitliche Synchronisation der Teilfeldlöser (zeitli-
che Kopplung)

Die räumliche Kopplung erfodert Strategien zum
Austausch von Last- und Verformungsinformatio-
nen an der Mediengrenze. Dieser Informationsaus-
tausch wird dadurch erschwert, dass aufgrund un-
terschiedlicher Diskretisierungen die Netzknoten des
Strömungs- und des Strukturgitters auf dem Kopp-
lungsrand im Allgemeinen nicht aufeinander liegen.
Darüber hinaus tritt bei der Verwendung vereinfachter
Strukturmodellierungen häufig das Problem auf, dass
die Oberfläche des Strukturnetzes nicht auf dem phy-
sikalischen Kopplungsrand liegt.
Neben dem räumlichen Datentransfer stellt sich in
partitionierten Verfahren auch das Problem der zeitli-
chen Synchronisation der Teilfeldlöser. Es muss eine
Abfolge definiert werden, in der die Löser aufgerufen
werden, um eine Anzahl von Lösungsschritten durch-
zuführen und die neu berechneten Austauschgrößen
für den Transfer zum anderen Löser bereit zu stellen.

Das wichtigste Kriterium bei der Entwicklung und Be-
wertung eines Kopplungsalgorithmus ist der Ener-
gietransfer zwischen den Teilfeldlösern, welcher von
entscheidender Bedeutung für die Genauigkeit und
die numerische Stabilität des partitionerten Verfah-
rens ist. In einem nicht geeignet formulierten Verfah-
ren wird in jedem Lösungsschritt zu viel oder zu we-
nig mechanische Leistung an der Grenzfläche über-
tragen. Dadurch wird dem Gesamtsystem auf unphy-
sikalische Weise Energie hinzugefügt oder entzogen.
Im Hinblick auf aeroelastische Anwendungen kann so

eine künstliche Anfachung oder Dämpfung des in der
Strömung schwingenden Körpers verursacht werden.
Wird der Übertragungsfehler groß, kann man physika-
lische Phänomene im Fluid-Struktur-System und rein
numerische Effekte nicht mehr unterscheiden.

Um einen exakten (konservativen) Transfer der Ener-
gie an der Mediengrenze zu erreichen, müssen
die Methoden des räumlichen Datentransfers und
der zeitlichen Synchronisation gemeinsam betrach-
tet und an die Verfahren zur räumlichen und zeit-
lichen Diskretisierung der Teilfelder angepasst wer-
den [6]. Da dies gerade bei Verwendung existierender
Programmkomponenten numerisch und programm-
technisch häufig sehr schwierig umzusetzen ist, wird
in fast allen partitionierten Ansätzen auf eine exak-
te Erhaltung der Energie verzichtet. Vielmehr wer-
den räumliche und zeitliche Transfermethoden ge-
trennt untersucht und dabei eine möglichst genaue
Approximation der geforderten Energieerhaltung an-
gestrebt. Eine große Anzahl in der Literatur dokumen-
tierter Untersuchungen bestätigt, dass mit dieser Vor-
gehensweise das Auftreten numerischer Instabilitäten
bei problemangepassten Zeitschrittweiten verhindert
werden kann und eine Reduktion der Ordnung des
Gesamtverfahrens ausbleibt [7,8].

Der Ansatz einer getrennten Betrachtung von Last-
/Verformungstransfer und zeitlicher Synchronisation
mit der Forderung einer guten Approximation eines
konservativen Energietransfers wird auch bei dem in
dieser Arbeit beschriebenen partitionierten Verfahren
angewandt. Im Folgenden sollen nun nacheinander
die dem Verfahren zugrunde liegenden Methoden zur
räumlichen und zeitlichen Kopplung erläutert werden.

2.1 Verfahren der räumlichen Kopplung

Die Aufgabe von Methoden zur räumlichen Kopp-
lung besteht in einer geeigneten Umwandlung der
Flächenlasten auf der Strömungsseite in Knotenlas-
ten auf der Strukturseite und umgekehrt der Über-
tragung der Verschiebungen bzw. Geschwindigkeiten
vom Struktur- auf das Strömungsnetz am Kopplungs-
rand. Dabei besteht ein Problem in der üblicherwei-
se unterschiedlichen räumlichen Diskretisierung der
Teilfelder. Punkte des Oberflächennetzes der Struk-
turdiskretisierung fallen nur selten mit Punkten der
Oberfläche des CFD-Netzes zusammen. Erschwe-
rend kann hinzu kommen, dass bei Verwendung ver-
einfachter Strukturmodelle die Oberflächen der ge-
koppelten, diskreten Modelle nicht einmal in der glei-
chen räumlichen Fläche liegen. Ein Beispiel hierfür
ist die Modellierung einer Tragflügelstruktur durch ein
Balkenmodell oder die Beschränkung des Struktur-
modells auf den mit Schalenelementen diskretisierten
Flügelholm.
Bei der Übertragung von Lasten und Verschiebungen
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zwischen den Teilfeldlösern erfordert die Sicherstel-
lung des korrekten Austauschs mechanisch relevan-
ter Größen mindestens die Einhaltung folgender not-
wendiger und globaler Bedingungen:
• Dynamische Äquivalenz der übertragenen Lasten:
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• Gleichheit geleisteter virtueller Arbeit δW :

