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I Kurzfassung

Die Vorentwicklung von Luftfahrzeugen verwendet heute in groBem Umfang die
Multidisziplindre Design Optimierung (MDO). Die hierfur notwendige Erstellung verschiedener
digitaler Analysemodelle wird dabei in der Regel durch zentrale Modellierungsansatze
realisiert. Hierzu dient beispielsweise ein zentrales Computer Aided Design (CAD)-Modell als
gemeinsame Basis, um verschiedene disziplindre Analysemodelle in z.B. Finite-Elemente-
Methoden (FEM) fir die Struktur oder Computational Fluid Dynamics (CFD)-Methoden fir die
Aerodynamik zu erstellen. Durch diesen zentralen Modellierungsansatz werden die Konsistenz
der vielen disziplindren Modelle sowie die effiziente und sichere Handhabung von
Modellver&nderungen im Laufe des Entwicklungsprozesses erreicht.

Fur die Partner im Zulieferverbund wird es zunehmend wichtiger, ihr geistiges Eigentum vor
den potenziell im Wettbewerb stehenden Partnern im Verbund zu schiitzen. Der gemeinsame
Modellierungsansatz der multidisziplinaren Optimierung legt jedoch Wissen dartber offen, wie
die Partner im Zulieferverbund ihre disziplindren Modelle aufbauen und daraus abgeleitet
auch, wie sie in der Produktauslegung vorgehen. So ist bereits der mathematische Ansatz zur
Beschreibung der Oberflachenkontur mit der Wahl der Optimierungsparameter fir den
Auslegungsprozess eine vertrauliche Information. Die Methode der zentralen Modellierung
steht somit im Widerspruch zu den individuellen strategischen Interessen der Partner im
Entwicklungsverbund.

Diese Dissertation ergriindet, ob im strukturellen Vorentwurf von Tragfliigeln dieser Konflikt
aufgeldst werden kann. Dazu wird erstmalig eine Methode entwickelt, die sich nicht auf einen
zentralen Modellierungsansatz stitzt, sondern lediglich die Minimalinformation der Kontur im
Format von (unstrukturierten) CFD-Oberflachennetzen fiir die Strukturauslegung verwendet.
CFD- Oberflachennetze beinhalten aufRer der Fligelkontur keine Informationen lber den
Entwicklungsprozess und erfillen somit umfanglich die Anforderung des Wissensschutzes. Zu
ergriinden ist es nun, inwiefern diese Basis ausreicht, um darauf eine Auslegungsmethode zu
begriinden, die hinsichtlich Automatisierungsgrad, Geschwindigkeit, Modellierungstiefe und
Flexibilitat den Anforderungen des modernen Vorentwurfes gerecht wird.

Der Vorentwurf ziviler Transportflugzeuge muss die Flugleistungen bis auf wenige
Prozentpunkte prazise berechnen, um das Marktpotenzial gegentiber den Wettbewerbern
richtig einschétzen zu konnen. Aus diesem Grund werden schon frih hochwertige CFD-
Verfahren unter Verwendung von Oberflaichennetzen eingesetzt. In der Struktur finden
gegenwartig Finite-Elemente-Methoden in den Vorentwurfsprozess Einzug, welche die
dreidimensionale Geometrie der Fligel explizit unter Verwendung von Schalenelementen
modellieren. Dieser Ansatz ist insbesondere bei der Auslegung von Faserverbundmaterialien
notwendig, deren Festigkeitsbewertung stark von gerichteten Spannungs- und
Dehnungsgrof3en abhangig ist.
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Ein zentraler Forschungsgegenstand besteht darin, herauszufinden, mit welchen Methoden
Modellaufbau und Dimensionierung den Anforderungen des Vorentwurfes hinsichtlich
Ausfihrungsgeschwindigkeit und Automatisierung entsprechend realisiert werden konnen.
Grundlegende Herausforderungen stellen sich im Umgang mit der sehr grof3en Anzahl an
Geometriekomponenten und Entwurfsparametern. Im aktuellen Stand der Technik wird
ausnahmslos von  zentralen  Modellierungsansatzen  ausgegangen, um  diese
Herausforderungen zu bewaltigen. So verwenden etwa Hurlimann ein zentrales CAD-Modell,
Dorbath und Maierl ein zentrales Datenmodell, La Rocca ein zentrales Expertensystem und
Riecke das zentrale Datenbanksystem eines Vorentwurfsprogrammes als Basis. Der Umgang
mit den sehr umfanglichen Entwurfsparametern von Faserverbundwerkstoffen bildet eine
besondere Schwierigkeit, deren Bewdltigung im vollautomatisierten Vorentwurf bisher lediglich
von einzelnen Autoren verdffentlicht wurde.

Erstmalig untersucht diese Arbeit nun eine Methode fur die strukturelle Vorauslegung
von Tragflachen, welche sich nicht auf einen zentralen Modellierungsansatz stitzt,
sondern durch Verwendung des (unstrukturierten) CFD-Netzes lediglich
Minimalinformationen verwendet. Der Nachweis Uber die Glltigkeit der entwickelten
Methode wird dadurch erbracht, dass anhand von Beispielsanwendungen
Automatisierungsgrad, Geschwindigkeit, Modellierungstiefe und Flexibilitat mit den im
Stand der Technik veroffentlichten Losungen verglichen werden. Das automatisierte
Modellieren der Struktur ausgehend vom unstrukturierten CFD-Oberflachennetz
schlief3t dariiber hinaus die Liicke zwischen der aerodynamischen Freiformoptimierung
und der Strukturauslegung.

Die im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Methode ist prototypisch in der Mathematiksoftware
MATLAB sowie in der FEM-Software ANSYS implementiert. Aus Vorgaben zur Struktur sowie
dem CFD-Netz werden in MATLAB alle notwendigen Geometrieinformationen explizit
berechnet und eine ANSYS-Eingabedatei in der Programmiersprache APDL generiert. In
ANSYS werden darauf aufbauend Modellgenerierung, Belastungsanalyse und
Dimensionierung automatisiert durchgefihrt. Die fiir die Funktionsweise dieser neuen
Methode entscheidenden Aspekte des Modellaufbaus und der Handhabung der
umfangreichen Entwurfsparameter bis hin zur Dimensionierung, ohne sich auf ein zentrales
Modell abzustitzen, werden detailliert dargelegt.

Der Funktionsnachweis erfolgt im ersten Schritt durch den Aufbau verschiedener
Strukturmodelle fur unterschiedliche unstrukturierte und strukturierte CFD-Netze bei
vergleichbarem Detaillierungsgrad wie dem der zuvor zitierten Arbeiten. Es wird gezeigt, dass
verschiedene Strukturlayouts erzeugt und auf verschiedene Konturformen Ubertragen werden
kénnen. Somit ist es moglich, die entwickelte Methode vollstandig automatisiert in MDO-
Arbeitsprozesse einzubinden. Die Ausfuhrungsgeschwindigkeit der in dieser Arbeit
entwickelten Methodik ist wettbewerbsfahig zum Stand der Technik.
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Im zweiten Schritt wird die Dimensionierung eines komplexen Fligels in Analogie zu der
Arbeit von Hirlimann durchgefihrt. Die erzielten Dimensionierungsergebnisse sind in guter
Ubereinstimmung. Eine durchgangige Automatisierung des Prozesses und der Handhabung
der Entwurfsparameter von der Modellierung bis hin zur Dimensionierung analog zu den
zentralen Modellansatzen wird aufgezeigt.

Drittens wird die Flexibilitat, der Primarstruktur weitere Komponenten hinzuzufiigen, wie es
La Rocca und Hirlimann anhand des Seitenruders dargelegt haben, analog durch die
Integration von einer Hinterkantenklappe an einem Winglet sowie von Triebwerksmodellen
nachgewiesen.

Schlie8lich wird die Handhabung der Entwurfsparameter von Faserverbundwerkstoffen
einschlieBlich der Faserausrichtungen der Einzelschichten aller Elemente durch
Dimensionierung eines Winglets nachgewiesen; dies geht noch hinaus ber die bereichsweise
Handhabung dieser Parameter in der Arbeit von Riecke.

Insgesamt wird aufgezeigt, dass eine vollstandige Automatisierung des Aufbaus und
der Dimensionierung von dreidimensionalen Strukturmodellen im Flugzeugvorentwurf
auch bei Verzicht auf einen zentralen Modellierungsansatz effizient mdglich ist. Die
Verwendung des CFD-Oberflachennetzes als Ausgangspunkt schlielt die
unbeabsichtigte Weitergabe von Prozessinformationen jenseits der Konturform aus.
Automatisierungsgrad, Geschwindigkeit, Modellierungstiefe und Flexibilitat werden
nicht eingeschrankt gegeniiber dem aktuellen Stand der Technik. Die dieser Arbeit
zugrundeliegende Hypothese, dass ein Vorauslegungsverfahren lediglich auf Basis von
CFD-Netzen als Konturreferenz moglich ist, wird somit verifiziert.
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Advanced Aircraft Analysis Software, DAR corporation
Aluminium
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ANSYS Parametric Design Language

Automates Structural Optimization Program, Air Force Flight Dynamics Lab
Automated STRuctural Optimization System

Computer Aided Design
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Numerische Verfahren: grundlegende physikalische Modelle (z.B. Balken)
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Numerische Verfahren: hochprazise Verfahren (z. B. nichtlineare Schalen)
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PrADO
pyPAD
RDS
RCE
S_BOT
SE
TIGL
TIXI
TSO
VEE
VLM
WWFE
UHBR

Preliminary Aircraft Design and Optimization Software, TU Braunschweig
Preliminary Aircraft Design Software, Politechnikum Mailand
Raymers Design System Software, Daniel Raymer

Remote Component Environment, DLR

Sizing Robot, Dimensionierungswerkzeug

Systems Engineering

Geometriebibliothek des DLR CPACS Systems, DLR
Bibliothek zur Handhabung von CPACS-Dateien, DLR

Wing Aeroelastic and Synthesis Procedure, General Dynamics
Virtual Extended Enterprise

Vortex Lattice Method/Wirbelleiterverfahren

Worldwide Failure Exercise

Ultra High Bypass Ratio Engines
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1. Motivation

Die Entwicklung von Luftfahrtprodukten steht zunehmend im Spannungsfeld
unterschiedlicher Anforderungen der Gesellschaft: Zum einen wird Umweltfreundlichkeit
gefordert [ICA13], wie sie aktuell in dem Ziel der Bundesregierung des vollstéandig
emissionsneutralen Luftverkehrs bis zum Jahr 2050 gipfelt [BMU2019]. Zum anderen wird eine
hohe Mobilitat der Gesellschaft eingefordert, so dass radikale Forderungen der
Umweltkompatibilitat gleichzeitig wirtschaftlich effizient umgesetzt werden missen und
Flugreisen fur die Burger finanziell erschwinglich bleiben [BWI12014], [ACA11].

Ein wesentliches Potenzial zur Verringerung des Energiebedarfs von Flugreisen besteht in
der Verringerung des Strukturgewichtes durch konsequente Ausnutzung des
Leichtbaupotenzials etwa von Faserverbundmaterialien. Hierbei gilt es, bereits im Vorentwurf
des Flugzeugs die anisotropen Materialeigenschaften sowie die davon abhangenden
aeroelastischen Wechselwirkungen zu bertcksichtigen und durch ganzheitliche Betrachtung
aller physikalischen Phdnomene einen optimalen Gesamtentwurf zu erzielen [Shi86], [Dug04],
[Riel13], [Jut14].

Um diese Wechselwirkungen zu berlcksichtigen, verwendet die Vorentwicklung von
Luftfahrzeugen heute in groRem Umfang die Multidisziplindre-Design-Optimierung (MDO)
[WekQ7], [Gie08], [Agtl10], [Riz11], [LaR11], [Gaz12], [AIA18], [Defl8]. Die hierfiir notwendige
Erstellung verschiedener digitaler Analysemodelle wird dabei in der Regel durch zentrale
Modellierungsanséatze realisiert. Hierzu dient beispielsweise ein zentrales Computer Aided
Design (CAD)-Modell als gemeinsame Basis, um verschiedene disziplinare Analysemodelle in
z.B. Finite-Elemente-Methoden (FEM) fur die Struktur oder Computational Fluid Dynamics
(CFD)-Methoden fur die Aerodynamik zu erstellen. Durch diesen zentralen
Modellierungsansatz werden die Konsistenz der vielen disziplindaren Modelle sowie die
effiziente und sichere Handhabung von Modellverdnderungen im Laufe des
Entwicklungsprozesses erreicht [Ber08], [Hir10], [Amal2], [Hail7].

Die Wirtschaftlichkeit von Luftfahrtprodukten wird heute durch optimierte Zulieferverbiinde
maximiert, in denen komplementar spezialisierte Partner zusammenwirken. Durch die starke
Spezialisierung bieten die Partner in ihrem jeweiligen Gebiet die bestmoéglichen Kompetenzen
und Technologien. Das Gesamtprodukt wird aus den Komponenten mit dem besten Verhaltnis
aus Kosten und Leistung zusammengesetzt [Par04], [HomO08], [Col13], [Arb15], [Mocl5],
[Boul8], [Cell8], [Zhal9]. Ein gutes Beispiel ist die weltweite Zulieferkette der Boeing B787
[Tanl5].

Ebenso grundlegend wie die Notwendigkeit zum physikalisch integrativen Vorgehen in der
energieoptimierten Auslegung ist die Notwendigkeit von Hochtechnologiefirmen im
Zulieferverbund, das Wissen ihrer Beitrdge vor ihren Wettbewerbern im Verbund zu schitzen
[Arg16]. Der gemeinsame Modellierungsansatz der multidisziplinaren Optimierung legt jedoch
Wissen dartber offen, wie die Partner im Zulieferverbund ihre disziplinaren Modelle aufbauen
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und daraus abgeleitet auch, wie sie in der Produktauslegung vorgehen. So ist bereits der
mathematische Ansatz zur Beschreibung der Oberflachenkontur mit der Wahl der
Optimierungsparameter fir den Auslegungsprozess eine kritische Information [Sob98],
[SamO01], [Cas07], [Mou07], [Hail2], [Hwal4]. Das integrative Vorgehen zur Steigerung der
Umweltkompatibilitdt und die Segmentation des Produktes in der Zulieferkette zur
Verbesserung der wirtschaftlichen Effizienz stehen somit in einem grundlegenden
Widerspruch zueinander.

Die Motivation dieser Arbeit liegt darin, zu ergrinden, inwiefern Methoden zur
strukturellen Vorauslegung von Tragfligeln mdéglich sind, die eine hohe Effizienz in
MDO-Studien erméglichen, ohne sich auf einen zentralen Modellierungsansatz zu
stitzen und nur ein Mindestmaf an Informationen der Verbundpartner zu verwenden.

Der Vorentwurf ziviler Transportflugzeuge muss die Flugleistungen bis auf wenige
Prozentpunkte prazise berechnen, um das Marktpotenzial gegentber den Wettbewerbern
richtig einschétzen zu konnen. Aus diesem Grund werden schon frih hochwertige CFD-
Verfahren eingesetzt, welche die dreidimensionale Oberflache explizit abbilden [Dea08al],
[Ron10], [Wunl3], [Krol5], [Defl8]. In der Struktur finden gegenwartig FEM in den
Vorentwurfsprozess Einzug, welche die dreidimensionale Geometrie der Fligel explizit unter
Verwendung von Schalenelementen modellieren [Hirl11], [Rocl1], [Danl13], [Jial3], [Hwal4],
[Kli16], [Qial7], [Defl8]. Dieser Detaillierungsgrad in der geometrischen Abbildung ist
insbesondere bei der Verwendung von Faserverbundmaterialien notwendig, deren
Festigkeitsbewertung stark von gerichteten Spannungs- und Dehnungsgrofen in den
einzelnen Verbundschichten abhéangig ist [Puc98], [Sod04], [Riel3], [Bacl6]. Dabei sind
jedoch die besonderen Anforderungen an Auslegungsverfahren in der Vorentwurfsphase zu
berticksichtigen [Ray02], [Ray12], [Munl17], [Smil8]:

e Automatisierung: Basierend auf den Vorgabeparametern muss der gesamte Prozess
von der Modellgenerierung Uber die Analyse der kritischen Zustdnde bis hin zur
Dimensionierung vollstandig automatisierbar sein, damit er in automatisierte MDO-

Ketten eingebunden werden kann.

e Geometrie: Es sind dabei alle Geometrien der auszulegenden Strukturkomponenten
als Flachen explizit zu erzeugen und zu vernetzen, damit lokale Spannungs- und
Dehnungsgrof3en fur die Festigkeitsbewertung verfiigbar sind.

e Geschwindigkeit: Der Prozess vom Modellaufbau bis zum Abschluss der
Dimensionierung darf nicht viel Rechenaufwand verursachen, damit in der
divergierenden Phase des Vorentwurfes viele potenzielle Designs auf der Suche

nach der optimalen Konfiguration bewertet werden kénnen.

o Flexibilitét: Um unkonventionelle Strukturkonzepte oder detaillierte Komponenten
betrachten zu kénnen, muss eine einfache Modifizierbarkeit der Modellgenerierung
gegeben sein.
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o Faserverbundmaterial: Um Faserverbundmaterialien auslegen zu koénnen, ist die
Handhabung der Entwurfs- und Analysedaten fir mehrschichtige Materialsysteme
vom Modellaufbau mit der automatisierten Anbindung bis zur Dimensionierung und
der automatisierten Implementierung der ggf. regional unterschiedlichen
Dimensionierungskriterien zu realisieren.

e Interdisziplindre Kopplung: Die erzeugten Modelle missen fir die schwache

numerische Kopplung mit Auslegungsverfahren der Aerodynamik geeignet sein, um
aeroelastische Wechselwirkungen einschlie3lich transonischer Phanomene zu
berlcksichtigen.

Ein zentraler Forschungsgegenstand besteht darin, herauszufinden, mit welchen Methoden
Modellaufbau und Dimensionierung entsprechend den dargelegten Anforderungen erreicht
werden koénnen. Grundlegende Herausforderungen stellen sich im Umgang mit der sehr
grol3en Anzahl an Geometriekomponenten und Entwurfsparametern. Im aktuellen Stand der
Technik wird ausnahmslos von zentralen Modellierungsansatzen ausgegangen, um diese
Herausforderungen zu bewaltigen. So verwenden etwa Hirlimann ein zentrales CAD-Modell,
Dorbath ein zentrales Datenmodell, La Rocca ein zentrales Expertensystem und Riecke das
zentrale Datenbanksystem eines Vorentwurfsprogrammes als Basis. Der Umgang mit den
sehr umfanglichen Entwurfsparametern von Faserverbundwerkstoffen bildet eine besondere
Schwierigkeit, deren Bewadltigung im vollautomatisierten Vorentwurf bisher lediglich von
einzelnen Autoren veroffentlicht wurde [Ric02], [Ost03], [Sen06], [Muk07], [Ren08], [Hiir11],
[Roc11], [Wen11], [Roc12], [Hail2], [Dorl4], [Bacl6], [Tral6], [Munl7], [Qial7], [Def18].

Eine unverzichtbare Vorgabe fiir die Auslegung von Tragfligelstrukturen ist die Konturform.
Wahrend die in der Modellierung verwendeten parametrischen Geometriebeschreibungen
beispielsweise auf Basis von mathematischen Splines vertrauliche Informationen beinhalten,
konnen aus dem aerodynamischen Oberflachennetz keine Rickschlisse auf den
Optimierungsprozess geschlossen werden.

Erstmalig untersucht diese Arbeit ein Verfahren fur den strukturellen Vorentwurf von
Tragfligeln einschlieBlich der Handhabung von Faserverbundmaterial und in der
Kopplung mit hochwertigen aerodynamischen Verfahren, das sich nicht auf einen
zentralen Modellierungsansatz stitzt, sondern durch Einsatz des unstrukturierten CFD-
Netzes als Konturreferenz lediglich Minimalinformationen verwendet. Der Nachweis
Uber die Gultigkeit der entwickelten Methode soll dadurch erbracht werden, dass
anhand von Beispielsanwendungen eine analoge Funktionalitat aufgezeigt werden kann
zu den Methoden entsprechend dem Stand der Technik mit zentralen
Modellierungsansétzen. Das automatisierte Modellieren der Struktur, ausgehend vom
unstrukturierten CFD-Oberflachennetz, bietet dariber hinaus das Potenzial, die Licke
zwischen der aerodynamischen Freiformoptimierung ohne direkt resultierende
Geometriemodelle und Strukturauslegung zu schliel3en.
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1.1. Hypothese

Diese Arbeit basiert auf der Hypothese, dass ein Verfahren fir die effiziente Vorauslegung
von Tragfluigelstrukturen ohne Verwendung eines zentralen Modellierungsansatzes lediglich
auf Basis von (unstrukturierten) CFD-Oberflachennetzen mdéglich ist. Diese Arbeit untersucht
somit eine Gegenhypothese zum gegenwartigen Trend zur durchgéangigen Modellierung im
Zulieferverbund mit gemeinsam genutzten Modellen.

Die Gultigkeit dieser Hypothese soll verifiziert werden, indem ein Verfahren ohne zentralen
Modellierungsansatz realisiert wird, welches dieselben Funktionalitaten bereitstellt wie die
Verfahren gemafd dem aktuellen Stand der Technik mit zentralen Modellierungsansatzen.

Dementsprechend zielt diese Arbeit auf die Entwicklung einer entsprechenden Methodik ab
und setzt die Nachweise der charakteristischen Funktionalitaten, die heute mit den zentralen
Modellierungsanséatzen erreicht werden, als Teilziele zur Verifikation der Hypothese:

e Automatisierungsgrad: Es ist nachzuweisen, dass, basierend auf den
Vorgabeparametern, die gesamte Methode von der Modellgenerierung Uber die Analyse
der kritischen Zustande bis hin zur Dimensionierung vollstandig automatisiert ist, damit
diese in automatisierte MDO-Ketten eingebunden werden kann.

e Modellierungstiefe: Es ist nachzuweisen, dass die Primarstruktur auf einem dem Stand
der Technik entsprechenden Detaillierungsgrad abgebildet werden kann. Konkret ist
aufzuzeigen, dass sich die charakteristischen Holm- und Rippenlayouts fir beliebig
vorgegebene Konturformen und CFD-Netz-Topologien umsetzen lassen und dass die
Dimensionierung plausible Ergebnisse liefert.

e Geschwindigkeit: Es ist nachzuweisen, dass die Generierung des FEM-Modells sowie die
Anbindung und Durchfihrung der Dimensionierung keinen gréf3eren Rechenaufwand
verursachen als die Methoden des Standes der Technik.

o Flexibilitat: Es ist nachzuweisen, dass weitere Strukturkomponenten als Erweiterung der
Primarstruktur integrierbar sind, so wie es mit Methoden auf Basis zentraler
Modellierungsansatze gezeigt werden konnte.

o Faserverbundwerkstoffe: Es ist nachzuweisen, dass Uber den gesamten automatisierten
Prozess von der Modellierung bis hin zur Dimensionierung die Vielzahl an
Entwurfsparametern gehandhabt werden kann und die Methode die Auslegung von
Faserverbundmaterialien im Vorentwurf ermdglicht.

¢ Interdisziplindre Kopplung: Es ist nachzuweisen, dass die Methode durch schwache
numerische Kopplung an hochwertige CFD-Verfahren anbindbar ist, so dass
aeroelastische Wechselwirkungen einschliellich transonischer Phdnomene abgebildet
werden.
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1.2. Vorgehen

Das erste Kapitel dieser Arbeit erlautert die zugrundeliegende Motivation fiir die Erforschung
neuer Methoden der Strukturvorauslegung, die zu belegende wissenschaftliche Hypothese,
der zufolge eine effiziente Strukturvorauslegung entgegen des heutigen Trends auch bei
Verzicht auf einen zentralen Modellierungsansatz effizient maoglich ist, sowie das Vorgehen
zu deren Beleg.

Kapitel 2 erlautert den Stand der Technik und ordnet diese Arbeit in Bezug zu verwandten
Studien ein. Bedeutend sind fur die Begrindung der Hypothese der Auslegungsprozess von
Transportflugzeugen sowie numerische Verfahren in der multidisziplindren Optimierung.
Weiterhin werden in Bezug stehende Forschungsarbeiten zur strukturellen Vorauslegung und
Massenbestimmung von Tragfligeln diskutiert, deren Funktionalitdten fir den Beleg der
Hypothese dieser Arbeit nachzuweisen sind.

Darauf aufbauend stellt Kapitel 3 die Grundlagen fur die Modellierung von Flugelstrukturen
mit FEM sowie die elastische Modellierung von Faserverbundmaterial bereit. Darliber hinaus
werden Verfahren zur Bewertung der Festigkeit, der Steifigkeit, der Stabilitdt sowie des
Aeroelastic Tailorings bereitgestellt.

In Kapitel 4 wird eine Methodik entwickelt, die auf Basis eines CFD-Oberflachennetzes und
einer Vorgabe fir die Anordnung der strukturellen Komponenten zunachst ein
Geometriemodell  berechnet, dieses in ein  Finite-Elemente-Modell  Uberfuhrt,
Belastungsrechnungen ausfuhrt und die Dimensionierung vornimmt. Die Implementierung der
Methode nutzt die kommerzielle Software MATLAB fir die geometrische Modellberechnung
und ANSYS fir die Finite-Elemente-Modellierung und Dimensionierung.

In Kapitel 5 werden Anwendungsstudien mit der entwickelten Methode durchgefihrt, die
nachweisen sollen, dass die neue Methode mit dem CFD-Netz als Konturreferenz eine
Funktionalitat wie die bisherigen Methoden auf Basis zentraler Modellierungsanséatze besitzt.
Es werden verschiedene Auslegungsstudien auf Basis strukturierter und unstrukturierter CFD-
Netze als Konturreferenz durchgefihrt, womit Modellgenerierung, Dimensionierung und
Anschlussfahigkeit an die multidisziplindre Analyse im Zusammenspiel mit hochgenauen CFD-
Verfahren nachgewiesen werden sollen. Erweiterungen der Basisprogramme sollen die
effiziente Erweiterbarkeit und Vielseitigkeit belegen.

AbschlieRend werden in Kapitel 6 die Ergebnisse dieser Arbeit zusammengefasst, die
gesteckten Ziele und die neue Methodik bewertet sowie weitere daraus resultierende mogliche
Forschungsansatze diskutiert.
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2. Stand der Technik

In den letzten Jahrzehnten hat sich die Luftfahrt zu einer viel genutzten Verkehrsmodus
entwickelt, der sich durch einen starken Wettbewerb zwischen den Fluggesellschaften
auszeichnet. Dementsprechend reizen Transportflugzeuge das wirtschaftliche Potenzial aller
verfligbaren Technologien sowie deren Synergien weitgehend aus. Der Entwicklungsprozess
fur neue Flugzeuge ist entsprechend der hohen Produktkomplexitat weit entwickelt und wird
in Kapitel 2.1 vorgestellt. Diese Arbeit entwickelt Technologien, um bereits in der
Vorentwurfsphase (Kapitel 2.1.2) hochwertige Auslegungsverfahren nutzbar zu machen, wie
sie heute vor allem im Detailentwurf zum Einsatz kommen (Kapitel 2.1.3). Dabei motivieren
die Anforderungen des Zulieferverbundes (Kapitel 2.1.4) die Erforschung alternativer
Auslegungsmethoden ohne zentralen Modellierungsansatz, die im Fokus dieser Arbeit stehen.

Die Vorauslegung von Luftfahrzeugen verwendet heute umfanglich numerische Verfahren
fur die MDO. Kapitel 2.2 erlautert die verschiedenen Generationen von MDO-Technologien.
Es wird aufgezeigt, dass der zentrale Modellierungsansatz eine essenzielle
SchlUsseltechnologie zur Realisierung der zweiten Generation der MDO mit verteilter
Computerhardware war (Kapitel 2.2.2) und auch in der dritten Generation MDO mit dem
Zusammenwirken verschiedener Spezialisten im Verbund unverzichtbar ist (Kapitel 2.2.3). In
der darauf aufbauenden Optimierung von Produktarchitekturen wird nicht nur das Produkt,
sondern auch der Entwicklungsprozess digital abgebildet, wobei weiterhin von zentralen
Anséatzen der Datenhandhabung und Modellierung ausgegangen wird (Kapitel 2.2.4). Erst die
Einbeziehung der Gestaltung des Entwicklungsverbundes in das zu l6sende
Optimierungsproblem (Kapitel 2.2.5) motiviert aus dem Wissensschutz heraus das
Hinterfragen der zentralen Modellierung, die Schlisseltechnologie der vorherigen
Technologiespriinge gewesen ist. Es wird somit aufgezeigt, dass die dieser Arbeit
zugrundeliegende Hypothese elementar vom Stand der Technik abweicht, um Optionen flr
die nachste Generation der multidisziplinaren Optimierung zu erkunden.

In der Vorauslegung von Tragfligeln halten gegenwartig hochwertige numerische Verfahren
wie CFD und FEM Einzug, die bisher den spateren Entwicklungsphasen vorbehalten waren
(Kapitel 2.1). Dabei werden Methoden der verschiedenen Disziplinen in der MDO meist
entsprechend der ersten oder zweiten Generation gekoppelt (Kapitel 2.2). Kapitel 2.3 zeigt den
Stand der Technik zur strukturellen Vorauslegung von Tragflligeln auf, wie sie in dieser Arbeit
adressiert sind. Die mathematisch einfachsten Verfahren kommen im Rahmen von Software
fur den Flugzeuggesamtentwurf zum Einsatz und verwenden empirische Korrelationen
zwischen der Fligelmasse und den Hauptentwurfsparametern des Fligels wie der Streckung
und der Pfeilung (Kapitel 2.3.1). Um den empirischen Entwurfsraum verlassen zu kénnen, sind
elementare physikalische Verfahren etwa unter Nutzung der Balkentheorie entwickelt worden
(Kapitel 2.3.2). Daruber hinaus auch Fligel adressierend, die nicht im Einklang mit den
Annahmen der Balkentheorie stehen oder die auf genaue Spannungs- und Dehnungsgroflien
in den einzelnen Hautfeldern fur die Festigkeitsbewertung angewiesen sind, wurden Verfahren
entwickelt, welche die Spannungs- und Dehnungsverteilungen in den Flachen mit Hilfe von
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Schalenelementen berechnen. Eine Hauptanforderung besteht dabei im automatisierten
Aufbau des dreidimensionalen Schalenmodells und in der Handhabung der vielen
Entwurfsparameter im strukturellen Auslegungsprozess bis hin zur Dimensionierung.

Alle im Stand der Technik dokumentierten Ldsungen verwenden zentrale
Modellierungsansatze. Erste erfolgreiche Ansatze basierten auf zentralen Datenbankansatzen
(Kapitel 2.3.3). Um eine groRRere Flexibilitat zu erzielen, wurden folgende Anséatze auf zentrale
Geometriemodelle  basiert und in kommerzielle CAD-Software implementiert.
Daruberhinausgehend motivierten die Beeinflussung der mathematischen Ansatzfunktionen
und die Wahl der Geometrieparameter zur Effizienzsteigerung des MDO-Prozesses die
Entwicklung zentraler Geometriemodelle auf Basis eigener Geometriebeschreibungen (Kapitel
2.3.4). Um eine einfache Erweiterbarkeit und Veréanderbarkeit der Modellierungsbasis zur
Abbildung neuer Geometrietypen zu erreichen, sind abstraktere Modellierungsansétze durch
zentrale Wissensmodelle in der Implementierung in Expertensysteme entwickelt worden
(Kapitel 2.3.5). Alle beschriebenen Ansétze zielen auf die Anwendung durch einen Nutzer oder
eine kleine Nutzergruppe in derselben Organisation, d.h. auf MDO-Ansatze der ersten oder
zweiten Generation, ab. Mit der dritten MDO-Generation und dem Zusammenwirken
verschiedener Spezialisten im Verbund wird eine Trennung zwischen dem zentralen
Produktmodell und den verschiedenen disziplinaren Analysemodellen notwendig. Dieses ist
mit einem zentralen Datenmodell mit begleitenden Softwarebibliotheken realisiert worden
(Kapitel 2.3.6). Allen Ansatzen ist gemein, dass sie auf einem zentralen Modellierungskonzept
basieren, welches das Ableiten der verschiedenen disziplindren Analysemodelle ermgglicht
und die Handhabung der umfangreichen Entwurfsdaten organisiert. Soll die Entwicklung in
einem Verbund von Partnern erfolgen, die im Wettbewerb miteinander stehen, widerspricht es
den Interessen der Partner, das Wissen Uber den Aufbau ihrer Modelle in einer gemeinsamen
zentralen Modellierungsbasis abzulegen.

Diese Arbeit erOrtert einen alternativen Ansatz, der auf keinem zentralen Modellansatz
beruht, sondern eine vollstdndig automatisierte Strukturdimensionierung lediglich auf Basis
eines beliebigen CFD-Netzes ermdglicht (Kapitel 4) und somit auf alle potenziell vertraulichen
Entwurfsinformationen verzichtet. Der Beitrag dieser Arbeit in Bezug zum Stand der Technik,
wie er in den Kapiteln 2.1, 2.2 und 2.3 dargelegt wird, ist in Kapitel 2.4 zusammengefasst
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2.1. Flugzeugentwurfsprozess

Transportflugzeuge sind sehr komplexe Maschinen mit einer Vielzahl von Subsystemen, die
zum Teil sehr starke Wechselwirkungen aufweisen. Der im Detail ebenso komplexe
Entwurfsprozess ist deshalb heute standardisiert und ausfiihrlich beschrieben z.B. in [Jen99],
[Ray02], [Ros03], [Ray12] und [And18]. Er beginnt mit der Bewertung des Marktpotenzials und
der Definition der von dem neuen Produkt zu erfullenden Anforderungen. Folgend wird die
Produktauslegung in Konzept-, Vorentwurfs- und Entwurfsphase strukturiert. In dieser Abfolge
wird zunachst die grundlegende Architektur festgelegt und folgend werden die Komponenten
und Teilsysteme auf mittlerem Detaillierungsgrad ausgelegt, bevor die detaillierte Auslegung
und Zulassung stattfinden. Abbildung 1 zeigt den Entwicklungsablauf, wie beispielsweise bei
[Roc10] ausgefiihrt.

Im klassischen Vorgehen erfolgt ein Grol3teil der Produktkonzeption beim Hersteller des
Gesamtproduktes (Original Equipment Manufacturer, OEM). Erst spat werden Zulieferer am
Prozess beteiligt. Meistens kénnen diese sich lediglich mit der detaillierten Auslegung der
Zulieferteile entsprechend der vom OEM sehr konkret vorgegebenen Anforderungen
einbringen [Par04], [Moc15], [Tan15], [Arg16]. Durch das sequentielle Vorgehen und das
strikte Vorgeben und Verfolgen von Anforderungen wird es dem OEM ermdglicht, die sehr
grol3e Anzahl gekoppelter Komponenten und Subsysteme sowie Zulieferfirmen handzuhaben
und eine erfolgreiche Produktsynthese durchzuftihren.

Durch die sehr spate Einbindung der Zulieferfirmen zu einem Zeitpunkt, an dem der
Produktentwurf weitgehend abgeschlossen ist, kodnnen revolutiondre Losungen auf
Komponentenebene nicht mehr mit Auswirkungen auf den Gesamtentwurf berilicksichtigt
werden. Um das betréachtliche Innovationspotenzial, insbesondere des Mittelstandes, im
Entwurf zur Geltung zu bringen, wird gegenwartig eine frihere Einbeziehung der Zulieferer
angestrebt. Der Zulieferverbund soll zu einem Entwicklungsverbund kultiviert werden [Par04,
[HomO8], [Col13], [Arg16], [Zhal9]. Abbildung 2 nach [Mav00] zeigt den Zusammenhang
zwischen den Entwurfsfreiheitsgraden, den festgelegten Produktkosten sowie den
aufgewendeten Entwicklungskosten entlang des Entwicklungsprozesses. Diese Arbeit zielt
darauf ab, Methoden zu entwickeln, die relativ detaillierte Strukturanalysen und -auslegungen
mit einem derart geringen Aufwand ermdglichen, sodass sie bereits in den frihen
Entwurfsphasen eingesetzt und neue Strukturkonzepte bereits im Gesamtentwurf
bertcksichtigt werden kdnnen.
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Abbildung 1: Entwicklungsprozess [Roc10]
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Abbildung 2: Kostenbindung und Entwurfsfreiheitsgrade im Prozess [Mav00]

Das Aufwerten der Zulieferer im Entwicklungsprozess von Luftfahrzeugen eilt den sich
etablierenden Entwicklungsprozessen in der Informationstechnologie hinterher. Gerate wie
Mobiltelefone bestehen aus vielen ahnlich relevanten Baugruppen wie dem Display dem
Speicher oder dem Prozessor, die von unterschiedlich spezialisierten Firmen entwickelt
werden. Der OEM ist auch hier fiir die Integration verantwortlich, nimmt aber keine dominante
Rolle in Bezug auf die Entwicklung des Gesamtprodukts mehr ein. Eine derartige Entwicklung
ist auch fur die Luftfahrt vorstellbar, wenn etwa neue Firmen mit revolutiondren Technologien
wie elektrischen Antrieben in den Markt drdngen und im Verbund mit starken Zulieferern neue
Gesamtprodukte entwickeln.

2.1.1.Konzeptentwurf

Im Konzeptentwurf werden die grundlegenden Architekturentscheidungen fir die
Konfiguration sowie die Schlisseltechnologien getroffen. Hierfir werden zunachst maoglichst
viele potenzielle Losungselemente fur die gegebene Entwurfsaufgabe zusammengetragen
und miteinander zu Gesamtkonfigurationen kombiniert. Diese divergierende Entwurfsphase
soll zun&chst den gesamten Ldsungsraum aufspannen und viele Alternativen zu bereits
etablierten Losungen aufzeigen [Rocl0]. Abbildung 3 zeigt beispielhaft eine Auswahl an
Konfigurationsvarianten [Rayl1]. Die Bewertung dieser sehr groRen Anzahl an Kandidaten
erfolgt anhand der funktionalen Anforderungen sowie anhand einer stark vereinfachten
guantitativen Bewertung der Leistungsanforderungen in der Regel auf Basis von empirischen
Korrelationen, so genannten Handbuchverfahren [Jen99], [Ros03], [Ray12]. Im Ergebnis ist
die grof3e Anzahl mdglicher Losungskonzepte auf eine Architektur oder eine kleine Anzahl
ahnlich guter Architekturen reduziert. Die Konzeptentwurfsphase dauert typischerweise einige
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Wochen bis wenige Monate und verursacht ca. 1 % des gesamten Entwicklungsaufwandes
des zukiinftigen Produktes [Sch18].

