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EIN MODULARES VERFAHREN FUR DIE NUMERISCHE
AEROELASTISCHE ANALYSE VON LUFTFAHRZEUGEN

C. Braun, Lehr- und Forschungsgebiet fir Mechanik, RWTH Aachen, 52062 Aachen, Deutschland

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 Strémungs- und Strukturlésern im Sinne eines partitionierten
Verfahrens erlaubt. Neben den Grundlagen der zugrunde liegenden raumlichen 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 ausgepragten Wechsel-
wirkung mit der umstromenden Luft unterliegen. Ins-
besondere bei groBen Transportflugzeugen fiihrt dies
zu erheblichen statischen Verformungen der Trag-
fligel mit einem weit reichenden Einfluss auf die
aerodynamischen Eigenschaften und Flugleistungen.
Dartber hinaus wird die Betriebssicherheit von Luft-
fahrzeugen gefahrdet, wenn aus der Wechselwirkung
zwischen der elastischen Struktur und der Strémung
statische oder dynamische Instabilitaten resultieren.
Solche Instabilititen in Bereichen der vorgesehe-
nen Flugenveloppe mit gegebenenfalls katastropha-
len Folgen missen schon in einer friihen Phase des
Flugzeugentwurfs erkannt und ausgeschlossen wer-
den kénnen. Werden sie erst bei Windkanalversu-
chen oder Testfligen entdeckt, ist eine Korrektur der
verursachenden Systemparameter meist nur noch mit
groBem Aufwand und oft zu Lasten der Wirtschaft-
lichkeit des Flugzeuges mdglich. Dies zu vermeiden,
indem frihzeitig und zuverlassig 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 Nahe zur Schallgeschwindigkeit fihrt
nicht nur zur Enstehung von Verdichtungssté3en, de-
ren Starke und Position sehr stark von der Verfor-
mung der Struktur abhangen. Hohe Druckgradienten
an VerdichtungsstdBen beglnstigen auBerdem auch
die Enstehung lokaler, in ihrer Ausdehnung schwan-
kender Abldsegebiete am StoBfu3, welche wiederum
Einfluss auf die Lage und die Auspragung der StéBe
haben. Das mit diesen Phanomenen in Verbindung
stehende, nichtlineare Strdmungsverhalten 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 Verfligbarkeit weitentwickelter und vali-
dierter Verfahren flr die Strémungs- und die Struktur-
simulation basieren eine Vielzahl derzeit entwickelter
aeroelastischer Simulationsverfahren auf partitionier-
ten Losungsansatzen, in denen Einfeldverfahren ge-
eignet gekoppelt werden [2—4]. Diese einer Mehrfeld-
zerlegung entsprechende Vorgehensweise erlaubt
die Verwendung bereits existierender, fir Strémungs-
und Strukturprobleme sehr bewéahrter Modellierungs-,
Diskretisierungs- und Lésungsmethoden. Die Lésung
der strdmungs- und strukturseitig enstehenden Glei-
chungssysteme erfolgt dabei durch die separaten
Teilfeldldser unter Einhaltung diskreter kinematischer
und dynamischer Kopplungsrandbedingungen. Auf
der Strémungseite kommen haufig fir instationare Si-
mulationen auf bewegten Rechennetzen angepass-
te Finite-Volumen-(FV)-Methoden zum Einsatz. Die
elastische Struktur wird vornehmlich mit Hilfe von
Finite-Elemente-(FE)-Ansatzen modelliert.

Ziel der vorliegenden Arbeit ist die Erweiterung des
fir die Analyse nichtlinearer, aeroelastischer Phano-
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 Lésungsverfahren
fir die Gasdynamik mit Strukturverfahren flr unter-
schiedliche Modellkomplexitaten im Sinne eines parti-
tionierten Ansatzes koppeln kann. Allgemein gehalte-
ne Schnittstellen gewahrleisten dabei die Austausch-
barkeit der Teilfeldléser bei geringem Programmier-
aufwand. Das Kopplungsmodul steuert wahrend einer
aeroelastischen Berechnung die zeitliche Synchroni-
sation der Einzelléser und den Datenaustausch an
der Mediengrenze unter Berlcksichtigung der Bedin-
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gungen der Gleichheit Ubertragener Krafte und ei-
nes minimalen Energiefehlers. Das entwickelte Ver-
fahren wurde anhand unterschiedlicher, dreidimen-
sionaler Anwendungsfalle validiert und fiir die Ana-
lyse aeroelastischer Eigenschaften von elastischen
Windkanalmodellen angewendet.

2 FLUID-STRUKTUR-KOPPLUNG

In partitionierten Verfahren werden existierende und
bewahrte Losungsverfahren fir das Strémungs- und
das Strukturverhalten gekoppelt, um die numeri-
sche Simulation der Interaktion zwischen elastischen
Festkérpern und das sie umgebende Fluid, z. B. in
der Flugzeugaeroelastik, zu ermdglichen. Der zentra-
le Aspekt beim Aufbau partitionierter Verfahren liegt
dabei in der Kopplung der Teilfeldléser. Der dazu
verwendete Kopplungsalgorithmus muss einen geeig-
neten Informationsaustausch zwischen den raumlich
und zeitlich diskretisierten Teilsystemen gewahrleis-
ten. Grundsatzlich muss der gewahlte Kopplungsal-
gorithmus zwei Aufgaben bewerkstelligen:

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

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

Die raumliche 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
Stromungs- und des Strukturgitters auf dem Kopp-
lungsrand im Allgemeinen nicht aufeinander liegen.
Darlber hinaus tritt bei der Verwendung vereinfachter
Strukturmodellierungen haufig das Problem auf, dass
die Oberflache des Strukturnetzes nicht auf dem phy-
sikalischen Kopplungsrand liegt.