δWF |ΓF S
=

∫
ΓF S

δuF (σF n) dA(3)

=
∑
j

δuS,j F j + δϕS,j M j

= δWS |ΓF S

F und M stellen Kraft- bzw. Momentenvektoren
dar. Die Indizes F und S markieren die Größen
auf der Fluid- bzw. der Strukturseite auf dem Kopp-
lungsrand ΓFS . Der Index j läuft über die am Infor-
mationsaustausch zwischen Fluid und Struktur be-
teiligten Knoten des Strukturnetzes. Im Momenten-
gleichgewicht Gl. (2) ist r der Ortsvektor vom Mo-
mentenbezugspunkt zum betrachteten Kraftangriffs-
punkt. Das Integral bezeichnet eine numerische Qua-
dratur auf der Strömungsseite des Kopplungsran-
des ΓFS . δuS,j und δϕS,j kennzeichnen virtuelle Ver-
schiebungen bzw. Verdrehungen der Strukturknoten,
aus denen mittels des gewählten Transferalgorithmus
die korrespondierenden Verschiebungen der CFD-
Oberfläche δuF berechnet werden. Die Berücksichti-
gung von Einzelmomenten M j und rotatorischen Be-
wegungsfreiheitsgraden ϕ auf den rechten Seiten der
Gleichungen (2) und (3) ermöglicht die Anwendbar-
keit der Bedingungen auf Strukturmodelle, in denen
die Knotenfreiheitsgrade Drehungen beinhalten.
Die Formulierung der Bedingungen Gl. (1)-(3) mit
dem Spannungstensor σF auf der Strömungsseite
und diskreten Knotenlasten auf der Strukturseite trägt
dem Umstand Rechnung, dass die räumliche Kopp-
lung eine Umwandlung von Drücken und Tangenti-
alspannungen an den Fluidknoten in Einzellasten an
den Strukturknoten bewerkstelligen muss. Der Erhalt
der Kraft- und Momentensummen (Gl. (1) und Gl. (2))
muss von der kompletten Abfolge der dazu notwen-
digen Einzelschritte gewährleistet werden. Gleiches
gilt für die Bedingung Gl. (3), die von einem Verfah-
ren zum Last- und Verformungstransfer die Gleich-

heit geleisteter mechanischer Arbeiten bei jeder vir-
tuellen Verformung der Struktur fordert. Durch die-
se sehr weit gefasste Forderung wird sichergestellt,
dass eine konservative Übertragung der Arbeit für je-
de tatsächlich stattfindende Verschiebung erfüllt ist.
Da in diese Bedingung die Kräfte und Verformungen
gemeinsam eingehen, erfordert ihre Umsetzung eine
Abstimmung der jeweiligen Transfermethoden.

Die Kopplungsbedingungen Gl. (1)-(3) stellen physi-
kalisch notwendige Kriterien für einen sinnvollen In-
formationsaustausch zwischen den Teilfeldern dar.
Zusätzlich sollte der Datentransfer immer lokal er-
folgen, d. h. der Austausch von Kräften und Ver-
formungen nur zwischen benachbarten Fluid- und
Strukturknoten stattfinden. Gerade für Anwendungen
auf Probleme der Aeroelastik bei transsonischen An-
strömgeschwindigkeiten müssen jedoch noch weitrei-
chendere Anforderungen an die Methode der räum-
lichen Kopplung gestellt werden. Der Grund dafür
sind mögliche Unstetigkeiten in den Druckverteilun-
gen, die von den an die Struktur übertragenen Las-
ten erfasst werden müssen. Zusätzlich besteht eine
starke Abhängigkeit einer transsonischen Strömung
von der Kontur und der Qualität der verformten Ober-
fläche. Daher sollten folgende, zusätzlichen Bedin-
gungen erfüllt werden:

Lasttransfer:

� Auch bei starken Unterschieden der Netzfeinheit
auf Strömungs- und Strukturseite sollte gewähr-
leistet sein, dass alle Oberflächenknoten auf bei-
den Seiten bei der Übertragung der aerodynami-
schen Lasten berücksichtigt werden.

� Bei einem vereinfachten Strukturmodell, dessen
Oberfläche nicht mit der CFD-Oberfläche zusam-
menfällt, muss die Übertragung der Lasten den
Kraftfluss im Inneren der realen Struktur berück-
sichtigen (z. B. Rippen, die die aerodynamischen
Lasten von der Flügelhaut auf den Flügelholm
übertragen).

Verformungstransfer:

� Starrkörperbewegungen der Struktur müssen
korrekt auf die Kopplungsfläche des CFD-Netzes
übertragen werden. Dies ist insbesondere für die
aeroelastische Simulation freifliegender Körper
wichtig.