Box Wing Twin Fuselage

Tailless Open Rotor

Blended Wing Body

Joined/Braced Wing 3-Surface

Abbildung 3: Flugzeugkonzepte [Ray11]

Die Konzeptionierung neuer kommerzieller Transportflugzeuge geschieht heute unter der
Herausforderung, dass sich die zugrundeliegenden Transportaufgaben sowie die verfigbaren
Technologien nur geringfligig von Anforderungen bereits bestehender Muster unterscheiden.
Unter den im Wettbewerb stehenden Mustern besteht eine grofRe Leistungsdichte, so dass
kleine einstellige Prozentzahlen hinsichtlich Gewichts, Kraftstoffbedarf oder Kosten dartber
entscheiden, ob sich das Muster am Markt durchsetzen kann. Eine von wenigen konfigurativen
Fragen der Gegenwart besteht beispielsweise darin, ob die Integration von Triebwerken mit
sehr grofiem Nebenstromverhdltnis (UHBR) weiterhin unter dem Fliigel mit Nachteilen
hinsichtlich eines langen und damit schweren Fahrwerks erfolgen sollte, oder ob eine
Integration Uber dem Flugel besser ist, die eine schlechtere Vortriebseffizienz mit einem
geringeren Fahrwerksgewicht kombiniert [Harl18], [W6h18]. Die Beantwortung derartiger
konzeptioneller Fragen erfordert die effiziente Einbindung sehr hochwertiger
Analyseverfahren, welche die unterschiedliche Einleitung der Triebwerkslasten sowie die
aeroelastischen Wechselwirkungen schon zu Beginn des Auslegungsprozesses abbilden
kénnen. Die fur diese Methoden notwendigen Rechenzeiten sind bei heute Ublicher Hardware
noch zu groRB fur den Konzeptentwurf. Um konzeptionelle Entscheidungen wie die Uber- oder
Unterfliigelanordnung zu treffen, stehen jedoch keine einfacheren Verfahren zur Verfligung.
In der Folge liefert die Phase des Konzeptentwurfes eine Schar potenzieller Konfigurationen
an den Vorentwurf fur die detailliertere Auslegung und Bewertung. Diese Arbeit ist auf die
anschlielRende Vorentwurfsphase fokussiert.
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2.1.2.Vorentwurf

Nach der Auswahl der aussichtsreichsten Konfigurationen fuhrt die Vorentwurfsphase den
Entwurfsprozesses in seinen konvergenten Abschnitt Uber. Alle fur die Konfiguration
relevanten Disziplinen werden mit Methoden modelliert, die einen guten Kompromiss zwischen
Rechengeschwindigkeit und Vorhersagegenauigkeit bieten. Ein Beispiel ist die
Massenbestimmung der Tragfligel auf Basis von strukturellen Balkenmodellen gekoppelt mit
Wirbelleiterverfahren (Vortex Lattice Methods, VLM) zur Berechnung der aerodynamischen
Lasten. In Kombination mit empirischen Korrelationen zwischen dimensionierten Balken und
realen Entwirfen lassen sich die Massen von Tragflachen einschlielich der auftretenden
aeroelastischen Wechselwirkungen bis auf wenige Prozentpunkte genau vorhersagen —
solange konventionelle Konfigurationen und Technologien im Gultigkeitsbereich der
Korrelationsbeziehungen betrachtet werden [Kel95], [How95], [Kel97], [Dug02], [Anh04],
[EIn13]. Diese detailliertere Berechnung der Leistungen der aus dem Konzeptentwurf
Ubergebenen potenziellen Konfigurationen ist die Basis fur die Auswahl des detailliert
auszulegenden Produktes.

Ausgehend von den grundlegenden Architekturen mdoglicher Konfigurationen, die im
Konzeptentwurf ausgewdahlt wurden, sind im Vorentwurf die fur die Konfiguration jeweils
optimalen Zahlenwerte der Entwurfsparameter zu berechnen. Um dabei die
Wechselwirkungen zwischen allen Disziplinen abzubilden, kommen im Vorentwurf zunehmend
Verfahren der MDO zum Einsatz. Das gesamte Flugzeug wird mit seinen Designparametern
als digitales Modell abgebildet. Von diesem Modell werden disziplindre Analysemodelle aller
relevanten Disziplinen abgeleitet. Die iterative Durchfiihrung aller disziplinaren Simulationen
ermoglicht die multidisziplindre Analyse in schwacher numerischer Kopplung. Im Ergebnis
liefert der Vorentwurf einen konsistenten Gesamtentwurf mit Werten fir alle globalen
Entwurfsparameter, der mit grof3er Aussagesicherheit die Leistungen und Eigenschaften der
Gesamtkonfiguration nachweist [McC84], [Hei94], [Ray02], [McCO09], [Ray16].

Der Vorentwurf nimmt typischerweise einige Monate bis zu einem Jahr und ca. 9 % des
Entwicklungsaufwandes in Anspruch [Schl18]. Diese Zeitspanne ist kurz angesichts der
umfangreichen Betrachtungen. Es sind mehrere ganz unterschiedliche Konfigurationen mit
ggf. ganz spezifischen interdisziplindren Wechselwirkungen zu berechnen [Moel7]. Die
Optimierung der Entwurfsparameter erfordert je nach gewdahlter Optimierungsstrategie die
Evaluierung einer Vielzahl mdglicher Entwiirfe. Jeder dieser Entwiirfe weist interdisziplinare
Wechselwirkungen auf, die jeweils in der numerisch schwachen Kopplung in iterativen
Prozessen konvergiert werden missen. Eine hohe Rechengeschwindigkeit sowie die
vollstandige Automatisierbarkeit zur Einbindung in die MDO sind deshalb Hauptanforderungen
an numerische Methoden des Vorentwurfes.

Die strukturelle Auslegung von Tragfligeln, die nicht mit den Annahmen der Balkentheorie
im Einklang stehen, oder die genauen Spannungs- und Dehnungsverteilungen in den Flachen,
etwa fir die Festigkeitsbewertung von Faserverbundmaterialien, erfordern hoéherwertige
Analyseverfahren [Dor10]. Die kontinuierlich steigende Rechenleistung erméglicht es seit den
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2000er Jahren, auch hoherwertige Methoden der Strukturberechnung aus den spéateren
Entwicklungsphasen bereits in die Vorentwicklung einzubeziehen. Kapitel 2.2 stellt den Stand
der Technik bezlglich der digitalen Entwurfsverfahren des Vorentwurfes bzw. der
Multidisziplindren-Design-Optimierung vor. Kapitel 2.3 geht detailliert auf die heute
verfligbaren Verfahren zur Abbildung der Strukturen und deren Dimensionierung innerhalb der
MDO-Prozesse ein. Diese Arbeit entwickelt ein neuartiges Verfahren, mit dem der Fligel auch
fur unkonventionelle Konturformen und Strukturlayouts sowie flr geschichtete Materialien
entsprechend den Anforderungen der Vorentwurfsphase berechnet werden kann.

2.1.3.Detailentwurf

Aus dem konsistenten Vorentwurf werden die Eigenschaften der Komponenten und
Subsysteme als Ziele fir den Detailentwurf des ausgewéhlten Produktes (bernommen. In
dieser Phase werden die Auslegungsrechnungen mit dem Ziel der Zulassung durchgefinhrt.
Zur Nachweisfiihrung sind numerische Auslegungsverfahren mit experimentellen Nachweisen
kombiniert. Im Detailentwurf wird auch die Fertigbarkeit der Komponenten mit einbezogen. Es
ist heute jedoch noch nicht Ublich, die Bauteilgestaltung direkt mit der Planung der
Bauteilfertigung zu koppeln. Die Erstellung des Detailentwurfs dauert mehrere Jahre und
nimmt ca. 90 % des Entwicklungsaufwandes ein [Sch18].

So genannte Co-Design-Strategien fur simultane Produktgestaltung und Produktionsplanung
sind zurzeit Gegenstand der Forschung [Boul8], [Boul9]. Ihre Anwendung erfordert jedoch
zwingend die konkrete Vorgabe der verwendbaren Produktionsmittel und somit Kenntnis tber
die vorhandenen Fertigungsmittel und die Freiheitsgrade zur Modifikation der
Fertigungsinfrastruktur. Fir das produktionsgerechte Design ist somit die Entscheidung tUber
die Arbeitsteilung im Zulieferverbund erforderlich [Col13], [Cell8], [Zer19]. Die Zulieferer
erhalten in der Regel sehr konkrete Anforderungen an die zu liefernden Komponenten und
Subsysteme. Innerhalb der engen Vorgaben sind sie fir die Auslegung und folgend fir die
Produktionsplanung verantwortlich. Da die Vorgaben des OEM und die Vorauslegung auf der
Annahme konventioneller Fertigung basieren, ist die Einfihrung revolutionarer
Fertigungstechniken, wie sie im Zuge automatisierter Roboter basierter Fabriken méglich wird
(Industrie 4.0), nur schwierig umzusetzen.

2.1.4.Zulieferverbund

Der wirtschaftliche Erfolg eines Produktes héngt in hohem MalRe vom Aufbau des
Zulieferverbundes ab. Der OEM verfolgt grundséatzlich das Ziel, sein Produkt zu einem fir die
Kunden attraktiven Preis am Markt anbieten zu kdnnen und gleichzeitig einen hohen Gewinn
zu erwirtschaften. Um eine hohe Wertschopfung zu ermdglichen, die Systemkompetenz fir
sein Produkt auszubauen und seinen Wissensvorsprung gegentiber seinen Wettbewerbern zu
festigen, ist dieser grundsatzlich bestrebt, einen mdglichst grof3en Bauanteil intern
abzuarbeiten. Die hohe Spezialisierung von Zulieferfirmen fuhrt dazu, dass
Zulieferkomponenten zu geringeren Kosten in das Produkt integriert werden kénnen. Der OEM
muss somit auf einen Teil des Ertragspotenzials verzichten, um das Produkt insgesamt
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kosteneffizienter zu produzieren. Fur den OEM sinkt dabei der Gewinn pro produzierter
Einheit. Es steigt jedoch der Gewinn bezogen auf die eigenen Aufwendungen und somit die
Profitabilitdit des OEM. AuBerdem sinkt das Risiko bei sinkenden eigenen Investitionen. Die
Wettbewerbsfahigkeit der Zulieferfirmen hangt ganz elementar davon ab, durch den eigenen
Wissensvorsprung bestimmte Komponenten besser anbieten zu kénnen als der OEM selber
und als die Wettbewerber [Par04], [Kes05], [HomO08], [Col13], [Arb16].

In den letzten zwei Jahrzehnten hat sich bei den beiden gro3ten OEMs flr zivile
Transportflugzeuge Boeing und Airbus der Trend etabliert, in immer starkerem Umfang
hocheffiziente Zulieferteile zu verwenden [Mocl5], [Tanl5], [Argl6]. Airbus Flugzeuge
bestehen heute zu ca. 70 % aus Zulieferteilen. Abbildung 4 aus [Cel18] zeigt den Aufbruch der
Boeing 787 in ihren Hauptkomponenten. Dieses Muster wird durch zugelieferte Teile
dominiert. Boeing hat seine Profitabilitdt maximiert, indem es sich auf seine Kernkompetenzen
der Gesamtintegration sowie die Produktion nur ausgewahlter Schllisselkomponenten
spezialisiert hat.

Weitverzweigte und global verteilte Zulieferverbliinde wie der der Boeing 787 bergen ein
hohes Risiko fiir den OEM. Jeder Zulieferer ist Teil des kritischen Pfades fur die Produktion,
so dass z.B. wirtschaftliche Schwierigkeiten der Zulieferfirmen, deren Ubernahme durch
andere GroRRkonzerne oder politische Wandel in den Partnerlandern die Produktion gefahrden.
Aufgrund des hohen Managementaufwandes und der Fehleranfalligkeit hat Boeing seinen
Zulieferverbund inzwischen stark konsolidiert.

Das Potenzial der synergetischen Produktentwicklung im weitreichenden Verbund
hochspezialisierter Partner ist in anderen Branchen wie der Informationstechnologie bereits
erfolgreich umgesetzt. Die Herausforderung im Flugzeugbau besteht heute darin, das
wirtschaftliche Potenzial zu heben, indem Arbeitsweisen fiir das erfolgreiche Agieren in grof3en
Partnerverblinden entwickelt werden. Hierzu ist die Dekomposition des Produkts in
Zulieferkomponenten nicht ausreichend. Vielmehr muss der gesamte Zulieferverbund als
wirtschaftlich agierender Verbund von Teilfirmen in seinen Kooperationsprozessen optimiert
werden [Zhal9]. Eine digitale Optimierung nicht nur des Produktes, sondern auch des
Entwicklungs- und Produktionsverbundes, ist Gegenstand der Forschung, wie es in Kapitel
2.2.5 dargelegt wird. Dabei sind insbesondere die Interessen der potenziellen Verbundpartner
zu beachten, zu denen ganz elementar der Schutz geistigen Eigentums z&hlt. Ein
gemeinsamer Ansatz des Verbundes, das Produkt digital abzubilden, wiirde das Wissen der
Verbundpartner beziglich der Modellierungsansatze offenlegen und auch das Ableiten der
Vorgehensweisen zur Produktauslegung erméglichen. Die Motivation fir diese Arbeit rihrt
daher, zu ergrinden, ob alternative Methoden im Vergleich zu den heute anscheinend
ausschlie3lich verwendeten zentralen Modellierungsansétzen madglich sind. Dabei liegt der
Fokus darauf, die Machbarkeit zunachst in der Vorentwurfsphase nachzuweisen.
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Abbildung 4: Produktaufbruch Boeing B787 nach Zulieferteilen [Cel18]
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2.2. Digitale Optimierungsverfahren

Der Entwurf von Flugzeugen ist charakterisiert durch starke interdisziplinare
Wechselwirkungen, die sich nicht rein analytisch beschreiben lassen und somit ein iteratives
Vorgehen erfordern [Tor82], [And99], [Jen99], [Ros03]. Aus diesem Grund bestehen seit
Beginn der Verfugbarkeit von Computern starke Bemihungen, effiziente numerische
Entwurfsverfahren zu entwickeln und zu nutzen. Folgend wird die Entwicklung dieser
Verfahren beschrieben von ersten Anwendungen der MDO in den 1980er Jahren bis hin zur
gegenwartig erforschten Optimierung von Zulieferverblinden in der Enterprise Architecture
Optimization (EAO).

Zentrale Modellierungsansatze sind seit der Friihzeit der multidisziplindren Optimierung
Schlisseltechnologie, um Analysemodelle in den verschiedenen Disziplinen zu generieren,
die miteinander konsistent sind. Erst in den neusten Ansétzen zur EAO werden die
verschiedenen Interessen der Partner im Entwicklungsverbund als Teil des
Optimierungsproblems miterfasst. Dadurch wird der Widerspruch deutlich, einerseits das
Wissen der Partner voreinander zu schitzen, d. h. auf gemeinsame Modellierungsansatze zu
verzichten, aber andererseits Effizienz und Konsistenz verschiedener zu erzeugender
disziplinarer Analysemodelle sicherzustellen, wie es bis heute gerade durch zentrale
Modellierungsansatze realisiert wird.

2.2.1.Erste Generation MDO: erste Nutzung von Computern

In den 1980er Jahren wurden Personal-Computer auf Basis der Intel-i86-
Prozessorarchitektur fur die breite Anwendung verfugbar. Der Flugzeugvorentwurf basierte zu
der Zeit auf der manuellen Auswertung empirisch korrelierter Zusammenhange. Aufgrund der
sehr grofRen Anzahl notwendiger Berechnungen im iterativen Entwurfsprozess und der
mathematischen Einfachheit der einzelnen Formeln war die Automatisierung dieser
Berechnungen mit Computern sehr attraktiv. Die groRBe Anzahl meist skalarer
Entwurfsparameter wurde aus den standardisierten Definitionen der analytischen
Auslegungsverfahren als globale Variable in die Computerprogramme Ubernommen.
Ausgefihrt durch einen Anwender mit einem Computer wurden mathematische
Optimierungsalgorithmen angewendet, um einzelne Entwurfsparameter einer manuell
vorgegebenen Konfiguration zu optimieren. Empirisch basierte Auslegungsverfahren werden
folgend als ,Level-0-Verfahren* (LO) bezeichnet. Diese Programme werden in Kapitel 2.3.1
genauer vorgestellt.

Parallel wurden erste Rechenverfahren entwickelt, die bis dahin manuell ausgefihrte
Berechnungen physikalischer Zusammenhdnge automatisieren. Beispiele sind in der
Strukturberechnung Finite-Elemente-Methoden fiir Stabwerke und Balken [Joh88] sowie in der
aerodynamischen Berechnung Traglinien- und Wirbelleiterverfahren (VLM) [Hor87].
Elementare physikalisch basierte Verfahren werden folgend als Level-1-Verfahren bezeichnet
(L1). Die Anwendung dieser Programme flr den strukturellen Vorentwurf von Tragflachen ist
in Kapitel 2.3.2 erlautert.
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Die erste Generation MDO ist dadurch charakterisiert, dass alle Programme und Algorithmen
auf einem Computer ausgefuhrt werden. Durch Skripte wurden spater mehrere
Analyseprogramme miteinander gekoppelt wie Balken-FEM- und VLM-Verfahren. Die iterativ
abwechselnde Ausfiihrung monodisziplindrer Analysewerkzeuge und Kopplung der Eingabe
und AusgabegrofRen wird als schwache numerische Kopplung bezeichnet. In der
guasistatischen Kopplung etwa wird zunachst die Verteilung der Auftriebskrafte berechnet und
an das Balken-FEM-Programm (bergeben. Mit diesem wird dann die deformierte Form des
Flugels berechnet und die neue Fligelform an das VLM zuriickgegeben. Die Programme
werden so lange wechselseitig ausgefihrt, bis das Verfahren zu einer aeroelastischen
Gleichgewichtslosung konvergiert. Derartige Verfahren zur multidisziplinaren Optimierung von
Tragfligeln haben bis in die 1990er Jahre einen Schwerpunkt in der Fligelauslegung gebildet
und gipfelten in Arbeiten wie denen von Weisshaar [Wei01], [Wei06].

In dieser Zeit entstanden einige Softwarebibliotheken, die Methoden der Optimierung fir
Programmiersprachen wie Fortran und C verfigbar machten. Hervorzuheben sind
beispielsweise DAKOTA [Wit94], LAPACK [LAP20] und SciPy [Oli06], die bis heute
weiterentwickelt werden und auch in verschiedenen kommerziellen Softwares eingebunden
sind.

2.2.2.Zweite Generation MDO: dezentrale Analysefllisse

In den 1990er Jahren begann die Entwicklung hoherwertiger disziplinarer
Simulationsmodelle unter Ausnutzung der immer leistungsfahigeren Hardware. Dieses sind
zum Beispiel Schalenmodelle in der Struktur oder Euler-Verfahren in der Aerodynamik, die
folgend als Level-2 (L2)-Verfahren bezeichnet werden. Abbildung 5 zeigt charakteristische L2-
FEM- und VLM-Modelle der Fligelauslegung aus [Dor16]. Diesen Verfahren ist gemein, dass
eine explizitere Modellierung der physikalischen Phanomene eine explizite 3D- Modellbildung
der zu analysierenden Objekte erfordert. Neben dem Lésen der disziplindren
Gleichungssysteme bilden auch das Modellieren der Geometrie und deren Diskreditierung
disziplinar spezifische Anforderungen. Der numerische Aufwand, aber auch die Anforderungen
an den Kompetenzumfang der Anwender, steigen somit deutlich.

Abbildung 5: FEM- und VLM- Modelle der 2. Generation MDO [Dor16]
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Die disziplinare Analysesoftware wird kommerziell gut verfiigbar durch Produkte wie ANSYS
oder CFX, die zum Teil jedoch recht spezifische Hardwareanforderungen haben [ANS20]. Fur
die multidisziplindre Optimierung wird spezialisierte Software wie Model Center [PHO20] oder
iSight [DAS20] kommerziell verfigbar, mit der Analysewerkzeuge auf verschiedenen
Computern im Netzwerk miteinander gekoppelt werden kdnnen. Eine neue Herausforderung
stellt sich mit der im Gegensatz zum L1-Verfahren sehr grol3en Anzahl an Parametern, die zur
Definition der einzelnen Modelle notwendig sind, und der Randbedingung, dass im Gegensatz
zu LO-Verfahren keine Konvention zur Benennung dieser Parameter existiert.

Der Analysefluss Uber eine wachsende Anzahl an Analysewerkzeugen wird durch die
grafische Aufbereitung der Software unterstiitzt, so dass der Anwender die Gestaltung der
Datenschnittstellen zwischen den einzelnen Werkzeugen sowie die Datenflisse manuell
bewaltigen kann. Abbildung 6 zeigt den Link-Editor in der Optimierungssoftware Model Center,
der ein grafisches Verknupfen der Ein- und Ausgabeparameter der verschiedenen
Analysemodelle erlaubt. Grafische Editoren konnen eine grof3e Hilfe fir das Verknupfen von
unterschiedlichen Modellen bieten — solange es sich um relativ wenige Entwurfsparameter
handelt, die sich visuell darstellen lassen. Bei heute erreichten Anzahlen von mehr als 10.000
Entwurfsparametern sind derartige Ansatze kaum anwendbar.
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Abbildung 6: Model Center Link-Editor [PHO20]

Grol3e Anzahlen von Parametern sind insbesondere zur genauen Beschreibung komplexer
Geometrieformen wie der Flugelkontur notwendig. Dabei werden die mathematischen
Funktionen und deren Parameter zur Definition der Kontur derart gewahlt, dass mdglichst
wenige Parameter die Form an physikalische Phanomene anpassen kdnnen. Die
unterschiedlichen Disziplinen waéahlen fir ihre Modelle deshalb unterschiedliche
Beschreibungen, die in der Regel keine identischen Parameter verwenden. Ein direktes
Verknupfen von Modellen unterschiedlicher Herkunft wie bei L1-Verfahren ist deshalb nicht
moglich.

Dieses grundlegende Problem wird allgemein dadurch gel6st, dass die verschiedenen
Analysemodelle nicht unabhéngig voneinander erstellt werden, sondern ein einziges zentrales
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Geometriemodell entsteht, das die fur alle Disziplinen notwendigen Variablen beinhaltet und
aus dem die disziplindren Analysemodelle abgeleitet werden. Die Konsistenz der Modelle fir
die interdisziplinare Kopplung und die Anschlussfahigkeit der Optimierungsparameter wird
somit sichergestellt. Es ist dafiir jedoch notwendig, dass alle am Entwicklungsprojekt
Beteiligten die genauen Anforderungen ihrer Modellierungstechnik offenlegen. Genau das ist
jedoch als vertrauliches Wissen anzusehen. Alternativ zu zentralen CAD-Modellen sind auch
Techniken etwa auf Basis von zentralen Daten oder Wissensmodellen moglich. Kapitel 2.3
geht im Detail auf diese Modellierungsansatze fur die strukturelle Vorauslegung von
Tragflachen im Kontext dieser Arbeit ein.

In der zweiten Generation MDO werden typischerweise bis zu 10 disziplinare Werkzeuge
miteinander gekoppelt. Die hoherwertige physikalische Abbildung erlaubt auch groéRere
Abweichungen vom empirisch erschlossenen Entwurfsraum. Das verteilte Rechnen und
Werkzeuge verschiedener Detaillierungsgrade ermdglichen komplexe
Optimierungsstrategien, die durch Optimierungsbibliotheken der Software unterstiitzt werden.
Abbildung 7 zeigt den fir die zweite Generation MDO charakteristischen Analyseablauf aus
[Nag12]. Die einzelnen Blécke im Ablaufplan reprasentieren die einzelnen Analysewerkzeuge,
die verteilt auf verschiedenen Servern im Netzwerk ausgefuihrt werden [Nag12], [Zil12].

+
& L L@ | e
VAMPzero_...  lioin_VAMPz.., Initial_Mass CPACS_con..|
f a fir“-z o
n e loadCasesG, = 3
oadCasesG... ; Weight&ba...
Handbook... ADS. Conve... LGDesign_V... TWdat eig 3.
T 3 2
= C | e
m Loadcase_i... [set_LoadCa... FlightSimul...
LIFTING_LL.. \l,
[ N e e  r
ﬁ a LIFTING_LL. oin_LILLLG... join_Main_... MONA _VL....
._;)J - O
CPACS Loa...| [set_Referen...
V] oY
¢ m -
a7 ke—|
mapping_in... VAMPzero_... ADS_Techn... invalidate_V... join_MONA...
<
invalidate_i...

Abbildung 7: MDO-Workflow [Nag12]

Etwa seit den 2000er Jahren werden hochgenaue Verfahren wie nichtlineare Strukturmodelle
zur Beulanalyse oder Navier-Stokes-Verfahren in der Aerodynamik im praktischen
Produktentwurf verwendet [Krol5], [GOr19]. Diese Verfahren werden als Level-3- Verfahren
(L3) bezeichnet. Mit der genauen Abbildung physikalischer Phdnomene wie dem Abldsen
aerodynamischer Strémungen oder dem Beulen von Strukturen sind hochgenaue Definitionen
der Geometrien notwendig, die groRe Anzahlen an Parametern erfordern [Cas07], [Hail2],
[Hwal4]. Durch diesen Umstand steigt der Rechenaufwand in der Optimierung mit genauen
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Verfahren nicht nur durch den Aufwand der einzelnen Analysen, sondern auch durch die
steigende Anzahl an Variablen, die zu optimieren sind. Bei sehr vielen Optimierungsvariablen
kommen aufgrund des Rechenaufwandes ausschlie3lich deterministische
Optimierungsalgorithmen in Frage, welche die Ableitungen der Zielfunktion nach allen
Optimierungsvariablen erfordern [G6r19].

Das zu optimierende System ist in der Regel durch mehrere disziplindre Analysewerkzeuge
gegeben, so dass eine analytische Berechnung der Gradienten nicht mdglich ist. Das
naheliegende Vorgehen ist in dem Fall die Methode der Finiten Differenzen. Dabei wird die
multidisziplinare Analyse, wie sie beispielsweise in Abbildung 7 dargestellt ist, fur die
Ausgangskonfiguration so lange iteriert, bis sich ein interdisziplinares Gleichgewicht einstellt.
AnschlieRend werden alle Optimierungsparameter um einen kleinen Wert gegeneinander
variiert und fir jede Parameterkombination wird die interdisziplindre Konvergenz berechnet.
Der Aufwand zur Bestimmung der Gradienten ist somit immens. Die Gradienten werden vom
Optimierungsalgorithmus verwendet, um neue Werte fir die Optimierungsvariablen zu
bestimmen, die ein besseres Design darstellen. In diesem neuen Designpunkt sind
anschlieRend erneut alle Gradienten zu bestimmen. Das Verfahren wird fortgesetzt, bis die
gewahlten Optimalitatskriterien keine weitere Verbesserung des Designs mehr erwarten
lassen.

Zur Minimierung der Optimierungsvariablen werden deshalb Geometriedefinitionen
angestrebt, die mit mdglichst wenigen Parametern die Geometrie derart beschreiben, dass
eine effiziente Anpassung entsprechend der zu untersuchenden physikalischen Phdnomene
mdoglich ist [Sob98], [SamO01], [Son04], [Cas07], [Hail2], [Hwal4]. Dieses Vorgehen ist
abhangig von der zu modellierenden Disziplin und erfordert ein genaues disziplindres
Verstandnis. Dieses Wissen wird von Unternehmen als &ufRerst wettbewerbsrelevant
angesehen. Diese Arbeit untersucht einen Ansatz der Strukturmodellierung, der diese
vertraulichen Informationen nicht benétigt.

Ein grof3es Forschungsfeld liegt in den mathematischen Optimierungsalgorithmen sowie in
den Optimierungsstrategien, in welchem Ablauf die einzelnen Elemente der
Optimierungsrechnung miteinander kombiniert werden [Marl3]. Hervorzuheben sind
Surrogatansatze, die analytische Ersatzmodelle des zu optimierenden Systems aufbauen
[Sob00]. Der Optimierungsalgorithmus nutzt zur Evaluation von Designpunkten und zum
analytischen Berechnen der Gradienten lediglich das Ersatzmodell. Dieses Verfahren ist
erheblich schneller als die direkte Verwendung des multidisziplindren Analysesystems — wenn
der Entwurfsraum sich richtig durch ein Ersatzmodell abbilden lasst. Eine Vielzahl von
Techniken ist verfugbar vom Anpassen von Ansatzfunktionen wie Splines bis hin zum
Trainieren kdnstlicher neuronaler Netzwerke. Auch fur diese Anwendung ist
anwendungsspezifisches Expertenwissen erforderlich. Zum Beispiel Hansen hat die
Anwendung von Ersatzmodellen fir die Gesamtauslegung von Flugzeugen mit dem
Entwurfssystem PrADO aufgezeigt [Han09] (siehe Kapitel 2.3.1), Zill hat ein Verfahren zur
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adaptiven Verfeinerung der Surrogate fir den in Abbildung 7 dargestellten Analysefluss
erarbeitet [Zil13] (siehe Kapitel 2.3.6).

Ein weiterer Ansatz zur Berechnung sehr vieler Ableitungen sind so genannte Adjungierten-
Verfahren. Sie ermdglichen durch mathematische Umformung von Analyseproblemen das
analytische Berechnen von Ableitungen. Beispielsweise wird die Oberflache eines Fligels in
der CFD-Analyse durch die Koordinaten von typischerweise 100.000 Oberflachenknoten
bestimmt. Die Zielfunktion wird definiert durch den Widerstand bei vorgegebenem Aulftrieb.
Durch Berechnung der Adjungierten kann analytisch bestimmt werden, in welche
Koordinatenrichtung jeder einzelne Oberflachenpunkt bewegt werden muss, um den
Widerstand zu reduzieren [Mar02], [Mar05]. Das Ermitteln der Adjungierten erfordert einen
nicht zu vernachlassigendem Rechenaufwand, ist daftir jedoch unabhéangig von der Anzahl
der Optimierungsvariablen. Es wird so mdglich, das aerodynamische Optimierungsproblem
oder auch das aeroelastische Optimierungsproblem ohne Einschrankung auf zuvor gewahlte
Optimierungsparameter zu lésen. Eine groRe Schwierigkeit ergibt sich jedoch in der
Ruckfuhrung der nur durch Oberflachenpunkte definierten, frei geformten Kontur an den
Optimierungsprozess, da nahezu alle disziplindren Modellgeneratoren auf parametrischen
Modellansatzen aufbauen. Der in dieser Arbeit verfolgte Ansatz zur Strukturmodellierung
nur auf Basis eines frei geformten CFD-Oberflachennetzes liefert somit auch einen
Beitrag zur Nutzung der aerodynamischen Freiformoptimierung.

Open-Source-Software wird in der zweiten Generation MDO weitlaufig verwendet, etwa fr
das Erforschen von Optimierungsstrategien mit openMDAO [Gral9], das dezentrale Rechnen
mit RCE [Bod19], Euler- und Navier-Stokes-CFD-Analysen und Adjungierte mit SU2 [SU220]
sowie die Strukturmodellierung mit openCSM [Dan13].

Eine wesentliche Forschungsrichtung besteht heute darin, die Abbildungsgenauigkeit und
damit auch die Aussagesicherheit der digitalen Methoden immer weiter zu steigern, so dass
physikalische Nachweisversuche durch virtuelles Testen ersetzt werden kdnnen (Level 4, L4).
Virtuelle Tests konnen die Kosten der Nachweisfiihrung senken und gleichzeitig ein besseres
Verstandnis der physikalischen Zusammenhange liefern. In der langerfristigen Perspektive
wird eine vollstandig auf digital gefiihrten Nachweisen basierte Zertifizierung angestrebt (Level
5, L5), so dass numerische Simulation und physikalisches Testen miteinander Hand in Hand
gehen. Ein wesentlicher Schliissel zum Erreichen dieses Ziels liegt im Bewaltigen von digitalen
Modellen mit  extrem vielen Freiheitsgraden, wofir das  Ausreizen von
Hochstleistungsrechnern voraussetzend ist [Krol15]. Den mit der Abbildungsgenauigkeitimmer
weiter steigenden Anforderungen an die Modellerstellung wird gegenwértig durch
konsequentes Ausnutzen der vorgestellten Technologien zur zentralen Modell- und
Datenhandhabung begegnet.

2.2.3.Dritte Generation MDO: Umgang mit Wissen

Wahrend die Forschung zum virtuellen Testen mit meistens nur wenigen gekoppelten
Disziplinen stark ausgepragt ist, sind trotz der kommerziellen Verflgbarkeit aller
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Softwarekomponenten nur verhaltnismafig wenige Studien veroffentlicht worden, die auf die
Erhohung der Anzahl abgebildeter Disziplinen in der multidisziplindren Optimierung abzielen.
Als Grund kann der grof3e Wissensumfang vermutet werden, der fur die einzelnen Disziplinen
notwendig ist. Neben den Herausforderungen in Bezug auf die numerische Simulation ist es
notwendig, alle notwendigen Kompetenzen fur die Entwurfstatigkeit zu vereinen. Das
praktische Wissensmanagement wirft neue wissenschaftliche Fragestellungen auf; etwa die
Organisation der Arbeit bei nicht a priori bekannten Prozessablaufen und den Umgang mit
Wissen in Verbunden von disziplindren Spezialisten, die unter Umstanden nur eine geringe
Uberlappung ihres Wissens ausweisen und dieselben Fachworter in ihren Disziplinen
unterschiedlich definiert verwenden [NAS15]. Kooperationsprozesse in der MDO ruckten ab
2010 in den Fokus der Forschung [Nag12], [Zil12].

Eines der ersten Beispiele, in dem bis zu 70 Softwarewerkzeuge von 19
Partnerorganisationen in einer durchgehenden MDO-Kette betrieben wurden, ist in [Cial8]
beschrieben. Der wissenschaftliche Schwerpunkt der Studie ist dabei auf die Erforschung der
Kooperationsprozesse zwischen den ca. 100 beteiligten Experten gelegt. Grundlegend fir
diese Arbeiten ist die Verwendung des zentralen Datenmodells CPACS (Common Parametric
Aircraft Configuration Scheme) [Liel2]. Das zentrale Datenmodell dient als einheitliche
Sprache fur den Austausch von Entwurfsdaten zwischen den einzelnen Entwurfswerkzeugen.
Jedes Softwarewerkzeug wird mit einem Programm fur die Ubersetzung seiner nativen
Eingabe- und Ausgabeparameter in das globale CPACS-Modell erganzt. In Kombination mit
dem Ubersetzungsprogramm erscheinen alle Programme mit identisch definierten Ein- und
Ausgabeparametern und koénnen ohne Aufwand fir die Verbindung der Variablen in
Analyseflisse eingebunden werden. Durch das zentrale Datenmodell wird es erméglicht, die
mehr als 10.000 heterogenen Entwurfsvariablen im Verbund zu handhaben. Abbildung 8 aus
[Cial8] zeigt eine Design Structure Matrix (DXS), welche die Datenfliisse zwischen den
verschiedenen Komponenten im Entwurf organisiert. Die Ziffern in den Knoten des Diagramms
geben die Anzahl der Ubergebenen Parameter zwischen den Analyseblocken an.
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Abbildung 8: Design Structure Matrix [Cial8]

Gegenwartig liegt der Schwerpunkt der Forschung darauf, nicht nur das Produkt oder
einzelne MDO-Rechnungen digital abzubilden, sondern den gesamten Entwicklungsprozess
zu digitalisieren. Der wissenschaftliche Umgang mit Entwicklungsprozessen wird seit den
Raumfahrtmissionen der NASA in den 1960er Jahren als Systems Engineering (SE)
bezeichnet [NASOQ7], [INC15]. SE beinhaltet ganz allgemein Methoden zum strukturierten
Lésen komplexer Aufgaben, vom Definieren des zu lésenden Problems, dem Erheben der
Anforderungen, der funktionalen Dekomposition, der Synthese von Lésungselementen und
der Optimierung bis hin zur Validierung all dieser Prozessschritte gemaf des so genannten V-
Modells, das in Abbildung 9 dargestellt ist [INC15]. Das Systems Engineering stellt eine
durchgehende, konsistente Handhabung aller fiir den Entwurf relevanten Informationen sicher.
Informationen werden in Form von geschriebenem Text gehandhabt. SE ist ein wichtiges
Instrument, um grof3e Vorhaben der dritten Generation MDO wie das Projekt AGILE erfolgreich
handhaben zu kénnen [Cial8].

Im Gegensatz zur zweiten Generation MDO werden nicht nur die digitale Produktabbildung,
sondern auch die MDO-Prozessablaufe und das Zusammenwirken der Partner optimiert.
Weiterhin werden jedoch alle Informationen zentral generiert und dann darauf aufbauende
Teilmodelle und -prozesse aus der zentralen Informationsbasis abgeleitet.
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Abbildung 9: V-Modell [INC15]
2.2.4.0ptimierung von Architekturen: MBSE und MDO

Beim SE sind die einzelnen Entwurfsschritte nur durch die Weitergabe von Texten
miteinander gekoppelt. Die einzelnen Modelle, etwa fiir das Anforderungsmanagement und
die funktionale Dekomposition, missen einzeln manuell erstellt werden. Eine Anderung
beispielsweise der Anforderungen erfordert eine manuelle Anpassung aller folgenden Modelle
im Prozess [NASO7], [INC15]. Ein weiterer Generationensprung des Entwicklungsprozesses
wird durch die Handhabung aller Entwicklungsinformationen in Form digitaler Modelle gebildet.
Im so genannten Model Based Systems Engineering (MBSE) kdnnen die Teilmodelle der
Entwicklungsschritte automatisiert auf Grundlage der durchgehenden Modellbasis erstellt
werden. MBSE  verspricht daher eine dramatische  Beschleunigung des
Entwicklungsprozesses, insbesondere dann, wenn wahrend der laufenden Entwicklung
Anderungen in den Anforderungen oder verwendbaren Komponenten erforderlich werden
[HomO8], [Col13], [INC15], [Arb16].

Die MDO ist integraler Bestandteil des MBSE. In der klassischen MDO ist der grundlegende
Aufbau bzw. die Architektur des zu optimierenden Objektes vorgegeben und im
Optimierungsprozess werden vorgegebene Entwurfsparameter bestméglich in Bezug auf die
vorgegebene Zielfunktion eingestellt. Im MBSE-Prozess werden auch die grundlegende
Produktarchitektur sowie die Ziele und Randbedingungen fir die einzelnen MDO- Rechnungen
mit optimiert [Ald19], [Boul9], [Zhal9].

Mit der Einfihrung von MBSE stellen sich hohe Anforderungen an die Vielseitigkeit und
Robustheit eingebundener Modelle. Dabei ist besonders die Schnittstelle zur MDO kritisch, da
viele Generatoren gerade fur hoherwertige Modelle nur einen relativ kleinen Entwurfsraum
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abdecken und noch nicht die Vielseitigkeit bieten, die fir eine Optimierung der
Gesamtarchitektur notwendig wére.

Die Durchgéangigkeit der Produktdaten im gesamten Zulieferverbund wird von der Industrie
in Europa seit den 2000er Jahren unter der Bezeichnung Virtual Extended Enterprise (VEE)
vorangetrieben. Dafiir sind EU-Projekte mit groRen Industriekonsortien unter starker
Beteiligung der grof3en Softwarehduser als Real-Labor fur die Entwicklung von IT-Lésungen
fur die Implementierung von MBSE erarbeitet worden. Ziel ist es dabei, um den OEM herum
eine Infrastruktur zu schaffen, die vereinheitlichte Datenschnittstellen bietet. Dieses so
genannte Behaverioul Digital Aircraft (BDA) beinhaltet im aktuellen Stand der Forschung mehr
als 180 Industriestandards einschliel3lich umfangreicher Konventionen wie dem STEP-
Format, so dass sich die Implementierung des BDA extrem komplex und aufwandig darstellt.
Mit einer angestrebten Anwendung durch den OEM mit einem sich wenig ver&ndernden
Netzwerk aus grofien Kernpartnern ist eine langfristige Implementierung und Nutzung
vorgesehen, weshalb Einfachheit und Geschwindigkeit zur Einbindung neuer Partner keine
zentralen Anforderungen darstellen. Dieser allumfassende Standard hat sich aufgrund seiner
sehr hohen Komplexitat in der praktischen Anwendung bisher nicht etablieren kénnen [Par04],
[HomO8], [Col13], [Arb16].