Neben dem raumlichen Datentransfer stellt sich in
partitionierten Verfahren auch das Problem der zeitli-
chen Synchronisation der Teilfeldldser. Es muss eine
Abfolge definiert werden, in der die Loser aufgerufen
werden, um eine Anzahl von Lésungsschritten durch-
zuflthren und die neu berechneten Austauschgréf3en
fir den Transfer zum anderen Léser bereit zu stellen.

Das wichtigste Kriterium bei der Entwicklung und Be-
wertung eines Kopplungsalgorithmus ist der Ener-
gietransfer zwischen den Teilfeldlésern, welcher von
entscheidender Bedeutung fiir die Genauigkeit und
die numerische Stabilitit des partitionerten Verfah-
rens ist. In einem nicht geeignet formulierten Verfah-
ren wird in jedem L&sungsschritt zu viel oder zu we-
nig mechanische Leistung an der Grenzflache tber-
tragen. Dadurch wird dem Gesamtsystem auf unphy-
sikalische Weise Energie hinzugeflgt oder entzogen.
Im Hinblick auf aeroelastische Anwendungen kann so
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eine kinstliche Anfachung oder Dampfung des in der
Strémung schwingenden Kérpers verursacht werden.
Wird der Ubertragungsfehler groB3, kann man physika-
lische Phanomene im Fluid-Struktur-System und rein
numerische Effekte nicht mehr unterscheiden.

Um einen exakten (konservativen) Transfer der Ener-
gie an der Mediengrenze zu erreichen, missen
die Methoden des raumlichen Datentransfers und
der zeitlichen Synchronisation gemeinsam betrach-
tet und an die Verfahren zur rdumlichen und zeit-
lichen Diskretisierung der Teilfelder angepasst wer-
den [6]. Da dies gerade bei Verwendung existierender
Programmkomponenten numerisch und programm-
technisch haufig sehr schwierig umzusetzen ist, wird
in fast allen partitionierten Ansétzen auf eine exak-
te Erhaltung der Energie verzichtet. Vielmehr wer-
den radumliche und zeitliche Transfermethoden ge-
trennt untersucht und dabei eine mdglichst genaue
Approximation der geforderten Energieerhaltung an-
gestrebt. Eine groBe Anzahl in der Literatur dokumen-
tierter Untersuchungen bestatigt, dass mit dieser Vor-
gehensweise das Auftreten numerischer Instabilitaten
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
raumlichen und zeitlichen Kopplung erlautert werden.

2.1 Verfahren der raumlichen Kopplung

Die Aufgabe von Methoden zur rdumlichen Kopp-
lung besteht in einer geeigneten Umwandlung der
Flachenlasten auf der Strdmungsseite in Knotenlas-
ten auf der Strukturseite und umgekehrt der Uber-
tragung der Verschiebungen bzw. Geschwindigkeiten
vom Struktur- auf das Strémungsnetz am Kopplungs-
rand. Dabei besteht ein Problem in der Ublicherwei-
se unterschiedlichen rdumlichen Diskretisierung der
Teilfelder. Punkte des Oberflachennetzes der Struk-
turdiskretisierung fallen nur selten mit Punkten der
Oberflache des CFD-Netzes zusammen. Erschwe-
rend kann hinzu kommen, dass bei Verwendung ver-
einfachter Strukturmodelle die Oberflachen der ge-
koppelten, diskreten Modelle nicht einmal in der glei-
chen raumlichen Fléache liegen. Ein Beispiel hierflr
ist die Modellierung einer Tragfliigelstruktur durch ein
Balkenmodell oder die Beschrankung des Struktur-
modells auf den mit Schalenelementen diskretisierten
Flugelholm.

Bei der Ubertragung von Lasten und Verschiebungen
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zwischen den Teilfeldlésern erfordert die Sicherstel-
lung des korrekten Austauschs mechanisch relevan-
ter GroBen mindestens die Einhaltung folgender not-
wendiger und globaler Bedingungen:

» Dynamische Aquivalenz der (ibertragenen Lasten:

(1) (ZF>F /FFSO'FndA
Sr - (S),

/ rA(ocrpn)dA
I'rs

ZTJ‘/\F]‘—FMJ*
J

(32m),

e Gleichheit geleisteter virtueller Arbeit 6TV

@ (Su), -

B Wrlrs = / dup (op m) dA
I'rs
= Z(SUSJ Fj—l—(SgOS’j Mj

J

= Wslrps

F und M stellen Kraft- bzw. Momentenvektoren
dar. Die Indizes F und S markieren die Grdf3en
auf der Fluid- bzw. der Strukturseite auf dem Kopp-
lungsrand I'rs. Der Index j lauft Gber die am Infor-
mationsaustausch zwischen Fluid und Struktur be-
teiligten Knoten des Strukturnetzes. Im Momenten-
gleichgewicht Gl. (2) ist » der Ortsvektor vom Mo-
mentenbezugspunkt zum betrachteten Kraftangriffs-
punkt. Das Integral bezeichnet eine numerische Qua-
dratur auf der Strdmungsseite des Kopplungsran-
des I'rs. dus,; und e ; kennzeichnen virtuelle Ver-
schiebungen bzw. Verdrehungen der Strukturknoten,
aus denen mittels des gewahlten Transferalgorithmus
die korrespondierenden Verschiebungen der CFD-
Oberflache dur berechnet werden. Die Berlicksichti-
gung von Einzelmomenten M ; und rotatorischen Be-
wegungsfreiheitsgraden ¢ auf den rechten Seiten der
Gleichungen (2) und (3) ermdglicht die Anwendbar-
keit der Bedingungen auf Strukturmodelle, in denen
die Knotenfreiheitsgrade Drehungen beinhalten.

Die Formulierung der Bedingungen GI. (1)-(3) mit
dem Spannungstensor o auf der Strdmungsseite
und diskreten Knotenlasten auf der Strukturseite tragt
dem Umstand Rechnung, dass die rdumliche Kopp-
lung eine Umwandlung von Driicken 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 gewahrleistet werden. Gleiches
gilt fir die Bedingung Gl. (3), die von einem Verfah-
ren zum Last- und Verformungstransfer die Gleich-
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heit geleisteter mechanischer Arbeiten bei jeder vir-
tuellen Verformung der Struktur fordert. Durch die-
se sehr weit gefasste Forderung wird sichergestellt,
dass eine konservative Ubertragung der Arbeit fiir je-
de tatsachlich stattfindende Verschiebung erfullt ist.
Da in diese Bedingung die Krafte und Verformungen
gemeinsam eingehen, erfordert ihre Umsetzung eine
Abstimmung der jeweiligen Transfermethoden.

Die Kopplungsbedingungen Gl. (1)-(3) stellen physi-
kalisch notwendige Kriterien fiir einen sinnvollen In-
formationsaustausch zwischen den Teilfeldern dar.
Zusatzlich sollte der Datentransfer immer lokal er-
folgen, d. h. der Austausch von Kraften und Ver-
formungen nur zwischen benachbarten Fluid- und
Strukturknoten stattfinden. Gerade fiir Anwendungen
auf Probleme der Aeroelastik bei transsonischen An-
strdomgeschwindigkeiten missen jedoch noch weitrei-
chendere Anforderungen an die Methode der raum-
lichen Kopplung gestellt werden. Der Grund daflr
sind mdgliche Unstetigkeiten in den Druckverteilun-
gen, die von den an die Struktur Ubertragenen Las-
ten erfasst werden missen. Zusatzlich besteht eine
starke Abhangigkeit einer transsonischen Stromung
von der Kontur und der Qualitat der verformten Ober-
flache. Daher sollten folgende, zusétzlichen Bedin-
gungen erflllt werden:

Lasttransfer:

> Auch bei starken Unterschieden der Netzfeinheit
auf Strdmungs- und Strukturseite sollte gewahr-
leistet sein, dass alle Oberflachenknoten auf bei-
den Seiten bei der Ubertragung der aerodynami-
schen Lasten berlcksichtigt werden.

> Bei einem vereinfachten Strukturmodell, dessen
Oberflache nicht mit der CFD-Oberflache zusam-
menfallt, muss die Ubertragung der Lasten den
Kraftfluss im Inneren der realen Struktur beriick-
sichtigen (z. B. Rippen, die die aerodynamischen
Lasten von der Fligelhaut auf den Fligelholm
Ubertragen).

Verformungstransfer:

> Starrkérperbewegungen der Struktur missen
korrekt auf die Kopplungsflache des CFD-Netzes
Ubertragen werden. Dies ist insbesondere fir die
aeroelastische Simulation freifliegender Korper
wichtig.

> Bei glatten Strukturverformungen darf die
Ubertragung nicht zu kinstlichen Knicken
und Springen in der CFD-Oberflache fihren.
Gefahrdet sind vor allem Bereiche, in denen
die Zuordnung zwischen Oberflachenknoten
des Struktur- und des Strdmungsnetzes nicht
eindeutig ist.
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> Bei vereinfachten Strukturmodellen, deren Ober-
flache nicht mit der CFD-Oberflache zusam-
menfallt, muss der Datentransfer eine dem
mechanischen Verhalten der realen Struktur
entsprechende Ubertragung der Verformungen
gewabhrleisten.

Die dargestellten Zusammenhange sind unabhangig
davon glltig, welche Komplexitat eines mit einem
Strémungsléser 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 gewahlten Methode
zum Last- und Verformungstransfer ist die Ubertra-
gung von aerodynamischen Einzelkraften an CFD-
Oberflachenknoten auf nachstliegende Strukturkno-
ten und die Verwendung der Verschiebungsinforma-
tionen der nachstliegenden Strukturknoten zur Be-
stimmung der Verschiebung des CFD-Oberflachen-
knotens. Dazu missen die vom Strémungsldser er-
mittelten Driicke und Tangentialspannungen auf der
Korperoberflache zunachst in konsistente Einzel-
kréfte an den Oberflachenknoten des CFD-Netzes
umgerechnet werden. Unabhéngig vom verwendeten
Strukturmodell besteht dann die Aufgabe des Last-
und Verformungstransfers in der Projektion einzelner
Oberflachenpunkte auf das jeweils nachste Element
der Strukturdiskretisierung. Die Formfunktionen der
Strukturelemente werden dann fiir die Interpolation
der Lasten und Verformungen verwendet.