� Bei glatten Strukturverformungen darf die
Übertragung nicht zu künstlichen Knicken
und Sprüngen in der CFD-Oberfläche führen.
Gefährdet sind vor allem Bereiche, in denen
die Zuordnung zwischen Oberflächenknoten
des Struktur- und des Strömungsnetzes nicht
eindeutig ist.
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� Bei vereinfachten Strukturmodellen, deren Ober-
fläche nicht mit der CFD-Oberfläche zusam-
menfällt, muss der Datentransfer eine dem
mechanischen Verhalten der realen Struktur
entsprechende Übertragung der Verformungen
gewährleisten.

Die dargestellten Zusammenhänge sind unabhängig
davon gültig, welche Komplexität eines mit einem
Strömungslöser zu koppelndes Strukturmodell auf-
weist. In der vorliegenden Arbeit soll jedoch nur die
Modellierung von Flugzeugstrukturen mit Tragwerken
aus Balkenelementen betrachtet werden (s. BILD 1).

Grundlage der in dieser Arbeit gewählten Methode
zum Last- und Verformungstransfer ist die Übertra-
gung von aerodynamischen Einzelkräften an CFD-
Oberflächenknoten auf nächstliegende Strukturkno-
ten und die Verwendung der Verschiebungsinforma-
tionen der nächstliegenden Strukturknoten zur Be-
stimmung der Verschiebung des CFD-Oberflächen-
knotens. Dazu müssen die vom Strömungslöser er-
mittelten Drücke und Tangentialspannungen auf der
Körperoberfläche zunächst in konsistente Einzel-
kräfte an den Oberflächenknoten des CFD-Netzes
umgerechnet werden. Unabhängig vom verwendeten
Strukturmodell besteht dann die Aufgabe des Last-
und Verformungstransfers in der Projektion einzelner
Oberflächenpunkte auf das jeweils nächste Element
der Strukturdiskretisierung. Die Formfunktionen der
Strukturelemente werden dann für die Interpolation
der Lasten und Verformungen verwendet.

BILD 1: Numerische Modellierung einer Flug-
zeugstruktur mit Hilfe eines Tragwerks aus quasi-
eindimensionalen Strukturelementen.

Dieser Ansatz garantiert die geforderte Lokalität des
Datentransfers. Er bietet den Vorteil, dass für je-
den CFD-Oberflächenknoten eine eigene Transfer-
matrix für Lasten und Verformungen direkt ermit-
telt werden kann. Die Lösung großer und eventuell
schlecht konditionierter Gleichungssysteme zur Be-
stimmung globaler Transfermatrizen ist somit nicht
erforderlich. Die individuelle Betrachtung einzelner
Oberflächenpunkte bei der beschriebenen Vorge-
hensweise macht die Berücksichtigung einer Gitterlo-
gik der CFD-Oberfläche beim Datentransfer unnötig
und erlaubt eine klare Schnittstellendefinition zwi-
schen Strömungs- und Strukturlöser. Damit wird die
in dieser Arbeit angestrebte Modularität des aeroelas-
tischen Gesamtverfahrens im Hinblick auf die Aus-
tauschbarkeit der Teilfeldlöser unterstützt.

2.1.1 Umwandlung aerodynamischer Flächen-
lasten in konsistente Kräfte an CFD-
Oberflächenknoten

Der erste Schritt der Lastübertragung auf das Struk-
turmodell besteht bei der hier beschriebenen Me-
thode in der Umrechnung der vom Strömungslöser
bereitgestellten, aerodynamischen Flächenlasten in
diskrete Kräfte F i an den CFD-Oberflächenknoten.
Diese Umrechnung unterliegt dabei genau wie der
gesamte Last- und Verformungstransfer der Bedin-
gung, dass die Einzelkräfte bei einer Verschiebung
der Oberfläche gleiche Arbeit leisten wie die Flächen-
last und darüber hinaus hinsichtlich resultierender
Kräfte und Momente äquivalent sind. Der in dieser Ar-
beit verwendete Ansatz wird in BILD 2 schematisch
dargestellt.
In Anlehnung an eine lineare Rekonstruktion von Zu-
standsgrößen in Finite-Volumen Verfahren von räum-
lich zweiter Ordnung wird die Flächenlast q über ei-
ner CFD-Zellfläche auf dem Kopplungsrand mit Hilfe
linearer FE-Formfunktionen hi gemäß

(4) q(r, s) =
∑
i

hi(r, s) q i − 1 < r, s < 1

approximiert. q i bezeichnet die aus lokalen Druck-
und Reibungsbeiwerten ermittelten Spannungsvekto-
ren an den i Knoten der betrachteten Zellfläche. Mit
den gleichen Formfunktionen werden auch die Zell-
fläche und ihre räumliche Verschiebung u , interpoliert
aus den Koordinaten x i bzw. den Verschiebungen u i

der Knoten, über (r,s) parametrisiert.
Die Arbeit der aerodynamischen Flächenlast δWaero

bei einer virtuellen Verschiebung der betrachteten
Zellfläche errechnet sich aus dem Oberflächeninte-
gral des Skalarproduktes aus lokalem Spannungs-
vektor q und der Verschiebung δu

(5) δWaero =
∫

A

q δu dA
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BILD 2: Umwandlung der aus Druck- und Tangential-
spannungsanteilen resultierenden aerodynamischen
Flächenlast in konsistente Kräfte Fi an den Knoten
des CFD-Oberflächennetzes.