Dartber hinaus basiert der Ansatz der VEE auf der Annahme einer gemeinsamen
Ubergreifenden virtuellen Firma, in der sich verschiedene Zulieferer einem gemeinsamen Ziel
unterordnen und kooperativ zusammenarbeiten. Aus Sicht des OEMs in dem Verbund ist das
eine winschenswerte Sichtweise. Aus Sicht der vielen Zulieferer im Verbund ist das jedoch
nicht zutreffend. Die Zulieferer arbeiten in der Regel mehreren OEMs zu und befinden sich im
Wettbewerb mit den anderen Zulieferern. Es ist wichtig zu verstehen, dass Zulieferer als
Hochtechnologiefirmen charakterisiert sind. Das bedeutet, dass das Geschaftsmodell der
Zulieferer auf einem Wissensvorsprung vor dem OEM und ihren Wettbewerbern basiert.
Aufgrund des gréReren Wissens sind sie in der Lage, Produkte oder Dienstleistungen mit
besserer Leistung, héherer Qualitdt und einem genau angemessenen Ressourceneinsatz, d.h.
bei minimalen Kosten, anzubieten. Alle Beteiligte im Zulieferverbund haben ein vitales
Interesse daran, moglichst wenige Informationen mit den Partnern zu teilen. Dieser
grundlegende Mechanismus steht dem Prinzip der gemeinsamen Virtual Extended Enterprise
entgegen.

2.2.5.Enterprise Architecture Optimization

Zulieferverbinde sind perspektivisch nicht als langfristig statische Gebilde zu verstehen,
sondern als dynamische Strukturen, in denen das Zusammenwirken der Partner mit ihren
individuellen Starken optimiert wird. Die Enterprise Architecture Optimization (EAO) bildet den
heute grofRten Rahmen der Optimierung. EAO betrachtet den Zulieferverbund mit den
Geschéftsprozessen aller beteiligten Partner. Ziel ist es, gleichzeitig das Produkt, dessen
Produktion und den Zulieferverbund zu optimieren. Neben Leistungsfahigkeit und Kosten des
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Produktes sind auch neue ZielgréRen von Interesse wie Abhangigkeiten zwischen Partnern
oder regionale Wertschopfungsanteile [Cel18], [Zhal9].

Die Notwendigkeit von Hochtechnologiefirmen, ihr Wissen zu schiitzen, wirkt sich auch direkt
auf die Schnittstellen im digitalen Zulieferverbund aus: Eine Kernkompetenz liegt im
Modellaufbau, der robust hinsichtlich einer grol3en Breite méglicher Produktarchitekturen ist
und gleichzeitig eine effiziente Optimierung ermoglicht. Bei der Weitergabe digitaler Daten wird
jeder Partner nur ein Minimum an Informationen weitergeben. Dabei ist beispielsweise die Art,
wie ein CAD-Modell aufgebaut und mit welchen Designparametern ausgestattet wird, bereits
kritisches Wissen. Dieser grundlegenden Anforderung Rechnung tragend, werden
Zulieferverblinde zukunftig auf einen schnellen und digitalen, jedoch im Umfang nur minimal
notwendigen Informationsaustausch aufbauen.

Aus der EAO ergibt sich eine neue Anforderung an Modellgeneratoren, die mit einem
Minimum an Inputdaten Zulieferteile oder Dienstleistungen ermdéglichen. Diese Arbeit greift
diese neuen Anforderungen auf und entwickelt ein Verfahren, das die strukturelle
Vorauslegung von Tragfligeln mit Faserverbundmaterial nur auf Basis von CFD-
Oberflachennetzen ermdglicht und somit lediglich die unbedingt notwendigen Informationen
der vorausgegangenen Entwicklungsschritte tbernimmt.
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2.3. Vorauslegung von Flugelstrukturen

Die Vorauslegung von Flugelstrukturen wird heute meistens mit MDO-Verfahren der ersten
und zweiten Generation durchgefuhrt. Dieses Kapitel zeigt umfassend den Stand der Technik
auf und erlautert die verschiedenen Ansatze, um das Problem der konsistenten Modellierung
verschiedener disziplindrer Modelle zu I6sen. Alle gegenwartigen Verfahren basieren auf
zentralen Modellansatzen. Diese Arbeit ergriindet einen hierzu grundlegend unterschiedlichen
Ansatz der Modellierung, der die ungewollte Weitergabe von Informationen von Partnern im
Entwurfsverbund ausschlief3t.

Die ersten Methoden zur manuellen Vorauslegung von Tragfliigeln wurden in den 1950er
erarbeitet, indem empirisch basierte Korrelationen zwischen den Massen ausgelegter
Flugzeuge und deren Designparametern aufgestellt wurden [Car50], [How58]. Diese
Methoden werden als Handbuchverfahren bezeichnet und bis heute verwendet. Dabei finden
immer wieder Anpassungen der Korrelationen an den wachsenden Umfang verfugbarer
Flugzeugdaten statt [Tor82], [And99], [Jen99], [Ros03], [Ray12], [Torl3].

2.3.1.Numerische Flugzeug-Gesamtauslegungsverfahren

Mit steigender Verflugbarkeit der Personal-Computer in den 1980er Jahren wurden
numerische Verfahren fir die Gesamtauslegung von Flugzeugen nach dem Prinzip der ersten
Generation der multidisziplindren Optimierung entwickelt. Die vorhandenen empirischen
Formeln wurden in Computerprogramme Ubernommen, welche die iterativen Berechnungen
der einzelnen Formeln fir den Gesamtentwurf automatisierten und den Vorentwurfsprozess
bedeutend beschleunigten. Es sind nur wenige Eingabeparameter notwendig, um erste
GroRen des Flugzeugs zu berechnen, die dann wiederum die Berechnung weiterer bezogener
Grollen erlaubt. In der Kombination ist es so moglich, anhand nur relativ weniger
Vorgabewerte sehr viele Parameter des Gesamtflugzeugs automatisiert zu berechnen. Der
Umgang mit den sehr vielen, zumeist skalaren Entwurfsparametern ist eine Hauptaufgabe
dieser Programme, die hierfur sehr umfangreiche Parameterdefinitionen und
Datenbanksysteme zur Handhabung vorhalten. Die folgende Gleichung zeigt als typische
Berechnungsmethode die Formel von Toorenbek zur Berechnung der Fligelmasse anhand
des Maximum Zero Fuel Weight des Flugzeugs (MZFW) sowie der Spannweite (b), der
Fligelflache (S), der Flugelpfeilung (phi) und des maximalen Lastvielfachen (n) [Tor82].

by o 6.3 cos 05
Mying = 0.0017 - MZFW (| ——2—) |1+ 6.3 cos(@os) |
CDS(QU,S) bw:’n_g

0.3
“nlE (t -i:;'n;ws.wé?;(@ ))

root 0.5 (1)

Die verwendeten Formelzeichen zeigen beispielhaft Parameter auf, die in dieser oder

ahnlicher Form als Standards etabliert sind. Es existieren jedoch teilweise leicht verschiedene

Schreibweisen im Gesamtentwurf etwa unter Verwendung griechischer Buchstaben dieser
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Parameter sowie unterschiedliche Verwendungen in den verschiedenen Fachdisziplinen.
Beispielweise sind in der Luftfahrtnorm LN 9300-2 Begriffe und Bezeichnungen spezifisch fur
die Flugmechanik definiert.

Beispiele fur Computerprogramme auf Basis von Handbuchformeln sind das Flight
Optimization System (FLOPS) der NASA [McM84] oder das von Heinze an der TU
Braunschweig entwickelte Preliminary Aircraft Design and Optimization Programm (PrADO) in
seinem initialen Funktionsumfang [Hei94]. Abbildung 10 zeigt die PrADO- Programmstruktur
mit vielen disziplindren Analysemodulen und einem zentralen Datenbanksystem, wie es fur
derartige Programme charakteristisch ist. Heute aktuell verfligbare Programme dieser Art sind
zum Beispiel AAA der Firma DARcorp [Anell], [DAR20], RDSwin [Ray16] und PACE APD der
deutschen Firma PACE [PAC20].

design databases

. program
Preprocessing modules (ASCII, not binary)
E_ * transport mission requirements DB1 program control
'6 o e fuselage geometry DB2 requirements
er:n.: wing geometry DB3 wing geometry
& ||* regulations VTP geometry DB4 fuselage geometry
HTP geometry DB5 HTP geometry
engine geometry DB6 VTP geometry
- single point landing gear geometry DB7 landing gear data
D winglet geometry DB8 aerodynamics
= .
s parameter variation ‘ fairing geometry DB9 || propulsion (characteristics, SFC)
© design optimization i LH2 tank geometry ‘ DB10 mass/position c.g.
A/C geometry DB11 DOC
J— L aerodynamics DB12 flight mechanics
yes COUVEFQEUCE systems DB15 A/C geometry
| of deswgn‘?\iar\ables propulsion DB16 winglet geometry
~ ; LCN data transfer
* A/C geometry,
E performance flight simulation
§ * mass distribution structural loads
8 structure
< * DOC, etc. mass accounting
oz : landing /FAR
* graphical output
ke 2 start/FAR
Postprocessing stability/control
DOC
constraints

Abbildung 10: PrADO-Programmstruktur [Hei94]

PrADO verfigt in seiner heutigen Ausbaustufe Uber mehr als 1400 eigenstandige

Programmroutinen und kann mit einfachen mathematischen Formeln viele Details wie z.B. die
Steigung der Trimmspindel der Hoéhenflosse berechnen. Die empirisch berechneten
umfangreichen Daten der Konfiguration erlauben das Ableiten eines sehr umfanglichen und
detaillierten Geometriemodells, wie es Abbildung 11 darstellt. Die hier vorliegende Arbeit
untersucht eine Methode, die im Vorentwurf eine Massenbestimmung auf3erhalb der
empirischen Basis erlaubt.



Stand der Technik Seite 43
Vorauslegung von Flugelstrukturen

wh\v
T

il

Abbildung 11: PrADO-Geometriemodell
2.3.2.Vorauslegung mit einfachen analytischen Modellen

Vorentwurfssysteme auf Basis empirischer Methoden sind auf den Entwurfsraum
eingeschrankt, welcher der empirischen Basis zugrunde liegt. Unter anderem die
Konzeptideen der 1990er Jahre fir ein sehr grof3es Transportflugzeug mit einer Kapazitat noch
deutlich oberhalb des damals gréf3ten Transportflugzeugs, der Boeing B747, und damit
aullerhalb der empirischen Basis motivierten die Anbindung physikalisch basierter
Auslegungsverfahren an die bestehenden Gesamtentwurfsverfahren. Das PrADO-System ist
unter anderem um ein numerisches Balkenmodell fiir die Strukturauslegung sowie ein
Traglinienmodell fir die aerodynamische Auslegung [Hor87] erweitert worden [Hei94]. Diese
Modelle stellten zu jener Zeit die hochwertigsten Modellierungen dar, die mit einem Personal-
Computer in iterativen Entwurfsabldufen gehandhabt werden konnten. Anhand dieser
Modellierung wurde eine physikalisch begriindete Auslegung auch auf3erhalb der empirischen
Basis mdglich, bei der etwa die Lastverteilungen hinsichtlich des besten Kompromisses
zwischen dem Widerstand und der Strukturmasse optimiert wird.

Dabei werden alle relevanten Lastfédlle aus der in Abbildung 12 dargestellten Flugenvelope
bertcksichtigt. Die  Massenberechnung  erfolgt durch die  Dehnungs- und
Spannungsberechnung mit dem Balken und dem Einstellen der spannweitigen
Hautdickenverteilung, so dass lokal die Materialausnutzung fiir den kritischsten Lastfall gleich
eins ist. Dieses Verfahren wird als Fully Stressed Design (FSD) bezeichnet und ist in Kapitel
3.2.2 detailliert beschrieben. Da die Analysemodelle geometrisch sehr stark vereinfachend
sind, ist deren Beschreibung durch wenige Parameter und somit relativ kleine Erweiterungen
der Datenbasen der Gesamtentwurfssysteme maoglich. Weiterhin kann eine zentrale
Datenbank mit globalen Entwurfsparametern verwendet werden, um alle disziplinaren
Auslegungsmethoden konsistent anzuwenden.
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Die physikalische Massenbestimmung anhand des die Realitat stark vereinfachenden
Balkenmodells erfordert eine Kalibrierung, wobei der VergrofRerungsfaktor zum Schliel3en von
der einfach berechneten Masse auf realistischen Massen Ublicherweise im Bereich zwischen
1,5 und 2,0 liegt [AnhO4]. Weiterhin wird auch mit der Kalibrierung zuné&chst lediglich die
Primarstruktur abgeschatzt. Weitere empirische Zusammenhénge werden verwendet, um die
Sekundarstrukturen abzuschatzen, die nahezu 50 % der Gesamtfligelmasse ausmachen
kénnen [Dug04a].
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Abbildung 12: V-n Diagramm [Riel3]

Eine eigenstandige Modellierung nur fir die Vorauslegung von Tragfligeln und fir deren
Massenvorhersage ist unter anderem von der Grummun Aerospace Coorporation mit den
Programmen FASTOP [Wil77] und TSO [Lov89] fir Kampfflugzeugfliigel auf Basis von
Plattenansatzen sowie fur Transportflugzeuge auf Basis von Balkenanséatzen von den Air
Force Wright Aeronautical Laboratories mit dem Programm ASTROS [Joh88] sowie von Airbus
mit dem Programm FAME-W entwickelt worden [Kel95], [Kel97], [Dug04]. Die eigenstéandige
Modellierung des Fligels unabhangig von einem einbettenden Gesamtentwurfsprogramm
erfordert die manuelle Vorgabe vieler Parameter, die in PrADO automatisiert vorgenommen
werden kann. Im Entwicklungsprozess von Airbus ist der strukturelle Fligelvorentwurf mit
FAME-W jedoch nicht alleinstehend, sondern in benachbarte Prozesse des Gesamtentwurfs
eingebettet, die ebenfalls spezialisierte numerische Werkzeuge verwenden und die
Vorgabewerte fur die Strukturauslegung bereitstellen. Der Vorentwurf wird als Prozess mit
vielen spezialisierten Softwareprogrammen in einem Team von Experten vorgenommen.
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Der hohen Detailtiefe Rechnung tragend wird in FAME-W der Balken in mehreren
Segmenten detailliert vorgegeben. Die statische Aeroelastizitat ist integraler Bestandteil der
Fligelauslegung. Abbildung 13 zeigt das FAME-W-Balkenmodell, Abbildung 14 zeigt den
aeroelastischen Auslegungsprozess des Programms [Dug04]. Eine Besonderheit von FAME-
W sind die so genannten Weight Functions. Das sind Korrelationen von einzelnen
Komponentenmassen in Abhangigkeit der relevanten Entwurfsparameter [Dug0O4a]. Die
Datenbasis des OEMs erlaubt eine recht detaillierte empirische Abbildung des Fligels mit
seinen Komponenten, so dass FAME-W auch heute noch das Standardwerkzeug von Airbus
fur die Vorauslegung von Tragfliigeln ist.
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Abbildung 13: FAME-W-Fligelmodell [Dug04]

Das Einbinden vieler Spezialisten in den Prozess und das manuelle und damit auch
bewusste Setzen von Parametern mit besonderem Detailwissen zu historischen Daten und
den einzusetzenden neuen Technologien geht trotz ahnlicher mathematischer Ansatze der
Methoden erheblich Uber den Detaillierungsgrad hinaus, den ein Einzelanwender in der
Nutzung einer Gesamtentwurfssoftware wie PrADO erzielen kann. Es besteht nun jedoch auch
die Anforderung, den Modellaufbau in den einzelnen Disziplinen manuell vorzunehmen, so
dass der notwendige Aufwand zum Einsetzen dieser Methode in jeder einzelnen Disziplin
relativ grof3 ist.

Die Unterteilung des Vorentwurfsprozesses in Kompetenzbereiche fir die einzelnen
Disziplinen mit eigenen Werkzeugen hat in der Praxis dazu gefuhrt, dass eine einheitliche
Parametrisierung nur noch bedingt gegeben ist (vgl. Kapitel 2.2.2). Im Entwurfsprozess
werden Zwischenergebnisse als geschriebene Berichte und zum Teil als Dateien mit
Parameterwerten weitergegeben. Das Uberfiihren in die Eingabedateien der jeweils nachsten
Disziplin im Prozess erfolgt mitunter manuell unter groRen zeitlichen Aufwand und groRRer



Seite 46 Stand der Technik
Vorauslegung von Flugelstrukturen

Fehleranfélligkeit. Die Konsolidierung einer gemeinsamen Parameterliste, um darauf
aufbauend durchgehende Rechenketten entsprechend der zweiten Generation MDO
aufzubauen, ist eine gegenwartig immer noch anhaltende Anstrengung der industriellen
Forschung.

Aerodynamic design Structure dimensioning —s Weights
Wing twist
FAME-W Input - . )
P | Flying shape Tig shape calculation . Lo ads loop
for DP = (for each individual load case)
Design pomnt (DF) .
oo o + Jig shape — -
CL. mach. weight Loads calculation
T (stiffness constant)
Geomefry, Im:t:'a] design Wing deformation Wine load
planform, airfoils Stiffness and | = for DP
mass distribution
| T # Iteration T
Wing deformation
= W
Flight performance calculation I l' T
eration
Static aeroelasticity Stiffness calculation
(loads constant)
- Influence of flexibility
- Rudder effectiveness Retwist with
+ et ing box stress
- Divergence problem new stiffiess
# Iteration T
Dynamic aeroelasticity A
]
- Response problem Modify stiffness | __ _:

- Stability problem (flutter) R -

and/fer mass

Abbildung 14: FAME-W-Design-Prozess [Dug04]

Ein Flugzeuggesamtentwurfssystem mit hochwertigen Analysemethoden auf Basis einer
Parameterliste ist von Rizzi entwickelt worden [Riz11]. Die priméare Zielrichtung besteht in der
hochwertigen Berechnung der Flugeigenschaften, um unkonventionelle Konfigurationen
besser vorauslegen zu kénnen als mit semiempirischen Verfahren wie Digital Datcom, das
diese Eigenschaften empirisch auf Basis von Windkanalmessungen einfacher Grundkorper
abschatzt [USA79]. Die statische und dynamische Auslegung auf Basis von Balken in der
Software NeoCASS ist Teil des Systems [Cavll], [Cavlla]. Das aus der Arbeit resultierte
Programmsystem ist unter dem Namen CEASIOM verfligbar [CEA20]. Abbildung 15 aus
[CEA20] zeigt das CEASIOM-System mit seinen disziplindren Modulen.
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Abbildung 15: CEASIOM-Flugzeugentwurfssystem [Riz11]

In dem Projekt sind u.a. militédrische Konfigurationen betrachtet worden. Flugmechanisch
relevante Details wie Lufteinlasse lieRen sich mit dem Ansatz der zentralen Parameterliste
nicht befriedigend allgemeingiltig umsetzen. Deshalb hat das SIMSAC-Konsortium die
Erstellung eines zentralen CAD-Modells zum Aufbau der disziplinaren Modelle erwogen
[Ber08] (siehe Kapitel 2.3.4), jedoch aufgrund des sehr groRBen Aufwandes nicht umgesetzt.
Das CEASIOM-System ist auf das allgemeingiltige zentrale Datenmodell CPACS portiert
worden [Riz12] (siehe Kapitel 2.3.6). Diese Entwicklung belegt, dass die zentrale Modellierung
auf Basis von Parameterlisten fir MDO des Detaillierungsgrades L2 und héher nicht geeignet
ist. Diese hier vorliegende Arbeit untersucht einen alternativen Ansatz zur Generierung von
L2- bis L3-Verfahren der Struktur und deren Kopplung mit aerodynamischen Verfahren
derselben Detaillierung.

2.3.3.Vorauslegung von Tragflachen mit Faserverbundmaterialien

In den 1990er Jahren haben die Perspektiven auf eine Megaliner-Konfiguration mit bisher
unerreichter Spannweite, aber auch die steigende technologische Reife und Wirtschaftlichkeit
von Faserverbundwerkstoffen die Frage nach Vorentwurfsmethoden fir Tragflachen mit
Faserverbundwerkstoffen aufgeworfen.
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Neben den offensichtlichen Vorteilen hoher spezifischer Festigkeit und Steifigkeit von z. B.
kohlenstofffaserverstarkten Kunststoffen kdnnen die gerichteten Steifigkeitseigenschaften
anisotrop aufgebauter Verbunde genutzt werden, um das aeroelastische Verhalten des
Flugels zu beeinflussen. Diese als Aeroelastic Tailoring bezeichnete Technologie kann
beispielsweise dafur genutzt werden, um die Fligeldeformation in den Béen- und
Mandverlastféallen derart zu beeinflussen, dass die Luftkrafte zum Rumpf hin umverlagert
werden. Das daraus resultierende geringere Fliigel-Biegemoment ermdglicht Flligel geringerer
Masse. Das Ausnutzen der gerichteten Steifigkeitseigenschaften geht jedoch auch zwingend
mit einer verringerten Ausnutzung des Festigkeitspotenzials des Materials einher. Aeroelastic
Tailoring erfordert somit die globale Auslegung fur das Deformationsverhalten gekoppelt mit
der lokalen Festigkeitsbewertung. Neben den Lastverteilungen der strukturell
dimensionierenden Lastfalle beeinflusst Aeroelastic Tailoring gleichzeitig auch Widerstand in
den verschiedenen Reiseflugzustanden, Divergenz, Flatterneigung und Querruderwirksamkeit
[Shi86], [HoNn98], [Jutl4], [Riel3].

Aeroelastic Tailoring stellt hohe Anforderungen hinsichtlich einer umfassenden
flugphysikalischen Auslegung der Konfiguration. Gleichzeitig ist auf der gesamten Flache eine
optimale Abwéagung zu treffen, inwieweit der geschichtete Faserverbundaufbau hinsichtlich
der bestmdglichen Beeinflussung des globalen aeroelastischen Verhaltens oder hinsichtlich
der Ausnutzung des lokalen Festigkeitspotenzials aufzubauen ist. Dabei ist die
Festigkeitsbewertung fiir Faserverbundwerkstoffe im Gegensatz zu den bisherigen
Metallstrukturen stark richtungsabhangig, wie es in Kapitel 3.2.2 ausgefiihrt wird. Es werden
mdoglichst genaue Spannungs- und Dehnungsvektoren in den Flachen bendtigt.

Fur den Modellaufbau stellen sich somit grundlegend neue Herausforderungen. Uber die
einfachen Geometrien der Balkenmodelle hinaus ist die groBe Anzahl einzelner
Geometrieflachen explizit zu berechnen, um Schalenelemente in der FEM-Berechnung nutzen
zu konnen. Weiterhin ist ein Uber die Flachen potenziell variabel gestaltbarer Aufbau des
Faserverbundmaterials im Model abbildbar zu machen. Damit steigt die Anzahl der
handzuhabenden Entwurfsparameter um GrélRenordnungen und stellt ein Haupthemmnis flr
die Vorauslegung von Faserverbundtragflichen dar. Neben der Handhabung der
Entwurfsparameter ist auch die Auswahl optimaler Werte fir Anzahl, Dicke und Ausrichtung
der Einzelschichten jedes Elementes eine besondere Herausforderung, welche die
Vorauslegung von Faserverbundtragflachen stellt und ebenfalls von den bisher vorgestellten
Methoden nicht geleistet werden kann.

Ausgehend von der Funktionalitat zur Auslegung mit aeroelastischen Wechselwirkungen hat
Dugas in seiner Arbeit 2002 eine Methode zum Aeroelastic Tailoring in der Anwendung fir die
Auslegung eines Megaliner-Fliigels dargelegt [Dug02]. Er hat die Balkenmodellierung um die
Kopplung zwischen Biegung und Torsion erweitert, so dass aeroelastische Deformationen zur
passiven Beeinflussung der Deformationen im Entwurf genutzt werden konnen. Die
Dimensionierung erfolgt anhand eines eigenen Kriteriums zur Bewertung der Reparierbarkeit
und verwendet die aus dem Balkenmodell abgeleiteten Dehnungs- und Spannungsgrof3en.
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Laminataufbau und -orientierung werden der Methode vorgegeben und sind nicht Ergebnisse
der Optimierung. Der Modellaufbau ist um die zusatzliche Koppelsteifigkeit erweitert; es sind
jedoch keine grundlegenden Erweiterungen im Modellierungsansatz notwendig. Auch die
Dimensionierung geschieht analog zum bisherigen Vorgehen durch Dickenanpassung
vorgegebener Laminataufbauten und Orientierungen jeweils einheitlich flr die bisher
verwendeten Dimensionierungsregionen. Dugas hat in seiner Arbeit aufgezeigt, dass ein
Gesamtentwurf mit Aeroelastic Tailoring moglich ist und dass diese Technologie ein deutliches
Potenzial fir zivile Transportflugzeuge aufweist. Da der Ansatz auf die klassischen
Auslegungsbereiche eingeschrankt bleibt, kann das volle Potenzial der Technologie in der
flachig verteilten Gestaltung des Materialaufbaus nicht vollstandig genutzt werden. Weiterhin
ist die Dehnungs- und Spannungsberechnung in den Laminatflachen abgeleitet von der
globalen Deformation des Balkens modellbedingt recht ungenau.

Auf eine hoherwertige Spannungs- und Dehnungsberechnung in der strukturellen
Vorauslegung von Metallstrukturen zielt die parallele Arbeit von Osterheld (2003) ab [Ost03].
Ausgehend von dem Gesamtentwurfssystem PrADO ist das Ziel gesetzt, aeroelastische
Wechselwirkungen in der Auslegung zu beriicksichtigen und die Spannungs- und
Dehnungsverteilungen in den Flachen mit Scheiben- und Balkenelementen abzubilden. Die
Aerodynamik wird mit dem potenzialtheoretischen Panelverfahren HISS abgebildet. Sowohl
das strukturmechanische Modell als auch das aerodynamische Modell werden aus der
zentralen Parameterdatenbank von PrADO abgeleitet. Modellaufbau, Analyse und
Dimensionierung sind als eigenstéandiges Modul programmiert (Structural and Aeroelastic
Analysis Module, SAM). Der direkte Aufbau auf dem PrADO-Programm und die Nutzung der
vorausgelegten GeometriegroRen ermdglichen die effiziente Nutzung aller entwurfsrelevanten
Parameter. Anhand der expliziten Geometriemodellierung stehen Dehnungs- und
Spannungsverteilungen fur die Strukturdimensionierung zur Verfigung, die insbesondere in
Bereichen von starken Veranderungen der Eigenschaften wie am Fliigel-Rumpf-Ubergang
oder bei Kinks eine bessere Abbildung der Physik bieten als die kinematische Extrapolation
der Balkenmodelle. Die abbildbaren Konfigurationen sind aufgrund der Modellbildung jedoch
zunéachst auch auf den Entwurfsraum von PrADO beschrankt.

Das Abbilden neuer Konfigurationen ist méglich, erfordert mitunter jedoch einen erheblichen
Modellierungsaufwand. Andersartige Konfigurationen haben spezifische Anpassungen von
SAM bzw. auch das Neuprogrammieren notwendig gemacht. So ist beispielsweise die
Dissertation von Hansen dem Entwurf bzw. der Anpassung fur Blended-Wing-Body-
Konfigurationen [HanQ9], die Arbeit von Werner-Westphal einer spezifischen Konfiguration fiir
verminderten Fluglarm mit der Modellierung des Hochauftriebssystems [Wer10] und die Arbeit
von Schiirmann den Uberschallgeschéftsreiseflugzeugen [Sch16] gewidmet. Diese Arbeiten
Zielen auf den jeweiligen Gesamtentwurf ab und beinhalten Betrachtungen zur Optimierung
der Konfiguration und zu den spezifisch notwendigen Modellen. In allen Arbeiten nimmt die
detaillierte Modellierung, ausgehend vom PrADO-Basissystem, eine zentrale Rolle ein. Es
zeigt sich damit, dass der Ansatz einer zentralen Tabelle mit Entwurfsparametern sich nur mit
groBem Aufwand auf neue Architekturen anwenden lasst. Gerade bei unkonventionellen
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Konfigurationen auf3erhalb der empirischen Basis ist diese Fahigkeit zur hdherwertigen
Analyse notwendig [Wer08], [Wer08a], [Wer09].
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Abbildung 16: SAM-FEM-Modell [Ost03]

Hervorzuheben ist die Arbeit von Rieke, in der er 2013 das Programmsystem PrADO und
SAM um die Funktion zur Abbildung und Dimensionierung geschichteter
Faserverbundwerkstoffe erweitert [Riel3]. Dabei betrachtet er detailliert die Einbindung der
Strukturauslegung mit Faserverbundwerkstoffen in den Flugzeuggesamtentwurf sowie die
Kalibrierung der physikalischen Methoden. Er nutzt dabei die umfangreichen Funktionen der
Programmpakete PrADO und SAM aus und erweitert die bisherigen Datenstrukturen um die
Funktion, geschichtete Materialien abbilden zu kénnen. Ein wesentlicher Beitrag ist weiterhin
die Herleitung eines analytischen Verfahrens zur Bewertung der Beulsicherheit von
Faserverbundstrukturen, das auch in der hier vorgelegten Arbeit verwendet wird. Die
Dimensionierung erfolgt bei Rieke fur Festigkeit und Stabilitat nach einem erweiterten Fully-
Stressed-Design-Verfahren, in dem fir alle Festigkeits- und Stabilitatskriterien der
Reservefaktor berechnet wird und anschliel3end das gesamte Material in seiner Dicke skaliert
wird. Auch in dieser Arbeit ist die Handhabung der Entwurfsparameter ein zentraler
Forschungsgegenstand. Die SAM-Erweiterungen von Rieke fur Faserverbundwerkstoffe ist
nach seiner Dissertation in keinen spéater veroffentlichten Studien genutzt worden, obwohl die
angestrebte Funktionalitdt gut erreicht ist. Es ist zu mutmafen, dass die Handhabung einer
derart groRen Anzahl an Entwurfsparametern mit dem Ansatz des zentralen
Datenbanksystems extrem komplex ist und es eine grof3e Hurde fur die Anwendung durch
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neue Nutzer gibt. Analoge Vermutungen liegen auch in Bezug zur Weiterverwendung der
anderen zuvor genannten Erweiterungen von PrADO und SAM nahe.

2.3.4.Vorauslegung auf Basis von detaillierten Geometriemodellen

Fur die Handhabung komplexer Geometrien sind Computer-Aided-Design (CAD)-Systeme
entwickelt worden. In der Luftfahrt gilt die Firma Dassault seit Ende der 1960er Jahre als
Vorreiter auf diesem Gebiet. Im Laufe der 1990er Jahre erreichten Personal-Computer die
notwendige Leistungsfahigkeit, um CAD-Systeme fir die dreidimensionale Bauteilgestaltung
in der Breite einzufiihren. Auch heute noch z&hlen CAD-Systeme zu Anwendungen, die
besonders hohe Anforderungen an die Rechner stellen. Eine Hauptfunktion von CAD-
Systemen besteht darin, den Anwender in der Erzeugung von beliebigen Geometrien und
deren Verstandnis zu unterstiitzen. CAD-Systeme sind somit ursprtnglich fur die Interaktion
mit Menschen konzipiert und nicht zum Zeck der Automatisierung. Die Eignung zur
Verwendung im Vorentwurf, wo Automatisierung und Ausfihrungsgeschwindigkeit
Hauptanforderungen darstellen, war zun&chst nicht gegeben.

Mit der neuen Anforderung, die komplexen Geometrien der Luftfahrzeuge explizit
handzuhaben, und dem Erreichen der Grenzen zentraler Parameterlisten ist die automatisierte
Modellerstellung in den 2000er Jahren in den Fokus der Forschung gertckt. Perspektivisch
wurde ein einziges zentrales CAD-Modell angestrebt, das alle Details explizit darstellt [Ron99],
[Lab02], [Ric02], [Par04]. Ein derartig vollstandiges digitales Mockup als zentrales Modell ist
theoretisch dazu geeignet, beliebige Analysemodelle im Entwicklungsprozess daraus
abzuleiten. Die hochwertigen Geometrieinformationen konnten dann direkt fur die Fertigung
bis hin zur Steuerung von CNC-Maschinen weiterverwendet werden. Auf diesen grof3en
Mehrwert abzielend sind die Nachteile der Systeme in Kauf genommen worden.

2010 hat Hurlimann seine Dissertationsschrift veroffentlicht, in der er auf Basis der
kommerziellen CAD-Software CATIA V5 eine automatisierte Erzeugung von CAD-
Fligelmodellen erarbeitet mit der Ableitung von strukturellen FEM-Modellen sowie
aerodynamischen Wirbelleiterverfahren [Hirl1]. Wahrend die Berechnungsmethoden denen
der Arbeit von Osterheld &hneln, ist die Geometrieerzeugung nicht durch Verwendung eines
Gesamtentwurfsprogramms realisiert, sondern analog zu FAME-W durch die manuelle
Vorgabe aller relevanten Parameter. Diese Schnittstelle erlaubt ebenso wie bei FAME-W
explizite Vorgaben und somit detailliertere Strukturbetrachtungen und unkonventionelle
Losungen. Ein Schwerpunkt der Arbeit liegt folglich in der effizienten Erzeugung des
vollstandigen Geometriemodells in dem CAD-System [HUr10]. Die Umsetzung basiert auf der
Verwendung der parametrischen Bauteilgestaltung sowie dem hierarchischen Kombinieren
mehrerer Komponenten in Baugruppen [Lab05], [Lab06]. Eine in dieser Arbeit entwickelte
Innovation besteht in der Anwendung von Makros, um neue Komponenten dynamisch in
Abhangigkeit bereits bestehender Komponenten zu erzeugen. In den Anwendungen zeigt er
die Vorteile des CAD basierten Vorgehens dadurch, dass er strukturelle Details der
Lasteinleitung sowie die Modellierung des Seitenleitwerks und -ruders effizient bewadltigt.
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Weiterhin weist Hurlimann die Richtigkeit des Prinzips des Fully Stressed Designs fir
Metallstrukturen sowie die implizite Modellierung von Stringern nach. Die hier vorgelegte Arbeit
verwendet dieselben Verfahren zur Strukturdimensionierung von Metallen, wie sie auch
Hurlimann verwendet und belegt hat. Sowohl diese Arbeit als auch die von Hurlimann
verwenden als Anwendung den F11-Fligel und zeigen Techniken, um neue
Geometriekomponenten wie Wolbklappen effizient zu modellieren. Nachteile dieses
Verfahrens sind laut Hurlimann der grolie Rechenaufwand aufgrund der Verwendung der
CAD-Software sowie die in dieser CAD-Software  fehlende Maglichkeit,
Faserverbundmaterialien handzuhaben. Abbildung 17 zeigt den von Hurlimann generierten
und dimensionierten F11-Fltgel.

Sheet thickness [mm]

Abbildung 17: Dimensionierter F11-Fligel auf Basis des CAD-Modells [Hir10]

Hurlimann hat manuell prototypische Komponenten im CAD-System definiert, die er durch
Vorgabe der Entwurfsparameter instanziieren kann. Dabei hat er Regeln genutzt, um
automatisiert Details zu generieren. Das Erstellen neuer Prototypen fir bisher nicht
abgebildete Komponenten erfolgt durch interaktive Anwendung des CAD-Systems. Wie von
Hurlimann aufgezeigt, ist die Effizienz zur Erzeugung neuer Komponenten erheblich gré3er
als bei Parameterlisten basierten Ansatzen, der absolute Aufwand ist jedoch immer noch hoch.

In einer parallelen Arbeit zu Hurlimann hat Wenzel die automatisierte Generierung von CAD-
Rumpfmodellen und deren Massenvorhersage mit denselben Modellierungsansatzen
erarbeitet und dieselben Schliisse gezogen [Wen07], [Wen10], [Wenl11].

Die Software PADIlab der TU Berlin kombiniert ein Vorentwurfsprogramm auf Basis von
empirischen und einfachen physikalischen Verfahren (LO, L1) mit der automatisierten
Generierung von CATIA-CAD-Modellen. Die Berechnungen basieren im Wesentlichen auf
einer fur LO- und L1-Verfahren Ublichen Parameterliste. Das CAD-Modell wird im Nachgang
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generiert zur Visualisierung und fur nachfolgende manuelle Studien zur Integration der Kabine
und ihrer Komponenten [Viel2].

Eine  automatisierte = CAD-Modellierung von  Flugzeugen mit  CATIA  zur
Flugzeuggesamtauslegung und insbesondere zur Integration der Subsysteme ist von Staack
entwickelt worden [Stal2].

Die Verwendung des Programms CATIA als Industriestandard bietet die Anschlussfahigkeit
an die Produktion; sie geht jedoch auch mit hohen Lizenzkosten und gro3en
Leistungsanforderungen fir das grafische Nutzerinterface einher. Ein alternatives Vorgehen
besteht in der Nutzung von CAD-Kerneln zur Generierung zentraler CAD-Modelle. CAD-
Kernel sind Softwarebibliotheken, die in einen eigenen Programmcode eingebunden werden
kénnen und Funktionen zur Geometrieberechnung bereitstellen. Besonders bekannt und
leistungsstark ist das Open-Source-Projekt OpenCascade [OPE20]. Auf dieser Basis ist das
NASA Vehicle Sketchpad entwickelt worden (VSP). Das VSP bietet eine einfache grafische
Nutzeroberflache, in der auf sehr effiziente Weise vordefinierte Geometriekomponenten wie
Rumpf- und Fligelsegmente miteinander kombiniert werden konnen. Urspringlich fur die
Aufgabe des Skizzierens neuer Konzepte entworfen ist das VSP als Engineering Vehicle
Sketchpad weiterentwickelt worden (EVSP). In dieser Erweiterung wird das zentrale
Geometriemodell zum Ableiten disziplindrer Modelle verwendet [Chal2], [Hail2], [Hail3],
[Hail7].

Weitere Arbeiten zur automatisierten Generierung von CAD-Modellen flir die multidisziplinare
Optimierung sind verdffentlicht in [Lab02], [Ric02], [Car04], [Muk06], [Sen06], [Muk07],
[Ber08], [Hut10], [Jial3].

Ein noch groRerer Einfluss auf die Parametrisierung der Konturdefinition kann durch das
eigene Programmieren ohne Nutzung von CAD-Kerneln erlangt werden. Dieser Ansatz ist z.B.
von Klimmek gewahlt worden, wobei er erstmalig die explizite Modellierung von Stringern
automatisiert hat [Kli16]. Eine weitere Arbeit auf Basis eigener Geometriedefinitionen ist

[Qial7].

Alle hier aufgefiihrten Methoden basieren auf einem zentralen Modellierungsansatz und sind
in sich geschlossen. Das heif3t, ein disziplindres Modell von einer der Methoden kann nicht mit
einem Modell einer anderen Methode kombiniert werden.

2.3.5.Vorauslegung auf Basis von KBE

Einen grundlegenden Schritt weiter geht La Rocca 2011 in seiner Dissertation [Roc11]. Er
erzeugt nicht parametrische Geometrien, sondern entwickelt ein Expertensystem bzw. ein
Knowledge-Based-Engineering-Werkzeug (KBE), das auf Basis von Regeln automatisiert
Geometrien erzeugt. Im Gegensatz zum assoziativen CAD gibt es keine vorgefertigten
Komponenten, sondern einzelne Wissenspattern, die unabhangig voneinander dem KBE-
Werkzeug vorgegeben werden. Das KBE-Werkzeug erkennt Zusammenhange zwischen den
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einzelnen Wissenspattern und formt mit Hilfe eines Losungspfadgenerators automatisch die
geometrische Beschreibung. Laut La Rocca ist der Aufwand zum Implementieren eines KBE-
Systems zunachst gréRer als bei assoziativen CAD-LAosungen. Je mehr Erweiterungen flr
unkonventionelle Geometrien notwendig werden, desto aufwandiger wird das Arbeiten mit
assoziativen CAD-Modellen und desto mehr spielt die automatisierte Geometriemodellierung
im KBE-System ihre Starken aus.