Aerodynamisches
Modell cler Tragfldche:
Obertldchennetz des
Stromungsldsers

Strukturmodell der
Tragfléche:
Knoten/Elemente des
1 D-Strukturmodells

BILD 1:

Numerische Modellierung einer
zeugstruktur mit Hilfe eines Tragwerks aus quasi-
eindimensionalen Strukturelementen.

Flug-
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Dieser Ansatz garantiert die geforderte Lokalitat des
Datentransfers. Er bietet den Vorteil, dass flr je-
den CFD-Oberflachenknoten eine eigene Transfer-
matrix fOr Lasten und Verformungen direkt ermit-
telt werden kann. Die Lésung groBer und eventuell
schlecht konditionierter Gleichungssysteme zur Be-
stimmung globaler Transfermatrizen ist somit nicht
erforderlich. Die individuelle Betrachtung einzelner
Oberflachenpunkte bei der beschriebenen Vorge-
hensweise macht die Berlicksichtigung einer Gitterlo-
gik der CFD-Oberflache beim Datentransfer unnétig
und erlaubt eine klare Schnittstellendefinition zwi-
schen Stromungs- und Strukturléser. Damit wird die
in dieser Arbeit angestrebte Modularitat des aeroelas-
tischen Gesamtverfahrens im Hinblick auf die Aus-
tauschbarkeit der Teilfeldloser unterstitzt.

2.1.1 Umwandlung aerodynamischer Flachen-
lasten in konsistente Krafte an CFD-

Oberflachenknoten

Der erste Schritt der Lastlibertragung auf das Struk-
turmodell besteht bei der hier beschriebenen Me-
thode in der Umrechnung der vom Strédmungsléser
bereitgestellten, aerodynamischen Flachenlasten in
diskrete Krafte F; an den CFD-Oberflachenknoten.
Diese Umrechnung unterliegt dabei genau wie der
gesamte Last- und Verformungstransfer der Bedin-
gung, dass die Einzelkrafte bei einer Verschiebung
der Oberflache gleiche Arbeit leisten wie die Flachen-
last und dartber hinaus hinsichtlich resultierender
Krafte und Momente aquivalent sind. Der in dieser Ar-
beit verwendete Ansatz wird in BILD 2 schematisch
dargestellt.

In Anlehnung an eine lineare Rekonstruktion von Zu-
standsgréBen in Finite-Volumen Verfahren von rdum-
lich zweiter Ordnung wird die Flachenlast ¢ Uber ei-
ner CFD-Zellflache auf dem Kopplungsrand mit Hilfe
linearer FE-Formfunktionen h; geman

(4) Q(’f’, 5) = Zhi(rv 8) q;

—-1l<rs<l1

approximiert. g, bezeichnet die aus lokalen Druck-
und Reibungsbeiwerten ermittelten Spannungsvekto-
ren an den i Knoten der betrachteten Zellflache. Mit
den gleichen Formfunktionen werden auch die Zell-
flache und ihre rAumliche Verschiebung u, interpoliert
aus den Koordinaten x; bzw. den Verschiebungen wu;
der Knoten, Uber (r,s) parametrisiert.

Die Arbeit der aerodynamischen Flachenlast W,
bei einer virtuellen Verschiebung der betrachteten
Zellflache errechnet sich aus dem Oberflacheninte-
gral des Skalarproduktes aus lokalem Spannungs-
vektor g und der Verschiebung du

(5) Waero = /q du dA
A
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aerodynamische
Flachenlast
(Druck +
Tangentialkrafte)

Flachenlast | =

BILD 2: Umwandlung der aus Druck- und Tangential-
spannungsanteilen resultierenden aerodynamischen
Flachenlast in konsistente Krafte F; an den Knoten
des CFD-Oberflachennetzes.

Aufgrund der zur Verflgung stehenden Parameter-
darstellung der Zellflache = f(r, s) kann das Ober-
flachenintegral in ein Gebietsintegral Uber r und s
Uberflhrt werden.

Die Forderung nach Gleichheit der geleisteten Arbeit
der Flachenlast (6W,.,) und der ermittelten Einzel-
krafte (§Wr) bei einer virtuellen Verschiebung éu; der
Knoten flhrt zu einer Berechnungsvorschrift fir die
konsistenten Knotenkrafte F; geman

(6)
F,; = hi(r,s) hi(r,s) q;| ||t1 A ta| drds

wobei t; und t, die Tangentialvektoren an der Zell-
flache darstellen.