Aufgrund der zur Verfügung stehenden Parameter-
darstellung der Zellfläche x = f(r, s) kann das Ober-
flächenintegral in ein Gebietsintegral über r und s
überführt werden.
Die Forderung nach Gleichheit der geleisteten Arbeit
der Flächenlast (δWaero) und der ermittelten Einzel-
kräfte (δWF ) bei einer virtuellen Verschiebung δu i der
Knoten führt zu einer Berechnungsvorschrift für die
konsistenten Knotenkräfte F i gemäß
(6)

F i =
∫
r

∫
s

hi(r, s)

⎡
⎣∑

j

hj(r, s) q j

⎤
⎦ ‖t1 ∧ t2‖ dr ds

wobei t1 und t2 die Tangentialvektoren an der Zell-
fläche darstellen.
Die konsistenten Knotenkräfte werden für alle Zell-
flächen einzeln berechnet und die jeweiligen Beiträge
an den CFD-Oberflächenknoten aufsummiert. Damit
stehen Einzelkräfte für die Projektion auf die Knoten
der Strukturdiskretisierung zur Verfügung.

2.1.2 Last- und Verformungstransfer für Balken-
modelle

Die Modellierung einer Flugzeugstruktur mit Hil-
fe quasi-eindimensionaler Strukturidealisierungen er-
laubt die Berücksichtigung des elastischen Verhaltens
in aeroelastischen Simulationen mit sehr geringem
numerischen Aufwand. Zum Einsatz kommen solche
Modelle mit geringer Komplexität vornehmlich dann,
wenn nicht die Untersuchung lokaler Spannungsef-
fekte im Mittelpunkt einer aeroelastischen Berech-
nung steht, sondern primäres Ziel die Erfassung der
Rückwirkung der Strukturverformung auf die Aerody-
namik ist.
Für die Formulierung eines geeigneten Last- und Ver-
formungstransfers zur Kopplung eines dreidimensio-
nalen Strömungslösers mit quasi-eindimensionalen
Strukturmodellen müssen zwei Bereiche unterschie-
den werden.
Außerhalb von Lastumleitungszonen wird ein an das
physikalische Kraftübertragungs- und Verformungs-
verhalten angepasster Transferalgorithmus formuliert,
der in der unverformten Bezugskonfiguration zur Bal-
kenachse senkrecht stehende materielle Querschnit-
te als starre Scheiben auffasst.
Innerhalb von Lastumleitungszonen, in denen die Ver-
formungen klein und die Auswirkungen auf die Ae-
rodynamik gering sind, ist die Forderung nach Glatt-
heit der CFD-Oberfläche wichtiger als Argumente des
tatsächlichen Kraftflusses in der Struktur. Da sich in
diesen Bereichen das Balkenmodell verzweigt und
eine eindeutige, physikalische Zuordnung von Ober-
flächenpunkten zu einer Balkenachse nicht möglich
ist, wird ein Interpolationsalgorithmus zur Übertra-
gung von Lasten und Verformungen angewendet, der
einen Kompromiss zwischen tatsächlichem, inneren
Kraftfluss in der Struktur und geometrischen Aspek-
ten, wie z. B. der Glattheit und Stetigkeit der verform-
ten CFD-Oberfläche, darstellt.

Im folgenden wird der Datentransfer für Balkentrag-
werke schrittweise dargestellt.

Aufteilung in Strukturkomponenten
Um eine geometrisch sinnvolle Zuordnung der CFD-
Oberflächenpunkte zu den Elementen des Struktur-
modells zu gewährleisten, ist eine Aufteilung der ae-
rodynamischen Oberfläche und des Balkenmodells in
die strukturellen Komponenten des Flugzeugs not-
wendig. Wie in BILD 3 dargestellt ist, werden dazu
zunächst alle CFD-Oberflächenpunkte mit einer dem
Oberflächentyp (Flügel, Rumpf, Klappe usw.) entspre-
chenden Markierung versehen. Das Strukturmodell
wird in Elementgruppen aufgeteilt, welche jeweils ei-
ne geradlinige Gruppierung von Strukturelementen
umfassen. Die so definierten Elementgruppen wer-
den einem Oberflächentyp zugeordnet, wobei meh-
rere Elementgruppen mit dem gleichen Oberflächen-
typ verbunden werden können. Teile der Struktur, die
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BILD 3: Aufteilung der CFD-Oberfläche und des
Strukturmodells in die strukturellen Komponenten des
Flugzeugs.

keinen mechanischen Kontakt zur aerodynamischen
Oberfläche aufweisen, werden durch Verzicht auf ei-
ne Zuordnung explizit von der direkten Last- und
Verformungsübertragung mit der Oberfläche ausge-
schlossen.