In der Implementierung von La Rocca verwendet er die KBE-Software ICAD und deren CAD-
Kernel, um alle Geometriemodelle zu erzeugen, die zur Generierung der disziplindren
Analysemodelle im Gesamtentwurfsprozess notwendig sind. Abbildung 18 zeigt den Multi
Model Generator (MMG) in der Anwendung zur multidisziplindren Optimierung von Blended-
Wing-Body-Konfigurationen [Mor04]. In der Studie sind alle Geometrien mit dem MMG zentral
erzeugt und in einem gemeinsamen Prozess an die spezialisierten Partner tibergeben worden.
Diese unkonventionellen Konfigurationen sind eine Hauptmotivation fir CAD oder KBE
basierte Modellgeneratoren, da sie nur unter sehr groRem Aufwand modellierbar sind in den
auf empirischer Modellierung basierten Systemen wie PrADO und SAM. Der MMG ist in der
Ubergreifenden Anwendung der 2. Generation MDO zuzuordnen.

La Rocca weist in seiner Arbeit die Funktionalitit KBE basierter Geometriemodellierung
sowie das Ableiten von FEM fiir Metallstrukturen und VLM-Modelle analog zu Osterheld nach,
wobei der Entwurfsraum nicht auf konventionelle Konfigurationen eingeschrankt ist. Aufgrund
der Einflihrung standardisierter Komponenten, den so genannten High Level Primitives, zeigt
sich der MMG fir den Anwender zunéchst wie ein Objekt orientiertes bzw. assoziatives Modell.
Erst bei Modellerweiterungen spielt der KBE-Ansatz seine Vorteile aus. La Rocca weist die
Methodik zu Erweiterung der Modellierung nach, indem er Steuerflachen explizit modelliert
und auslegt.

Ein weiterer CAD-Modellgenerator auf Basis von KBE ist von Munjulury verdéffentlicht [Muj17].
Ein KBE-Generator zur Erstellung und Modifikation von CPACS-Datenmodellen (siehe Kapitel
2.3.6) fur den Flugzeugentwurf ist von Jepsen [Jep13] und von Zamfir [Zam18] verotffentlicht.
KBE-Techniken halten gegenwartig in elementarer Form Einzug in kommerzielle CAD-
Systeme wie mit der CATIA Knowledge Ware [DAS20].

Der grundlegende Umgang mit solchen Entwurfssystemen und das Erzeugen
anwendungsrelevanter Produktmodelle und perspektivischen Prozessmodelle ist heute jedoch
noch Gegenstand der Forschung. Der Einzug in die industrielle Praxis wird im Laufe der
nachsten Dekade angestrebt. Dabei besteht der grundlegende Ansatz darin, mdglichst viele
Wissenspattern aller Disziplinen und Partner zu Prozessbeginn zur Verfiigung zu haben und
somit sehr frih ein konsistentes Produkt zu generieren.

Vor dem Hintergrund der Motivation fir diese Arbeit stellt dieser Ansatz den denkbar
ungunstigsten Fall fur die Verbundpartner dar, wenn sie ihr Wissen sogar in codierter Form
offenlegen missen. Es ist jedoch auch denkbar, in einem zukiinftigen Entwicklungsschritt ein
System aus mehreren vernetzten, wissensbasierten Entwurfssystemen aufzubauen und eine
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alternative LO6sung zu suchen fur die in dieser Arbeit behandelte Frage nach einem
Entwurfsansatz mit minimiertem Wissensaustausch zwischen den Entwicklungspartnern. Der
methodische Ansatz dieser Arbeit ware daftr im Fall der Verifizierung der Hypothese in
Wissenspattern zu Uberfilhren, so dass das Expertensystem automatisiert Anwendungen
generiert, wie die in dieser Arbeit manuell entwickelte Methode.
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Abbildung 18: Multi-Model-Generator im MOB-Projekt [Roc11]
2.3.6.Vorauslegung auf Basis des Datenmodells CPACS

2005 begann im Deutschen Zentrum fir Luft- und Raumfahrt e.V. (DLR) die Entwicklung
eines Vorentwurfssystems, welches das Zusammenwirken verschiedener Spezialisten in
einem durchgehend digitalen Entwurfsprozess erméglichen sollte. Die Motivation flr diese
Arbeiten lag in der Erkenntnis, dass zentrale Gesamtentwurfssysteme wie PrADO und SAM
derart umfangreich geworden waren, dass es eine immense Einarbeitung von mehreren
Jahren erfordert, um in der Lage zu sein, das System um neue disziplindre Modelle erweitern
zu konnen (siehe Kapitel 2.3.3). Dieser neue Ansatz zur Anbindung bestehender
Softwarekomponenten sollte priméar dieses Problem des Wissensmanagements ldsen, indem
spezialisierte Softwarekomponenten angebunden werden, die jeweils von disziplindren
Spezialisten betreut werden sollten. Von einem CAD zentrierten Ansatz ist abgesehen worden,
weil eine Vielzahl an Entwurfsinformationen gehandhabt werden muss, die nicht durch
Geometrien beschrieben sind. Beispiele sind Regelungsgesetze fir die Flugregelung.
Weiterhin haben viele der zu dem Zeitpunkt bereits weit entwickelten Analysewerkzeuge bzw.
die dazugehorigen Vernetzungswerkzeuge sehr unterschiedliche spezifische Anforderungen
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an den Aufbau der Geometrien; dies steht dem Konzept nur eines zentralen CAD-Systems
grundlegend entgegen [Alt11], [Nag12].

In dem neuen dezentralen Ansatz ist das zentrale Datenmodell CPACS (Common Parametric
Aircraft Configuration Scheme) entwickelt worden. CPACS ist keine Parameterliste, sondern
ein XML-Schema. CPACS definiert somit Vokabeln und Semantik, in der Luftfahrzeuge
beschrieben werden kénnen. Eine konkrete CPACS-Datei entspricht immer den Regeln des
Schemas, kann aber sehr unterschiedlich aussehen und sehr flexibel nahezu beliebige
Konfigurationen und Komponenten beschreiben. Dabei enthalt die CPACS-Datei alle explizit
erforderlichen Entwurfsparameter der beschriebenen Konfiguration. Da CPACS ein
Datenmodell und kein Geometriemodell ist, kdnnen auch nicht geometrische Informationen
wie Materialeigenschaften, Funktionen von Systemen oder auch Steuerparameter fir die
Anbindung disziplinarer Analysewerkzeuge gehandhabt werden [Liel1].

In Erganzung sind die Softwarebibliotheken TIXI zur Handhabung von CPACS-Dateien sowie
TIGL [Sig19] fur Geometrieberechnungen auf Basis des Open-Source-CAD-Kernels Open
Cascade entwickelt worden [OPE20]. Geometrieberechnungen kénnen mit TIGL durchgefiihrt
und CAD-Geometrien erzeugt werden. Diese Geometrieberechnungen sind ebenso prazise
und rechenintensiv wie in CAD-Systemen. Im Unterschied zu zentralen CAD- Ansétzen
werden nicht notwendigerweise alle definierten Geometriekomponenten explizit berechnet,
sondern nur jene in dem Moment, in dem sie fir den Aufbau eines Analysemodells erforderlich
sind. Das CPACS-System handhabt die Entwurfsparameter zentral und stellt zentral
Bibliotheken zum einheitlichen Umgang mit CPACS-Dateien bereit. Geometrieberechnungen
werden lokal beim Aufbau der einzelnen Analysemodelle ausgefiihrt und derart in den
Modellaufbau eingebunden, wie die jeweilige Methode es erfordert [Nag12].

CPACS ist modular aufgebaut und erlaubt die objektorientierte Modellierung nahezu
beliebiger Luftfahrzeuge. Einschrankungen resultieren nicht vom Datenmodell her, sondern
von den Gliltigkeitsbereichen der verwendeten Analysewerkzeuge, wobei Analysemethoden
verschiedener Detaillierungsgrade angebunden werden kdnnen von Handbuchformeln tGber
elementare Modelle wie Balken und héherwertigen MDO-Modellen wie Schalenmodelle bis hin
zu hochwertigen Verfahren (High Fidelity) wie etwa der strukturellen Crashsimulation oder dem
aerodynamischen Navier-Stokes-Loser (RANS) [Zil12], [Sch13], [Krol5], [Moel7].

Auf Basis des CPACS-Datenmodells und der TIGL-Bibliothek hat Freund ein parametrisches
Fligelmodell entwickelt [Frel4], das durch Bach fir die Auslegung von
Faserverbundtragflachen verwendet wird [Bac16].

Mailerl hat eine industrielle Anwendung des CPACS-Systems fiur die aeroelastische
Auslegung von Tragflligeln veréffentlicht [Mail3], in der das Optimierungssystem LAGRANGE
von Airbus Defence & Space mit weitreichenden Fahigkeiten zur Auslegung von
Faserverbundstrukturen unter Beriicksichtigung der  Aeroelastik und  von
Fertigungsrandbedingungen aus einem CPACS-Modell heraus eingesetzt wurde. LAGRANGE
war urspringlich fur strukturelles Sizing und Optimierung entwickelt worden, ist im Laufe der
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Jahre aber um immer mehr Disziplinen erweitert worden. Ausgangspunkt fr den Modellaufbau
war urspriinglich eine Parameterliste [Sch95]. Spéater wurde das Programm fir manuell
aufgebaute CAD-Modelle verwendet [Sch12]. In der aktuellen Entwicklung nutzt das System
das CPACS-System, um automatisiert komplexe Modelle aufzubauen, wobei Erweiterungen
fur die detaillierte Integration der Subsysteme in die Struktur den aktuellen
Forschungsschwerpunkt darstellen.

Auf Basis des CPACS-Systems hat Dorbath 2014 in seiner Dissertation ein Verfahren zur
Berechnung der Massen von Tragfligeln vorgestellt. Im Kern seiner Arbeit steht der Ansatz
eines Multi-Modell-Generators zur Erzeugung von detaillierten CPACS-Modellen auf Basis
weniger Eingabewerte, der den Fligel mit den Sekundarstrukturen beschreibt. Von dem
zentralen CPACS-Modell werden disziplinare Modelle abgeleitet fir Primar- und
Sekundarstrukturen sowie Kraftstofflasten und aerodynamische Lasten, wie in Abbildung 19
dargestellt ist. Dorbath hat in seiner Arbeit die dieser Arbeit zugrundeliegenden Ansatze zur
Modellierung und Dimensionierung tibernommen und in detaillierten Studien nachgewiesen,
dass die Verfahren realitditsnahe Massen berechnen [Daol3], [Dorl14].
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Abbildung 19: Zentraler Modellgenerator [Dor14]

Travaglini erarbeitet in seiner Dissertation 2016 unter konsequenter Nutzung von CPACS
und der Geometriebibliothek TIGL das Programmpaket PyPAD (a Python Package for Aircraft
Design), welches komplette wie in Abbildung 20 dargestellte Flugzeuge als Schalenmodelle
erzeugt auf einem Detaillierungsgrad entsprechend der Arbeiten von Osterheld und Rieke. Die
Arbeit fihrt die Strukturauslegung des NeoCASS-Systems aus dem Simsac-Projekt mit seiner
auf einer Parameterliste basierten Modellierung [Cavll] in einen Datenmodell basierten
Ansatz Uber. Dadurch sollten in PySIZE beliebige Konfigurationen erzeugt und ausgelegt
werden konnen. In seiner Arbeit weist er jedoch nur geometrisch konventionelle
Konfigurationen nach. Ein zweiter Schwerpunkt der Arbeit lag in der Anbindung von
Werkzeugen zur statischen und dynamischen aeroelastischen Auslegung [Tral6].
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Im Rahmen des EU-Projektes TRADE befindet sich ein System zur Vorauslegung hybrid-
elektrischer Luftfahrzeuge auf Basis des CPACS-Datenmodells, Modelica, openMDAO sowie
der Open-Source-FEM-Software Calculix in der Entwicklung [Zhal9a].
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Abbildung 20: Auf Basis von CPACS automatisiert generiertes PyPAD-Modell [Tral6]

CPACS ist als zentrales Datenmodell fir dezentrales Rechnen, also die 2. Generation MDO,
entwickelt worden, wobei sowohl kommerzielle Software zum dezentralen Rechnen wie
ModelCenter [PHO20] oder iSight [DAS20] als auch Open Source wie das im DLR entwickelte
RCE zum Einsatz kommen [Sigl9]. Dezentrale Rechenketten zum Gesamtentwurf von
Transportflugzeugen wurden 2013 erstmalig in dem DLR internen Projekt VAMP (Virtual
Aircraft Multidisciplinary Analysis and Design Processes) realisiert [Alt11], [Zil11], [Nagl2].
Dabei hat sich herausgestellt, dass sich eine zentrale Herausforderung im Umgang mit dem
Wissen der an dem Prozess beteiligten Experten stellt. Softwarewerkzeuge sind Werkzeuge,
deren Anwendung eine Kompetenz erfordert. In automatisierten Rechenketten werden die
Werkzeuge miteinander gekoppelt. Das bewusste Gestalten der Rechenketten zusammen mit
dem bewussten Gestalten der Zusammenarbeit der Kompetenztrager definiert die 3.
Generation MDO [Moel7], [Cial8]. Die Projekte IDEaliSM im ITEA2-Forderrahmen [Berl9]
sowie AGILE im Horizon-2020-Forderrahmen [Cial8] waren die ersten Forschungsprojekte,
die spezifisch auf die 3. Generation MDO abzielten. In beiden Féllen war das zentrale
Datenmodell CPACS Grundlage fir die erfolgreiche Zusammenarbeit der Verbundpartner.

Im Schema des CPACS-Datenmodells sowie den dazugehdrigen Bibliotheken ist das Wissen
von vielen unterschiedlichen Spezialisten zusammengetragen worden. Im Kern konnte
CPACS entwickelt werden, weil im DLR alle disziplindren Spezialisten verfigbar sind und
diese nicht im Wettbewerb stehen, sondern kooperativ die Modellierungsbasis aufgebaut
haben. Gegenwartig ist die Erweiterung der Modellierungsansétze mit CPACS fur High-
Fidelity-Verfahren wie Navier-Stokes-CFD-Verfahren Gegenstand der Forschung [Wunl13],
[Krol5], [G06r19]. Das fortgefiihrte zentrale Integrieren des Wissens aller Entwicklungspartner
zum Aufbau ihrer Analysemodelle fiihrt aber auch hier wieder auf das Problem des
Wissensschutzes zwischen Wettbewerbern, das diese Arbeit motiviert.
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2.4. Beitrag dieser Arbeit zum Stand der Technik

In Kapitel 2.1 ist dargelegt, dass detaillierte Analysen etwa zur Ausnutzung von Festigkeit
und  von Gestaltbarkeit ~ des  aeroelastischen Deformationsverhaltens  von
Faserverbundmaterialien mdglichst friih im Entwurfsprozess bericksichtigt werden missen.

Kapitel 2.2 zeigt die Evolution der numerischen Verfahren bis hin zur Enterprise Architecture
Optimization (EAQ) und die daraus folgende Notwendigkeit auf, dass die einzelnen Partner in
den immer groBer werdenden Entwicklungsverbiinden ihr geistiges Eigentum vor den
potenziellen Wettbewerbern im Entwicklungsverbund schitzen mussen.

Diese Anforderung steht im Widerspruch zu den heutigen numerischen Verfahren zur
strukturellen Flugelauslegung. Wie in Kapitel 2.3 dargelegt wird, basieren alle heutigen
Ansatze auf zentralen Modellierungsansatzen und somit auf dem umfanglichen Teilen von
Wissen.

Daraus lasst sich ableiten, dass die Hypothese der hier vorgelegten Arbeit weiterhin
Gliltigkeit besitzt. Dementsprechend werden Methoden fiir die strukturelle Vorauslegung von
Tragflachen untersucht, die lediglich das CFD-Oberflachennetz als Konturreferenz
verwenden. Dadurch wird ausgeschlossen, dass Entwurfswissen jenseits der Konturform
Ubergeben wird.

Diese Dissertation stiitzt sich auf Veroffentlichungen des Autors zu Teilgebieten, in denen
Konzepte fur Tragfligel von Transportflugzeugen erarbeitet werden [Nag03] und eine Methode
zur hochgenauen Analyse stationarer aeroelastische Wechselwirkungen entwickelt und
angewandt wird [Nag04]. Weiterhin ist eine Methode zur Modellierung von Tragflachen mit
FEM [Nag06a] sowie zur Dimensionierung der Modelle mit isotropem Material [Nag06] und mit
anisotropem Faserverbundmaterial [Nag08] entwickelt.

Folgend werden diese Einzelergebnisse erstmalig zusammengefihrt, um zu erértern, ob ein
effizientes Verfahren zur Vorauslegung von Tragflachen im digitalen Zulieferverbund des
Flugzeugbaus mdoglich ist.

Angesichts des aktuellen Standes der Technik bei den aerodynamischen
Auslegungsverfahren ist erstmalig zu erértern, inwieweit eine Modellgenerierung auf Basis
unstrukturierter CFD-Netze stabil moglich ist.

Weiterhin ist zu Uberprifen, ob eine automatisierte Anpassbarkeit der Netzfeinheit realisiert
werden kann, um je nach Anwendungsfall entweder kurze Rechenzeiten oder detaillierte
Spannungs- und Dehnungsverlaufe zu ermdglichen.

Schliel3lich stellt sich die Frage, wie eine effiziente Einbindung der neuen Methode den
Auslegungsprozess realisiert werden kann und ob aus der Durchgéngigkeit zwischen
Modellierung und Dimensionierung ein Geschwindigkeitsvorteil im Auslegungsprozess
gewonnen werden kann.
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3. Grundlagen

Diese Arbeit entwickelt eine alternative Methode zur Modellerstellung und Datenhandhabung
in der strukturellen Vorauslegung von Tragfligeln. Wie in den in Kapitel 2.3 vorgestellten
Auslegungsmethoden werden dabei FEM fur die strukturelle Analyse verwendet — jedoch auf
eine neue Art automatisiert angewandt. Aus diesem Grund fuhrt Kapitel 3.1 detailliert in diese
Methode und deren Anwendung ein. Eine besondere Herausforderung ist in dieser Arbeit mit
der Handhabung von Faserverbundmaterialien gestellt. Kapitel 3.2.1 erlautert kurz die
verwendeten Grundlagen bezuglich der Modellierung des elastischen Verhaltens, der
Festigkeitsbewertung sowie der Stabilititsbewertung. Die Entwurfsprinzipien zur
Beeinflussung des aeroelastischen Verhaltens, das so genannte Aeroelastic Tailoring,
welches die in dieser Arbeit entwickelte Methode handhaben kénnen soll, werden in Kapitel
3.3 erlautert.

3.1. Finite Elemente Methode

Die analytischen Verfahren der Strukturberechnung basieren im Allgemeinen auf der
Formulierung von Gleichungssystemen, welche die spezielle Geometrie der zu analysierenden
Struktur sowie deren Randbedingungen abbilden. Geschlossene Ldsungen existieren jedoch
nur fur einfache Korper.

Anstatt direkt eine globale Beschreibung der Struktur zu formulieren, basieren Finite-
Elemente-Methoden auf der Diskretisierung des eigentlich kontinuierlichen Kérpers in
einfache, abgeschlossene Substrukturen — die Elemente. Fir jedes einzelne Element ist das
beschreibende Gleichungssystem bekannt, in ihrer Gesamtheit wird die Struktur durch
Kopplung der Gleichungssysteme der einzelnen Elemente beschrieben.

Dieses Kapitel gibt einen kompakten Einblick in die Zusammenhange, die den Finite-
Elemente-Methoden zugrunde liegen, sowie deren Anwendung, wie es fir die Entwicklung der
automatisierten Methoden dieser Arbeit relevant ist. Beziglich einer detaillierten Herleitung sei
auf die einschlagige Fachliteratur verwiesen. Die Ausfiihrungen dieses Kapitels stiitzen sich
auf [Co002].

3.1.1.Begriffe

Finite-Elemente-Methoden beschreiben komplexe Strukturen durch die Verknipfung vieler
einfacher Teilkdrper, den so genannten Elementen. Abbildung 21 illustriert zur Erlauterung ein
Balkenelement. Das Element wird durch die so genannten Knoten an seinen Enden
beschrieben. Die La&nge des spezifischen Balkens wird durch den Abstand der Knoten
definiert. Weiterhin sind das durch den Querschnitt definierte Flachentragheitsmoment und der
Elastizitatsmodul des Materials Vorgaben, die in der Analyse unverandert bleiben.
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An den Knoten sind die so genannten Freiheitsgrade des Elements definiert, wobei im
abgebildeten Beispiel eines zweidimensionalen Biegebalkens insgesamt vier Freiheitsgrade
d; bis d4 gegeben sind. An jedem der beiden Knoten sind jeweils eine Auslenkung (di, ds) und
eine Rotation (d2, ds) definiert. Translatorische Freiheitsgrade in der Balkenachse d.h.
Stabeigenschaften, sind in diesem Beispiel nicht definiert. Da die zu berechnenden Variablen
kinematische Grol3en sind, werden FE-Methoden als WeggroéRenverfahren bezeichnet.

d,

s
&

Abbildung 21: Definition Balkenelement

Wechselwirkungen zwischen dem Element und seiner Umgebung sind ausschlief3lich an
seinen Knoten maoglich: Durch das Aufpragen von Kréaften und Momenten, durch das Vorgeben
von Werten der Freiheitsgrade sowie durch das spéater erlauterte Anbinden weiterer Elemente.

In der FEM-Analyse werden den Modellen durch Vorgabe von Werten fiir Freiheitsgrade,
dem sogenannten Fesseln, Randbedingen aufgepragt sowie Lasten definiert. Das Ergebnis
der Rechnung sind die GroRen der nicht gefesselten Freiheitsgrade sowie die Reaktionskréafte
an den gefesselten Freiheitsgraden.

3.1.2.Balkenelemente

Im allgemeinen Fall wird das zu l6sende Gleichungssystem auf dem D‘Alembertschen Prinzip
gebildet. Folgend werden, eingeschrankt fir den statischen Fall, Finite-Elemente- Methoden
anhand des Prinzips der virtuellen Arbeit veranschaulicht. Grundlage ist hier, dass bei
gegebenen aulleren Lasten F unter der Annahme fiktiver, infinitesimal kleiner Auslenkungen
der Freiheitsgrade U die Summe aller geleisteten Arbeit §V = FTSU gleich Null ergeben
muss. Dabei muss die an den Knoten ermittelte virtuelle uf3ere Arbeit 6V mit der virtuellen
inneren Arbeit §U des Elements im Gleichgewicht stehen, die sich durch das Volumenintegral

Uber Spannung mal Dehnung berechnet: U = fV oT8edV.
(2 SU—68V; =0

Zur Berechnung der inneren virtuellen Arbeit ist die Kenntnis der Dehnungs- und
Spannungsverteilung im Inneren des Elementes notwendig. Dabei ist es erforderlich, dass die
Deformation des Elements eindeutig durch die Freiheitsgrade beschrieben wird. Abbildung 22
zeigt eine mogliche Deformationsform des Balkens mit den oben definierten Freiheitsgraden
und dem folgend verwendeten Koordinatensystemen.
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Abbildung 22: Deformation Balkenelement

Mit den vier Freiheitsgraden lasst sich ein Polynom dritter Ordnung eindeutig bestimmen. Fur
die Deformation des Balkens wird folgende Ansatzform verwendet:

2(y) = ap + a1y + ayy* + azy? (3)

Es ist jedoch notwendig, die Deformation des Balkens als Funktion der Freiheitsgrade zu
beschreiben. Hierfur wird folgende Formulierung aufgestellt:

Z(y) = N1d1 + N2d2 + N3d3 + N4_d4_ (4)
z(y)=N"d (5)

NT ist der Spaltenvektor der Formfunktionen. Jede Formfunktion ist ein kubisches Polynom,

welches die Deformation des Balkens in Abhéngigkeit von nur einem Freiheitsgrad beschreibt,
wie sie in Abbildung 23 dargestellt sind:

Abbildung 23: Formfunktionen Biegebalken
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Die Ansatzfunktionen lauten unter Verwendung des n-Koordinatensystems:

(6) Ny =71 —m22+n)
(7) Ny = (1 —m2(1+7)
8) Ny =51 +m22—n)
©) Ny =—Z(1+m2(1—7)

Durch Einsetzen und Umformen ergibt sich das bekannte elastische Gleichungssystem:

(10) kd =F

und mit der Steifigkeitsmatrix formuliert anhand der Formfunktionen:

L n 12}
(11) k= [fo EI(N"N'T) dy]
12 6L —12 6L
(12) g =E| 6L 4L>  —6L 2L

—13|-12 —-6L 12 —6L
6L 21> —6L 4l2

3.1.3.Systeme aus mehreren Elementen

Die gezeigten Gleichungen stellen ein Modell fur die elastische Deformation des
Balkenelements dar, welche lediglich von den Balkenparametern E, | und L abhangen. Ist El
entlang des Balkens veranderlich, ist dieser mit mehreren Balken zu diskretisieren, wie es in
Abbildung 24 dargestellt ist.

Der abgebildete physikalische Balken wird durch zwei Balkenelemente modelliert. Jedes
einzelne Element hat zwei Knoten mit je zwei Freiheitsgraden. In der Kombination werden der
rechte Knoten von Element 1 und der linke Knoten von Element 2 zusammengefasst. Die
Freiheitsgrade Auslenkung und Rotation am geteilten Knoten missen identisch sein.

Zur Unterscheidung der Elemente vom Gesamtmodell wird fur das Gesamtmodell die
Notation R = {R;, R,4, ..., R¢} fr die &ul3eren Krafte und r = {ry, 1y, ..., 15} flr die Freiheitsgrade
eingefihrt.
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Abbildung 24: Kombination aus Balken

Fur die Steifigkeitsmatrix des gekoppelten Systems ergibt sich eine einfache Uberlagerung

der Steifigkeitsmatrizen der einzelnen Elemente:

pil AL &k GLE‘—{] 0 0
I L I L
6L ; ety —ehh i o Bh 0 0
L L I} L
LBl gEL o EL pEL (BL (BL | BL (B
K - L I L L L L L L
= || gEL  HEL (EI celtl yEL GEL | _(EL L EL
L L L L L, L, L L,
0 0 pYA _gabs nbh (Bl
L L L L
0 0 tzfg LBl Bl 4E 1,
L I L, I L,
Die Steifigkeitsmatrix gekoppelter Balkenelemente

li und Li vorzugeben sind.

3.1.4.L6sen des Gleichungssystems

(13)

lasst sich folglich sehr einfach
algorithmisch entwickeln, wobei fur jeden Einzelbalken i die invarianten Eigenschaftswerte E;,

Zum Losen des Gleichungssystems sind Randbedingungen vorzugeben.
Beispiel ist die Vorgabe r1 = r, = 0 naheliegend. An Knoten 3 kann beispielsweise eine Kraft Rs
aufgepragt werden. Somit lassen sich die auReren Krafte R unterteilen in vorgegebene Krafte
Ra und freie Krafte Rr ebenso wie vorgegebene Freiheitsgrade ra und freie Freiheitsgrade re.
Durch Zeilenpermutation lasst sich das Gleichungssystem umstellen:

Im gezeigten
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Ker  Kar\ (TF\ _ (RF
(14) (KFA KAA> (TA) - (RA)
Die obere Halfte der Gleichungen beinhaltet freie Freiheitsgrade re, wohingegen die

Freiheitsgrade ra der Gbrigen Gleichungen z.B. im Sinne einer Einspannung festgelegt sind.
Das Ldsen des Gleichungssystems geschieht in zwei Schritten:

1) Dara=0ist, lasst sich die Verschiebung der freien Knoten re direkt berechnen:

(15) {rr} = [Ker 1{RF}
2) AnschlieRend kdnnen die Auflagerkrafte Ra anhand re berechnet werden:
(16) {Ra} = [Kpal{rs}
3.1.5.Ergebnis

Das Ergebnis von FEM-Analysen besteht aus den Verschiebungen der freien Knoten sowie
aus den berechneten Auflagerkraften. Dieses Ergebnis basiert auf dem Prinzip der virtuellen
Arbeit bzw. dem Gleichgewicht aus innerer und auf3erer virtueller Arbeit. Die innere virtuelle
Arbeit wurde anhand angenommener Formfunktionen ermittelt.

Fur die in dieser Arbeit bedeutende Dimensionierung der Elemente ist zu bewerten, ob bei
gegebener Belastung die Kriterien fir das Versagen des Materials Uberschritten werden. Im
einfachsten Fall besteht die Versagensbewertung aus dem Uberpriifen, ob im Element die
zulassige Spannung des Materials Uberschritten wird.

Hierfir ist in der Nachlaufrechnung der FEM-Analyse die Spannungsverteilung zu
berechnen. Unter Annahme starrer Querschnitte kann die Dehnung im Balken berechnet
werden durch:

(17) €(z2) =x(2)z

mit der Dehnung ¢, der Krimmung k und dem Abstand von der Balkenachse z. Die
Ansatzfunktionen sind kubische Polynome, welche die Auslenkung der Balkenachse als
Funktion der Freiheitsgrade beschreiben. Zur Berechnung der Krimmung sind die
Ansatzfunktionen somit zweimal zu differenzieren. Im Ergebnis ist die Krimmung und davon
abgeleitet die Dehnung entlang des Balkens somit linear. Die durch Einsetzen des
Stoffgesetzes berechnete Spannung ist deshalb stark durch die Wahl der Ansatzfunktion
getrieben. Im Ergebnis sind nur Losungen mdglich, in denen die Spannung linear entlang des
einzelnen Balkenelementes variiert.

Andern sich die Querschnitts- oder Materialeigenschaften entlang des Balkens, wie es bei
Tragfligeln allgemein gegeben ist, ist dieser durch mehrere Balkenelemente mit den
jeweiligen lokalen Eigenschaften abzubilden. Somit Iasst sich die reale Spannungsverteilung
entlang des Balkens multilinear annahern. Je mehr Elemente vorgesehen werden, desto
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komplexere Spannungsverlaufe kdnnen durch das Gleichungssystem abgebildet werden. Die
Grole der Steifigkeitsmatrix und somit auch der Rechenaufwand steigen jedoch quadratisch
zur Anzahl der Freiheitsgrade. Daher besteht in der Anwendung von FEM- Methoden das
grundséatzliche Bestreben, mdglichst wenige Elemente zu verwenden und die Elementdichte
dort zu erhéhen, wo starke Gradienten der Ergebnisgrof3en abgebildet werden missen. Es ist
ist jedoch viel mechanischer Sachverstand notwendig, um den qualitativen Verlauf der
ErgebnisgréfRen schon in der Modellbildung vorherzusehen.

3.1.6.Schalenelemente

In der Balkenmodellierung wird von den zweiten Ableitungen der Ansatzfunktionen
ausgehend unter der Annahme starrer Querschnitte die Dehnung in der Haut extrapoliert.
Dieses Ergebnis ist in hohem MaRe durch die zugrunde gelegten Annahmen getrieben. In
Bereichen, in denen der Fligelkasten einen Knick aufweist, wie es beispielsweise in Abbildung
13 zwischen Flugel und Rumpf dargestellt ist, tritt im vorderen Teil des Knicks eine Klaffung
zwischen den einzelnen Elementmodellen auf. Im hinteren Teil Gberlappen sich die einzelnen
Modelle der angrenzenden Elemente. Es ist ersichtlich, dass die Berechnung der Spannung
in der Haut als die fur die Dimensionierung primar relevanten Grof3en nicht sehr préazise ist.

Ein grundlegend préziserer Ansatz besteht in der Verwendung von Schalenelementen.
Schalenelemente bilden drei- oder viereckige Hautsegmente ab. Die Form des einzelnen
Schalenelements wird durch seine drei oder vier Eckknoten definiert, an denen im
dreidimensionalen Fall jeweils drei translatorische und drei rotatorische Freiheitsgrade
abgebildet werden. In dieser Arbeit wird ein Element verwendet, das neben seinen vier
Eckknoten zusatzlich tber Mittelknoten auf seinen Kanten und somit tber 48 Freiheitsgrade
verfugt. Durch Abbildung des dreidimensionalen Fliigelkastens mit Schalenelementen bilden
die explizit berechneten Freiheitsgrade die Verzerrung der Hautfelder direkt ab. Abbildung 25
stellt die mit einem Balkenmodell berechnete von Mises Spannungsverteilung (links) dem mit
einem Schalenmodell berechneten Ergebnis gegeniiber (rechts) [Dorl10].

""""

Abbildung 25: Von Mises Spannung berechnet mit Balken (li.) und Schalen (re.) [Dor10]
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Es ist deutlich zu erkennen, wie das Schalenmodell die lokalen Spannungskonzentrationen
im Bereich der steifen inneren Rippen und im Fligel-Rumpf-Ubergang abbildet. Das
Balkenmodell berechnet eine dquivalente Biegeenergie im Balken, ist aufgrund des einfachen
mathematischen Ansatzes jedoch nicht in der Lage, die detaillierten Spannungsverlaufe in der
Haut abzubilden. Fur die Auslegung von Faserverbundmaterial, dessen Versagenskriterien in
Bezug auf die Spannungskomponenten sehr sensitiv sind (siehe Kapitel 3.2.2), ist die
Schalenmodellierung der Balkenmodellierung vorzuziehen. Die groRRe Sensitivitat der
Spannungsvektoren wird in Kapitel 5.6.2 bestéatigt.

3.1.7.Anwendung von FEM-Programmen

Auch bei Schalenelementen wird der erreichbare Detaillierungsgrad des Ergebnisses durch
den Aufbau des Modells aus Elementen und dem Anordnen der Knoten bestimmt. Der
Modellbildung und dem praktischen Umgang kommt daher eine besonders grofRe Bedeutung
zu. Abbildung 26 veranschaulich den typischen Ablauf von FEM-Analysen.

Pre Prozessor ‘ Solution Prozessor ‘ Post Prozessor

- Geometrie importieren - Randbedingungen am - Einlesen der
aus CAD Anwendung Finite Elemente Modell Lésungsschritte
- Geometrie modellieren festlegen - Auswerten der
- Materialeigenschaften - Belastung am FE Ergebnisse
festlegen Modell aufbringen - Export fur Verwendung
- Elementeigenschaften - Ldsungsoptionen in anderen Analysen
definieren setzen (Akustik, CFD)
- Vernetzung des - Loésen der Gleichungen

Geometriemodells

Abbildung 26: Ablauf FEM-Analyse

Die Phasen im Ablauf werden englisch als Pre-Processing, Solution-Processing und Post-
Processing bezeichnet. In den FEM-Programmen sind eigene Programmanteile den
Operationen der einzelnen Phasen gewidmet, die als Prozessoren bezeichnet werden.
Kommerzielle FEM-Programme beinhalten Ublicherweise alle Softwarekomponenten zum
Durchfuhren aller Phasen. Es existieren jedoch auch spezialisierte Programme fiir einzelne
Phasen wie den Post-Prozessor ParaView, der FEM-Ergebnisse diverser Solution
Prozessoren darstellen kann [PAR20].

Oft bildet die Arbeit mit dem Pre-Prozessor den Hauptanteil des Aufwandes. Die zu
analysierenden Geometrien miussen entweder im Pre-Prozessor oder einem angebundenen
CAD-System modelliert werden. Fur die Vernetzung der einzelnen Geometriekomponenten ist
zu definieren, welcher Elementtyp mit welchen Eigenschaften und Koordinatensystemen
verwendet werden soll und welche Randbedingungen bei der Vernetzung einzuhalten sind.
Dabei ist die Vernetzung einerseits derart vorzunehmen, dass die Anordnung der Knoten in
der Komponente die vermuteten Dehnungs- und Spannungsverteilungen abbilden kann.
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Andererseits ist gleichzeitig sicherzustellen, dass an den Kanten verbundener Komponenten
eine identische Anordnung der Knoten erreicht wird, damit die Elemente der benachbarten
Geometriekomponenten miteinander verbunden werden kénnen.

Der Solution-Processor dient der Definition der Lasten, der Randbedingungen und der
Optionen zur Losung des Gleichungssystems. Hier kbnnen verschiedene Analysetypen wie
z.B. ,statisch® oder ,harmonisch® selektiert oder geometrische Nichtlinearitaten im
Ldsungsprozess aktiviert werden.

Die Auswertung der Analyse geschieht im Post-Prozessor. Hier kénnen sowohl die
Freiheitsgrade als auch die Ergebnisse der Nachlaufrechnungen dargestellt werden. Insofern
linear elastisches und reversibles Verhalten vorliegt, kénnen die Ergebnisse unterschiedlicher
Analysen desselben Modells miteinander kombiniert werden.

Die meisten Programme verfigen uber Programmierschnittstellen oder eingebettete
Mdoglichkeiten der Programmierung, wie z.B. die in dieser Arbeit verwendete
Programmiersprache ANSYS-Parametric-Design-Language (APDL). Aufgrund der meist
hohen geometrischen Komplexitét ist die grafische Schnittstelle flr das interaktive Bearbeiten
von FEM-Analysen eine Kernfunktionalitat heutiger FEM-Programme. Der erkennbare Trend
weist in Richtung immer intuitiverer Arbeitsumgebungen, die méglichst geringe Anforderungen
an die Anwender stellen.

In dem Zuge wird die Automatisierung mit Programmierschnittstellen zunehmend durch
Konzepte des visuellen Programmierens ersetzt. Diese sind meist intuitiv nutzbar bei
signifikant geringerem Aufwand als eine Programmiersprache zu lernen. Dieser Ansatz spielt
seine Starke jedoch nur bei einfachen Automatisierungsvorhaben aus. Die komplexe
Designautomatisierung, wie in dieser Arbeit adressiert, lasst sich ideal mit Sprachen wie APDL
umsetzen.

3.1.8.Massenbestimmung mit FEM

FEM liefern als direktes Ergebnis die WeggroRen und Reaktionskréafte. Daraus abgeleitet
werden Dehnungen und Spannungen, die als Basis fur die Bestimmung der notwendigen
Materialstarken und die Auslegung in der Dimensionierung oder Optimierung dienen. Anhand
der berechneten Materialanordnung und der Materialdicke lassen sich die Massen von FEM-
Modellen ermitteln. Diese FEM-Massen entsprechen nicht direkt den Massen realer
Luftfahrtstrukturen, weil eine Vielzahl an Details wie Wartungsoffnungen oder Halterungen von
Subsystemen nicht mit abgebildet wird. Laut Pincha werden in FEM- Modellen nur etwa 30 %
— 80 % der primaren Massen abgebildet [Pin82]. Dabei besteht eine Sensitivitat der
Massenberechnung auf die Feinheit des FEM-Netzes. Je feiner das Netz ist, desto besser
werden lokale Spannungsspitzen abgebildet. Werden Bereiche der Struktur durch das
kritischste enthaltene Element dimensioniert, steigt somit die FEM-Masse mit der Netzfeinheit
[Pin83]. Oltmann gibt an, dass typischerweise 60 % — 70 % der Primarstrukturen durch FEM-
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Massen abgebildet werden [O1t07]. Dorbath ermittelt fr Airbus A320 und Airbus A340 éhnliche
Konfigurationen einen Wert von 64,5 % und 66,5 % [Dor14]. In dieser Arbeit werden die von
Dorbath ermittelten Werte verwendet, um von der FEM-Masse auf die Masse der
Flugelpriméarstruktur zu schliel3en.