Die konsistenten Knotenkréfte werden fir alle Zell-
flachen einzeln berechnet und die jeweiligen Beitrage
an den CFD-Oberflachenknoten aufsummiert. Damit
stehen Einzelkrafte fir die Projektion auf die Knoten
der Strukturdiskretisierung zur Verfligung.
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2.1.2 Last- und Verformungstransfer fiir Balken-
modelle

Die Modellierung einer Flugzeugstruktur mit Hil-
fe quasi-eindimensionaler Strukturidealisierungen er-
laubt die Berlcksichtigung des elastischen Verhaltens
in aeroelastischen Simulationen mit sehr geringem
numerischen Aufwand. Zum Einsatz kommen solche
Modelle mit geringer Komplexitat vornehmlich dann,
wenn nicht die Untersuchung lokaler Spannungsef-
fekte im Mittelpunkt einer aeroelastischen Berech-
nung steht, sondern priméares Ziel die Erfassung der
Rickwirkung der Strukturverformung auf die Aerody-
namik ist.

Fir die Formulierung eines geeigneten Last- und Ver-
formungstransfers zur Kopplung eines dreidimensio-
nalen Strdmungslésers mit quasi-eindimensionalen
Strukturmodellen mussen zwei Bereiche unterschie-
den werden.

AuBerhalb von Lastumleitungszonen wird ein an das
physikalische Kraftlibertragungs- 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-Oberflache wichtiger als Argumente des
tatséchlichen Kraftflusses in der Struktur. Da sich in
diesen Bereichen das Balkenmodell verzweigt und
eine eindeutige, physikalische Zuordnung von Ober-
flachenpunkten zu einer Balkenachse nicht méglich
ist, wird ein Interpolationsalgorithmus zur Ubertra-
gung von Lasten und Verformungen angewendet, der
einen Kompromiss zwischen tatsachlichem, inneren
Kraftfluss in der Struktur und geometrischen Aspek-
ten, wie z. B. der Glattheit und Stetigkeit der verform-
ten CFD-Oberflache, darstellt.

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

Aufteilung in Strukturkomponenten

Um eine geometrisch sinnvolle Zuordnung der CFD-
Oberflachenpunkte zu den Elementen des Struktur-
modells zu gewabhrleisten, ist eine Aufteilung der ae-
rodynamischen Oberflache und des Balkenmodells in
die strukturellen Komponenten des Flugzeugs not-
wendig. Wie in BILD 3 dargestellt ist, werden dazu
zundchst alle CFD-Oberflachenpunkte mit einer dem
Oberflachentyp (Fligel, 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 Oberflachentyp zugeordnet, wobei meh-
rere Elementgruppen mit dem gleichen Oberflachen-
typ verbunden werden kdnnen. Teile der Struktur, die
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Elementgruppe 1
(Rumpf)

Elementgruppe 6
(Klappe)

Elem
Elementgrupy (Héhe

Elementgrup)
(ohne Zuordnung)

Elementgruppe 3
(Flugel)

BILD 3: Aufteilung der CFD-Oberflache und des
Strukturmodells in die strukturellen Komponenten des
Flugzeugs.

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

Projektion auf Balkenelemente

Grundlage eines physikalisch konsistenten Daten-
transfers fir quasi-eindimensionale Strukturmodelle
auBerhalb von Lastumleitungszonen oder Verzwei-
gungen des Balkenmodells ist die Modellvorstellung,
dass Querschnitte, die im unverformten Ausgangs-
zustand senkrecht zur lokalen Balkenachse stehen,
sich wahrend einer Strukturverformung wie starre
Scheiben verhalten. Dieser Vorstellung folgend wird
zunachst jeder Knoten der CFD-Oberflache in der
unverformten Bezugskonfiguration senkrecht auf die
durch die finiten Elemente des Balkenmodells re-
prasentierte Balkenachse projiziert und die natirliche
Elementkoordinate r;, des Lotpunktes bestimmt.

Der erste Schritt des Lasttransfers liegt nun in der
Umrechnung der Oberflachenkraft F in eine aquiva-
lente Kraft-Momentengruppe (F 1, M ;) 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 Ubliche Vorgehensweise im Rahmen von FE-
Verfahren darstellt. Dazu werden die Formfunktionen
fur die natdrliche Elementkoordinate r;, des Lotpunk-
tes ausgewertet und zur Gewichtung der projizierten
Lasten verwendet.

Nach erfolgter Strukturlésung wird die Verformung
des Balkenmodells auf die CFD-Oberflachenknoten
Ubertragen. Zun&chst wird dazu die FE-Ldsung mit
Hilfe der Formfunktionen von den Elementknoten auf
den Lotpunkt interpoliert. Enstprechend der Annah-
me starrer Querschnitte wird die Verschiebung des
CFD-Oberflachenknotens mit Hilfe der am Lotpunkt
ermittelten Verschiebung und Verdrehung berechnet.
Der beschriebene Transfer der Lasten und Ver-
formungen zwischen einem CFD-Oberflachenknoten
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und den Knoten eines einzelnen Strukturelemt%ntes
kann unter Verwendung einer Transfermatrix N, zu-
sammengefasst werden durch