Projektion auf Balkenelemente
Grundlage eines physikalisch konsistenten Daten-
transfers für quasi-eindimensionale Strukturmodelle
außerhalb von Lastumleitungszonen oder Verzwei-
gungen des Balkenmodells ist die Modellvorstellung,
dass Querschnitte, die im unverformten Ausgangs-
zustand senkrecht zur lokalen Balkenachse stehen,
sich während einer Strukturverformung wie starre
Scheiben verhalten. Dieser Vorstellung folgend wird
zunächst jeder Knoten der CFD-Oberfläche in der
unverformten Bezugskonfiguration senkrecht auf die
durch die finiten Elemente des Balkenmodells re-
präsentierte Balkenachse projiziert und die natürliche
Elementkoordinate rL des Lotpunktes bestimmt.
Der erste Schritt des Lasttransfers liegt nun in der
Umrechnung der Oberflächenkraft F in eine äquiva-
lente Kraft-Momentengruppe (FL, M L) auf der Bal-
kenachse. Die weitere Umwandlung dieser i. a. zwi-
schen den FE-Knoten angreifenden Lasten in konsis-
tente Lasten an den FE-Knoten gelingt unter Verwen-
dung der Formfunktionen des Balkenelementes, was
eine übliche Vorgehensweise im Rahmen von FE-
Verfahren darstellt. Dazu werden die Formfunktionen
für die natürliche Elementkoordinate rL des Lotpunk-
tes ausgewertet und zur Gewichtung der projizierten
Lasten verwendet.
Nach erfolgter Strukturlösung wird die Verformung
des Balkenmodells auf die CFD-Oberflächenknoten
übertragen. Zunächst wird dazu die FE-Lösung mit
Hilfe der Formfunktionen von den Elementknoten auf
den Lotpunkt interpoliert. Enstprechend der Annah-
me starrer Querschnitte wird die Verschiebung des
CFD-Oberflächenknotens mit Hilfe der am Lotpunkt
ermittelten Verschiebung und Verdrehung berechnet.
Der beschriebene Transfer der Lasten und Ver-
formungen zwischen einem CFD-Oberflächenknoten

und den Knoten eines einzelnen Strukturelementes
kann unter Verwendung einer Transfermatrix N

T

k zu-
sammengefasst werden durch

(7) Pele
k = N

T

k F ; u = Nk U ele
k

Pele
k und U ele

k sind die Vektoren der Knotenlasten
bzw. der Knotenverschiebungen des k-ten, einem
Oberflächenknoten zugeordneten Elementes. F und
u bezeichnen die am CFD-Knoten angreifende Last
bzw. dessen Verschiebung.

Interpolation bei Knicken/Verzweigungen des Bal-
kenmodells
In Verzweigungsbereichen wird die Zuordnung eines
Oberflächenknotens zu einem einzelnen Strukturele-
ment, z. B. durch die Bedingung des kürzesten Ab-
standes, problematisch. Einerseits, weil damit der in-
nere Kraftfluss in der realen Struktur nicht korrekt mo-
delliert würde. Andererseits, weil es zu Sprüngen in
der CFD-Oberfläche nach dem Verformungstransfer
führen würde. Gerade bei einer transsonischen An-
strömung eines Tragflügels haben jedoch schon leich-
te, unphysikalische Unebenheiten einen nicht akzep-
tablen Einfluss auf die Strömungslösung. Um in den
Verzweigungsbereichen eine unphysikalische Projek-
tion der aerodynamischen Last auf nur einen Lot-
punkt zu verhindern und die Glattheit der Oberfläche
nach dem Transfer der Verformungen sicher zu stel-
len, wird deshalb eine Interpolation der Einflüsse
mehrerer Lotpunkte notwendig. Die Interpolationsfak-
toren berücksichtigen sowohl die Zuordnung eines
CFD-Oberflächenknotens zu einem Oberflächentyp
als auch die Abstände zu den unterschiedlichen Lot-
punkten. Durch Anwendung der Interpolation, welche
aus Gründen der Einhaltung der Kopplungsbedingun-
gen Gl. (1)-(3) sowohl bei der Verformungs- als auch
bei der Lastprojektion berücksichtigt werden muss,
ergeben sich gewichtete Transfermatrizen Nk.

(8) Nk = wG,k ·Nk

Details der Interpolation sind [5] zu entnehmen.

Überlagerung der Transfermatrizen
Nach Überlagerung der einzelnen Transfermatri-
zen Nk zu einer Gesamtmatrix N ergibt sich der
Last- und Verformungstransfer zwischen einem CFD-
Oberflächenknoten und dem gesamten Strukturmo-
dell zu

(9) Pglob = NT F ; u = N U glob

wobei Pglob und U glob den globalen Last- bzw. Ver-
schiebungsvektor des FE-Modells bezeichnen.

Die beschriebene Vorgehensweise wird auf jeden
Oberflächenknoten einzeln angewandt und erfüllt
dabei die Bedingungen eines konservativen Last-
und Verformungstransfers (Gl. (1)-(3)). Die Ein-
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BILD 4: Verformungstransfer zwischen einem als
Balkentragwerk aufgebauten Strukturmodell und der
Oberfläche einer komplexen Flugzeugkonfiguration.

träge der Transfermatrix N sind explizit und oh-
ne die Lösung von Gleichungssystemen zu bestim-
men. Durch die Verwendung der Gewichtungsfakto-
ren wird die geforderte Glattheit der verformten CFD-
Oberfläche bei gleichzeitiger Einhaltung der Lokalität
des Last- und Verformungstransfers auch bei komple-
xen Konfigurationen gewährleistet.