Die Fligelmasse setzt sich aus der beschriebenen Primarstruktur sowie der
Sekundarstruktur zusammen. Zu der Sekundarstruktur zahlen die Massen aller nicht primar
tragenden Komponenten einschlieBlich der Hochauftriebs- und Steuerflachen, deren
Kinematiken und Aktuatoren. Der Anteil der Sekundarstruktur liegt bei heutigen
Transportflugzeugen zwischen 40 % und 50 % der Fliigelmasse. In dieser Arbeit wird von
einem Sekundarmassenanteil von 50 % ausgegangen.

Fur die Auslegung der Primarstruktur ist die Verwendung realistischer Lasten voraussetzend.
In der Flugzeugzulassung ist der Lastenprozess ein wichtiger und umfangreicher Abschnitt, in
dem alle denkbaren Lasten identifiziert werden, denen das Luftfahrzeug in seinem
Lebenszyklus ausgesetzt sein konnte. In der Zulassung ist nachzuweisen, dass alle Lasten
mit vorgegebenem Sicherheitsfaktor ertragen werden. In der Vorauslegung besteht das Ziel
darin, die sich ergebenden Massen und Steifigkeiten abzuschatzen, die sich in der Zulassung
ergeben werden. Hierfur ist es ausreichend, nur wenige charakteristische Lastfalle aus der
Flugenvelope zu betrachten. Das Buch von Lomax gilt als Standardwerk fur die Erlauterung
der Lasten im Vorentwurf [Lom96]. In dieser Arbeit sind immer mindesten der 2,5-g-Lastfall
und der -1,0-g-Lastfall fir die Auslegung gegen Festigkeitsversagen sowie der 1,0-g-Lastfall
fur die Auslegung gegen Ermiudung betrachtet. Bei allen Auslegungsrechnungen ist der
Sicherheitsfaktor von 1,5 berlcksichtigt. Die verschiedenen Auslegungsstudien in Kapitel 5
weisen die spezifisch betrachteten Lastfalle und Annahmen aus.
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3.2. Faserverbundwerkstoffe

Faserverbundwerkstoffe sind aus Verstarkungsfasern aufgebaut, die in ein Matrixmaterial
eingebettet sind. Die Kombination von Fasern und Matrix erméglicht es, die Eigenschaften des
Werkstoffs gezielt zu gestalten. Dabei bringen die Fasern eine hohe Festigkeit und Steifigkeit
in Faserrichtung in den Verbund ein, wahrend das Matrixmaterial die Kraftiibertragung
zwischen den Fasern sowie die Formtreue des Bauteils sicherstellt. Im Kontext grof3er
Leichtbaukomponenten in der Luftfahrt kommen primér Kohlenstofffasern, Aramidfasern und
Glasfasern in Kombination mit polymeren Matrixsystemen zum Einsatz. Bei der Fertigung
werden die textilen Fasern in eine Form abgelegt und das Matrixmaterial ausgehartet. Dabei
kénnen die Fasern vorimpragniert sein oder trocken abgelegt und in der Form mit dem Harz
getrankt werden. Um einen moglichst hohen Anteil an Fasern im Bauteil zu erzielen und
Lufteinschlisse zu vermeiden, findet die Fertigung von Hochleistungsbauteilen zumeist in
Pressen mit Positiv- und Negativform oder in einseitigen Formen mit Vakuumtechnik statt.

Das prazise Ablegen der Fasern ist aufwandig und die daraus resultierende langsame
Produktionsgeschwindigkeit ist eines der grofditen Hemmnisse im industriellen Einsatz dieser
Materialien. Heute werden bei flachigen Bauteilen zumeist Halbzeuge verwendet, in denen die
Fasern gewebt oder als Tapes unidirektional auf einem Tragermaterial fixiert sind. In der
manuellen Ablage der Fasern sind breite Halbzeuge und Uber die Flache der Bauteile
einheitliche Verbundaufbauten angestrebt, um eine maoglichst hohe
Produktionsgeschwindigkeit zu erzielen. In diesem Ansatz ist das lokale Ausrichten des
Laminataufbaus fur die Belastungszustédnde jedoch nur bedingt gegeben. Mit der
Automatisierung der Produktion werden heute zunehmend Roboter eingesetzt, die mit hoher
Geschwindigkeit immer schmalere Tapes ablegen und das Leichtbaupotenzial des Materials
besser ausnutzen kénnen.

Wie in Kapitel 3.3 ausgefuhrt wird, beeinflusst der Laminataufbau das Deformationsverhalten
des Fliigels und damit auch die dimensionierenden Lasten sowie den Widerstand im Reiseflug.
Die Gestaltung der Faserverbundstruktur des Fliigels muss daher bereits im Vorentwurf des
Flugzeugs berticksichtigt werden. Um das Potenzial des Materials auszunutzen, sind jedoch
die Freiheitsgrade zur lokal optimierten Laminatgestaltung zu nutzen, die sich mit den neuen
Fertigungsmethoden bieten. Diese Arbeit leistet einen Beitrag dazu, diese sehr vielen
Freiheitsgrade im Entwurf von Faserverbundtragflachen bereits in der Vorentwurfsphase der
Konfiguration angemessen handhaben zu kdnnen.

Wie es fur den Vorentwurf charakteristisch ist, wird in den Auslegungsrechnungen von
mittensymmetrischen Flugzeuglaminaten mit einem Aufbau (0°, £45°, 90°) ausgegangen.
Diese Notation bezeichnet Laminate, die in ihrer Symmetrieebene eine in 0°-Richtung
orientierte unidirektionale Faserschicht aufweisen, die beidseitig von Gewebe umgeben ist, in
dem die Fasern in +45°-Richtung ausgerichtet sind und die beidseitig tiber Deckschichten mit
unidirektionalen Fasern der Orientierung von 90° verfigen.
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Die Klasse der Flugzeuglaminate weist die bezeichnete charakteristische Abfolge von
Faserschichten auf. Die Volumenanteile dieser Schichten werden variiert. Mit der Notation
[44/44/11] wird ein typischen Flugzeuglaminat beschrieben mit 44 % Anteil 0°-Schicht, 44 %
Anteil der +45°-Schicht und 11 % Anteil der 90°-Schicht. In diesem Aufbau kann das Laminat
beispielsweise in der Haut eines Fliigels mit der dicken 0°-Schicht die Biegebelastung tragen
und der ebenfalls dicken £45°-Schicht die Torsionslasten. In Umfangsrichtung des Fligels ist
die 90°-Schicht nur diinn ausgefihrt, weil in dieser Richtung keine groRen Lasten auftreten.
Durch die Volumenanteile der Schichten ist somit eine Anpassung an die Belastung mdglich.
Zwei weitere in dieser Arbeit verwendete Freiheitsgrade sind das Schwenken der 0°-Schicht
(Tailoring-Winkel) sowie zusétzlich das Schwenken des gesamten Laminats (Off-Axis-
Winkel), wie es in Kapitel 3.3.2 ausgefiihrt wird. Die Freiheitsgrade im Laminataufbau
bestehen somit in der Gesamtdicke des Laminates, den relativen Dicken der Schichten sowie
im Tailoring- und im Off-Axis-Winkel.

Diese GroRRen kénnen Uber das Bauteil variieren, wobei die konkreten Fertigungsverfahren
und Kostenziele der Produktion mégliche Gradienten dieser Grél3en bestimmen. Aufgrund des
fur den Vorentwurf zu groRen Rechenaufwandes und der nicht immer bekannten
Randbedingungen fur die spatere Produktion ist deren explizite Beriicksichtigung in dieser
Arbeit nicht sinnvoll. Die wenigen Studien, die Faserverbundmaterialien im Vorentwurf
betrachtet haben, haben den Fligel in Segmente mit einheitlichen Materialeigenschaften
aufgeteilt, die sich zwischen den Holmen und jeweils zwei Rippen ausdehnen [Riel3]. In dieser
Arbeit wird derselbe Ansatz mit Optimierungsregionen parallel zur Mdglichkeit implementiert,
jedes Element einzeln auszulegen. In letzterem Fall wird nicht Uberpriift, ob die unabhangig
dimensionierten Elemente ein insgesamt fertighares Design ergeben. Es wird davon
ausgegangen, dass sich eine derartige detaillierte Betrachtung an die Vorauslegung
anschlie3t. Mit den beiden benannten Optionen zur flachig verdnderlichen Gestaltung des
Materialaufbaus sind das elementweise Vorgehen optimistisch und die Verwendung von
Optimierungsregionen konservativ in ihren Ergebnissen.

3.2.1.Elastisches Verhalten von Faserverbundwerkstoffen

In der klassischen Laminattheorie wird der Belastungszustand eines Laminats durch
Langskrafte n und Biegemomentenbelastung m wie folgt beschreiben:

n A Blle
(18) =
m B D)k
Die Steifigkeitsmatrix des Mehrschichtverbundes wird dabei in die Untermatrizen A, B und D
eingeteilt. Matrix A beschreibt den Zusammenhang der L&ngskrafte mit den Langsdehnungen
g, Matrix D die der Biegemomentenbelastung mit der Krimmung k. In allgemein anisotropen
Laminaten sind diese Belastungs- und Verformungszustdnde Uber die Koppelmatrix B

gekoppelt. Beim Einsatz von Faserverbundstrukturen in Tragfligeln ist vor allem die
Beeinflussung der Verformungszustande Biegung und Torsion des Flugels relevant. In
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klassisch anisotropen Laminaten sind diese Verformungszustande durch die vollbesetzte
Matrix D gekoppelt und Matrix B ist unbesetzt.

Wird ein klassisch anisotropes Laminat in Ober- und Unterschale des Fligelkastens

symmetrisch eingesetzt, kommt es zu einer Biege-Torsions-Kopplung der Fliigelverformung.
So kann in gepfeilten Tragfligeln die geometrische Kopplung von Torsions- und
Biegedeformation durch den Tailoring-Winkel direkt beeinflusst werden. Die Ausnutzung der
Steifigkeit zum Beeinflussen der aeroelastischen Fligelformen wird in Kapitel 3.3.2
beschrieben.

3.2.2.Festigkeit

Die Festigkeit bzw. strukturelle Integritat ist die grundlegendste aller Anforderungen an
Strukturen. Je nach Material werden in der Literatur vielfaltige Versagenskriterien fur die
festigkeitsgerechte Dimensionierung vorgeschlagen. Bei isotropen Materialien wie Metallen
sind gute Ergebnisse mit einfachen Kriterien wie z.B. dem Maximalspannungskriterium
erzielbar. Faserverbundmaterialien und deren genaue Festigkeitsvorhersage sind dahingegen
immer noch Gegenstand der Forschung. Die Versagenskriterien konnen entsprechend ihrer
zugrunde liegenden Hypothesen drei Gruppen zugeteilt werden: Limit oder nicht interaktive
Theorien (Maximalspannungs-/ Maximaldehnungskriterien), vollstandig interaktive Theorien
(wie Tsai-Hill und Tsai-Wu) sowie teilweise interaktive oder Bruchmodus basierte Theorien
(Hashin-Rotem, Puck). 1991 wurde von Soden, Hinton und Kaddour ein weltweiter Vergleich
der Versagenskriterien initiiert (World Wide Failure Exercise, WWFE). In dessen Verlauf
sollten die besten Versagenskriterien in verschiedenen Kategorien miteinander verglichen
werden. Im Ergebnis der WWFE wird u.a. das Kriterium von Puck fur die Bewertung des
Zwischenfaserbruchs empfohlen [Sod04].

Diese Arbeit zielt darauf ab, nachzuweisen, dass in einer neuen Methode zur strukturellen
Flugelauslegung ohne zentralen Modellierungsansatz grof3e Datenmengen im Entwurf
gehandhabt werden koénnen. Fir diese Zielsetzung sind drei exemplarische
Versagenskriterien implementiert: Die Verfahren von Puck, Tsai-Wu und das
Maximalspannungskriterium. Zur Veranschaulichung charakteristischer Berechnungen fur die
Festigkeitsauslegung von Faserverbundmaterialien wird im Folgenden das Verfahren von
Puck erlautert.

Das Verfahren von Puck [Puc96] basiert auf der Annahme des ebenen Spannungszustandes
und liefert die Bruchbedingungen fir Beanspruchung in der Schichtebene, die Informationen
uber Bruchmodus und Bruchwinkel. Diese Informationen sind fiir eine zielgerichtete Anderung
am Laminatentwurf erforderlich. Wahrend bei Faserbruch eine VergréRerung der Dicke der
betroffenen  Schicht den Reservefaktor vergroRert, ist diese Malhahme bei
Zwischenfaserbruch nicht wirkungsvoll. Wird ein nicht akzeptabler Zwischenfaserbruch in
einer Schicht festgestellt, kann dies entweder dadurch behoben werden, dass benachbarte
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Schichten, die etwa senkrecht zueinander ausgerichtet sind, dicker ausgefiihrt werden oder
dass die betroffene Schicht neu angeordnet bzw. ausgerichtet wird.

In Faserverbundwerkstoffen kénnen aufgrund ihres vielschichtigen Aufbaus und der in die
Matrix eingebetteten Fasern drei verschiedene Bruchmodi fur Zwischenfaserbruch beobachtet
werden, wie es in Abbildung 27 (li.) nach Puck [Puc96] dargestellt ist. Abbildung 27 (re) zeigt
den Versagenskorper nach Puck.

(0,,1,,) fracture curve

1
A 2
O = urccos[RuJ

-0,/

Abbildung 27: Bruchmodi (li.) und Versagenskérper (re.) nach Puck [Puc96]

Je nach Spannungszustand verlaufen Risse in Dickenrichtung und/oder geneigt dazu. Ein
Offnen der entstandenen Risse erfolgt nur im Modus A aufgrund der Zugbeanspruchung. Mit
einem geneigten Rissverlauf in Dickenrichtung der Schicht entwickelt der Bruchmodus C einen
Keileffekt, der unter Druckbeanspruchung in einer Sprengwirkung auf benachbarte Schichten
resultiert. Der Modus C ist daher kritisch und sollte immer vermieden werden. Bevor eine
Materialausnutzung fiir den jeweiligen Modus berechnet werden kann, muss anhand des im
Element vorherrschenden Spannungszustandes berechnet werden, welchem Modus ein
eventueller Bruch zuzuordnen ist. In dem Dimensionierungswerkzeug werden dazu die in
Abbildung 28 angegebenen Gultigkeitsbereiche tUberprift [Puc96].
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Abbildung 28: Gultigkeitsbereiche der Bruchbedingungen [Puc96]

Die drei eigenstandigen Bruchbedingungen fir die Bruchmodi A, B und C lauten dann:

Mode A:
2 ON
[f - i -
Mode B:
(et () +pP) =1 20
Mode C:

To1 ’ o, 2 RS__)
i) + ) & (1)

Die Parameter p{) und p{ stellen Steigungen der Bruchkurve dar. Wie von Weerts

[Wee05] vorgeschlagen, werden die Werte p{) =0,3 und p{} =0,2 als Standardwerte bei der

A

|, charakterisiert den Ubergang von Mode B zu

Berechnung verwendet. Der Parameter R

Mode C und berechnet sich aus

)
RA, =Rl 14 2p05 22
1 =50 Pui’ &y, (22)

Die Schubspannung
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(23) To1c = Rln,/l +2p(7

ist die entsprechende Spannung bei Ubergang von Mode B zu Mode C. Der Parameter pi)

legt indirekt den Maximalwert der in Mode C auftretenden Schubspannung fest. Er lasst sich
aus
(=) _ () RiL
(24) Pir =Pui g,
errechnen [Puc96]. Ein Einfluss der faserparallelen Spannung auf den Zwischenfaserbruch

wird nicht angenommen. Die hier nur skizzierten Zusammenhénge der Fertigkeitsbewertung
sind automatisiert fir jede Einzelschicht eines jeden Elementes durchzufuhren.

Fur die in dieser Arbeit entwickelte Methode stellt sich die Herausforderung, eine sehr gro3e
Anzahl an Parametern strukturiert zu verwalten und bei geringem Rechenaufwand
mathematische Operationen des gezeigten Komplexitatsgrades durchzufiihren. Dabei ist die
Methode derart zu (gestalten, dass eine einfache Implementierung weiterer
Dimensionierungskriterien der Festigkeit und auch der Stabilitéat moéglich ist.

3.2.3. Stabilitat

Dinnwandige, versteifte Schalenstrukturen sind gegen Stabilitdtsversagen zu
dimensionieren. Dabei hat die Auslegung sowohl gegen das lokale Ausbeulen der Hautfelder
zwischen Rippen und Stringern als auch gegen das globale Ausbeulen zu erfolgen [Niu95].
Explizite Stabilitatsbetrachtungen erfordern nichtlineare Analysen und eine sehr feine
Diskretisierung der explizit modellierten Struktur mit allen Versteifungen, weshalb diese
Vorgehensweise im Vorentwurf nicht in Betracht kommt. In den Arbeiten von Rieke [Riel3]
und Dorbath [Dorl4] ist nachgewiesen worden, dass fir den Flugzeugvorentwurf gute
Naherungen des Stabilitatsverhaltens auf Basis linearer FEM-Analysen mit verschmierten
Stringern mdglich sind. Dabei werden die Stringer nicht explizit modelliert, sondern durch eine
Materialschicht auf der Innenseite der Hautelemente des Fliigels angenahert. Dicke und
elastische Eigenschaften dieser Schichten werden derart gewéhlt, dass das elastische
Verhalten der Gesamtelemente den Eigenschaften der versteiften Schalen entspricht. Als
Ergebnis der globalen, linear elastischen Belastungsanalyse lassen sich die &quivalenten
Spannungen in Haut wund Stringer ableiten, welche dann Grundlage fir die
Stabilitatsbewertung sind. Dabei werden die in den Lastfallen berechneten Spannungen mit
den kritischen Spannungen verglichen, bei denen Beulen einsetzt.

Diese Arbeit verwendet die Implementierung von Dorbath [Dorl4], die auf
Handbuchverfahren nach Bruhn und der Annahme der isotropen, ebenen Platte basiert
[Bruh73]. Dabei wird die kritische Beulspannung der Haut durch die Formel berechnet:
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n?kE t 2
Ocrit = 12012 (Z) (25)

mit der kritischen Spannung o.,;;, dem Beulkoeffizienten k, dem Elastizitatsmodul E, der
Querkontraktionszahl v, der Schalendicke t und der kirzeren Kantenlange des betrachteten
Beulfeldes b. Der Beulkoeffizient ist vom Seitenverhaltnis des Beulfeldes sowie den
Einspannungsbedingungen abhangig. Dorbath hat die grafischen Methoden von Bruhn zur
Ermittlung der k-Werte fur Druck- und Schubbeulen digitalisiert. Die Bewertung der
Beulsicherheit von Faserverbundstrukturen ist noch heute Gegenstand der Forschung. In
dieser Arbeit werden die von Dorbath implementierten Methoden aus dem Luftfahrt
Technischen Handbuch (LTH) verwendet [LTHO09], die angepasste Beulkoeffizienten,
Elastizitatsmodul und Querkontraktionszahl fir Faserverbundmaterialien fir die oben
benannte Formel bereitstellen. Diese besitzt Gultigkeit fir symmetrische, balancierte Laminate
und stellt somit nur eine Naherung dar. Weiterhin sind die Handbuchmethoden fir die
Bewertung des lokalen Beulens und des globalen Beulens der Stringer nach Euler/Engesser
implementiert. Das Ziel der Arbeit besteht darin, nachzuweisen, dass auch ohne zentralen
Modellierungsansatz wie z. B. bei Dorbath sehr umfangreiche Modellparameter und
Analyseergebnisse effizient in der Dimensionierung gehandhabt werden kénnen.
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3.3. Aeroelastic Tailoring

Die hoch gestreckten Tragfligel von Transportflugzeugen weisen ausgepragte
Wechselwirkungen zwischen den aerodynamischen Kréften und strukturellen Deformationen
auf. Sehr hohe Fluggeschwindigkeiten erfordern eine Pfeilung der Tragfligel, um strukturell
kritische Abloseschwingungen, das so genannte Buffeting, zu verhindern. Durch die
Ruckwartspfeilung fuhrt eine reine Biegung des Tragfliigels nach oben zu einer Verringerung
des Anstellwinkels im gebogenen Teil des Fliigels. Diese geometrische Biege-Torsions-
Kopplung verlagert den Auftriebsschwerpunkt am Fligel in Richtung des Rumpfes. Das somit
verringerte Biegemoment entlastet den Fliigel bei hohen Lastenvielfachen und tréagt signifikant
zur Verringerung der Fligelmasse bei [Pie04]. Die Kopplung von Biegung und Verwindung tritt
auch im Reiseflug je nach Beladung und Flugzustand in unterschiedlichen Auspragungen auf.
Durch diese Wechselwirkungen nimmt der Fligel nichtoptimale Formen ein. In diesen
sogenannten Off-design-Zustanden herrscht ein relativ hoher aerodynamischer Widerstand.
In Abbildung 34 ist ein Airbus A340 im Reiseflug abgebildet, bei dem Biegung und Verwindung
anschaulich zu erkennen sind.
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Abbildung 29: Biegung und Verwindung Airbus A340 im Reiseflug [Nag04]

Durch Ausnutzung von anisotropen Eigenschaften der Struktur lasst sich eine strukturelle
Kopplung von Biegung und Verwindung herstellen, was einem Schwenken der elastischen
Achse entspricht. Abbildung 30 illustriert diesen Effekt nach Shirk [Shi86] und benennt die
Effekte, die durch globales Steifigkeitsdesign adressiert werden.
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Abbildung 30: Aeroelastic-Tailoing-Effekte [Shi86]

Das gezielte MalRschneidern der Steifigkeitsverteilung wird als Aeroelastic Tailoring
bezeichnet und von Shirk, Hertz und Weisshaar wie folgt definiert [Lov89]:

"AEROELASTIC TAILORING is the embodiment of directional
stiffness into an aircraft structural design to control aeroelastic
deformation, static or dynamic, in such a fashion as to affect the
aerodynamic and structural performance of that aircraft in a
BENEFICIAL WAY." (Shirk, Hertz, and Weisshaar, 1984)

Aeroelastic Tailoring wird seit den 1980er Jahren erforscht. Eine ausfiihrliche Ubersicht tiber
das Forschungsgebiet gibt Jutte [Jut14].

3.3.1.Aeroelastische Simulation

Grundlage fir das Aeroelastic Tailoring ist die Fahigkeit, aeroelastische Wechselwirkungen
zu analysieren. Die Grundlagen der Aeroelastik sind beispielsweise in dem Lehrbuch von
Forsching ausfuhrlich dargelegt [FOr74]. Im Kontext dieser Arbeit liegt der Schwerpunkt in der
dreidimensionalen Modellierung von Strukturen mit Schalenelementen, um angemessen
préazise  Spannungs- und Dehnungsverlaufe fir die  Dimensionierung  von
Faserverbundmaterial zu berechnen. Gleichzeitig sind in der transonischen aerodynamischen
Auslegung von Flugeln die aeroelastischen Deformationen zu berticksichtigen. Um dieses zu
erreichen, ist die numerisch schwache Kopplung von FEM- Verfahren und CFD-Verfahren
inzwischen Stand der Technik. In Abbildung 31 ist der in dieser Arbeit verwendete Prozess
dargestellt, in dem das FEM-Programm ANSYS mit dem CFD-Strémungsléser FLOWer
gekoppelt wird [Hei09]. Beide Programme werden sequentiell abwechselnd ausgefihrt und die
Ergebnisse als EingangsgroRen fur das jeweils andere Programm verwendet. Die
Iterationsschleife wird so lange durchlaufen, bis sich ein Gleichgewicht zwischen den
elastischen Deformationen und den aerodynamischen Kraften einstellt.
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Abbildung 31: Schwache aeroelastische Kopplung [Nag06a]

Die Ubergabe dieser ErgebnisgroRen geschieht an der Oberflache des Fliigels, welche die
gemeinsame Schnittflache zwischen den Modellen bildet. Dabei ist die Topologie der
Oberflachennetze nicht identisch, so dass eine Interpolation fir die Kopplung notwendig ist
[Hei09]. Das Interpolationsmodul benétigt von jeder Disziplin die Informationen zur jeweiligen
Netztopologie sowie die in jeder Iteration neu berechneten StrémungsgréfRen und
Auslenkungen. Es wird hierfir das AMIF-Format von MSC verwendet, welches diese Grof3en
in Textdateien mit einfacher Syntax mit Ahnlichkeit zu APDL-Befehlen standardisiert. Die
aeroelastische Analyse erfolgt in dieser Arbeit, wie es Ublich ist, entkoppelt von der
Dimensionierung. Das heif3t, die Berechnung der Luftlasten fir ein gegebenes Strukturmodell
erfolgt durch Anwendung der aeroelastischen Prozesskette fur alle Lastfalle. Wahrend dieser
aeroelastischen Berechnung werden die mechanischen Eigenschaften des Flugels nicht
verdndert. Erst nachdem alle Lasten ermittelt wurden, beginnt die Dimensionierung der
Struktur. Dieses Vorgehen ist analog zu dem Prozess in dem Airbus Entwurfswerkzeug FAME-
W, wie es in Kapitel 2.3.2 beschrieben und in Abbildung 14 illustriert ist.

Abbildung 32 zeigt den typischen Konvergenzverlauf der aerodynamischen Grof3en einer
aeroelastisch gekoppelten Rechnung. Auf der x-Achse ist die Anzahl der Iterationen des CFD-
Programms aufgetragen. Fir eine einzelne CFD-Rechnung sind 400 Iterationen zur
Berechnung der Stromungsgrof3en vorgegeben. Die rote Kurve zeigt die Konvergenz des
Dichteresiduums, wobei das Unterschreiten des Wertes von 10° ein eindeutig konvergiertes
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Ergebnis identifiziert. Die blaue Kurve zeigt den Verlauf des Auftriebsbeiwertes, der in dieser
Rechnung eine Vorgabe ist. Innerhalb der ersten 400 Iterationen schwankt der
Auftriebsbeiwert bis zum Erreichen der Konvergenz und verbleibt danach konstant beim
Vorgabewert. Die griine Kurve zeigt den Verlauf des berechneten Widerstandes. Nach der
Konvergenz der ersten CFD-Rechnung bei 400 Iterationen wird die aeroelastische
Prozesskette durchlaufen und es werden die Strukturdeformationen fiir die berechneten
Luftlasten berechnet. Anschlie3end wird das CFD-Netz in diese Form deformiert und es wird
die CFD-Rechnung fortgesetzt. Startwerte fur die Stromungsgré3en sind die konvergierten
Werte der Startform. Da StromungsgrofRen und Konturform dann nicht in Einklang sind, steigt
der Konvergenzwert sprunghaft an, bevor er im Laufe der weiteren lIterationen wieder
konvergiert. Wahrend der vorgegebene Auftriebsbeiwert konstant bleibt, ergeben sich
Spriinge im berechneten Widerstand bei jedem Kopplungsschritt. Die Anderungen der
berechneten Deformationen werden mit jedem aeroelastischen Kopplungsschritt immer
kleiner, so dass die Konvergenz des Gesamtprozesses an der Konvergenz des
Widerstandsbeiwertes ersichtlich ist.
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Abbildung 32: Konvergenz in der aeroelastischen Kopplung

3.3.2.Aeroelastisches Steifigkeitsdesign

In der Anwendung fur Transportflugzeuge liegt das primare Ziel des Aeroelastic Tailorings in
der Regel darin, die in Kapitel 3.3 beschriebene geometrische Biege-Torsions-Kopplung durch
gezieltes Steifigkeitsdesign vorteilhaft zu beeinflussen. Zur Erlauterung des Vorgehens ist in
Abbildung 33 ein einfacher Kasten bestehend aus zwei Hauten (H) und zwei Stegen (S) mit
der Hohe h, der Breite w sowie der Dicke der Haute ty und der Dicke der Stege ts dargestellt.
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Abbildung 33: Getailorter Kasten

Der Zusammenhang zwischen dem belastenden Biegemoment M und der Torsion T mit der
Biegung w* und der Verdrehung o' wird folgendermalen notiert:

w" _ (A1 A12> (M
(26) (a’) - (Alz Azz (T)
Mit dem Stoffgesetz fir Mehrschichtverbunde
€x S11 S12 Sie Ox
(27) & |=(S12 S22 Sz ‘| Ov
Yxy 516 526 566 Txy

und der Beziehung Sis = Sz = O fur orthotrope Verbunde lassen sich die Terme fir die
Beschreibung des Balkens finden als:

__2sth
(28) An =Sz
2-sH
(29) Ay = Z_tH.;/G.hZ
_ 1 (shw sgs-h)
(30) Azz - 2-w2-p2 (Z'tH + 2-t2

Es ist somit ersichtlich, dass bei konstruktiv vorgegebener Geometrie des Fligelkastens der
Term S die Kopplung zwischen dem belastenden Biegemoment und der resultierenden
Verdrehung bestimmt. Ausgehend von Standardlaminaten kann dieser Term entweder durch
Schwenken der 0°-Lage (,Tailoring Winkel*) oder durch Verdrehen des gesamten Laminats
(,Off-Axis-Winkel W*) beeinflusst werden. Abbildung 34 illustriert die Definitionen dieser
Grolen.
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Abbildung 34: Definition Tailoring-Winkel und Off-Axis-Winkel [Nag04]

Mit der klassischen Laminattheorie lassen sich die elastischen Eigenschaften von Laminaten
berechnen. Abbildung 35 zeigt fur ein [44/44/11]-CFK-Laminat den Verlauf der GroRR3e Sie flir
verschiedene Tailoring- und Off-Axis-Winkel.
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Abbildung 35: Kopplungsterm S16 verschiedener Laminate [Nag04]

Die prazise Berechnung der Festigkeit von Faserverbundmaterialien ist immer noch
Gegenstand der Forschung (siehe Kapitel 3.2.2). Abbildung 36 zeigt experimentell ermittelte
Werte fur dieselben Laminate.
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Abbildung 36: Festigkeit verschiedener Laminate [Nag04]

Der Vergleich der Darstellungen zeigt, dass verschiedene Kombinationen von Tailoring-
Winkel und Off-Axis-Winkel gewahlt werden kénnen, um einen bestimmten Tailoring-Effekt zu
erzielen. Elastisch identische Ldsungen unterscheiden sich jedoch betrachtlich in ihrer
Festigkeit.

Es ist somit offensichtlich, dass Aeroelastic Tailoring zwar das Steifigkeitsdesign von
Strukturen hervorhebt, dieses jedoch nicht ohne simultane Betrachtung der Festigkeit erfolgen
kann. Wie in Kapitel 3.2.2 und Kapitel 3.2.3 dargelegt wird, ist eine Vielzahl an
Versagenskriterien der Festigkeit und auch der Steifigkeit zu beriicksichtigen, die eine grol3e
Sensitivitdt auf Spanungskomponenten ausweisen. Aus diesem Grund stellen die Berechnung
der Spannungs- und Dehnungszustande anhand von Finite-Elemente-Methoden mit
Schalenelementen sowie die numerische Dimensionierung geeignete bzw. notwendige
Methoden fir das Aeroelastic Tailoring dar.

Diese Arbeit zielt auf ein eine neue Methode ab, um schon in der Vorentwurfsphase
geeignete Finite-Elemente-Modelle und ein Dimensionierungswerkzeug fur das Aeroelastic
Tailoring zu ermdglichen. Dabei basiert die im Vorentwurf obligatorische Automatisierung des
Prozesses auf CFD-Oberflachennetze als Konturreferenz. Dadurch wird die Anbindung an
hochgenaue Verfahren der Aerodynamik ermdglicht, welche fur die ausreichend prézise
Bewertung der Zielgrol3en des Aeroelastic Tailoring, des Auftriebs und des Widerstands im
transonischen Flug, notwendig sind.
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4. Methodenentwicklung

Diese Arbeit widmet sich der Erstellung einer Methode fur den strukturellen Vorentwurf von
Tragflachen, die sich nicht aus einem zentralen Modellierungsansatz ableitet, sondern lediglich
das CFD-Oberflachennetz als Konturreferenz verwendet. Durch diesen Ansatz wird nur ein
Minimum an Informationen der Partner im Verbund verwendet. Weiterhin ist diese Methode
anschlussfahig an Methoden der aerodynamischen Freiformoptimierung, die als Ergebnis kein
Geometriemodell, sondern die Koordinaten der CFD-Oberflachenknoten liefern. Kapitel 4.1
leitet das Gesamtkonzept der Methode zur Vorauslegung von Tragflachen her. Darin bildet die
automatisierte Geometriemodellierung einen zentralen Schritt, der in Kapitel 4.2 ausgefuhrt
wird. Kapitel 4.3. erlautert den Aufbau des FEM Modells. Die darauf aufbauende
Dimensionierung und der Umgang mit den umfangreichen Entwurfsvariablen geschichteter
Materialsysteme werden in Kapitel 4.4 behandelt.

4.1. Gesamtkonzept der Methode

Es wird davon ausgegangen, dass die Partner im Entwicklungsverbund nur ein Minimum an
Informationen flir die strukturelle Vorauslegung bereitstellen. Fir die Geometrie der
Konturform existieren Standarddatenformate wie IGES oder STEP, die heutzutage einen
sicheren Austausch ermdglichen. Der konkret gewéhlte Aufbau der Geometrien in diesen
Formaten lasst jedoch bereits Rickschliisse auf die Arbeitsweisen der Partner zu, so dass ggf.
spezielle Dateien erzeugt werden missten, um intellektuelles Eigentum zu schitzen.
Weiterhin sind allgemeine Geometriemodelle fur die automatisierte Weiterbearbeitung
grundsatzlich problematisch: Die Fligelkontur kdnnte eine einzige sehr komplex geformte
Hulle sein, aus Ober- und Unterschale oder aus einer beliebigen Anzahl von Teilflachen
bestehen. An allen Flachenibergédngen sind Unstetigkeiten der Geometrie mdglich. Das
Erzeugen struktureller Komponenten wie Holme, Rippen und Stringer erfordert
trigonometrische und Bool'sche Operationen, die sich bei nicht standardisierten
Konturdefinitionen kaum automatisieren lassen.

Neben der Geometrie sind auch die zu berlcksichtigen Lasten notwendige
Mindestinformation flr die Strukturvorauslegung. Die Berechnung der aerodynamischen
Lasten mit numerischen Methoden beinhaltet immer eine Oberflachendefinition mit den
Stutzstellen, an denen die aerodynamischen GrofRen auf der Oberflache berechnet werden.
Der Austausch der Luftlasten erfolgt blicherweise als Liste mit x-, y- und z-Koordinaten der
Oberflachenpunkte sowie dem berechneten Druck oder den Kraftkomponenten fir jeden der
Knoten. Die Vernetzung der Oberflache bzw. die Konnektivitdt zwischen den
Oberflachenknoten folgt bei strukturierten Netzen einer einfachen Logik. Bei unstrukturierten
Netzen wird die Konnektivitdt explizit als Liste angegeben, welche drei oder vier
Oberflachenknoten gemeinsam ein Oberflachenpanel aufspannen.

Das Oberflachennetz in Form einfacher Listen ist die elementarste Form der
Konturbeschreibung, ist in seinem Format maximal robust und notwendiger Bestandteil von
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Entwurfsprozessen. Wie in der Literaturstudie in Kapitel 2 dargelegt, wird in dieser Arbeit
erstmalig das strukturierte oder unstrukturierte Oberflachennetz der Aerodynamik als
Konturreferenz fir die Strukturmodellierung verwendet.

Um fur neue Konturformen schnell neue Strukturmodelle erzeugen zu kdnnen, wird eine
parametrische Beschreibung der strukturellen Komponenten entwickelt. Die Parameter
beziehen sich dabei mit relativen Koordinaten auf die Geometrie der Konturform, so dass
prototypische Strukturkonzepte einfach auf neue Fligelkonturen Gbertragen werden kdnnen.
Weiterhin wird die Parametrik mit variablem Detaillierungsgrad aufgebaut, so dass sich
einfache Strukturkonzepte sehr schnell umsetzen lassen, sich aber dennoch fein
ausgearbeitete Details mit dem dafir erforderlichen entsprechend héheren Aufwand umsetzen
lassen.

Die explizite Geometriemodellierung des vollstandigen strukturellen Flugels mit allen
Komponenten basiert ausschlie3lich auf der numerisch segmentierten
Oberflachenbeschreibung des aerodynamischen Modells sowie der relativen, parametrischen
Definition der Strukturkomponenten. Wie im Folgenden detailliert ausgefiihrt, lassen sich die
daflr notwendigen Operationen auf elementare trigonometrische Berechnungen sowie die
Strahlverfolgung (traytracing) reduzieren. Die Implementierung kann daher auf einen
vollstandigen CAD-Kernel mit hohem Rechenaufwand verzichten und ist prototypisch in der
Mathematiksoftware MATLAB [MAT20] realisiert.

Als Basis flir die Implementierung der strukturellen Auslegungsmethode wird die FEM-
Software ANSYS ausgewahlt. ANSYS z&hlt neben NASTRAN und ABAQUS zu den am
meisten verwendeten Systemen in Forschung und industrieler Entwicklung und zeichnet sich
durch die effiziente Bedienbarkeit mit der eigenen Programmiersprache ANSYS Parametric
Design Language (APDL) aus [ANS20]. Auf Basis der Methode zur Geometrieberechnung wird
automatisiert eine APDL-Datei erzeugt, welche die vollstandige Modellierung des gesamten
Fligels als FEM-Modell einschlieB3lich Geometrieerzeugung, Vernetzung,
Materialzuweisungen sowie Setzen der Randbedingungen und Aufpragen vorgegebener
Belastungen ausflhrt.

Uber die Vorgabe fur die Modellierungsmethode ist es moglich, das FEM-Modell mit einer
einheitlichen Materialzuweisung zu gestalten oder beliebig detailliert Materialtyp, Lagenaufbau
mit Dicke und Ausrichtung aller Einzelschichten an allen Strukturkomponenten vorzugeben.
Letzteres ist insbesondere dann notwendig, wenn ein vorgegebener Basisfligel
nachempfunden werden soll. Die strukturelle Auslegung geschieht in ANSYS mit der in APDL
implementierten neuen Dimensionierungsmethode. Die hier entwickelte Methode nutzt die
effizienten Funktionen der FEM-Software zum Umgang mit groRen Matrizen und reizt somit
die Rechenleistung der vorhandenen Hardware bestmoglich aus. Fir die Dimensionierung
konnen beliebige Lastkollektive sowie Dimensionierungskriterien in Kombination miteinander
bertcksichtigt werden. Komponentenspezifische Randbedingungen fir die Dimensionierung
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werden direkt von der Modellierung aus iibergeben. Abbildung 37 zeigt eine Ubersicht tiber

die entwickelte Methode.

1) Vorgabe Geometrie
& Dimensionierung
mit Startwerten.

4) Holme und Rippen
2D

7) Generierung FEM
Modell und
Randbedingungen

ey iy [Ty

2) CFD-Netz 3) Analyse CFD-Netz

o 4

e~

6) Vorgaben FEM

5) Geometrie 3D

S

8) Generierung
Datenmodell far
Dimensionierung

9) Analyse aller
Lastfalle

I

10} Dimensionierungs-
rechnung

11) Uberprifung
Konvergenz

12) Modell-Update &
Export Ergebnis
als Startwertef. 1)

Abbildung 37: Ubersicht Gesamtmethode

Die Prozessschritte 1) bis 5) beinhalten die Geometriemodellierung, die im anschlieRenden
Kapitel 4.2 ausgefiihrt ist. Die Schritte 6) bis 8) bilden die in Kapitel 4.3 beschriebene FEM-
Modellerstellung. Die in Kapitel 4.4 dargestellte Dimensionierung entspricht den Schritten 9)

bis 12).
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4.2. Geometriemodellierung

Die Methode zur Berechnung aller strukturell relevanten Geometrien verwendet CFD-
Oberflachennetze als Konturreferenz. Die Anordnung der Strukturkomponenten in der
vorgegebenen Kontur ist eine parametrische Vorgabe fir die Methode. Dabei wird ein
Eingabedatenformat verwendet, das relative Koordinaten in Bezug auf Vorder- und
Hinterkante des CFD-Netzes verwendet. Somit konnen Strukturlayouts prototypisch definiert
und automatisiert auf neue Konturformen Ubertragen werden.