(7) P{=Ny F ; u=N, U

P$'° und U¢* sind die Vektoren der Knotenlasten
bzw. der Knotenverschiebungen des k-ten, einem
Oberflachenknoten 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
Oberflachenknotens zu einem einzelnen Strukturele-
ment, z. B. durch die Bedingung des kirzesten Ab-
standes, problematisch. Einerseits, weil damit der in-
nere Kraftfluss in der realen Struktur nicht korrekt mo-
delliert wirde. Andererseits, weil es zu Spriingen in
der CFD-Oberflache nach dem Verformungstransfer
fihren wiirde. Gerade bei einer transsonischen An-
strémung eines Tragfliigels haben jedoch schon leich-
te, unphysikalische Unebenheiten einen nicht akzep-
tablen Einfluss auf die Strémungslésung. Um in den
Verzweigungsbereichen eine unphysikalische Projek-
tion der aerodynamischen Last auf nur einen Lot-
punkt zu verhindern und die Glattheit der Oberflache
nach dem Transfer der Verformungen sicher zu stel-
len, wird deshalb eine Interpolation der Einflisse
mehrerer Lotpunkte notwendig. Die Interpolationsfak-
toren bericksichtigen sowohl die Zuordnung eines
CFD-Oberflachenknotens zu einem Oberflachentyp
als auch die Abstande zu den unterschiedlichen Lot-
punkten. Durch Anwendung der Interpolation, welche
aus Grinden der Einhaltung der Kopplungsbedingun-
gen Gl. (1)-(3) sowohl bei der Verformungs- als auch
bei der Lastprojektion berticksichtigt werden muss,
ergeben sich gewichtete Transfermatrizen N;,.

(8) Ny = we i, - Ny,

Details der Interpolation sind [5] zu entnehmen.

Uberlagerung der Transfermatrizen

Nach Uberlagerung der einzelnen Transfermatri-
zen N zu einer Gesamtmatrix N ergibt sich der
Last- und Verformungstransfer zwischen einem CFD-
Oberflachenknoten und dem gesamten Strukturmo-
dell zu

(9) Pglob _ NT F : u=N Uglob

wobei P9"°® und U9'°* den globalen Last- bzw. Ver-
schiebungsvektor des FE-Modells bezeichnen.

Die beschriebene Vorgehensweise wird auf jeden
Oberflachenknoten einzeln angewandt und erfillt
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
Oberflache einer komplexen Flugzeugkonfiguration.

trage der Transfermatrix N sind explizit und oh-
ne die Loésung von Gleichungssystemen zu bestim-
men. Durch die Verwendung der Gewichtungsfakto-
ren wird die geforderte Glattheit der verformten CFD-
Oberflache bei gleichzeitiger Einhaltung der Lokalitat
des Last- und Verformungstransfers auch bei komple-
xen Konfigurationen gewahrleistet.

Ein Beispiel fir die Anwendung der Methode auf ei-
ne vollstandige Flugzeugkonfiguration zeigt BILD 4.
Die dargestellte Oberflache weist neben Vorfliigeln,
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 GréBenunter-
schiede der Oberflachendetails stellen eine Heraus-
forderung an den Verformungstransfer dar. Im vorlie-
genden Beispiel wird die Oberflache 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 Teilfeldléser
abwechselnd aufgerufen, um nach der Ubertragung
der AustauschgréBen am Kopplungsrand eine be-
stimmte Anzahl von Lésungsschritten durchzufihren.
An dieser Stelle soll nur ein kurzer Uberblick Gber
die mdglichen und im ACM [5] implementierten Kopp-
lungsschemata gegeben werden.

Die Abfolge der Léseraufrufe, d. h. die zeitliche Syn-
chronisation der Einzelverfahren, hat einen entschei-
denden Einfluss auf die Genauigkeit und Effizienz des
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gekoppelten Verfahrens und hangt davon ab, welche
Zeitintegrationsschemata in den Teilfeldlésern Ver-
wendung finden. Haufig werden auf beiden Seiten im-
plizite Schemata angewandt. Dann setzt eine konsis-
tente Datenlibertragung eine synchrone Lésung der
Gleichungen auf Stromungs- und Strukturseite ein-
schlieBlich der diskreten Kopplungsrandbedingungen
voraus. Partitionierte Verfahren, die diese synchro-
ne Lésung aller Gleichungen gewahrleisten, werden
als stark gekoppelt bezeichnet. Sie bendtigen effizi-
ente, iterative Losungsalgorithmen fur die gekoppel-
ten Gleichungssysteme.

Die iterative, stark gekoppelte Lésung impliziert mehr-
fache Ldseraufrufe innerhalb desselben physikali-
schen Zeitschritts. Fir geometrisch komplexe Pro-
bleme mit einer groBen Anzahl an Netzknoten fihrt
dies oft zu inakzeptabel langen Rechenzeiten. Ei-
ne Mdglichkeit besteht dann in der Verwendung lo-
ser Kopplungsalgorithmen, bei denen prinzipiell je-
der Léser innerhalb eines physikalischen Zeitschrit-
tes nur einmal aufgerufen wird. Aufgrund des se-
quentiellen Aufrufs von Strémungs- und Strukturldser
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
fihrt zur Reduktion der Ordnung des aeroelasti-
schen Gesamtverfahrens und verringert die mégliche
Zeitschrittweite trotz implizit formulierter Einzellser
erheblich. Vor dem Datenaustausch durchgefiihrte
Préadiktionsschritte mit an die Zeitintegrationsverfah-
ren der Teilfeldldser angepassten Extrapolationsme-
thoden kdnnen allerdings zu einer deutlichen Verbes-
serung der Stabilitats- und Genauigkeitseigenschaf-
ten fiihren und bieten somit eine oft geeignete Alter-
native zu stark gekoppelten Algorithmen [8].