Ein Beispiel für die Anwendung der Methode auf ei-
ne vollständige Flugzeugkonfiguration zeigt BILD 4.
Die dargestellte Oberfläche weist neben Vorflügeln,
Hinterkantenklappen, Pylon und Triebwerk auch die
aerodynamischen Verkleidungen der Verstellmecha-
nik der Hochauftriebshilfen (flap track fairings und slat
track fairings) auf. Die Anzahl und die Größenunter-
schiede der Oberflächendetails stellen eine Heraus-
forderung an den Verformungstransfer dar. Im vorlie-
genden Beispiel wird die Oberfläche durch Dreiecke
diskretisiert. Aufgrund des punktbasierten Ansatzes
hat dies jedoch keinen Einfluss auf die Verwendung
des hier vorgestellten Transferalgorithmus.

2.2 Verfahren der zeitlichen Kopplung

In partitionierten Verfahren werden die Teilfeldlöser
abwechselnd aufgerufen, um nach der Übertragung
der Austauschgrößen am Kopplungsrand eine be-
stimmte Anzahl von Lösungsschritten durchzuführen.
An dieser Stelle soll nur ein kurzer Überblick über
die möglichen und im ACM [5] implementierten Kopp-
lungsschemata gegeben werden.
Die Abfolge der Löseraufrufe, d. h. die zeitliche Syn-
chronisation der Einzelverfahren, hat einen entschei-
denden Einfluss auf die Genauigkeit und Effizienz des

gekoppelten Verfahrens und hängt davon ab, welche
Zeitintegrationsschemata in den Teilfeldlösern Ver-
wendung finden. Häufig werden auf beiden Seiten im-
plizite Schemata angewandt. Dann setzt eine konsis-
tente Datenübertragung eine synchrone Lösung der
Gleichungen auf Strömungs- und Strukturseite ein-
schließlich der diskreten Kopplungsrandbedingungen
voraus. Partitionierte Verfahren, die diese synchro-
ne Lösung aller Gleichungen gewährleisten, werden
als stark gekoppelt bezeichnet. Sie benötigen effizi-
ente, iterative Lösungsalgorithmen für die gekoppel-
ten Gleichungssysteme.
Die iterative, stark gekoppelte Lösung impliziert mehr-
fache Löseraufrufe innerhalb desselben physikali-
schen Zeitschritts. Für geometrisch komplexe Pro-
bleme mit einer großen Anzahl an Netzknoten führt
dies oft zu inakzeptabel langen Rechenzeiten. Ei-
ne Möglichkeit besteht dann in der Verwendung lo-
ser Kopplungsalgorithmen, bei denen prinzipiell je-
der Löser innerhalb eines physikalischen Zeitschrit-
tes nur einmal aufgerufen wird. Aufgrund des se-
quentiellen Aufrufs von Strömungs- und Strukturlöser
werden diese Verfahren auch als gestaffelt (stagge-
red) bezeichnet [7]. Da der Datentransfer bei lose
gekoppelten Verfahren mit einem Zeitversatz von ei-
nem Zeitschritt stattfindet, wird dabei ein sich akku-
mulierender Phasenfehler in Kauf genommen. Dies
führt zur Reduktion der Ordnung des aeroelasti-
schen Gesamtverfahrens und verringert die mögliche
Zeitschrittweite trotz implizit formulierter Einzellöser
erheblich. Vor dem Datenaustausch durchgeführte
Prädiktionsschritte mit an die Zeitintegrationsverfah-
ren der Teilfeldlöser angepassten Extrapolationsme-
thoden können allerdings zu einer deutlichen Verbes-
serung der Stabilitäts- und Genauigkeitseigenschaf-
ten führen und bieten somit eine oft geeignete Alter-
native zu stark gekoppelten Algorithmen [8].
Die Staffelung der Löseraufrufe wird auch davon
bestimmt, ob statische oder dynamische Probleme
der Fluid-Struktur-Wechselwirkung betrachtet wer-
den. Für statische Berechnungen entspricht die Staf-
felung der einfachsten losen Kopplung für dynami-
sche Probleme ergänzt durch Relaxationsmethoden
zur Konvergenzbeschleunigung.