CFD-Oberflachennetze kdnnen eine strukturierte oder unstrukturierte Topologie aufweisen.
Ferner kdnnen sie aus mehreren Teilnetzen aufgebaut sein und Lécher aufweisen; etwa an
den Anschlussstellen von Pylonen oder aerodynamischen Verkleidungen. Ein erster Schritt
zur Geometriemodellierung ist die Analyse des vorgegebenen CFD-Netzes und die
Identifikation von Vorder- und Hinterkante.

Darauf aufbauend wird der Verlauf aller vorgegebenen strukturellen Komponenten zunachst
zweidimensional in der Projektion des Fllgels berechnet. Zur Berechnung der strukturell
relevanten Geometriepunkte fir das dreidimensionale Geometriemodell wird dann das
Strahlenverfolgungsproblem gelést.

Ausgehend von den Geometriepunkten wird ein Drahtgittermodell entwickelt mit Listen aller
Punkte, Linien und Flachen. Ein Nummerierungssystem strukturiert das gesamte Modell und
wird durchgehend bis zur Dimensionierung als Referenzsystem verwendet.

Von grof3er Bedeutung fir die FEM-Modellierung ist die Steuerung der Vernetzung, die
anhand des strukturierten Nummerierungssystems der Linien realisiert ist und die Vorgabe
einer durchschnittichen ElementgroBe ermdoglicht. Anhand des Nummerierungssystems
erfolgt auch die effiziente Zuordnung vorgegebener Materialeigenschaften, Stringer-
Anordnungen und  gegebenenfalls  Ausschnitte und  Verschmelzungen  von
Strukturkomponenten.

Die Methode zur Geometriemodellierung ist prototypisch in der Software MATLAB umgesetzt
und vom Autor dieser Dissertation in verkurzter Darstellung sowie mit einem anderen
Interpolationsalgorithmus in [Nag06a] veroffentlicht.

4.2.1.Analyse des aerodynamischen Oberflachennetzes

Aerodynamische Oberflachennetze kénnen entweder strukturiert oder unstrukturiert
aufgebaut sein. Strukturierte CFD-Netze ermdglichen ein effizienteres Losen der
aerodynamischen Gleichungen, kénnen jedoch nicht sehr komplexe Geometrien abbilden,
ohne einzelne Elemente unzuléssig stark zu verzerren. Unstrukturierte Netze kdnnen auch
komplexe Geometrien abbilden, erfordern jedoch eine groRere Anzahl an Elementen, um die
physikalischen Phanomene richtig abzubilden, und gehen deshalb mit einem gréfRReren
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Rechenaufwand einher. Beide Netztypen befinden sich in der industriellen Anwendung, so
dass die hier entwickelte Methode beide Eingabeformate handhaben kdonnen muss.

Strukturierte Oberflachennetze werden durch mehrere spannweitig angeordnete Profile
definiert. Jedes der Profile ist durch dieselbe Anzahl an Stitzpunkten mit x-, y-, und z-
Koordinaten definiert. In der Ubergabe werden strukturierte Oberflachennetze als Listen
gehandhabt, die in jeder Zeile die Koordinaten eines Punktes und die dort berechneten
StromungsgroRen enthalten. Die Zeilen enthalten der Reihenfolge nach die Punkte jenes
Profils, das sich am nachsten zur Symmetrieebene des Flugzeugs befindet. In der Regel ist
der Hinterkantenpunkt der erste Punkt der Liste, im Folgenden werden die Punkte entlang des
Umlaufs um das Profil von der Hinterkante entlang der Oberseite zur Vorderkante und zuriick
entlang der Unterseite des Profils aufgefiihrt. Analog folgen die Profile der Reihenfolge nach
bis zur Fligelspitze. Aufgrund der Regelmafigkeit der Datenstruktur ist es nicht notwendig,
anzugeben, welche Knoten gemeinsam ein Oberflachenpanel aufspannen. Wenn die
aerodynamische Konturdefiniton nur durch eine Datei vorgegeben ist, wird die
Netzinformation als strukturiert interpretiert. Zunachst wird identifiziert, wie viele Stitzstellen
jeweils ein Profil bilden. Dieses geschieht, indem iterativ ab dem zweiten Punkt der Netzliste
der Abstand zum ersten Punkt berechnet wird. Der letzte Profilpunkt ist entweder kollokiert
oder sehr nahe dem ersten Punkt. Der erste Punkt des nachsten Profils weist sprunghaft einen
im Vergleich sehr grof3en Abstand auf.

Abbildung 38: Strukturiertes CFD-Netz im Vorentwurf [Nag06]

Im Gegensatz zu strukturierten Netzen sind die Oberflachenknoten in unstrukturierten Netzen
keinem Schema folgend abgelegt. Die Definition erfolgt anhand von zwei Dateien. Eine Datei
enthlt zeilenweise ungeordnet die Knoten jeweils mit Bezugsnummer, x-, y- und z-Koordinate
sowie mit den berechneten aerodynamischen Gr6Ren an dem Knoten. Wenn die
Knotennummer der Zeilennummer entspricht, kann die Bezugsnummer in der ersten Spalte
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entfallen. Eine zweite Datei enthalt die Konnektivitat, d.h., welche Knoten gemeinsam ein
Oberflachenpanel bilden. Oberflachenpanele sind meist dreieckig, kdnnen im Ausnahmefall
jedoch auch viereckig sein. Fur die einheitliche Handhabung werden viereckige Netze in
dreieckige umgerechnet, indem die vierspaltige Liste in zwei dreispaltige Listen umsortiert und
diese aneinandergehangt werden. Abbildung 39 zeigt ein unstrukturiertes CFD-Netz fir den
Flugzeugvorentwurf nach [Guo18].

= I;ﬁ"_}*fﬁ“ﬁ?;. |
- x

A

Abbildung 39: Unstrukturiertes CFD-Netz im Vorentwurf [Guo18]

Fur den Aufbau der strukturellen Komponenten ist die Kenntnis des Verlaufes von Vorder- und
Hinterkante sowie die Position der Flugelspitze und der modellierten Fligelwurzel notwendig.
Im Falle eines strukturierten Oberflachennetzes werden fir jedes Profil der vorderste und der
hinterste Punkt identifiziert. Die Punkte mit groRtem und kleinstem Abstand von der
Symmetrieebene des Flugzeugs werden als Position von Fligelspitze- und Wurzel verwendet.
Bei unstrukturierten Netzen und gegebenenfalls geschwungener Fligelform ist die
Identifikation von Vorder- und Hinterkante komplexer. Das implementierte Verfahren unterteilt
den Flugel in eine einstellbare grof3e Anzahl spannweitiger Bereiche. In jedem dieser Bereich
wird der vorderste und hinterste Punkt identifiziert. Im Folgenden wird der Verlauf von Vorder-
und Hinterkante jeweils von der Wurzel zur Fligelspitze analysiert. Wenn weitere Punkte im
spannweitigen Verlauf nicht auf einer linearen Extrapolation der inneren Punkte liegen, deutet
dies auf eine geschwungene Form der Kante oder einen Knick hin. In diesem Fall wird die
spannweitige Unterteilung in diesem Bereich verfeinert, um den Verlauf abzubilden. Abbildung
40 zeigt ein unstrukturiertes CFD-Netz im Detail mit identifizierten Knoten auf den Kanten.
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Abbildung 40: Unstrukturiertes Oberflachennetz mit identifizierten Kanten

Anhand der Kanten findet eine Auswertung des Eingangshetzes statt hinsichtlich der
Pfeilungen an Vorder- und Hinterkante sowie der 25-%- und der 50-%-Linie, hinsichtlich der
Verwindung, der lokalen Tiefe, der Oberflache und der auf den Boden projizierten Flache.

4.2.2.Strukturdefinition

Die aus dem Oberflachennetz extrahierten Informationen werden fur die Definition der
strukturellen Komponenten verwendet. Es wird die relative Koordinate ,ETA* senkrecht zur
Flugrichtung entlang des Fligels und normiert auf die identifizierte Spannweite verwendet.
Weiterhin bezeichnet ,KSI* fir eine gegebene ETA-Position die Position hinter der
identifizierten Fligelvorderkante in Richtung der ebenfalls identifizierten Flugelhinterkante.
Abbildung 41 stellt das ETA-KSI-Koordinatensystem und das globale kartesische
Koordinatensystem dar.
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Abbildung 41: Koordinatensysteme

Das Format fir die Vorgabe struktureller Komponenten ist derart gestaltet, dass einfache
Definitionen mit geringem Aufwand eingegeben werden kénnen. Die Definition der Holme
geschieht Uber eine Matrize mit der Bezeichnung SP, die im einfachsten Fall durch eine Zeile
mit vier Spalten gebildet wird. Wie in Abbildung 42 dargestellt ist, definiert die Zeile eine
Gruppe von Holmen. Die erste Definition bezieht sich grundsétzlich auf die Symmetrieebene
des Flugzeugs. Dabei geben die ersten beiden Spalten an, bei welcher KSI-Position bei ETA =
0 der erste und der letzte Holm der Gruppe liegen. Die dritte Spalte gibt an, wie viele Holme
zwischen der ersten und der letzten KSI-Position gleichverteilt sind. Die vierte Spalte gibt an,
ob die Holme real modelliert werden oder ob sie vom Typ virtuell sind und lediglich der
exakteren Beschreibung der Kontur dienen. Sind keine weiteren Angaben in der SP- Matrix
gemacht, wird automatisch an der Fligelspitze dieselbe Definition der Holme verwendet. Im
dargestellten Beispiel ist also ein Holm mit ETA = 1 und KSI = 0,25 sowie ein weiterer Holm
mit ETA = 1 und KSI = 0,50 definiert. Holme verlaufen zwischen ihren Definitionspunkten
gerade. Bei nicht linear verlaufender Vorder- und Hinterkante, wie im Beispiel in Abbildung 43,
variieren die KSI-Koordinaten der Holme somit entlang der Spannweite und entsprechen nur
an den Definitionspunkten der Vorgabe. Die hier gewahlte gerade Modellierung der Holme
zwischen Definitionspunkten entspricht der Praxis in Leichtbau und Fertigung.
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Abbildung 42: Elementare Holmdefinition

Komplexere Strukturkonzepte kénnen erzeugt werden, indem die SP-Matrix erweitert wird.
Abbildung 43 veranschaulicht das Hinzufligen eines weiteren Holms durch Hinzufligen einer
weiteren Zeile. Die ersten vier Spalten sind analog beflllt zur Definition der ersten Holmgruppe.
In der dritten Spalte ist die Anzahl der Holme auf den Wert eins gesetzt, so dass diese Gruppe
den Sonderfall eines Einzelholms veranschaulicht, der zun&chst bei ETA = 0 zu KSI = 0,90
definiert wird. Die SP-Matrix wird ebenfalls um drei Spalten erweitert. Durch Aufflllen der
neuen Spalten in der ersten Zeile bleibt die Definition dieser Zeile unverdndert. In der zweiten
Zeile ist fUr den neuen Einzelholm ein weiterer Definitionspunkt gesetzt, der bei ETA = 0,35
den Holm bei KSI = 0,6 festlegt. Es wird der aufRerste Definitionspunkt verwendet, um
festzulegen, bei welcher KSI-Ordinate die jeweiligen Holme an der Flugelspitze liegen.
Weiterhin ist durch Setzen der 0 in Spalte 7 der Einzelholm ab dem Definitionspunkt bei ETA
= 0,35 auf den Typ virtuell gesetzt. Ab diesem Punkt wird im Folgenden die Flache des Holms
nicht modelliert werden.
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Abbildung 43: Definition von zwei Holmgruppen
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Die Definition der Holme kann durch Erweiterung der SP-Matrix verfeinert werden. Durch
Hinzufigen von Gruppen von drei Spalten konnen zusatzliche Definitionspunkte in
Spannweitenrichtung gesetzt werden. Das Erweitern von Zeilen erméglicht das Hinzuflgen
weiterer Holmgruppen.

Analog zu den Holmen werden die Rippen in der Matrix Rl definiert. Abbildung 44 zeigt eine
einfache Definition einer Rippengruppe, die an der Vorderkante definiert ist zwischen ETA =
0,14 und ETA = 0,26 mit 3 Rippen in der Gruppe, die mit einem Winkel von 0° um die
Hochachse rotiert verlaufen und vom Typ real sind.

__— 14% Spannweite
26% Spannweite

RI=[0.14,0.26, 3, 0, 1]

~
~

Geometrische Schllisselpunkte
Abbildung 44: Elementare Rippendefinition [Nag06a]

Eine komplexere Definition von Rippen veranschaulicht Abbildung 45. Eine zweite
Rippengruppe bestehend aus nur einer Rippe ist an der Vorderkante bei ETA = 0,35 definiert,
die vom Typ virtuell ist. Der dritte reale Holm ist bei dieser ETA-Position definiert und endet
hier als realer Holm. Da das Modell lber die Schnittstellen zwischen Holmen und Rippen
definiert wird, ist es notwendig, an allen notwendigen Punkten der Geometrie sicherzustellen,
dass diese auch modelliert werden, also dass dort ein Schnittpunkt eines Holmes mit einer
Rippe vorgesehen wird. Der auslaufende Holm bei ETA = 0,35 wird somit erst dadurch
realisiert, dass sich bei dieser ETA- und KSI-Position Holm und Rippe schneiden. Falls keine
strukturelle Rippe an solchen Schlisselpunkten vorgesehen sind, kdnnen wie in diesem
Beispiel virtuelle Rippen hinzugefiigt werden.
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Abbildung 45: Definition mehrerer Rippengruppen [Nag06a]

Eine dritte Rippengruppe ist an der Vorderkante zwischen ETA = 0,50 und ETA = 0,58 mit 2
Rippen definiert, die um einen Winkel von -35° um die Hochachse rotiert sind. Fir diese
Rippengruppe ist ein weiterer Definitionspunkt gesetzt. Rippendefinitionen verwenden bei
ihrem Verlauf von der Vorder- zur Hinterkante nicht die hier nur sehr schwer handzuhabende
KSI-Koordinate, sondern die Holmnummer. Die Rippengruppe andert ab dem Schnittpunkt mit
dem 6. Holm ihre Orientierung und ist ab dort um den Winkel 0° rotiert. Weiterhin ist der Status
auf virtuell geandert.

Die Definitionen von Holmen und Rippen kénnen sehr schnell fir simple Layouts eingegeben
werden; sie kdnnen jedoch auch einfach erweitert werden, um sehr komplexe Architekturen
abzubilden. Aufgrund der Verwendung relativer Koordinaten kénnen alle Definitionen direkt
auf neue Konturformen Ubertragen werden. Die Adaption von Konzepten an gegebene
Geometrien in der CAD basierten Modellierung war ein zentraler Beitrag in der Dissertation
von Huirlimann [Hurl1].

4.2.3.Referenzsystem

Strukturelle Fligel bestehen aus einer sehr grof3en Anzahl an strukturellen Komponenten,
d.h. auch aus einer sehr groRen Anzahl an Geometriekdrpern. Der effiziente Umgang ist in
Bezug auf das automatisierte Zuweisen etwa von Materialeigenschaften oder
Vernetzungsoptionen eine kritische Fahigkeit. Die einfache Annahme durchgehender und sich
nicht  durchschneidender Holme und Rippen ermobglicht ein  strukturiertes
Nummerierungssystem, auf welches sich die folgende Modellierung und auch
Dimensionierung stiitzen wird.

Die strukturellen Definitionspunkte des Fligels werden mit Bezugsnummern versehen, die
aus sechs Ziffern bestehen. Die erste Ziffer ist frei wahlbar und ermdglicht es, bis zu zehn
Einzelfligel in einem Finite-Elemente-Modell zu vereinen. Dieses ist zum Beispiel dann
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notwendig, wenn der Flugel und die Hochauftriebselemente als separate Flligel modelliert oder
Flugel und Winglet getrennt modelliert werden. Die zweite Ziffer gibt an, ob der Punkt auf der
Oberseite oder auf der Unterseite des Fligels gelegen ist. Die folgenden zwei Gruppen aus
zwei Ziffern geben an, auf welcher Rippe und auf welchem Holm der Punkt liegt. Abbildung 46
illustriert das Nummerierungssystem flr Geometriepunkte.

110301

110101

110205
FY
W TRRSS
| _l__ Holm
Rippe
Typ

120102 1 Punkt Oberseite
120204 2 Punkt Unterseite

120103 Referenz

Abbildung 46: Nummerierungssystem geometrischer Schlisselpunkte [Nag06a]

Analog werden alle Flachen des Modells bezeichnet. Die erste Ziffer ist die gewahlte
Bezugsziffer des Modells. Die zweite Ziffer gibt den Typ der Flache an, wobei neben Flachen
auf Oberseite und Unterseite der Kontur auch Flachen von Holmen oder Rippen ausgewiesen
werden. Die letzten beiden Gruppen aus je zwei Ziffern geben jenen Rippen-Holm-
Schnittpunkt an, der den spannweitig innersten und in Flugrichtung vordersten geometrischen
Schlisselpunkt der Flache beschreibt. Abbildung 47 illustriert das Nummerierungssystem fur
Flachen.
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W TRR SS

| T Holm
130203 Rippe
Typ
1 Oberseite
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3 Rippen
120103 4 Holme

Referenz
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Abbildung 47: Nummerierungssystem Flachen [Nag06a]
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4.2.4.Berechnung der geometrischen Schliisselpunkte

In Kapitel 4.2.2 ist beschrieben, wie Holme und Rippen in Abhangigkeit der Verlaufe von
Vorder- und Hinterkante des aerodynamischen Oberflachennetzes definiert sind. In der
Projektion des Flugels in die x-y-Ebene werden zunachst die Schnittpunkte aller Holme und
Rippen anhand elementarer trigonometrischer Berechnungen ermittelt. Diese werden folgend
als 2D-Definitionspunkte des Flugels bezeichnet.

Diese Schnittpunkte werden dann in die Flugelebene projiziert, d.h., es wird der Punkt im
Raum berechnet mit denselben x- und y-Koordinaten, der auf der Verbindung zwischen
Vorder- und Hinterkante des Fligels liegt. Diese Punkte werden folgend als 3D-
Definitionspunkte des Strukturmodells bezeichnet.

Die geometrischen Schlisselpunkte des zu erzeugenden Drahtgittermodells sind durch die
Schnittpunkte zwischen Holm, Rippe und Haut gegeben. Sowohl die geometrischen
SchlUsselpunkte als auch die bereits ermittelten 3D-Definitionspunkte liegen auf der
Schnittgerade zwischen Holm und Rippe. Die Neigungswinkel von Holmen und Rippen sind
Vorgaben der Methode. Somit sind Aufpunkt und Richtungsvektor der Schnittgeraden von
Holmen und Rippen bekannt und es kann das Strahlenverfolgungs-Problem (raytracing) gelost
werden, um die DurchstoRBpunkte der Geraden mit dem CFD-Oberflachennetz zu berechnen.
Daflr ist ein robuster Algorithmus implementiert, der iterativ jene Punkte mit Abstand R auf
der Schnittgeraden sucht, die einen minimalen Abstand D zum Oberflachennetz aufweisen.

Die Effizienz dieses Rechenschrittes ist kritisch fir den Modellgenerator, da
Oberflachennetze etwa aus aerodynamischen Studien sehr fein sein und leicht mehr als
100.000 Elemente beinhalten kénnen. Das Suchen nach den DurchstoBpunkten kdnnte sich
die bekannte Konnektivitat der Elemente zunutze machen. Da Oberflachennetze auch als
segmentierte Teilnetze eingegeben werden kdnnen, etwa wenn in der CFD-Analyse die
Chimera-Technik verwendet wird, ist von diesem Ansatz Abstand genommen worden.
Stattdessen wird zunachst fur jede Berechnung eine Vorauswahl an Knoten und Elementen
getroffen, die sich in der Nahe des erwarteten Durchstol3punktes befinden. Weiterhin werden
diese Elemente anhand des Vergleichs ihrer Normalenrichtungen mit dem Richtungsvektor in
Elemente auf der Oberseite und Unterseite des Flugels aufgeteilt. Dies ist notwendig, da die
Verbindungslinie zwischen Vorder- und Hinterkante z.B. bei S-Schlag-Profilen teilweise
aul3erhalb der Fligelkontur verlauft und der 3D-Definitionspunkt somit auf3erhalb des Profils
liegt. Fir jede Ebene, die durch die relevanten Dreieckselemente aufgespannt wird, wird der
DurchstoBpunkt mit der durch den Richtungsvektor definierten Schnittgeraden berechnet.
Abbildung 48 veranschaulicht den Algorithmus zur Berechnung der Schlisselpunkte auf Ober-
und Unterseite der Kontur ausgehend von dem hervorgehobenen 3D-Definitionspunkt. Der
Abstand R zwischen dem 3D-Definitionspunkt und dem Schlisselpunkt im Schnittpunkt mit
dem CFD-Oberflachennetz wird iterativ durch Minimierung des Abstandes D ermittelt. Sollte
der Strahl mehrere Elemente fir jeweils Ober- oder Unterseite des Flugels schneiden, werden
die am nachsten gelegenen Punkte selektiert. Somit ist das Verfahren robust gegentber
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segmentierten und Gberlappenden Oberflachendefinitionen, wie sie in der Praxis gelegentlich
vorkommen.
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Abbildung 48: Berechnung der 3D-Schlisselpunkte
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Abbildung 49 zeigt ein unstrukturiertes CFD-Oberflachennetz mit identifizierten
SchlUsselpunkten der Struktur jeweils auf dem Oberflachennetz. Die hier vorgestellte Methode
war in einer Vorversion auf die Interpolation zwischen Profilen eingeschrénkt [Nag03], [Nag04].
In einer Weiterentwicklung wurde die Routine GridApprox von Rose verwendet, um den
Abstand D iterativ zu ermitteln [Ros06], [Nag06]. In der hier vorliegenden Version ist ein
eigenes Verfahren implementiert, das iterativ das Oberflachenelement sucht, auf welchem der
DurchstoR3punkt liegt, und diesen trigonometrisch berechnet. Erst dieses Verfahren erlaubt es,
auch bei unstrukturierten Netzen den DurchstoBpunkt im Rahmen der numerischen
Genauigkeit double float exakt zu berechnen.
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Abbildung 49: Identifizierte Struktur-Definitionspunkte im CFD-Netz [Nag06a]

Die Neigungen von Holmen und Rippen werden in der Eingabedatei des Modellgenerators
explizit vorgegeben. Dabei muss ein globaler Referenzwert definiert sein. Zusatzlich kdnnen
Bereichen, die durch nummerierte Rippen- und Holme begrenzt werden, lokale Werte
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zugewiesen werden. Abbildung 50 zeigt eine Gruppe Rippen mit sich vergrolRernden
Neigungswinkeln.

il

Abbildung 50: Geneigte Rippen
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Als Referenz fir die Neigungswinkel kann ausgewahlt werden zwischen der z-Richtung des
globalen kartesischen Koordinatensystems und der Normalenrichtung der Flugelflache, die
durch die im CFD-Netz identifizierten Vorder- und Hinterkanten aufgespannt wird. Die Normale
der lokalen Flugelflache ermdglicht eine einfache Anpassung an nicht planare Tragflugel.
Abbildung 51 zeigt einen Fligel mit geschwungenem Winglet [Nag06a]. Damit die Rippen und
Holme Uberall senkrecht auf den Flugel ausgerichtet sind, kann einfach eine Neigung von 0°
bezogen auf die Fligelflache gewahlt werden. Somit ist eine automatisierte Ubertragung von
Strukturkonzepten auf neue Konturformen auch bei groBen Anderungen der Konturform
maoglich.

Abbildung 51: Large Winglet mit automatisiert generierten Holmen und Rippen
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Ein Problem bilden Klaffungen im Oberflachennetz. Diese kommen bei nicht exakten
Segmentnetzen vor, aber auch, wenn Anbaukomponenten am Fligel wie die
Triebwerkspylone, Verkleidungen der Querruderanlenkungen oder die Kinematiken der
Hochauftriebsklappen explizit im CFD-Netz abgebildet werden. Das Oberflachennetz des
Fligels selber weist an den Verbindungsstellen Locher im Oberflachennetz auf und es kann
folglich kein Durchsto3punkt berechnet werden. Die Methode detektiert diesen Fehler und
wendet eine alternative Berechnung der 3D-Punkte an: Anhand der benachbarten
Strukturdefinitionspunkte wird lokal eine biquadratische Ersatzflache erstellt, die dann zum
Verschneiden der Holm-Rippen-Schnittlinie verwendet wird. Diese Funktion wird in Kapitel
5.3.2 illustriert und nachgewiesen.

Eine weitere Schwierigkeit stellt sich in der Geometrieberechnung des Fligelkastens, der
sich im Rumpf und somit auf3erhalb des CFD-Netzes des Flugels befindet. Bei strukturierten
CFD-Netzen wird das innerste Profil in die Flugzeugsymmetrieebene kopiert. Bei
unstrukturierten CFD-Netzen wird an einer definierten y-Position ein Profil berechnet analog
zur Berechnung virtueller Rippen. Bei der Berechnung von Geometriestiitzstellen zwischen
der definierten y-Position und der Flugzeugsymmetrieebene wird dieses Profil verwendet.
Abbildung 52 zeigt einen aus dem CFD-Fligel heraus extrapolierten Fliigelkasten.

Abbildung 52: Aus CFD-Netz heraus extrapolierter Fligelkasten
4.2.5.Komponentendatenbank

Das Geometriemodell mit allen seinen Komponenten wird nach dem Prinzip ,Bottom-up®
aufgebaut. Alle geometrischen Schliisselpunkte sind explizit berechnet und durch die in Kapitel
4.2.3 beschriebenen Bezugsnummern eindeutig in ihrer relativen Position zueinander
beschrieben. Alle Schlisselpunkte werden mit Bezugsnummer und Koordinaten in der Liste K
verzeichnet.

Die Liste L ist ein Verzeichnis aller Linien des Geometriemodells. Linien haben ein System
der Bezugsnummern analog zu dem in Kapitel 4.2.3 erlauterten Bezugsnummernsystem der
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Flachen. Die Liste L enthalt in jeder Zeile die Bezugshnummer der Linie sowie die
Bezugshnummer der die Linie aufspannenden geometrischen Schliisselpunkte. Analog
verzeichnet Liste A alle Flachen des Geometriemodells mit Flachen-Bezugsnummer sowie mit
den vier Bezugsnummern der die Flache aufspannenden geometrischen Schlusselpunkte. Die
Reihenfolge der Flachenpunkte beriicksichtigt, dass die Flachennormale entsprechend der
Rechte-Hand-Regel in den Fliigel bzw. in den Fligelkasten hinein weisen. Die einheitliche
Handhabung der Normalenrichtung ist wichtig fur den spéateren Aufbau der Struktur im Finite-
Elemente-Modell. Das gesamte Geometriemodell wird durch die Listen K, L, und A eindeutig
beschrieben.

Durch Manipulation der K-, L- und A-Listen ist es mdglich, das simple Grundmodell mit
durchgehenden, sich nicht berlhrenden Holmen und Rippen in komplexere
Strukturarchitekturen zu Uberfihren. Beispielsweise ist dieses oft bei Fligeln mit Kink
notwendig, bei denen die Rippen innerhalb des Kinks in Flugrichtung ausgerichtet sind und
die Rippen auRerhalb des Kinks senkrecht auf die Fligelachse gestellt werden. Im Ubergang
der Bereiche entstehen Y-formige bzw. zusammenlaufende Rippen. In der Vorgabe der
Methode kann angegeben werden, welche benachbarten Rippen bei welchen
Holmschnittpunkten zusammenfallen. Im Fall der Y-Rippen sind beide Rippen einzeln und ab
der Holmschnittstelle der Vereinigung als zusammenfallend definiert. In der Modellierung wird
zunachst das vollstandige Geometriemodell aufgebaut. Anschlielend werden von den
koinzident definierten, geometrischen Schlisselpunkten die Punkte mit der jeweils h6heren
Bezugsnummer wieder aus der K-Liste geldscht. Folgend werden die Punkthnummern in den
Listen L und A angepasst. Linien, bei denen beide Definitionspunkte geléscht wurden, und
Flachen, bei denen mehr als nur ein Definitionspunkt geldscht wurde, werden ebenfalls
geldscht. Abbildung 53 zeigt beispielhaft das Geometriemodell eines Deltafligels mit
auslaufenden Holmen.

Das Vorgehen zur Definition unregelmafBiger Holme ist analog zum Vorgehen bei den
Rippen. Von einer einfachen Struktur ausgehend, lassen sich somit beliebige Kombinationen
sich trennender, zusammenlaufender oder sich schneidender Holme oder Rippen
implementieren, wobei alle lokalen Neigungswinkel von Holmen und Rippen vorgegeben
werden kénnen.

Im beschriebenen Vorgehen ist die Grundanforderung erflillt, dass einfache Strukturkonzepte
sich sehr einfach implementieren lassen. Nahezu beliebig komplexe Konzepte lassen sich
umsetzen, wobei der Aufwand der Modellierung mit der Ausgefallenheit des Konzeptes steigt.
Mit den Kanten des CFD-Netzes als Referenz fiir die Definition des Strukturlayouts ist eine
automatisierte Ubertragung einmal definierter Konzepte auf andere Konturformen maglich.
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Abbildung 53: Deltafliigel mit auslaufenden Holmen in ANSYS

Die entwickelte Methode ermdglicht es, direkt von einem CFD-Oberflachennetz
ausgehend die dreidimensionalen Geometrien von Haut, Holmen und Rippen
automatisiert zu berechnen. Da kein Geometriemodell der Kontur erforderlich ist,
werden Kkeine vertraulichen Daten verwendet. Weiterhin ist die direkte
Anschlussfahigkeit an die aerodynamische Freiformoptimierung gegeben, die im
Ergebnis die optimierten Koordinaten der CFD-Oberflachenpunkte liefert.

Anordnung und Orientierung von Holmen und Rippen im Fligel sind Vorgabewerte
der Methode. Die Auswahl dieser Parameter erfolgt durch den Anwender zun&chst
anhand empirischer Werte und praktischer Randbedingungen des Entwurfs wie den
Krafteinleitungsstellen fur Triebwerk und Fahrwerk. Aufgrund der vollstandigen
Automatisierung der Methode ist es jedoch auch moglich, Parameterstudien oder
Optimierungsrechnungen durchzufiihren. In Kapitel 5.3.3 wird eine automatisierte
Variation der Holmlagen demonstriert.
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4.3. Finite-Elemente-Modellerstellung

Fur die strukturelle Modellierung wird das kommerzielle Finite-Elemente-Methoden (FEM)-
Programm ANSYS verwendet. ANSYS bietet mit seiner Programmiersprache ANSYS
Parametric Design Language (APDL) eine weit entwickeltes Nutzerschnittstelle, um Uber die
Kommandozeile oder Uber Eingabedateien mit APDL-Befehlen im Textformat mit dem
Programm zu interagieren. Ausgehend von den bekannten GeometriegréRen der Punkte,
Linien und Flachen sind die Befehle zu generieren, um den definierten Fligel mit Finiten
Elementen zu modellieren, mit Randbedingungen und Lasten zu versehen, alle notwendigen
Analysen sowie die Dimensionierung zu initiieren.

In der klassischen Modellierung von Tragfliigeln mit FEM-Programmen wird zunachst ein
Geometriemodell im Pre-Prozessor oder einem externen CAD-Programm aufgebaut. Hierzu
wird zunéachst die aerodynamische Konturform, bestehend aus mindestens zwei Flachen fir
Ober- und Unterseite des Flugels, erstellt. Folgend werden Holme und Rippen als Flachen
definiert, die jeweils miteinander und mit den Konturflachen verschnitten werden. Diese
Operationen gehen mit einem hohen Rechenaufwand einher und beinhalten Bool'sche
Operationen. Das heifl3t, bei jeder Verschneidung entstehen neue Flachen mit neuen Flachen-
, Linien- und Punktnummern. In der automatisch zugewiesenen Nummerierung ist es sehr
aufwandig, die relativen Beziehungen der Geometriekérper und deren Position im Modell
automatisiert zu handhaben.

Im Gegensatz zum konventionellen Vorgehen liegen der hier entwickelten neuen Methode
alle notwendigen Geometrieinformationen bereits zu Beginn der Finite-Elemente-
Modellierung vor. Das FEM-Modell kann somit direkt ,Bottom-up“ erstellt werden. Durch den
vollstandigen Verzicht auf Geometrieoperationen wie Verschneidungen und Bool'sche
Operationen ist die Schnittstelle zum FEM-Programm maximal schnell und robust.

4.3.1.Schnittstelle zum FEM-Pre-Prozessor

Es wird eine Textdatei mit allen APDL-Befehlen erstellt, die notwendig sind, um den
gesamten Flugel zu erzeugen. In der erzeugten Datei werden die Befehle automatisiert
kommentiert, so dass ein menschlicher Nutzer die erzeugten Befehle nachvollziehen kann.
Die in Kapitel 5.4 diskutierten Anwendungen umfassen ca. 110.000 Zeilen kommentierten
APDL-Code, der automatisch erzeugt wurde. Ausgedruckt in der Schriftart Arial und in der
SchriftgréRe 10 pt. entspricht das 1800 Seiten im DIN-A4-Format.

Der Modellaufbau beginnt mit den geometrischen Schliisselpunkten auf der Oberseite und
dann auf der Unterseite des Fligels. Die Punkte werden rippenweise erzeugt mit dem
elementaren Befehl zum Erzeugen von Geometriepunkten mit vorgegebenen Koordinaten und
Bezugsnummern. Alle zuvor verwendeten Bezugsnummern werden in das FEM-Modell
Ubertragen, so dass die Logik der Nummerierung erhalten bleibt. Im Folgenden werden alle
Linien und Flachen erzeugt, wobei erneut lediglich grundlegende Befehle verwendet werden,
welche Linien und Flachen anhand der Bezugsnummern der zuvor generierten Punkte
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definiert. Dieses Vorgehen verwendet nur grundlegende Befehle, ist jedoch sehr umfangreich.
Die in Kapitel 5.4 diskutierten typischen Anwendungsfalle haben fur diesen
Modellierungsschritt einen Umfang von mehr als 30.000 Zeilen kommentierten APDL-Code,
der automatisiert erzeugt wird.

Das Uberfilhren des Geometriemodells in das Finite-Elemente-Modell erfolgt durch
Vernetzung der Geometrie. Grundsatzlich kann das Finite-Elemente-Netz strukturiert aus
viereckigen Elementen oder unstrukturiert aus dreieckigen Elementen aufgebaut werden. Die
unstrukturierte Vernetzung ist gut fur unregelméflige Geometrien geeignet und lasst sich
relativ einfach automatisieren. Es ist jedoch eine recht feine Vernetzung, d.h. eine recht groRe
Anzahl an Elementen, notwendig, die mit einem hohen Rechenaufwand einhergeht. Weiterhin
erfordert das Uberpriifen von automatisiert erzeugten, unstrukturierten Netzen in
umfangreichen Geometrien wie den hier vorliegenden einen hohen Aufwand fir die
Quialitatskontrolle der erzeugten Element-Geometrien. In dieser Arbeit ist eine automatisierte
hybride Vernetzung implementiert. Die meisten Flachen sind viereckig und gut fur die
strukturierte Vernetzung geeignet. Es werden automatisiert die APDL-Befehle erstellt, um in
ANSYS die Randbedingungen fiir eine strukturierte Vernetzung zu setzen. Daflr wird jeder
Linie im Modell vorgegeben, wie viele Knoten in der Vernetzung auf ihr angeordnet werden
sollen. Ist bei viereckigen Flachen die vorgegebene Knotenzahl der jeweils
gegeniberliegenden Linien identisch, wird die Flache von ANSYS automatisch strukturiert
vernetzt. Abbildung 54 illustriert eine automatisiert generiertes Netz fur eine unregelmaRige
Geometrie.

ELEMENTS

Abbildung 54: Vernetzung unregelmafiige Geometrie
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Fur die Vorgabe der Vernetzungsoptionen muss fir jede Linie identifiziert werden, wie viele
Knoten auf ihr allokiert werden sollen. Hierfir ist in der Vorgabe der Methode eine angestrebte
mittlere ElementgroRe vorgegeben. Es missen an einer Flache gegenuberliegende Linien
dieselbe Knotenzahl aufweisen. Die meisten Linien werden von zwei benachbarten Flachen
verwendet, so dass eine grof3e Zahl von Linien miteinander korrespondiert. Aufgrund des
strukturierten Nummerierungssystems kdnnen bezogene Linien anhand ihrer Bezugsnummer
selektiert werden. Es werden alle APDL-Befehle erzeugt, um jeweils alle Gruppen
korrespondierender Linien zu selektieren und die mittlere Linienl&ange zu berechnen. Mit der
angestrebten mittleren ElementgroBe wird die notwendige Anzahl an Knoten pro Linie
berechnet und allen Linien zugewiesen. Diese Operationen umfassen in den Beispielen in
Kapitel 5.4 ebenfalls ca. 30.000 Zeilen kommentierten APDL- Code, der automatisiert erzeugt
wird.

Die Vernetzung erfolgt flachenweise. Die verwendeten Schalenelemente flir geschichtete
Faserverbundmaterialien werden fir Holme und Rippen symmetrisch zu den geometrischen
Flachen verwendet und fur die Haut asymmetrisch, so dass der Materialaufbau von der
definierten aerodynamischen Konturform ausgehend in das Innere des Fliigels hinein
geschieht. Abbildung 55 veranschaulicht die unterschiedliche Anordnung der Elemente.

Abbildung 55: Anordnung der Schalenelemente [Nag06a]

Bei der Vernetzung der einzelnen Flachen werden den Elementen der jeweiligen Flache alle
mechanischen Eigenschaften einschliel3lich des Materialaufbaus bestehend aus bis zu 256
Materialschichten mit Angabe von Material, Ausrichtung und Dicke von jeder Einzelschicht
zugewiesen. Diese Eigenschaften werden in der Eingabedatei der Methode vorgegeben,
jeweils mit einem globalen Standardwert und bereichsweisen Abweichungen hiervon. In der
Eingabe werden die Bereiche der Materialzuweisungen anhand der in Kapitel 4.2.3
eingefuihrten strukturierten Bezeichnung von Holmen und Rippen vorgenommen. Die
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Orientierung der Materialschichten kann entweder auf das globale Kkartesische
Koordinatensystem bezogen werden oder auf das Elementkoordinatensystem. Die
Elementkoordinatensysteme sind im Modell derart implementiert, dass bei Holmen und
Konturflachen die 0°-Richtung der Flugelachse folgt, wie es in Abbildung 56 schematisch und
in Abbildung 57 beispielhaft in einem FEM-Modell dargestellt ist. Bei Rippen liegt die 0°-
Richtung in der lokalen Fligelflache. Diese alternativen Bezugssysteme ermdéglichen es,
entweder auf einfache Weise orthotropes Material auf die Flligelachse auszurichten oder
extern vorgegebene Materialverteilungen zu implementieren, die in der Regel auf das globale
Koordinatensystem bezogen sind. Die Vernetzung und Materialzuweisung umfassen in der
Anwendung in Kapitel 5.4 ca. 40.000 Zeilen kommentierten APDL-Code.