Die Staffelung der Ldseraufrufe wird auch davon
bestimmt, ob statische oder dynamische Probleme
der Fluid-Struktur-Wechselwirkung betrachtet wer-
den. Fir statische Berechnungen entspricht die Staf-
felung der einfachsten losen Kopplung fur dynami-
sche Probleme erganzt 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 Lésungsverfahren fir 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 Loser wie QUAD-
FLOW [9] oder TAU in SOFIA eingebunden wer-
den sollen. Dariiber hinaus soll eine hohe Flexibilitat
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hinsichtlich des Einsatzes unterschiedlicher Struk-
turldser erreicht werden.

Zum Zweck des modularen Aufbaus von SOFIA ist
das Aeroelastic Coupling Module (ACM) konzipiert
worden, welches als Programmmodul zwischen die
zu koppelnden Strémungs- und Strukturldéser einge-
bracht wird. Das ACM koordiniert die Funktionen des
raumlichen und zeitlichen Datentransfers und kom-
muniziert dabei mit den Teilfeldldsern Uber sehr all-
gemein gehaltene Schnittstellen. Die in den beiden
vorhergehenden Abschnitten beschriebenen Verfah-
ren zur raumlichen und zeitlichen Kopplung sind da-
zu bewusst so gewahlt worden, dass sich der Infor-
mationstransfer mit einem Minimum an Ubertragenen
Daten bewerkstelligen 1aBt und gleichzeitig fir unter-
schiedliche Teilfeldléser allgemein giiltig ist.

Das ACM liegt als Routinenbibliothek vor. Ist der
Quellcode der Teilfeldléser vorhanden, kénnen die
Aufrufe auf Programmlevel erfolgen und SOFIA kann
als ein einheitliches ausfiihrbares Programm compi-
liert werden. Alternativ ist eine Skript-basierte An-
steuerung mdoglich, wobei Stromungsloser, Struk-
turléser und ACM als eigenstandige Programmkom-
ponenten gehandhabt werden.

4 VALIDIERUNG UND ANWENDUNG

Fir die in diesem Abschnitt beschriebenen Ergebnis-
se wurde das aeroelastische Verfahren SOFIA mit-
tels des Aeroelastic Coupling Module aus dem struk-
turierten Navier-Stokes-Léser FLOWer und dem Ii-
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 Tragfligeln groBer
Streckung eine zuverlassige 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-geférderten Projektes HiReTT eingesetzt, um
das Ausmaf der Verformung eines Modells in trans-
sonischen Kryo-Windkanalversuchen bei hohen Ka-
naldriicken zu untersuchen. Trotz nahezu massiver
Stahlausfiihrung des Modells fiihren die in den Ex-
perimenten auftretenden Tragflligelbelastungen zu si-
gnifikanten Verformungen. Optische Messverfahren
und die numerischen Berechnungen ermittelten in
sehr guter Ubereinstimmung deformationsbedingte
Anderungen des lokalen Profilanstellwinkels von bis
zu 3°.

Die Ruckwirkungen auf die Umstrdomung des Mo-
dellfligels und die aerodynamischen Beiwerte konn-
ten in der numerischen Simulation durch Vergleich
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Ma=0.85, Re=32.5 Mio., q/E=0.5747*10°

aeroelastisch
—————— starr ("jig shape") o
ETW

BILD 5: Nickmomentenbeiwert ¢,, Gber dem Anstell-
winkel a. Neben den Ergebnissen der aeroelasti-
schen Simulation und den exp. Werten aus den ETW-
Versuchen sind ungekoppelte CFD-Lésungen fir die
unverformte Konfiguration (jig shape) dargestellt.

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

Ma=0.85, Re=32.5*10°, g/E=0.5747*10", o:=0t.,,

i
Druckvertellung §

<p i
H 1.000

-1.000

—— aeroela.
-=-=-"ig shape"|
O ETW

Spannweitiges ¢,

0 xl/c !

¢tw\5 ,mk21 285

0 x/c !

BILD 6: Last- und Druckverteilungen fir die An-
strdombedingungen des Referenzfalls bei Ma=0.85,
Re=32.5-10%, ¢/E=0.5747-107% und a=a,.s fur die
unverformte und die aeroelastische Konfiguration im
Vergleich zu experimentellen Daten (ETW).
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Kurven des Auftriebs Uber dem Anstellwinkel auch
einen deutlichen Einfluss auf den qualitativen Verlauf
der Nickmomentenbeiwerte hat (s. BILD 5). Dies ist
darauf zuriickzufihren, dass die durch die Fligelver-
formung verursachte Veranderung der Verteilung des
lokalen Profilanstellwinkels die Strémungsablésung
verzigert.

Ein wichtiges Ergebnis der mit SOFIA im Rah-
men von HiReTT durchgeflihrten Berechnungen ist,
dass sich die gemessenen Druckverteilungen am
Tragflugel gerade bei Auftreten von Verdichtungs-
stdBen ohne die Berlicksichtigung der zugrundelie-
genden Modelldeformation nicht interpretieren las-
sen (s. BILD 6). Die Kopplung eines Strdmungslésers
mit einem reduzierten Strukturmodell erlaubt bei nur
geringer Erhéhung des Rechenzeitbedarfs die zu-
verlassige Erfassung aeroelastischer Effekte und ei-
ne genaue Vorhersage der Druckverteilungen und der
globalen Beiwerte.