3 DAS “AEROELASTIC COUPLING MODULE”

Ein Ziel dieser Arbeit ist, das aeroelastische Ver-
fahren SOFIA modular zu gestalten. Dies bedeutet,
dass die im Sinne eines partitionierten Ansatzes ge-
koppelten Lösungsverfahren für die Gas- und die
Strukturdynamik mit geringem Programmieraufwand
austauschbar sein sollen. Hintergrund dieses Be-
strebens ist, dass neben dem strukturierten Verfah-
ren FLOWer auch unstrukturierte Löser wie QUAD-
FLOW [9] oder TAU in SOFIA eingebunden wer-
den sollen. Darüber hinaus soll eine hohe Flexibilität
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hinsichtlich des Einsatzes unterschiedlicher Struk-
turlöser erreicht werden.
Zum Zweck des modularen Aufbaus von SOFIA ist
das Aeroelastic Coupling Module (ACM) konzipiert
worden, welches als Programmmodul zwischen die
zu koppelnden Strömungs- und Strukturlöser einge-
bracht wird. Das ACM koordiniert die Funktionen des
räumlichen und zeitlichen Datentransfers und kom-
muniziert dabei mit den Teilfeldlösern über sehr all-
gemein gehaltene Schnittstellen. Die in den beiden
vorhergehenden Abschnitten beschriebenen Verfah-
ren zur räumlichen und zeitlichen Kopplung sind da-
zu bewusst so gewählt worden, dass sich der Infor-
mationstransfer mit einem Minimum an übertragenen
Daten bewerkstelligen läßt und gleichzeitig für unter-
schiedliche Teilfeldlöser allgemein gültig ist.
Das ACM liegt als Routinenbibliothek vor. Ist der
Quellcode der Teilfeldlöser vorhanden, können die
Aufrufe auf Programmlevel erfolgen und SOFIA kann
als ein einheitliches ausführbares Programm compi-
liert werden. Alternativ ist eine Skript-basierte An-
steuerung möglich, wobei Strömungslöser, Struk-
turlöser und ACM als eigenständige Programmkom-
ponenten gehandhabt werden.

4 VALIDIERUNG UND ANWENDUNG

Für die in diesem Abschnitt beschriebenen Ergebnis-
se wurde das aeroelastische Verfahren SOFIA mit-
tels des Aeroelastic Coupling Module aus dem struk-
turierten Navier-Stokes-Löser FLOWer und dem li-
nearen Finite-Elemente-Verfahren FEAFA [5] aufge-
baut. Dabei wird zur Strukturmodellierung ein auf der
Timoshenko-Theorie basierendes Balkenelement an-
gewendet. Es erlaubt gerade bei Tragflügeln großer
Streckung eine zuverlässige Erfassung des elasti-
schen Verhaltens und hat u. a. den Vorteil eines sehr
geringen Rechenzeitbedarfs.

4.1 Statische Validierung

Das aeroelastische Verfahren wurde im Rahmen des
EU-geförderten Projektes HiReTT eingesetzt, um
das Ausmaß der Verformung eines Modells in trans-
sonischen Kryo-Windkanalversuchen bei hohen Ka-
naldrücken zu untersuchen. Trotz nahezu massiver
Stahlausführung des Modells führen die in den Ex-
perimenten auftretenden Tragflügelbelastungen zu si-
gnifikanten Verformungen. Optische Messverfahren
und die numerischen Berechnungen ermittelten in
sehr guter Übereinstimmung deformationsbedingte
Änderungen des lokalen Profilanstellwinkels von bis
zu 3o.
Die Rückwirkungen auf die Umströmung des Mo-
dellflügels und die aerodynamischen Beiwerte konn-
ten in der numerischen Simulation durch Vergleich

α

c m

aeroelastisch
starr ("jig shape")
ETW

Ma=0.85, Re=32.5 Mio., q/E=0.5747*10-6

BILD 5: Nickmomentenbeiwert cm über dem Anstell-
winkel α. Neben den Ergebnissen der aeroelasti-
schen Simulation und den exp. Werten aus den ETW -
Versuchen sind ungekoppelte CFD-Lösungen für die
unverformte Konfiguration (jig shape) dargestellt.

mit Berechnungsergebnissen für den als starr ange-
nommen Flügel vom reinen Einfluss der aerodyna-
mischen Parameter separiert werden. Dabei konnte
festgestellt werden, dass die Modellverformung ne-
ben einem großen Einfluss auf die Steigungen der

BILD 6: Last- und Druckverteilungen für die An-
strömbedingungen des Referenzfalls bei Ma=0.85,
Re=32.5·106, q/E=0.5747·10−6 und α=αref für die
unverformte und die aeroelastische Konfiguration im
Vergleich zu experimentellen Daten (ETW ).
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Kurven des Auftriebs über dem Anstellwinkel auch
einen deutlichen Einfluss auf den qualitativen Verlauf
der Nickmomentenbeiwerte hat (s. BILD 5). Dies ist
darauf zurückzuführen, dass die durch die Flügelver-
formung verursachte Veränderung der Verteilung des
lokalen Profilanstellwinkels die Strömungsablösung
verzögert.
Ein wichtiges Ergebnis der mit SOFIA im Rah-
men von HiReTT durchgeführten Berechnungen ist,
dass sich die gemessenen Druckverteilungen am
Tragflügel gerade bei Auftreten von Verdichtungs-
stößen ohne die Berücksichtigung der zugrundelie-
genden Modelldeformation nicht interpretieren las-
sen (s. BILD 6). Die Kopplung eines Strömungslösers
mit einem reduzierten Strukturmodell erlaubt bei nur
geringer Erhöhung des Rechenzeitbedarfs die zu-
verlässige Erfassung aeroelastischer Effekte und ei-
ne genaue Vorhersage der Druckverteilungen und der
globalen Beiwerte.