Z

Abbildung 56: Definition lokaler Koordinatensysteme
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Abbildung 57: Beispiel lokaler Koordinatensysteme an elliptischem Winglet
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4.3.2.FEM-Modell

Dem erzeugten Finite-Elemente-Modell werden automatisiert Randbedingungen aufgeprégt,
wobei die Knoten in der Flugzeug-Symmetrieebene in der Translation in der globalen y-
Richtung zu 0 gesetzt werden. Alle Knoten an der Fligelwurzel sind in globaler x- und globaler
z-Richtung zu 0 gesetzt. Weiterhin werden Beschleunigungen entsprechend von Vorgaben
implementiert.

Die Handhabung des Modells im Dimensionierungsprozess erfordert es, flr bestimmte
Bereiche und Komponenten Flachen, Elemente oder Knoten auszuwéhlen. Die Auswahl kann
anhand verschiedener Attribute wie der Koordinaten oder der Bezugsnummer vorgenommen
werden. Um die wiederholte Auswahl von Gruppen zu beschleunigen, werden benannte
Komponenten erstellt, die anhand ihres Namens selektiert werden kdénnen. Diese Funktion
ermdglicht die effiziente Automatisierung der Anbindung der Modellgenerierung an die
Dimensionierung. Beulfelder, Optimierungsbereiche und die aerodynamische Oberflache
werden in der Modellgenerierung automatisiert als eigene Komponenten definiert und kdnnen
in der Dimensionierung einfach selektiert werden. Dieser Arbeitsschritt wird im Stand der
Technik manuell durchgefiihrt und ist dann zeitintensiv und fehleranfallig.

Bei modernen Transportflugzeugen werden die Bereiche vor dem Vorderholm und hinter
dem Hinterholm in der Regel fur das Hochauftriebssystem verwendet, das keinen relevanten
Beitrag zu Festigkeit und Steifigkeit des Gesamitfligels leistet. Fir die strukturmechanische
Auslegung wird meist lediglich der Fliigelkasten in FEM modelliert. Die Verwendung von FEM-
Modellen fir Rechnungen in der Kopplung mit CFD-Modellen erfordert jedoch das Ubertragen
aller Luftkrafte auf das FEM-Modell. In anderer Richtung ist es erforderlich, die Verschiebung
der gesamten Konturflaiche als Ergebnis der FEM-Rechnung bereitzustellen, damit das
vollstandige CFD-Netz an die berechnete Konturform im deformierten Zustand angepasst
werden kann (siehe Kapitel 3.3). Aus diesem Grund wird in dieser Arbeit der gesamte Fligel
modelliert. Wahrend der Fligelkasten detailliert vernetzt werden muss, um Spannungs- und
Dehnungsverlaufe realistisch abzubilden, sind die vorderen und hinteren Bereiche des Fliigels
mechanisch neutral abgebildet. Allen Elementen dieser Bereiche wird eine virtuelle Dichte
zugewiesen, so dass die Masse der Flugelsysteme abgebildet wird. Die Rippen in diesen
Bereichen sind ideal starr modelliert, um in der Simulation Formtreue zu zeigen. Die Hautfelder
sind ideal elastisch modelliert, damit sie keinen Einfluss auf die Steifigkeit des Fligels
ausuben. In diesem Ansatz ist es jedoch notwendig, dass die ideal-elastische Haut keine
Knoten zwischen den Rippen aufweist, da diese unter Last sonst unendliche Verschiebungen
aufweisen wirden. Um einerseits eine feine Vernetzung des Fligelkastens und andererseits
aul3erhalb des Fliigelkastens eine Vernetzung ohne Zwischenknoten zwischen den Rippen zu
ermdglichen, kann die Vernetzung zwischen diesen Bereichen diskontinuierlich vorgenommen
werden, wie es Abbildung 58 zeigt.
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Abbildung 58: Diskontinuierliches FEM-Netz

Die Funktionalitat zur automatisierten Ubertragung eines Strukturkonzeptes —auf
verschiedene nicht planare Flugelkonturen mit diskontinuierlichem Netz ist in Abbildung 59
dargestellt.

Der FEM-Modellaufbau verwendet das strukturierte Abbildungssystem der hier
verwendeten Methode sowohl fiur die effiziente Zuweisung von Material- und
Elementeigenschaften einschlieBlich der fir Faserverbundmaterialien relevanten
Elementkoordinatensysteme als auch fir die Steuerung der Vernetzung. Alle Vorgaben
zur Netzfeinheit sind strukturiert vorgegeben und adaptiv bezlglich der vorgegebenen
mittleren ElementgréfRe. Nasen- und Hinterkantenbereiche kénnen als Ersatzflachen
modelliert werden, wodurch die direkte Einbindung in aeroelastische Prozessketten
ermaoglicht wird.
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Abbildung 59: Ubertragen eines Strukturkonzeptes auf verschiedene Winglets
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4.4, Strukturdimensionierung

Die Abbildung der Primarstruktur eines Tragfligels von Verkehrsflugzeugen, wie sie in
Kapitel 5.4 dargestellt wird, erfordert eine Gré3enordnung von mindestens 10.000 Elementen.
Wird ein symmetrisches Standardlaminat mit 7 Faserschichten angenommen wie [90, 45, -45,
0, -45, 45, 90] (siehe Kapitel 3.2.1), in dem jede Schicht angepasst werden kann hinsichtlich
ihrer Dicke, Orientierung und des Materials, ergeben sich somit 210.000 Entwurfsparameter
fur ein vorgegebenes Strukturlayout.

Fur jede der 70.000 Elementschichten ist zu bewerten, ob die Dimensionierungskriterien der
Festigkeit erfullt werden, was zum Beispiel anhand der Maximalspannung Zug und Druck in
Faserrichtung sowie der Zwischenfaserbruchkriterien nach Puck erfolgen kann (siehe Kapitel
3.2.2). Fur Beulfelder, die durch Gruppen von Elementen gebildet werden, ist nachzuweisen,
dass kein Beulversagen innerhalb der vorgegebenen Lasten auftritt. Die Sicherheit gegentber
allen Versagenskriterien ist fur alle Lastféalle nachzuweisen, die im Betrieb des Luftfahrzeugs
auftreten kdnnen. In der Vorauslegung reicht die Bertcksichtigung von Ublicherweise ca. 10
charakteristischen Lastféllen aus, um in der Dimensionierung ein Ergebnis mit guter
Ubereinstimmung hinsichtlich der globalen Masse und Steifigkeit mit detailliert ausgelegten
Flugeln zu erzielen.

Fur die Dimensionierung und die Optimierung von Faserverbundstrukturen mit sehr vielen
Freiheitsgraden und auch fir viele Lastfalle sind kommerzielle Softwarewerkzeuge wie
OptiStruct verfligbar [Bac16]. Die Anwendung flr gegebene FEM-Modelle erfordert jedoch das
manuelle Zuweisen, welche Auslegungskriterien und -strategien in welchen Bereichen der
Struktur anzuwenden sind. In der Vorauslegung von Strukturen stellt sich damit die
Herausforderung, wie eine automatisierte Anbindung der Modellgenerierung an die
Dimensionierung hergestellt werden kann.

In dieser Arbeit wird eine eigene Methode zur Dimensionierung von FEM-Modellen erstellt,
die eine direkte Anschlussfahigkeit an die Vorgaben und Definitionen der automatisierten
Modellerstellung bietet. Das Dimensionierungsprogramm ist in der Skriptsprache des FEM-
Programms erstellt und kann direkt im Zuge der Modellgenerierung gestartet werden. Die
Umsetzung als Skript in der FEM-Software erlaubt es, die sehr effizienten Routinen zum
Handhaben von Matrizen und zum Management des Arbeitsspeichers zu nutzen.

Auszige der Dimensionierungsmethode sind vom Autor dieser Dissertation in [Nag06]
veroffentlicht.

4.4.1.Ubersicht, Gesamtprozess

Der Auslegungsprozess basiert auf der Vorgabe eines FEM-Modells sowie von Lasten. Die
Lasten sind wahrend der Dimensionierung unverandert. Veranderte Lasten etwa aufgrund
verdnderter  Aeroelastik  infolge  veranderter  Steifigkeiten  im Laufe  des
Dimensionierungsprozesses werden im Nachgang der Dimensionierung berechnet. Dieses
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Vorgehen entspricht dem Prozessablauf in dem Vorentwurfsprogramm FAME-W von Airbus
(siehe Kapitel 2.3.2). Eine Ubersicht tiber den Dimensionierungsprozess bietet Abbildung 60.
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Abbildung 60: Dimensionierungsprozess

Die Dimensionierungsmethode lasst sich mit beliebigen FEM-Modellen kompatibler
Elementtypen nutzen und ist nicht auf Modelle angewiesen, die mit der in dieser Arbeit
erstellten Modellierung generiert werden. Die Kombination beider Methoden zur
automatisierten Modellgenerierung und zur Dimensionierung ermdglicht jedoch als einen
Kernbeitrag dieser Arbeit die Ubergabe aller relevanten Informationen, so dass ein sehr
effizienter Gesamtauslegungsprozess maglich ist.
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Die Materialkennwerte zur Festigkeitsauslegung sind fur alle Materialien als APDL- Variablen
vorzugeben. Diese Werte werden in der Modellgenerierung definiert und werden an die
Dimensionierungsmethode Ubergeben.

Weiterhin werden Lasten definiert. Lasten sind Kréfte etwa an Triebwerk, Fahrwerk oder
Kraftstofftank, die in der Dimensionierung berticksichtigt werden. In der Modellierung werden
Krafteinleitungspunkte fiir derartige Lasten als benannte Komponenten definiert (siehe Kapitel
4.3.2), so dass die Ubertragung auf die richtigen FEM-Knoten automatisch geschieht. Die
Luftlasten konnen entweder als Knotenkrafte oder als Druckverteilungen auf die
Schalenelemente aufgepragt werden. Es ist ein automatisiertes Einlesen von Dateien mit
Luftlasten im APDL-Format implementiert, wie sie in der aeroelastischen Prozesskette
Ubergeben werden (siehe Kapitel 3.3.1). In der Lastdefinition sind lediglich der Name der Datei
mit den Luftlasten sowie der Skalierungsfaktor anzugeben. Eine weitere Lastenart ist die
Beschleunigung.

Fur die Auslegung konnen beliebig viele Lastfélle vorgegeben werden, in denen die
definierten Einzellasten beliebig miteinander kombiniert und skaliert werden. Im
Programmablauf wird das Basis-FEM-Modell initialisiert. In diesem Schritt werden die in
Kapitel 4.3.1 beschriebenen Datenstrukturen fiir den Auslegungsprozess -eingerichtet.
Folgend werden der Reihe nach alle Lastfélle wahlweise entweder linear elastisch oder
nichtlinear berechnet und die Ergebnisse in der Datenstruktur abgelegt.

Sobald alle Analyseergebnisse vorliegen, werden in der Dimensionierung mathematische
Operationen mit den in der Datenstruktur abgelegten Werten durchgefiihrt. Anhand der
Dehnungs- und SpannungsgrofRen sowie der Materialkennwerte werden die Reservefaktoren
aller Einzelschichten ermittelt (siehe Kapitel 3.2.2 und Kapitel 3.2.3). Aus allen
Reservefaktoren gemeinsam wird abgeleitet, wie die Designparameter der Struktur verandert
werden. Dabei kann vorgegeben werden, ob Schichten unabhéngig voneinander, in
Abhangigkeit der anderen Schichten im selben Element oder in Abhangigkeiten eines zuvor
definierten Hautfeldes, z.B. eines Beulfeldes, dimensioniert werden sollen. In den
Anwendungen dieser Arbeit sind die Gesamtdicke und der Schwenkwinkel von
Einzelschichten fir vorausgewahlte Laminataufbauten angepasst worden. Es lassen sich
jedoch beliebige Algorithmen zur Modifikation aller Strukturparameter implementieren.

Die neuen Werte der Designparameter werden mit den vorherigen verglichen und die
Konvergenz des Prozesses ausgewertet. Solange die Dimensionierung signifikante
Anderungen der Designparameter berechnet und die maximal vorgegebene Anzahl an
Iterationen nicht Uberschritten ist, werden die neuen Designparameter in das FEM-Modell
implementiert und der Prozess beginnt von neuem, wie in Abbildung 60 dargestellt ist.

In der Vorgabedatei kann ein Element anhand seiner Elementnummer ausgewahlt werden,
fur das alle Rechenergebnisse in eine eigene Logdatei ausgegeben werden. Es ist somit
manuell nachvollziehbar und Uberprifbar, welche Rechnungen zur Auslegung tatsachlich



Seite 112 Methodenentwicklung
Strukturdimensionierung

durchgefuhrt wurden. Diese Funktion wird bei der Implementierung der Methoden zur
Versagensbewertung genutzt, um die Richtigkeit der Implementierung manuell
nachzuvollziehen. Fir die in Kapitel 5.5 dargestellte Anwendung mit einem siebenschichtigen
Materialaufbau, 5 Lastfallen und 40 Iterationen mit 5 Versagenskriterien ergeben sich fir ein
einzelnes Element 18.000 Zeilen oder 330 DIN-A4-Seiten an dokumentierten
Prozessschritten.

Zur grafischen Auswertung der Dimensionierungsrechnungen kdnnen Gréf3en wie die
Gesamtdicke, die Dickenanderung im  aktuellen Dimensionierungsschritt, die
Hauptspannungsrichtung, die Richtungsanderung im aktuellen Dimensionierungsschritt sowie
das die Dicke treibende Dimensionierungskriterium farblich dem FEM-Modell aufgepragt
werden.

4.4.2.Datenhandhabung

Bei beispielhaften 70.000 Einzelelementschichten eines einfachen Tragfligels, 5
Festigkeitskriterien und 5 Lastféllen sind in jeder Iteration 1.750.000 Materialausnutzungen zu
berechnen, aus denen 210.000 Designparameter abgeleitet werden mussen. Eine effiziente
Durchfiihrung der Berechnungen ist offensichtlich kritisch fur die Anwendbarkeit der
Dimensionierung.

FEM-Programme sind daflir optimiert, effizient mit groBen Matrizen umzugehen (siehe
Kapitel 3.1.3) und den verfugbaren Arbeits- und Festplattenspeicher des eingesetzten
Rechners bestmdglich auszunutzen. Dabei sind fir das Lésen der FEM-Gleichungssysteme
Operationen grundlegend, die Vektoren verwenden, bei denen jede Zeile einem Element im
FEM-Modell entspricht. In der verwendeten Skriptsprache ist eine Familie von Befehlen
verfugbar, die Operationen mit ganzen Vektoren anbietet. Im Gegensatz zum alternativen
Vorgehen von skalaren Operationen in einer Schleife iber den Vektor sind Vektorfunktionen
um GrolRenordnungen effizienter. Das Addieren beliebig langer Vektoren verursacht einen
Rechenaufwand vergleichbar der Addition zweier Skalare. Die Dimensionierungsmethode ist
daher auf den beschriebenen Vektorfunktionen aufgebaut.

Abbildung 61 zeigt die entwickelte grundlegende Datenstruktur, die das Ausreizen der
Vektorfunktionen zur Dimensionierung erlaubt. Die Datenstruktur hat insgesamt vier
Dimensionen. Grundlage ist eine Matrix, bei der jede Zeile die Informationen des Elementes
mit jener Bezugsnummer enthélt, die mit der Zeilennummer korrespondiert. Diese Dimension
(Element) entspricht direkt der internen Handhabung von Elementdaten des FEM-Programms
etwa in der Steifigkeitsmatrix. Somit lassen sich im Post-Processing die Ergebnisse aller
Elemente mit einem Vektorfunktionsaufruf in die eigene Datenstruktur Ubertragen. Die zweite
Dimension der grundlegenden Matrix entspricht den Faserschichten (Layer), die dritte
Dimension der Datenstruktur ist der Lastfall. Fir jeden Lastfall kann fir jedes Element und fr
jede Einzelschicht eine Information abgelegt werden. Die vierte Dimension ist die Iteration des
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Dimensionierungsprozesses. Dabei ist die aktuelle Iteration i der Ursprung dieser Dimension
und die Richtung dieser Dimension entspricht der alter werdenden Historie.

Iteration i-2
[teration i-1
Schicht lteration i
€
(b
=
(1))
w
Lastfall 3
Lastfall 2
Lastfall 1

Abbildung 61: Datenstruktur

In dieser Datenstruktur kbnnen Werte wie die berechnete Spannung in x-Richtung organisiert
werden in Abhangigkeit des Elementes, der Materialschicht, des Lastfalls und der
Dimensionierungsiteration. In der gefillten Datenstruktur ist die Spannung in x-Richtung als
Funktion aufrufbar mit den Funktionswerten Element, Schicht, Lastfall und Iteration. Die
Verwendung kann skalar erfolgen oder anhand von Vektoren. Als Vektor ist es mdglich, die
Spannungen aller Elemente fir vorgegebene Werte flr Schicht, Lastfall und Iteration
auszulesen. Auswertungen fir alle Schichten oder Lastfélle erfolgen anhand von Schleifen.

4.4.3.Analyse

Die Dimensionierung ist auf der Basis von Vektorfunktionen realisiert. Abbildung 62
veranschaulicht, in welchem Prozessschritt welche Informationen mit der eingefiihrten
Datenstruktur und unter Nutzung welcher der Dimensionen abgelegt werden.

In der Initialisierung werden fir jedes Element (E) relevante Geometriegrof3en wie die Flache
und die Kantenldngen in die Matrize E_GEO (E) abgelegt. Sie kann als Gewichtung genutzt
werden, wenn GréfRen verschiedener Elemente miteinander kombiniert werden sollen, z.B. zur
Berechnung einer mittleren Spannung an einem aus mehreren Elementen bestehenden
Hautfeld.
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ANSYS Variablen Operationen
Vorgaben
FEM Modell
Lasten
* - E_GEO (E)

E_TK (E,L,ITER)

Initialisierung =% E_ANG (E.L,ITER)
E_MAT(E,L,ITER)
ML (E,L,CRI)

RE_SX (E,L,LC,ITER)
RE_SY (E,L,LC,ITER)
RE_ST (E,L,LC,ITER)
RE_S1 (E,L.LC,ITER)
RE_S2 (E,L.LC,ITER)
RE_SA (E,L,LC,ITER)

OPT_CRI1 (E,LLC,ITER)
OPT CRI2 (ELLC,TER) OPT_X = RE X o ML
OPT_CRIn (E,LLC,ITER)

E_TK (E,LITER)
Anpassung E_ANG (E,L,ITER) EX = OPT_X o OPTY
Modell E_MAT(E,L,ITER)

Abbildung 62: Datenhandhabung im Dimensionierungsprozess

Die Dicken der einzelnen Materialschichten (L) werden fir jede Iteration (ITER) in der
Datenstruktur E_TK (E, L, ITER) abgelegt. Analog werden die Winkel, um die die
Materialachse aus dem Elementbezug-Koordinatensystem rotiert wird, abgelegt in E_ANG (E,
L, ITER) ebenso wie die Bezugsnummer des verwendeten Materials E_MAT (E, L, ITER).

Fur jedes Element und fir jede Einzelschicht werden fir die verschiedenen
Dimensionierungskriterien (CRI) die Materialvergleichswerte in die Matrize ML (E, L, CRI)
abgelegt. Die Struktur ist somit beflllt mit den Kennwerten jener Materialien, wie sie den
Einzelschichten der Elemente zugewiesen sind.

In der Analyse aller Lastfélle werden die Spannungskomponenten Sx, Sy und St sowie die
Hauptspannungen S1, S2 und die Hauptspannungsrichtung in Bezug zum
Elementkoordinatensystem in Strukturen wie RE_SX (E, L, LC, ITER) abgelegt. Alle
berechneten Dehnungen werden analog zu RE_EX (E, L, LC, ITER) abgelegt.
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In  der Dimensionierung werden die Reservefaktoren fir alle vorgegebenen
Versagenskriterien berechnet. Implementiert sind unter anderem Max Strain, Max Stress,
Tsai-Wu und Puck fir die Bewertung der Festigkeit. Versagenskriterien werden anhand
mathematischer Operationen ausgewertet, die berechnete Dehnungs- und/oder
SpannungsgroéfRen in Bezug setzen zu Materialkennwerten und/oder zu Geometrien von
Strukturkomponenten. Beispiele von implementierten Formeln sind in Kapitel 3.2.2 und Kapitel
3.2.3 gegeben. Es kénnen beliebig viele Dimensionierungskriterien definiert und miteinander
kombiniert werden.

4.4.4.Dimensionierung

Die Dimensionierung kombiniert die verschiedenen Reservefaktoren und gegebenenfalls
Analyseergebnisse in mathematischen Operationen, um den vorgegebenen Algorithmen
entsprechend bessere Werte fir die Designparameter zu berechnen. Verschiedene Regeln
kénnen verwendet und miteinander kombiniert werden.

Wie in Kapitel 4.3.2 beschrieben wird, werden in der Modellierung automatisch
Optimierungsbereiche generiert. Die Implementierung dieser Bereiche als Komponenten in
ANSYS ermdglicht es mit Maskierungsvektoren, Vektoroperationen selektiv fir diese Bereiche
auszufuhren. Die von Dorbath [Dorl4] entwickelten Verfahren zur Berechnung der
Beulsicherheit konnten somit analog zu den Verfahren der Festigkeitsbeurteilung
implementiert werden (siehe Kapitel 3.2.3).

Ein elementarer Algorithmus ist das Fully Stressed Design, wie es z.B. von Osterheld [Ost03]
implementiert ist. Dabei wird unter allen Reservefaktoren der kritischste ausgewéhlt und das
gesamte Element wird in seiner Dicke skaliert. Dabei wird zum Unterdriicken numerischer
Schwingungen im Dimensionierungsprozess nicht direkt die alte Dicke mit dem Kehrwert des
vorhandenen Sicherheitsfaktors multipliziert, sondern eine Relaxation vorgesehen. Wie Rieke
nachgewiesen hat, lasst sich dieser Algorithmus direkt auf Faserverbundmaterialien
Ubertragen [Riel3].

Die Orientierung des Materials kann vorgegeben werden mit der Fligelachse oder dem
globalen Koordinatensystem als Referenz, wie in Kapitel 4.3.2 dargelegt wurde. Es ist jedoch
auch einfach moglich, die Orientierung der Faserverbundschichten auszurichten. Naheliegend
ware es, die berechnete Hauptspannungsrichtung der 0°-Lage im kritischsten Lastfall zu
verwenden, um das gesamte Materialsystem auf den kritischen Lastfall auszurichten.
Beliebige mathematische Operationen kdnnen fiir jede Einzelschicht eines jeden Elementes
unter Verwendung aller Spannungs- und Dehnungskomponenten sowie aller berechneter
Versagenskriterien ausgefiihrt werden. Es ist mdglich, alle Elemente auf die lokale
Hauptspannungsrichtung auszurichten oder einen Tailoring- oder Off-Axis-Winkel in Relation
zur Hauptspannungsrichtung vorzugeben (siehe Kapitel 3.3.2).
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Nach erfolgter Berechnung der neuen Schichtdicken und -orientierungen wird Uberprift, ob
die neuen Grollen sowie die GrofRendnderungen in dieser Iteration innerhalb der
vorgegebenen Minimal- und Maximalwerte liegen. Sollte das nicht der Fall sein, werden die
maximal zulassigen Werte gewahlt. Es kdnnen auch maximale relative oder absolute
Anderungen von Eigenschaften zur jeweils nachsten Iteration vorgegeben werden, dies kann
beispielsweise beim Ausrichten des Materials auf Spannungsrichtungen die Stabilitat des
Prozesses absichern.

Die Iterative Ausfuhrung von Analysen und Dimensionierung wird beendet, wenn entweder
eine vorgegebene maximale Anzahl von Iterationen erreicht wird oder wenn der Prozess
konvergiert. Die Konvergenz kann anhand verschiedener Kriterien bewertet werden. Das
Dickenresiduum beispielsweise zeigt die aufsummierte relative Dickenanderung aller
Elemente. Abbildung 63 zeigt den Verlauf der Masse eines Flugels uber den
Dimensionierungsiterationen sowie das Dickenresiduum. Die Masse konvergiert nach der
vierten lIteration. Dass logarithmisch aufgetragene Dickenresiduum féllt weiter bis zur 10.
Iteration. Dies bedeutet, dass nach Konvergenz der Masse Anderungen der lokalen
Dickenverteilung vorgenommen werden, diese jedoch neutral sind bezuglich der Masse.
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Abbildung 63: Verlauf Masse und Dickenresiduum in Dimensionierung

Abbildung 64 =zeigt mit dem Verlauf der Eigenfrequenzen des Fligels Uber die
Dimensionierungszyklen die Auswirkungen der strukturellen Umverteilungen nach
Konvergenz der Masse. Es ist ersichtlich, dass auch bei der 10. Iteration der zweite Eigenmode
noch einen Gradienten in der Frequenz aufweist. Diese Arbeit zielt auf die statische Auslegung
von Tragflachen im Vorentwurf ab und betrachtet dementsprechend lediglich die Konvergenz
der Masse. Fir das erheblich weitergehende Ziel einer dynamischen Fligelauslegung ware
es moglich, auch strukturdynamische Grofien in die hier entwickelte
Dimensionierungsmethode mit einzubeziehen.
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Abbildung 64: Verlauf Eigenfrequenzen in Dimensionierung

Der entwickelte Dimensionierungsprozess basiert auf der durchgéangigen
Modellierungslogik sowie einem Datenmodell zum effizienten Handhaben von
Analyseergebnissen. Die Nutzung von Matrizen und Vektoroperationen ermdoglicht das
recheneffiziente Auslesen von Analyseergebnissen, das darauf aufbauende Berechnen
der modularen Versagenskriterien und schlieBlich die Durchfihrung der
Dimensionierungsrechnung zur Bestimmung besserer Entwurfsparameter. Die hohe
Effizienz der Vektoroperationen erlaubt nicht nur die Dimensionierung fir automatisiert
erzeugte Optimierungsgebiete, sondern auch im vollstandig automatisierten
Vorentwurf erstmalig eine element- und schichtweise Dimensionierung.



Seite 118 Verifizierungsstudien

5. Verifizierungsstudien

In diesem Kapitel werden die in Kapitel 4 entwickelten Methoden angewendet, um zu
ergrinden, ob die in Kapitel 1.1 formulierten Ziele erreicht werden und somit die Hypothese
dieser Arbeit verifiziert wird. Das Ziel der Verifikationsstudien besteht darin, aufzuzeigen, dass
eine durchgehende Modellierung und Datenhandhabung zur Vorauslegung von Tragfligeln in
vollstandiger Automatisierung moglich ist, ohne auf einen zentralen Modellierungsansatz
zurlckzugreifen. Konkret ist dafir nachzuweisen, dass sich Tragfligel als
dreidimensionale FEM-Schalenmodelle lediglich auf Basis von CFD-Oberflachennetzen
automatisiert generieren lassen und die automatisierte Anbindung an eine effiziente
Dimensionierung moglich ist. Mit Referenz zu den Methoden des in Kapitel 2 aufgefiihrten
Standes der Technik werden die folgenden Eigenschaften tberprift:

Zunachst ist grundlegend die Robustheit der automatisierten Auslegung zu Uberprifen,
also die Funktionalitit auch aus unstrukturierten CFD-Netzen Modelle abzuleiten und
automatisiert zu dimensionieren. Kapitel 5.1 Uberprift die Sensitivitdt der Modellierungs-
Methode auf die Anzahl der Patches im CFD-Netz, auf die Anzahl der zu modellierenden
Strukturgeometrien sowie auf die Anzahl der zu erzeugenden Elemente im FEM-Programm.
Kapitel 5.2 bewertet die Effizienz der Auslegungsmethode, indem 9 unterschiedlich
konturierte, unstrukturierte Oberflachennetze vorgegeben werden und ein definiertes
Strukturkonzept auf alle Konturen Ubertragen und automatisiert dimensioniert wird. Weiterhin
wird unter Annahme der Ahnlichkeit der verschiedenen Konturen uberprift, ob durch
Ubertragung von Daten zwischen den Einzelrechnungen die Methode beschleunigt werden
kann. Folgend wird anhand eines sehr detaillierten CFD-Netzes mit detaillierten
Druckverteilungen fiir die Belastungsrechnung in Kapitel 5.3 Uberpriift, ob die Methode
automatisiert eine Variation der inneren Struktur bewaltigt, trotz eines Lochs im CFD-Netz.
SchlieRlich wird die Ubertragbarkeit der Methode zur Geometriemodellierung auf die Kontur
einer Landeklappe Uberpriift.

Zur Bewertung des Detaillierungsgrades wird in Kapitel 5.4 ein geometrisch komplexerer
Flugel mit Winglet ausgelegt. Im Ubergang zwischen Fligel und Winglet ist dabei eine
dreidimensionale Modellierung der Holme und Rippen notwendig. Die Auslegungsrechnung
verwendet detaillierte CFD-Druckverteilungen und bewertet die Sensitivitat der
Dimensionierungsmethode auf die Feinheit des FEM-Netzes.

Die Funktionalitat zur Auslegung von Faserverbundmaterial wird in Kapitel 5.5 Gberpruift.
Das zuvor in Aluminiumbauweise ausgelegte Winglet wird in Faserverbundbauweise Uberfiihrt
und unter Nutzung von zwei unterschiedlichen Methoden fir die Versagensberechnung
ausgelegt. Dabei wird zun&chst die Ausrichtung des Materials vorgegeben, variiert und
anschlieRend automatisiert auf die lokalen Hauptspannungsrichtungen ausgerichtet.
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Die Anschlussfahigkeit der Auslegungsmethode an die multidisziplinare Design-Analyse
im Zusammenspiel mit hochwertigen CFD-Verfahren wird in Kapitel 5.6 getestet. Der Flugel in
Aluminiumbauweise wird an eine aeroelastische Prozesskette zur numerisch schwachen
Kopplung von CFD und FEM angebunden. In der interdisziplinaren Analyse werden der
Einfluss variierender Tanklasten im Reiseflug sowie der Einfluss variierender
Fluggeschwindigkeit auf die Gleichgewichtszustande erdrtert, um zu Uberprifen, ob die nicht
auf einem zentralen Modellierungsansatz basierenden CFD- und FEM-Netze kompatibel fur
interdisziplinare Analysen sind.

Im Hinblick auf Auslegung unkonventioneller Strukturkonzepte ist die Modifizierbarkeit der
entwickelten Methode zu Uberprifen, um weitere Strukturkomponenten der Primérstruktur
hinzuzuflgen. In Kapitel 5.3.4 wird daftr die Methode auf das Oberflachennetz einer
Landeklappe angewandt, die als eigensténdiger Fliigel modelliert wird. Dahingegen wird in
Kapitel 5.6.3 das in Aluminiumbauweise ausgelegte Winglet modifiziert, um eine Steuerflache
abzubilden. Es wird Uberprift, ob das Wolbklappenmodell aktiv in der aeroelastischen
Prozesskette eingesetzt werden kann.

In der Vorauslegung ist neben der robusten Automatisierung die hohe Recheneffizienz eine
Hauptanforderung. In Kapitel 1.1 werden die Rechenzeiten der zuvor benannten Studien in
den Kontext des Vorentwurfsprozesses gestellt und mit den verdffentlichten Rechenzeiten
einer anderen Methode verglichen.
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5.1. Grenzen der Modellierung mit unstrukturierten CFD-Netzen

Eine wesentliche Neuheit dieser Arbeit besteht in der Methode zum automatisierten Erstellen
von Geometrien und FEM-Modellen auf Basis von unstrukturierten CFD-Netzen als
Konturreferenz.

Kapitel 4.2 erlautert die entwickelte Methode zur Geometriemodellierung mit der
Strahlverfolgung im unstrukturierten CFD-Netz. Zu ergrinden ist, wie die Rechenzeit der
Methode mit der Feinheit des unstrukturierten CFD-Netzes skaliert und ob die heute erreichten
Netzfeinheiten von ca. 100.000 Oberflachenelementen Uberhaupt handhabbar sind. Der
Beantwortung dieser Frage ist Kapitel 5.1.1 gewidmet.

Weiterhin ist in Kapitel 4.3 die Methode zur Ubertragung der berechneten Geometrien in das
FEM-Programm mit der APDL-Schnittstelle aufgezeigt. Eine elementare Frage bezlglich der
Anwendbarkeit der entwickelten Methode besteht im Anstieg des Aufwandes zur Berechnung
der Geometrie bei steigender Anzahl an strukturellen Komponenten sowie im Aufwand zum
Ubertragen der Geometrien in das FEM. In Kapitel 5.1.2 ist eine auf diese Frage ausgerichtete
Studie dokumentiert. Kapitel 5.1.3 quantifiziert den Einfluss der Feinheit der Vernetzung auf
die Rechenzeit.

5.1.1. Anzahl an Patches im CFD-Oberflachennetz

Die Methode zur Geometriemodellierung basiert auf einem entwickelten Algorithmus, der die
geometrischen Schlisselpunkte als DurchstoRpunkt der Schnittlinien zwischen Holmen und
Rippen mit dem CFD-Oberflachennetz berechnet. Dieser Algorithmus sucht iterativ jene
Oberflachen-Patches des CFD-Netzes, auf denen der Durchstol3punkt liegt. Die Anzahl der
Oberflachen-Patches hat somit einen grof3en Einfluss auf die Rechenzeit der Methode und die
Handhabbarkeit heutiger CFD-Oberflachennetze, die 100.000 Patches Uberschreiten kénnen.

Zur Beantwortung dieser Frage werden flr eine einfache Fligelgeometrie 9 unstrukturierte
CFD-Netze mit 788 bis 158.788 Oberflachen-Patches erzeugt. Die Geometriemodellierung
wird fur eine elementare Strukturdefinition mit 39 stromungsparallelen Rippen und 2 realen
sowie 14 virtuellen Holmen durchgefuhrt. Es sind fur jeden der 9 zu generierenden Fligel 1228
geometrische Schlisselpunkte zu berechnen. Die Rechnungen werden auf einem Laptop mit
Intel Core i7-6600U CPU, 16-GB-Arbeitsspeicher und SSD-Festplatte durchgefiihrt. Abbildung
65 zeigt den ermittelten Zusammenhang.
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Abbildung 65: Rechenzeit-Geometrie in Abhangigkeit der CFD-Oberflachenpatches

Die Berechnung der vorgegebenen Strukturgeometrie ist fur alle vorgegebenen,
unstrukturierten CFD-Netze erfolgreich durchgefuhrt. Weder haben sehr grobe
Oberflachennetze den Algorithmus zur Suche nach dem jeweils richtigen Patch gestort noch
hat eine sehr groRe Anzahl an Oberflaichen-Patches die verfiigbare Rechenleistung
Uberfordert. Der Zusammenhang zwischen der Rechenzeit und der Anzahl der Oberflachen-
Patches im CFD-Oberflaichennetz zeigt sich linear mit leichten Schwankungen. Die
Absolutwerte der Rechenzeiten liegen im Bereich einiger Sekunden. Die Bewertung der
Rechenzeit zur Durchflihrung von Vorentwurfsstudien erfolgt in Kapitel 1.1.

5.1.2.Anzahl struktureller Komponenten

Ebenso wie die Anzahl der Patches im CFD-Oberflachennetz hat die Anzahl an zu
berechnenden Schlisselpunkten der Geometrie einen direkten Einfluss auf den
Rechenaufwand. Neben dem Aufwand fir die Geometrieberechnung besteht hier auch ein
Einfluss auf die Ubergabe an das FEM-Programm. Zur Nutzung der APDL-Schnittstelle
werden alle Befehle zum Erzeugen der Geometrie im FEM-Pre-Prozessor und zu deren
Vernetzung in eine Textdatei geschrieben. Eine Besonderheit der hier entwickelten Methode
liegt in dem ,Bottom-up“-Modellierungsansatz, der eine vollstandige Kontrolle Uber alle
Modellparameter ermdglicht, jedoch viele Befehlsaufrufe erfordert. In der Folge entstehen
ungewdhnlich umfangreiche APDL-Dateien.

Zur Quantifizierung des Zusammenhangs zwischen der Anzahl struktureller Komponenten
und der Rechenzeiten wird das in Kapitel 5.1.1 erzeugte Netz mit 31.756 CFD-Patches als
Konturreferenz verwendet. Der Rechenaufwand skaliert mit der Anzahl an geometrischen
Schlisselpunkten und im FEM zu generierenden Flachen. Beide werden durch das Produkt
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aus der Anzahl an Holmen und Rippen definiert. Die Topologie der Struktur ist in der
entwickelten Methode unerheblich. Es sind vier elementare, strukturelle Layouts mit
stromungsparallelen Rippen definiert mit 709 bis 3008 geometrischen Schlisselpunkten, das
entspricht beispielsweise 32 Holmen und 47 Rippen.
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Abbildung 66: Flachen (li.) und LOC (re.) in Abhangigkeit der Schlisselpunkte

Abbildung 66 stellt den ermittelten Einfluss der Anzahl der definierten geometrischen
Schlisselpunkte auf die Anzahl der zu erzeugenden Flachen (li.) und die Groé3e der erzeugten
ANSYS-Datei in der Einheit Lines of Code (LOC) dar. Beide Gro3en zeigen einen linearen
Zusammenhang. Bedeutend sind in diesen Ergebnissen ebenfalls die Absolutwerte. Einfache
Fligel bestehen aus einigen tausend Geometrieflachen. Der Aufwand, ein solches Modell
manuell in einem CAD-System oder einem FEM-Pre-Prozessor zu erstellen und jeder dieser
Flachen die Eigenschaften etwa fur die Vernetzung und fur Typ und Orientierung von
(Faserverbund-)Material zuzuweisen, ist enorm. 76.373 Zeilen Code entsprechen 241.045
Wortern oder 831 DIN-A3-Seiten in der Schriftart Arial 10 pt.

Die ermittelten Rechenzeiten flr die Geometrieberechnung und fir den Modellaufbau im
FEM-System sind in Abbildung 67 dargestellt. Beide Grof3en zeigen einen linearen
Zusammenhang mit der Anzahl der zu berechnenden geometrischen Schlisselpunkte. Die
Absolutwerte der Rechenzeiten liegen im Bereich einiger Sekunden. Die Bewertung der
Rechenzeit zur Durchfiihrung von Vorentwurfsstudien erfolgt in Kapitel 5.7.