4.2 Dynamische Validierung

Die Validierung von SOFIA fiir dynamische, aeroelas-
tische Anwendungen im niedrigen Unterschall wurde
anhand eines im Rahmen des SFB 401 entwickelten,
positiv gepfeilten Modellfligels durchgefiihrt. Dieses
Windkanalmodell war bei Anstrémgeschwindigkeiten
bis 75m/s im DNW-Niedergeschwindigkeitskanal LST
getestet worden [10]. Der Aufbau des Fligels mit
Hauptholm und parallel zur Anstrémung ausgerichte-
ten Rippen wird im numerischen Modell durch Bal-
kenelemente nachempfunden. Dies ist ein geeigne-

40 V_=75m/s

Auslenkung der
Fltgelspitze

0=-1.36°

)
20 4}
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——o—— Experiment

T T T T .
02 04 06 0.8 1
t[s]

Torsion an der
Flugelspitze

0 02 04 06 08 i
tfs]

BILD 7: Zeitverlaufe der Verschiebung u, ., (oben)
und der Torsion ¢+, (unten) der Fligelspitze
wahrend eines Ausschwingversuchs bei V. =75m/s.
Simulationsergebnisse sind den exp. Daten (Symbo-
le) gegenlber gestellt.
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BILD 8: Aus numerisch und experimentell bestimmten
Ausschwingverlaufen ermittelte modale Dampfungs-
mafe fur die erste und zweite Biegeeigenform und die
erste Torsionseigenform des gepfeilten Modellfliigels.

ter Testfall fir die entwickelte Methode zum Last- und
Verformungstransfer zwischen einem Strdmungsléser
und einem als Balkentragwerk aufgebauten Struktur-
modell.

Ein Teil der Experimente umfasste die Untersuchung
des Schwingungsverhaltens des Fllgels bei unter-
schiedlichen Anstromgeschwindigkeiten. Die Schwin-
gungen wurden durch das Entfernen einer Fadenlast
initiiert. FUr einen Ausschwingversuch bei V,,=75m/s
sind in BILD 7 die Zeitverlaufe fir die Verschiebung
und die Torsion der Fllgelspitze aus der numeri-
schen Simulation mit SOFIA und aus der Messung
gegenlber gestellt. Der Vergleich zeigt, dass das
Schwingungsverhalten mit guter Zuverlassigkeit nu-
merisch nachvollzogen werden kann. Dies wird auch
durch den Vergleich der aus Simulationsergebnis-
sen und Experimenten ermittelten modalen Damp-
fungsmafe bestétigt, welche in BILD 8 fir die ersten
zwei Biegungs-dominierten und die erste Torsions-
dominierte Eigenform Uber der Anstrdmgeschwindig-
keit aufgetragen sind. Lediglich hinsichtlich der Torsi-
onsschwingung gibt es mit zunehmender Anstromge-
schwindigkeit gewisse Diskrepanzen.

4.3 Anwendung im HIRENASD-Projekt

Nach umfangreicher Validierung sowohl fir subsoni-
sche als auch transsonische Aeroelastik wurde SO-
FIA zur Auslegung und Analyse des HIRENASD-
Windkanalmodells [11] fUr schallnahe, aerostruk-
turdynamische Experimente im ETW angewendet.
Dazu wurden zunachst unterschiedliche Stromungs-
netze und Strukturmodellierungen in den Berechnun-
gen eingesetzt und die Ergebnisse verglichen. Dabei
wurde nachgewiesen, dass fir den Zweck der Ausle-
gungsrechnungen die Vernachlassigung des aerody-
namischen Einflusses des Rumpfes und ein Balken-
modell als Strukturidealisierung zulassig sind.
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BILD 9: Einfluss der Machzahl Ma und des Be-
lastungsmaBes ¢/F auf die modale Dampfung der
ersten Biegeeigenform des HIRENASD-Modellfliigels
(Re=35.0-105, a=0.0°).

Da fir das geplante Windkanalmodell noch keine
experimentellen Daten zur Verfligung standen, um-
fassten die numerischen Voruntersuchungen die fir
die Konstruktion und die Spannungsnachweise not-
wendige Bestimmung der zu erwartenden maxima-
len Lasten und Verformungen. Darlber hinaus wur-
den umfangreiche numerische Ausschwingversuche
fir das Windkanalmodell bei systematischer Varia-
tion der Anstromparameter Anstellwinkel, Machzahl
und Kanaldruck durchgefiihrt, um das dynamische
aeroelastische Verhalten des Fligels numerisch zu
Uberprifen. Ein typisches Ergebnis ist in BILD 9
dargestellt. Es zeigt die in den numerischen Aus-
schwingversuchen ermittelten modalen Dampfungs-
maBe der ersten Biegeeigenform des Modellfliigels
in Abhangigkeit von der Anstrdmmachzahl. Die drei
unterschiedlichen Linien représentieren die Ergebnis-
se bei unterschiedlichen Kanaldriicken, welche hier
durch das Verhaltnis aus dynamischem Druck ¢ und
temperaturabhangigem Elastitizitaitsmodul F des Mo-
dellwerkstoffs angegeben werden. Die lokalen Mini-
ma bei ca. Ma=0.83 deuten auf ausgepragte trans-
sonische Effekte hin.
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