4.2 Dynamische Validierung

Die Validierung von SOFIA für dynamische, aeroelas-
tische Anwendungen im niedrigen Unterschall wurde
anhand eines im Rahmen des SFB 401 entwickelten,
positiv gepfeilten Modellflügels durchgeführt. Dieses
Windkanalmodell war bei Anströmgeschwindigkeiten
bis 75m/s im DNW-Niedergeschwindigkeitskanal LST
getestet worden [10]. Der Aufbau des Flügels mit
Hauptholm und parallel zur Anströmung ausgerichte-
ten Rippen wird im numerischen Modell durch Bal-
kenelemente nachempfunden. Dies ist ein geeigne-
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BILD 8: Aus numerisch und experimentell bestimmten
Ausschwingverläufen ermittelte modale Dämpfungs-
maße für die erste und zweite Biegeeigenform und die
erste Torsionseigenform des gepfeilten Modellflügels.

ter Testfall für die entwickelte Methode zum Last- und
Verformungstransfer zwischen einem Strömungslöser
und einem als Balkentragwerk aufgebauten Struktur-
modell.
Ein Teil der Experimente umfasste die Untersuchung
des Schwingungsverhaltens des Flügels bei unter-
schiedlichen Anströmgeschwindigkeiten. Die Schwin-
gungen wurden durch das Entfernen einer Fadenlast
initiiert. Für einen Ausschwingversuch bei V∞=75m/s
sind in BILD 7 die Zeitverläufe für die Verschiebung
und die Torsion der Flügelspitze aus der numeri-
schen Simulation mit SOFIA und aus der Messung
gegenüber gestellt. Der Vergleich zeigt, dass das
Schwingungsverhalten mit guter Zuverlässigkeit nu-
merisch nachvollzogen werden kann. Dies wird auch
durch den Vergleich der aus Simulationsergebnis-
sen und Experimenten ermittelten modalen Dämp-
fungsmaße bestätigt, welche in BILD 8 für die ersten
zwei Biegungs-dominierten und die erste Torsions-
dominierte Eigenform über der Anströmgeschwindig-
keit aufgetragen sind. Lediglich hinsichtlich der Torsi-
onsschwingung gibt es mit zunehmender Anströmge-
schwindigkeit gewisse Diskrepanzen.

4.3 Anwendung im HIRENASD-Projekt

Nach umfangreicher Validierung sowohl für subsoni-
sche als auch transsonische Aeroelastik wurde SO-
FIA zur Auslegung und Analyse des HIRENASD-
Windkanalmodells [11] für schallnahe, aerostruk-
turdynamische Experimente im ETW angewendet.
Dazu wurden zunächst unterschiedliche Strömungs-
netze und Strukturmodellierungen in den Berechnun-
gen eingesetzt und die Ergebnisse verglichen. Dabei
wurde nachgewiesen, dass für den Zweck der Ausle-
gungsrechnungen die Vernachlässigung des aerody-
namischen Einflusses des Rumpfes und ein Balken-
modell als Strukturidealisierung zulässig sind.
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BILD 9: Einfluss der Machzahl Ma und des Be-
lastungsmaßes q/E auf die modale Dämpfung der
ersten Biegeeigenform des HIRENASD-Modellflügels
(Re=35.0·106, α=0.0o).

Da für das geplante Windkanalmodell noch keine
experimentellen Daten zur Verfügung standen, um-
fassten die numerischen Voruntersuchungen die für
die Konstruktion und die Spannungsnachweise not-
wendige Bestimmung der zu erwartenden maxima-
len Lasten und Verformungen. Darüber hinaus wur-
den umfangreiche numerische Ausschwingversuche
für das Windkanalmodell bei systematischer Varia-
tion der Anströmparameter Anstellwinkel, Machzahl
und Kanaldruck durchgeführt, um das dynamische
aeroelastische Verhalten des Flügels numerisch zu
überprüfen. Ein typisches Ergebnis ist in BILD 9
dargestellt. Es zeigt die in den numerischen Aus-
schwingversuchen ermittelten modalen Dämpfungs-
maße der ersten Biegeeigenform des Modellflügels
in Abhängigkeit von der Anströmmachzahl. Die drei
unterschiedlichen Linien repräsentieren die Ergebnis-
se bei unterschiedlichen Kanaldrücken, welche hier
durch das Verhältnis aus dynamischem Druck q und
temperaturabhängigem Elastitizitätsmodul E des Mo-
dellwerkstoffs angegeben werden. Die lokalen Mini-
ma bei ca. Ma=0.83 deuten auf ausgeprägte trans-
sonische Effekte hin.
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zeichnung möchte ich mich bei der Airbus Deutsch-
land GmbH und der Deutschen Gesellschaft für Luft-
und Raumfahrt - Lilienthal-Oberth e.V. herzlich be-
danken.
Mein Dank gilt auch meinen Kollegen, die die Entsteh-
ung meiner Arbeit auf vielfältige Weise unterstützt
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