In dieser Studie ist der Zeitbedarf fir die Geometrieberechnung halb so grof3 wie der
Zeitbedarf fur die FEM-Modellierung. Wie in Kapitel 5.1.1 dargelegt ist, besteht ein ebenfalls
linearer Zusammenhang zwischen dem Zeitbedarf fir die Geometrieberechnung und der
Anzahl der Patches des CFD-Netzes. Den hier aufgefiihrten Rechenzeiten liegt ein Netz mit
31 756 Patches zugrunde. Bei ca. 60.000 CFD-Patches wirden sich fur diese Anzahl an
geometrischen Schlisselpunkten die Zeitaufwdnde fir Geometrieberechnung und FEM-
Modellerzeugung entsprechen.
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Abbildung 67: Rechenzeiten fiir verschiedene Anzahlen von Schlisselpunkten
5.1.3.Einfluss der FEM-Elementanzahl auf die Modellgenerierung

Ein weiterer Einflussfaktor fur den Zeitbedarf der FEM-Modellierung besteht in der Vorgabe
der durchschnittlichen Elementgré3e. In den durchgefiihrten Studien zur Rechenzeit ist ein
Schalenelement pro Flache und somit die grobste Netzfeinheit vorgegeben, die mdglich ist.
Folgend wird der Einfluss der Netzfeinheit auf die Modellgenerierung anhand des
Geometriemodells mit 1.728 Geometriepunkten quantifiziert. Wie in Kapitel 4.3.2 ausgefihrt
ist, wird durch den strukturierten Modellaufbau der hier entwickelten Methode die
Elementunterteilung fir jede Linie definiert. Allen parallelen Linien der Haut wird dieselbe
Unterteilung vorgegeben, so dass ein strukturiertes Netz mit der vorgegebenen mittleren
ElementgroRe entsteht. Den vertikalen Linien wird individuell die Anzahl der Elemente pro
Linie vorgegeben, so dass der Vernetzungsalgorithmus des FEM-Pre-Prozessors
angemessene Netze flir die spitz zulaufenden Bereiche an Vorderkante und Hinterkante
ermdglicht. Auf Basis des Geometriemodells mit 3966 Linien werden vier FEM-Modelle mit
2.437 bis 133.527 Elementen generiert. Abbildung 68 zeigt die Zeitanteile der FEM-
Modellgenerierung in Abhéngigkeit der Elementanzahl. Bei allen Modellen ist der Zeitaufwand
fur das Erzeugen der Geometrie auf Basis der Punkte, Linien und Flachen konstant 3
Sekunden. Das Definieren der Vernetzungsparameter ist fir die unveranderte Geometrie
ebenfalls konstant bei 9 Sekunden und somit dreimal rechenaufwandiger als die
Geometrieerzeugung. Der Zeitaufwand fir die Durchfihrung der Vernetzung steigt mit
sinkender mittlerer ElementgrofRe. Es ist bemerkenswert, dass erst bei extrem feinen FEM-
Netzen mit 100.000 Elementen die Vernetzung denselben Aufwand erfordert wie die
Vernetzungssteuerung. Der Einfluss der Netzfeinheit auf die Analyse- und
Dimensionierungsergebnisse wird in Kapitel 5.4.4 quantifiziert.
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5.2. Effizienz im Auslegungsprozess

Die in dieser Arbeit entwickelte Methode zielt auf die Auslegung von Tragflachen in einem
Entwicklungsverbund ab, in dem die verschiedenen disziplindren Kompetenzen durch
verschiedene Partner bereitgestellt werden. Dabei ist davon auszugehen, dass die Partner
ihre Entwicklungswerkzuge nicht zur automatisierten Ausfuhrung durch Verbundpartner
verfugbar machen, da auf diese Weise Metamodelle generiert werden kénnen und somit auf
das Entwurfswissen der Partner geschlossen werden koénnte. Stattdessen werden nur
ausgewahlte Anfragen fir Auslegungsrechnungen beantwortet.

Die heute verwendeten MDO-Verfahren zur Vorauslegung von Tragfligeln basieren jedoch
weitestgehend auf  vielfachen, automatisierten Aufrufen der disziplinéren
Auslegungswerkzeuge. Ein effizienter Prozess mit wenigen, bewussten Auslegungsanfragen
lasst sich nach dem Prinzip des Design of Experiment (DoE) realisieren: Jeder Verbundpartner
entwickelt nicht nur einen Designvorschlag, der von den Partnern im Entwicklungsverbund zu
bewerten ist, sondern entwickelt mehrere aussichtsreiche Kandidaten im Entwurfsraum um
das abgeschatzte Optimum herum. Durch das Aufspannen mehrerer interdisziplinar
konvergierter Designs lasst sich ein Metamodell fur den Gesamtentwurf entwickeln. Die
Optimierung der Konfiguration erfolgt dann anhand des Metamodells. Dieses Vorgehen wird
in der MDO eingesetzt, um die Recheneffizienz beim Umgang mit Auslegungswerkzeugen mit
langer Laufzeit zu steigern, wie z.B. Hansen zeigt [Han09]. Ubertragen auf den
Entwicklungsverbund wird durch diesen Ansatz ermdglicht, dass jedem Partner nur relativ
selten Anfragen flr Auslegungsrechnungen gestellt werden, wobei jede Anfrage mehrere
Designs umfasst.

In diesem Kapitel wird erdrtert, inwiefern die hier entwickelte Methode genutzt werden kann,
um eine DoE-Anfrage besonders effizient zu bearbeiten. Zundchst wird eine
Auslegungsrechnung fir einen generischen Vergleichsfligel durchgefihrt, um den
Rechenaufwand fir die Modellgenerierung auf Basis des unstrukturierten Oberflachennetzes
und fur die Dimensionierung zu quantifizieren (Kapitel 5.2.1). Darauf aufbauend wird in Kapitel
5.2.2 dasselbe Strukturkonzept auf unstrukturierte Oberflachennetze mit variierter Geometrie
Ubertragen und ausgelegt. Mit dieser Variationsrechnung als Referenz ergriindet Kapitel 5.2.3,
inwiefern sich die einzelnen Berechnungen der DoE-Anfrage beschleunigen lassen, wenn die
Ergebnisse der ersten Rechnung als Startwerte auf die weiteren Design Ubertragen werden.
Das Ubertragen erfolgt unter Nutzung des besonderen Bezugssystems, das dieser Arbeit
zugrunde liegt.

5.2.1.Referenzfligel

Als Vergleichsflugel fur die folgende Variationsrechnung wird in Anlehnung an den in Kapitel
5.3 detailliert behandelten FNG-Flugel [Wil05] ein Fligel mit einem trapezférmigem Grundriss
mit 40 m Spannweite, einer Vorderkantenpfeilung von 27° und Flugeltiefen von 7,6 m an der
Fligelwurzel und 1,5 m an der Flugelspitze definiert. Das Dickenverhdltnis betragt bis zur
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Fligelwurzel 15 % und nimmt zur Fligelspitze auf 10 % ab. V-Stellung und Verwindung sind
fur diese rein strukturelle Dimensionierungsrechnung jeweils auf 0° definiert. Die Fligelwurzel
liegt beiy = 2 m. Der Flugelkasten ist im Rumpf senkrecht zur Flugrichtung definiert. Weiterhin
werden vereinfachend ein Rumpffahrwerk und eine Hecktriebwerkskonfiguration definiert. Das
Oberflachennetz wird zur Modellierung der Center-Wingbox in den Rumpf erweitert. Abbildung
69 zeigt das unstrukturierte Oberflachennetz als Ausgangspunkt fir die strukturelle
Modellierung.

Abbildung 69: Unstrukturiertes Oberflachennetz des Referenzfligels

Das Strukturkonzept sieht stromungsparallele Rippen mit einem empirisch gewahlten
Abstand von 1,0 m vor. Der Vorderholm verlauft bis zur Fligelwurzel bei 10 % Fliigeltiefe und
endet an der Flugelspitze bei 25 %. Der Hinterholm liegt durchgehend bei 55 % der Flugeltiefe.
Zwischen Vorder- und Hinterholm sind sechs virtuelle Holme eingefligt. Es wird ein Element
pro Hautfeld angeordnet. Die Haut ist mit Aluminium modelliert und mit einer Startdicke der
Haut von 5 mm initialisiert. Die weiteren Modelldaten sind im Anhang dokumentiert. Abbildung
70 zeigt den generierten FEM-Basisfligel mit 860 Elementen, 1950 Knoten und 11.700
Freiheitsgraden.

Fur die Dimensionierungsrechnung wird eine maximale Abflugmasse von 85.000 kg in den
drei ublicherweise dominanten Lastféllen 2,5 g, 1,0 g und -1,0 g verwendet. Vereinfacht wird
die Auftriebskraft gleichmaRig Gber die Oberflachenknoten des Fligelkastens verteilt, wobei
2/3 der Krafte der Oberseite und 1/3 der Krafte der Unterseite zugewiesen werden. Von der
Auftriebskraft wird die Gewichtskraft des Kraftstoffs in den Tragflachen in Hohe von 25.000 kg
abgezogen.
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Abbildung 70: FEM-Basisflugel
5.2.2.Design of Experiments

Zur Uberpriufung der automatisierten Verwendbarkeit der entwickelten Methode im Rahmen
eines DoE werden 9 unstrukturierte Oberflachennetze zur Strukturauslegung vorgegeben. Alle
Netze sind Variationen des beschriebenen Basisfligels, wobei die Vorderkantenpfeilungen 17,
27, und 37 sowie die Dickenverhaltnisse an der Wurzel mit 12 %, 15 % und 18 %
gegeneinander variiert sind. Die Dickenverhaltnisse an der Flugelspitze sind mit 8 %, 10 %
und 12 % gemeinsam mit den Dickenverhaltnissen an der Wurzel verandert. Fliigeldicke und
Pfeilung sind primére Parameter im Konzept- und Vorentwurf. Die Werte des Basisfligels im
Zentrum des DoE entsprechen dem FNG-Fligel. Die aul3eren Krafte fur die Fliigelauslegung
sind in dieser Studie fir alle Fligel als konstant angenommen. Die Wertebereiche der Variation
sind bewusst grof3 gewéhlt, um deutlich unterschiedliche Strukturauslegungen notwendig zu
machen.

Das Basisstrukturkonzept wird erfolgreich automatisiert auf alle Oberflachennetze
Ubertragen und alle Dimensionierungsrechnungen mit den generierten FEM-Modellen fur die
drei Lastfalle konvergieren. Abbildung 71 zeigt den Verlauf der Massen iber den
Dimensionierungsiterationen fur die 9 Fligel. Die Bezeichnungen in der Legende bezeichnen
mit ihren ersten beiden Ziffern die Pfeilung und mit den letzten beiden Ziffern das
Dickenverhaltnis an der Flugelwurzel.
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Abbildung 71: Verlauf der Massen Uber Dimensionierungsiteration

Alle Modelle zeigen konvergentes Verhalten. Der mit 2715 bezeichnete Basisfligel
konvergiert zu einer Masse von 1,583 t. Um von der mit FEM berechneten Masse auf die
tatsachliche Masse zu schlieRen, ist ein empirische Skalierungsfaktor zu berlicksichtigen, den
Dorbath fur Kurzstreckenflugzeuge auf 1,65 berechnet hat [Dor14]. Es resultiert daraus somit
eine Masse von 2,61 t fiir die Primarstruktur eines Fligels.

Die Flugzeugkonfiguration ist vergleichbar mit dem an den Airbus A320 angelehnten
Datensatz CSRO1 der CERAS-Datenbank [CER20]. Ubertragen auf die Daten der FNG-
Konfiguration [Wil05] ergibt sich eine Masse von 2,25 t fuir die Primarstruktur eines Flugels.

Die hier berechnete Masse liegt 16 % oberhalb des Vergleichswertes. Der FNG-Fligel weist
jedoch einen Knick auf, weshalb der Fliigelkasten etwas kleiner ist. Weiterhin ist in der
Dimensionierung des FNG-Flugels die Entlastung durch am Fligel angebrachte Triebwerke
und Fahrwerke bertcksichtigt, die in dieser Rechnung fehlen. Die in dieser Studie etwas
grol3er berechnete Masse als die Masse des FNG Fliigels ist somit plausibel.

Die verschiedenen Fligel konvergieren unterschiedlich schnell gegen ihre individuelle finale
Masse. Abbildung 72 zeigt die relative Massenabweichung in Bezug zur konvergenten Masse
zwischen den lterationen 4 und 8. Bei vier Iterationen liegt die Abweichung bei ca. 1 %, bei 8
Iterationen liegt sie bei 1 %o. Ab der 6. Iteration ist der Gradient sehr gering.
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Abbildung 72: Relative Massenabweichung zur Konvergenz

Das Dickenresiduum, d.h. die durchschnittliche relative Dickenanderung, ist in Abbildung 73
dargestellt. Im Vorentwurf kann ein Unterschreiten der relativen Dickenanderungen von 10
als ausreichend angesehen werden, dies wird in dieser Studie bei 6 Iterationen erreicht. In
detaillierten Studien wird oft 10° als Konvergenzkriterium verwendet, dies wird hier bei 8
Iterationen erreicht.

Der Zeitaufwand fur eine Auslegungsrechnung eines Modells mit 860 Elementen fur 3
Lastfalle und 6 Iterationen mit einem Laptop mit Intel Core i7-6600U CPU, 16-GB-
Arbeitsspeicher und SSD-Festplatte liegt bei lediglich 75 Sekunden. Abbildung 74 zeigt die
relativen Zeitanteile fur die verschiedenen Schritte der entwickelten Methode. Circa ein
Sechstel des Zeitaufwandes ist fur die Modellgenerierung erforderlich, welche sich aus
Geometriemodellierung und FEM Modellierung zusammensetzt. Die Sensitivitaten dieser
Modellierungschritte sind in Kapitel 5.1 detailliert dargelegt. Ein weiteres Sechstel wird fur die
Dimensionierung bengétigt. Der dominante Anteil von zwei Dritteln entféllt auf die mechanische
Belastungsberechnung.
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Abbildung 73: Dickenresiduum
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Abbildung 74: Zeitanteile der Auslegungsrechnung
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In dieser Studie wird ein grobes FEM-Modell verwendet, um die Robustheit des Verfahrens
zu Uberprifen. Mit dem Anspruch strukturelle Details aufzulosen, wie es in den weiteren
Studien dieser Arbeit der Fall ist, sind feinere FEM-Netze notwendig, die deutlich groRere
Rechenzeiten erfordern. Die Vorgehensweisen fur das effiziente Durchfiihren der
Auslegungsstudien sind dann von groRer Bedeutung. Die hier nachgewiesene Robustheit zum
automatisierten Durchfiihren von DoE-Studien erméglicht das Ableiten von Metamodellen oder
Antwortflachen, wie es folgend dargestellt ist.

Abbildung 75 zeigt die berechneten Massen in Abh&angigkeit der vorgegebenen Pfeilungen
der Flugelvorderkante und dem Dickenverhdltnis an der Flligelwurzel. Es zeigen sich eine
starke Sensitivitat der Masse auf die relative Fligeldicke sowie eine deutlich schwéchere
Sensitivitdt auf die Pfeilung. Dieses Ergebnis entspricht den grundlegenden physikalischen
Zusammenhangen.
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Abbildung 75: Masse uber Pfeilung und Dickenverhéaltnis

In der Flugelauslegung gilt es, den bestmdglichen Kompromiss aus verschiedenen Zielen
wie insbesondere dem Widerstand, dem Maximalauftrieb und Uberziehverhalten sowie der
Fligelmasse zu finden. In der aerodynamischen Auslegung des transonischen Fligels ist
neben Pfeilung und Dicken die dreidimensionale Konturierung entscheidend fur die
Leistungsfahigkeit. Welche Formvariationen mit welchen Parametern in der aerodynamischen
Optimierung genutzt werden, ist Gegenstand der Forschung und Wissen, das geschiitzt
werden soll. In Kooperation mit einem auf die aerodynamische Auslegung spezialisierten
Partner kann die hier entwickelte Methode genutzt werden, um fir beliebig vorgegebene
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Konturformen und Lasten die Massen zu bestimmen. Aus den Oberflachennetzen lassen sich
die Ansatze zur Konturbeschreibung und die verwendeten Parameter nicht ableiten.

Neben der Masse sind auch Biegung und Verwindung relevante GroBen fur die
Flugelauslegung, um aeroelastische Effekte wie die in Kapitel 3.3.2 beschriebene Biege-
Torsions-Kopplung zu adressieren. Die Sensitivitaten dieser GroRen auf die
Entwurfsparameter lassen sich ebenso wie die Fligelmasse bestimmen und sind fur den 2,5-
g-Lastfall in Abbildung 76 und Abbildung 77 dargestellt.

Das fur die Biege-Torsions-Kopplung bedeutende Verhaltnis aus Verwindung und Biegung
ist in Abbildung 78 dargestellt. Bei konstanten Lasten zeigt sich die Grofl3e als abhéngig von
dem Pfeilungswinkel und linear abh&ngig von der Biegung. In der Fliigelauslegung fihrt eine
starke Biege-Torsions-Kopplung zur strukturellen Entlastung bei groRen Auftriebskréften,
daflir jedoch auch zu einer verringerten Querruderwirksamkeit. Dieser Zusammenhang wird in
der aeroelastischen Kopplung mit transonischer Aerodynamik in Kapitel 5.6.2 vertieft
untersucht.

Die Studie weist nach, dass die Methode das automatisierte Ubertragen von
Strukturkonzepten auf neue Konturformen und das automatisierte Dimensionieren
ermoglicht. Die Dimensionierungsergebnisse sind plausibel beziglich der absoluten
Masse und bezlglich der Sensitivitaten auf die Entwurfsparameter. Die vollstandige
Automatisierung sowie die geringen Rechenzeiten der groben FEM-Modelle belegen die
Eignung fur den Flugzeug-Vorentwurf.
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Abbildung 76: Auslenkung an der Flugelspitze
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5.2.3.Kopplung von Entwurfsparametern

Wird eine Entwurfsstudie nach dem Prinzip des DoE durchgefiihrt, Gbergibt der auf die
aerodynamische Auslegung spezialisierte Verbundpartner mehrere Fligelkonturen und
Fluglasten an den auf die strukturelle Auslegung spezialisierten Verbundpartner. Mit der
Zielverwendung aller aerodynamischen Designs in derselben Flugzeugkonfiguration ist davon
auszugehen, dass ahnliche Strukturkonzepte ausgewahlt werden und die Dimensionierung
ahnliche Ergebnisse liefert.

Die hier entwickelte Methode erlaubt es, Strukturkonzepte prototypisch zu definieren und
automatisiert auf neue Konturformen zu Ubertragen. Das strukturierte Bezugssystem
ermoglicht es dariber hinaus, auch Dimensionierungsergebnisse einer konvergierten
Rechnung als Startwerte flr neue Auslegungsrechnungen zu lbertragen. Dabei werden die
berechneten Eigenschaften einer Optimierungsregion auf die Elemente der analogen
Optimierungsregion des neuen Fligels tbertragen. Dadurch lasst sich eine Beschleunigung
der Konvergenz der einzelnen Auslegungsstudien und somit eine Beschleunigung des
Vorauslegungsprozesses vermuten. Das Ubertragen von Analyseergebnissen auf weitere
Auslegungsrechnungen ist in keiner der zusammengetragenen Arbeiten im Stand der Technik
dokumentiert.

Es werden zwei DoE-Rechnungen durchgefuhrt, wobei zunachst der Fligel in der Mitte der
Entwurfsparameter mit 27° Vorderkantenpfeilung und 15 % relativer Profildicke ausgelegt wird.
Die berechneten Hautdicken der 444 Hautfelder werden als Startwerte fir die Auslegung der
8 anderen Flugel verwendet. Diese Studie wird folgend DoE Center bezeichnet. Analog wird
ein DoE mit der Dickenreferenz des Fliigels mit 17° Vorderkantenpfeilung und 18 % relativer
Dicke durchgefihrt. Mit den Parametern am Rand des Parameterraums wird die Studie als
DoE Edge bezeichnet. Auf diese Weise wird die Prozessbeschleunigung im idealen Fall DoE
Center sowie im ungunstigen Fall DoE Edge bewertet.

Der Verlauf des Dickenresiduums fiir die DoE-Center-Studie ist in Abbildung 79 dargestellt.
Zur Validierung der Methode ist fur den Referenzfligel dieser Studie ebenfalls eine
Dimensionierungsrechnung wiederholt worden. Das Residuum dieser Auslegungsrechnung
liegt auf der y-Achse. Der bereits zuvor konvergierte Fligel bleibt unveréndert, wodurch die
Richtigkeit der Ubertragung der Entwurfsparameter belegt wird. Im Vergleich zu dem in
Abbildung 73 dargestellten Residuen-Verlauf der individuellen Rechnungen ist ersichtlich,
dass der Wert von 10*ca. eine Iteration friiher und der Wert von 10 ca. zwei Iterationen friiher
unterschritten wird. In der DoE-Rechnung unterschreiten jene Fliigel mit derselben Dicke wie
der Basisflligel bereits bei 4 Iterationen den Wert von 10° und konvergieren somit doppelt so
schnell wie in den Referenz-Auslegungsstudien.
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Abbildung 79: Dickenresiduum DoE Center

Das Konvergenzverhalten in der DoE-Edge-Studie liegt zischen den Referenzwerten und der
DE-Center-Studie, wie in Abbildung 80 dargestellt ist. Auch hier zeigt sich eine besonders
starke Beschleunigung der Konvergenz fir jene Fligel mit derselben Dicken.
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Abbildung 80: Dickenresiduum DoE Edge

In Abbildung 81 ist der direkte Vergleich des Konvergenzverhaltens der verschiedenen
Auslegungsrechnungen fir den Fligel mit 37° Vorderkantenpfeilung und 18 % relativer Dicke
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dargestellt. Diese Parameter liegen auf der gegeniberliegenden Seite des Parameterraums
in Bezug zu dem in der DoE-Edge-Studie gewahlten Basisfligel. Auch bei unglnstiger Wahl
der Startwerte fir die DoE-Rechnung stellt sich eine deutliche Beschleunigung des
Konvergenzverhaltens ein.
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Abbildung 81: Vergleich Residuenverlauf 37° Vorderkantenpfeilung, 12 % Dicke

Zur Quantifizierung der Beschleunigung des Auslegungsverfahrens durch Ubergabe von
Zwischenergebnissen wird in den Konvergenzverlaufen ermittelt, bei welcher Iteration die
Werte von 10% bzw. von 107° unterschritten werden. Hierbei wird die Iterationszahl als
kontinuierliche GroRe aufgefasst, um Spriinge der Werte zu glatten, die sich aus dem
spezifischen Konvergenzverhalten dieser Anwendung ergeben.

Fur eine Konvergenz bis zum Residuum von 10 wird das DoE mit einer konventionellen
Auslegungsrechnung und 8 Auslegungsrechnungen beginnend mit den Ergebnissen der

ersten Rechnung im Fall des DoE Center um 29,9 % und im Fall des DoE Edge um 23,4 %
beschleunigt.

Um das Residuum von 10° zu unterschreiten, beschleunigt das DoE Center die Auslegung
um 22,3 % und DoE Edge um 19,5 %. Diese Werte beziehen sich auf die Auslegungsrechnung
mit allen Analysen und der Dimensionierung, schliel3en jedoch nicht den Modellaufbau mit ein.



Verifizierungsstudien Seite 137
Effizienz im Auslegungsprozess

Diese Werte sind spezifisch fir DoEs mit 9 Punkten. Die Beschleunigungen der Konvergenz
ausschlie3lich jener Auslegungsrechnungen, die Ergebnisse als Vorgabewerte Glbernommen
haben, ergeben sich fur das Residuum 10 zu 33,6 % beim DoE Center und zu 26,3 % beim
DoE Edge. Fir das Residuum 10° ergeben sich 25,1 % beim DoE Center und 21,9 % beim
DoE Edge.

Wie in Abbildung 74 dargestellt ist, entfallen 84 % der Rechenzeit in der
Auslegungsrechnung auf die Analysen und die Dimensionierungsoperationen. Durch
das Ubertragen von Analyseergebnissen auf Auslegungsrechnung neuer Fligel im
Rahmen eines DoE lasst sich dieser Anteil der Auslegung um bis zu 33,6 %
beschleunigen. Das Ubertragen wird durch den strukturierten Modellierungsansatz der
hier entwickelten Methode erméglicht. Keine der im Stand der Technik aufgefihrten
Studien beschreibt ein vergleichbares Verfahren zur Beschleunigung der
Auslegungsrechnungen in einem DoE.
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5.3. Flugel Mittelstreckenflugzeug mit Variation der Primarstruktur

Dieses Kapitel beinhaltet die strukturelle Auslegung des Fligels eines
Mittelstreckenflugzeugs. Ausgangspunkt ist hier ein unstrukturiertes CFD-Netz, das aufgrund
des Pylonenanschlusses ein Loch aufweist. Es wird nachgewiesen, dass Parameterstudien
Uber die Lage und GrofRRe des Fligelkastens automatisiert umgesetzt werden konnen.
Weiterhin wird die Flexibilitdt zur Modellierung mehrerer Flugelobjekte durch die Modellierung
des Fliigels und der Landeklappen im selben FEM-Modell nachgewiesen.

Die betrachtete ,FNG“-Flugzeugkonfiguration ist von Airbus Deutschland als realistische
Basis fur die Entwicklung von Technologien fir die n&chste Generation von
Mittelstreckenflugzeugen in Nachfolge der Airbus A320 Familie entwickelt worden. Die
Konfiguration ist fur eine Auslegungsmission mit 180 Passagieren und eine Reichweite von
2000 NM ausgelegt. Die Spannweite betragt 40 m, die Flugelflache 172 m2.

Im Fokus der Konfiguration stehen der Fliigel und seine Systeme, weshalb der Name Fligel
Neuer Generation (FNG) gewahlt wurde. Abzielend auf eine evolutionare Weiterentwicklung
mit  detaillierten  Verbesserungen zur  Widerstandsreduktion und effizienteren
Hochauftriebssystemen ist der FNG-Basisentwurf entsprechend detailliert ausgefihrt. Im
aerodynamischen  Konturentwurf werden Navier-Stokes-Verfahren eingesetzt und
Komponenten wie die Triebwerke und Pylone explizit modelliert. Das CFD- Oberflachennetz
ist dementsprechend mit einer grof3en Anzahl an Elementen unstrukturiert aufgebaut. Das
FNG-Flugelmodell ist eine sehr haufig verwendete Basis, insbesondere fiur die Erforschung
aerodynamische Technologien.

Die Auszilige der geometrischen Modellierung des Basisflliigels sowie der Landeklappe sind
vom Autor dieser Dissertation verdffentlicht in [Nag06a] (Kapitel 5.3.2, 5.3.4).

5.3.1.CFD-Netz des FNG-Modells und Lastannahmen

Abbildung 82 zeigt das CFD-Oberflachennetz. Das Netz ist unstrukturiert aus dreieckigen
Elementen aufgebaut. Die GroBe der Elemente variiert stark und ist im Bereich grol3er
Gradienten der Stromungsgréf3en etwa an Vorder- und Hinterkante sowie am Kink und im
Flugel-Rumpf-Ubergang extrem fein. Das Oberflachennetz besteht aus ca. 100 000 Knoten.
Die Farben in der Abbildung zeigen den Aufbau aus vier Teilnetzen fir Rumpf, Fligel, Pylone
und Triebwerksgondel. Abbildung 83 zeigt die Referenzdruckverteilung im Reiseflug bei Ma
.78.
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Abbildung 82: Unstrukturiertes Oberflachennetz FNG-Modell

Abbildung 83: Druckverteilung FNG-Modell
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5.3.2.FNG-Strukturmodellierung

Fur die Modellerstellung mit dem Ansatz auf Basis von CFD-Netzen stellt sich eine
besondere Herausforderung, da Triebwerksgondel und Pylone explizitim CFD-Netz modelliert
sind. Das Oberflachennetz des Fliigels, das als Geometriereferenz fir das Strukturmodell
dient, weist im Bereich des Pylonenanschlusses ein Loch auf. Abbildung 84 und Abbildung 85
zeigen diese topologischen Details.

Wie in Kapitel 4.2.4 ausgefiihrt, ist in der hier entwickelten Methode ein Algorithmus
implementiert, der Locher im CFD-Netz detektiert: Wenn geometrische Schliisselpunkte auf
Ober- und Unterseite des Fligels zusammenfallen, kann entweder auf ein Loch im Netz
geschlossen werden oder auf zwei Punkte, die extrem nahe an Vorder- oder Hinterkante des
Fligels liegen. In diesem Fall werden die nachsten erfolgreich berechneten geometrischen
Schlisselpunkte verwendet, um fir die fragliche Stelle durch biquadratische Interpolation
einen Erwartungswert zu berechnen. Liegt flr einen dieser Interpolierten Werte kein Ergebnis
aus dem Strahlenverfolgungsansatz vor, wird daraus geschlossen, dass es sich um ein Loch
im Netz handelt. Es werden dann die durch die biquadratische Interpolation berechneten
Koordinaten verwendet. Abbildung 86 zeigt das CFD-Oberflachennetz Uberlagert mit dem
berechneten Strukturmodell. Im CFD-Oberflachennetz sind deutlich die geometrischen
SchlUsselpunkte der Lasteinleitungsrippe zu sehen, die auf Basis der biguadratischen
Interpolation berechnet wurden. Im Wurzelbereich des Fliigels ist eine geometrische
Abweichung zwischen Strukturmodell und CFD-Netz zu sehen. In diesem Bereich weist die
aerodynamische Kontur eine starke Krimmung in Fllgelrichtung auf. Das Strukturmodell ist
durch gerade Verbindungen zwischen den Rippen aufgebaut, die bei dem Rippenabstand zu
einer augenscheinlichen Abweichung von der Kontur fihren. Falls notwendig kann eine noch
bessere Konturtreue in solchen Bereichen erzeugt werden, indem zusétzliche virtuelle Rippen
eingefligt werden.
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Abbildung 84: Oberflachennetz Triebwerk und Pylone

Abbildung 85: Oberflachennetz ohne Triebwerk und Pylone
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Abbildung 86: CFD-Oberflachennetz mit extrapoliertem Strukturmodell

Abbildung 87: Oberflache Strukturmodell

Der strukturelle Aufbau ist in Abbildung 88 dargestellt. Im inneren Bereich des Fligels bis
zum Kink sind Rippen stromungsparallel angeordnet. Eine Rippe ist genau an der Flugelwurzel
angeordnet. Zwei Lasteinleitungsrippen befinden sich an der spannweitigen
Triebwerksposition. Der vorgegebene Rippenabstand von 1 m entspricht einem
Erfahrungswert vergleichbarer Muster. Im selben mittleren Abstand sind die Rippen auf3erhalb
des Kinkes senkrecht auf den Fliigel ausgerichtet. Anhand der Unterteilung der Rippenflachen
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sind die virtuellen Holme sichtbar, die definiert wurden, um die Profilkontur abzubilden. Die
Holmflachen sind lediglich an der Flugelspitze fein unterteilt, um die starken geometrischen
Gradienten an dieser Stelle gut abzubilden.

Die Flugelbereiche vor dem Vorderholm und hinter dem Hinterholm sind strukturell nicht
tragend. Dennoch sind sie modelliert, um die gesamte Druckverteilung aus der
aerodynamischen Rechnung direkt auf das Modell tibertragen zu konnen (siehe Kapitel 3.3.1).
Die Rippen und Haut sind jeweils mit einem Ersatzmaterial versehen, das die Rippen ideal
aussteift, um die Konturtreue sicherzustellen, und die Haut ideal elastisch abbildet, um die
Deformation des Fllgels nicht zu beeinflussen. Alle Rippen in diesem Bereich sind als reale
Rippen ausgefuhrt. Den spannweitigen Linien ist eine Elementierung mit nur einem Element
vorgegeben. Somit liegen alle Knoten der Haut in diesem Bereich auf den idealsteifen Rippen.
Ware die spannweitige Elementierung feiner mit Zwischenknoten, wirde die idealelastische
Haut unendliche Auslenkungen aufweisen.

Abbildung 88: Berechnetes Strukturmodell mit CFD-Oberflache
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5.3.3.Variation der Holmlagen

Es wird gezeigt, dass ein realistisches Strukturmodell auch fir realistische unstrukturierte
Netze mit sehr groRer Knotenanzahl und Lochern fir den Pylonenanschluss generiert werden
kann. Zum Nachweis der Robustheit des Verfahrens wird eine automatisierte Variation der
Holmlagen mit Generierung der Modelle und Durchfiihrung der Dimensionierungsrechnung
durchgefuhrt. In der Erforschung neuer Hochauftriebssysteme ist die Sensitivitdat des
Strukturmodells auf die Holmlagen eine relevante GroRe, so dass die durchgefihrte
Variationsrechnung einen realistischen Anwendungsfall fur die in dieser Arbeit entwickelte
Methode darstellt.

Es wird eine Parameterstudie Uber die Position von Vorder- und Hinterholm durchgefihrt,
wobei Vorderholmpositionen von KSI 0,07, 0,12, 0,17 und 0,22 variiert werden mit
Hinterholmpositionen von KSI 0,40, 0,50, 0,6, und 0,70.

Als Belastung liegen die CFD-Druckverteilungen des Fligels im Reiseflug bei Ma .78 sowie
im 2,5-g-Abfangbogen bei Ma .4 vor. Es werden die Lastfélle +2,5 g, +1,0 g, und -1,0 g fur die
Dimensionierung der Struktur verwendet.

Da die Position der Holme direkter Eingabeparameter fir die hier entwickelte Methode ist,
kann die gesamte Studie mit einem Aufwand von ca. einer Stunde eingerichtet und von ca. 8
Stunden mit der zuvor beschriebenen Hardware berechnet werden. Abbildung 89 zeigt die
Dicke der dimensionierten Struktur aller 16 erzeugten Fliigelmodelle.
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Abbildung 89: Hautdickenverteilung verschiedener Holmlagen

Abbildung 90 zeigt die Abhangigkeit der berechneten Masse des Flugelkastens in
Abhangigkeit von Vorderholm- und Hinterholmposition. Eine groRe Querschnittsflache des
Flugelkastens geht mit einer grol3en Bredt'schen Flache einher. Aufgrund der technologisch
notwendigen minimalen Hautdicke sind in dieser Anwendung grof3 ausgedehnte Fliigelkésten
jedoch nachteilig in Bezug auf die Masse. In Abbildung 89 blau dargestellte Bereiche sind
durch die minimale Hautdicke dimensioniert und nicht fiir die Aufnahme der Lasten notwendig.
Reale Fligel vergleichbarer Transportflugzeuge sind zu ca. 30 % durch die Mindesthautdicke
dimensioniert. Der FNG-Flugel mit den blichen Holmlagen von KSI = 0,17 und KSI = 0,60 ist
in guter Ubereinstimmung mit realen Tragfliigeln.

Diese Studie weist nach, dass die Modellerstellung auch auf unstrukturierte CFD-
Netze und CFD-Netze mit Lochern anwendbar ist. Das Verfahren ist robust automatisiert
und somit nutzbar fur Parameter- oder Optimierungsstudien. Der Zeitaufwand fur die
Parametervariation von ca. 8 Stunden einschliel3lich der Definition der Vorgabewerte ist
im Einklang mit den Anforderungen des Vorentwurfes.
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Abbildung 90: Massenanderung normiert in Abhangigkeit der Holmlagen
5.3.4.Explizite Modellierung von Hochauftriebselementen

In der detaillierten Auslegung der Hochauftriebssysteme werden die Hochauftriebselemente
explizit in der CFD-Simulation abgebildet. Ebenso wie fiir den Fligel in Reiseflugkonfiguration
konnen fir die einzelnen Landeklappen die CFD-Oberflachennetze extrahiert werden, womit
die hier erarbeitete Methode zur Modellierung und Dimensionierung von Fliigeln auch fir die
einzelnen Hochauftriebselemente angewendet werden kann. Abbildung 91 zeigt ein
automatisiert erzeugtes Strukturmodell der FNG-Landeklappe. Die gesamte Methode wird
unverandert angewendet. Es sind lediglich neue Routinen fur die veranderte Lagerung der
Klappe erganzt: Knoten der Lasteinleitungsrippen der Landeklappe werden mit Knoten des
Fligelkastens Uber Randbedingungen gekoppelt. Dabei wird das strukturierte
Nummerierungssystem der Geometriepunkte verwendet, um die korrespondierenden Knoten
zu identifizieren.
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Abbildung 91: Eigensténdiges Finite-Elemente-Modell Landeklappe

Die Kombination verschiedener Modelle in einer gemeinsamen FEM-Rechnung ist in der in
dieser Arbeit entwickelten Methode mdglich durch die im strukturierenden
Nummerierungssystem wahlbaren Modell-Referenznummer. Abbildung 92 zeigt die
automatisiert generierten, kombinierten FEM Modelle von Fligelkasten, innerer und &uf3erer
Landeklappe. In der Darstellung sind diese Strukturmodelle (berlagert mit den CFD-
Oberflachennetzen von Rumpf und Triebwerk visualisiert.

Abbildung 92: Strukturmodelle Fligel mit innerer und &ulRRerer Landeklappe
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Dieses Kapitel zeigt auf, dass die entwickelte Methode auf andere CFD-
Oberflachennetze als Tragfligel angewandt werden kann. Alle versteiften
Leichtbaukomponenten, in denen sich Vorder- und Hinterkante detektieren lassen, sind
mit der Methode abbildbar. Bis zu 10 Komponenten lassen sich mit dem
implementierten Modellansatz in einem FEM-Modell analysieren und dimensionieren.
Die Einfachheit der Erweiterung der hier entwickelten Methode ist das Ergebnis des
spezifischen Modellierungsansatzes. Die Arbeiten etwa von La Rocca [Rocl10] und
Hurlimann [HUr10] zeigen den z.T. betrachtlichen Aufwand fir analoge Erweiterungen
von Methoden im Stand der Technik.
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5.4. Flugelauslegung Megaliner

Dieser Anwendungsfall demonstriert die effiziente Modellierung eines Flugels fir ein grof3es
Transportflugzeug mit Winglet. Ausgangspunkt ist ein strukturiertes CFD-Netz mit
Druckverteilungen. Diese Anwendung weist die Fahigkeit zur Handhabung komplexer
Strukturkonzepte mit zusammenlaufenden Rippen und einem 3D-modellierten Ubergang
zwischen Flugel und Winglet nach. Es wird aufgezeigt, wie der Modellierungsansatz zum
automatisierten Abbilden von Triebwerken und Pylonen mit Anschluss an den Fligelkasten
effizient erweitert wird. Weiterhin werden die Funktionalitdt zur Dimensionierung von
Metallstrukturen fir mehrere Lastfalle nachgewiesen und die Ergebnisse mit Referenzwerten
bezlglich der berechneten Massen und der Rechenzeiten verglichen, wobei auch die
Funktionsfahigkeit der automatisierten Vernetzung fir variable Vernetzungsfeinheit belegt
wird.

Als Basis dient das aerodynamische F11-Modell des DLR [Rud07]. Das F11-Modell ist als
Referenz fur aerodynamische Studien in der Entwicklung des Airbus A380 entwickelt worden.
Es besteht aus einem skalierten Airbus A340-Rumpf und einem transonischen Flugelentwurf
mit 80 m Spannweite flr ein maximales Startgewicht von 550 t. Die Entwurfsdaten sind im
Anhang verzeichnet.

Auszuge dieser Studie sind vom Autor dieser Dissertation in [Nag04], [Nag06], [Nag06a] und
[Nag08] verdoffentlicht.

5.4.1.CFD-Netz des F11-Modells und Lastannahmen

Das CFD-Oberflachennetz ist in Abbildung 93 dargestellt. Es ist strukturiert aufgebaut fir den
CFD-Ldser FLOWer und besteht aus 24 Profilen mit je 158 Stitzstellen. Im Bereich des
Ubergangs zwischen Fliigel und Rumpf sowie zwischen Fligel und Winglet liegen die Profile
mit geringem Abstand zueinander; im mittleren Bereich des Fliigels ist der Abstand der Profile
zueinander grof3. Die Verteilung der Punkte auf den Profilen zeigt eine grol3e Dichte der Punkte
an der Vorder- und an der Hinterkante.
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Abbildung 93: Strukturiertes Oberflachennetz F11-Modell [Nag06]

Fur die Auslegung sind die Druckverteilungen fir den 1-g-Reiseflug bei Ma .82, den 2,5-g-
Lastfall bei Ma ,83, den 2,5-g-Lastfall bei Ma .40 sowie die Schiebeflugzustande bei 1 g mit
+5°- und -5°-Schiebewinkel verfliigbar. Abbildung 94 zeigt die Druckverteilungen fir den 2,5-
g-Lastfall bei Ma .83 (li.) und bei Ma .40 (re.).

Abbildung 94: Druckverteilung im 2,5 g- Lastfall bei Ma .83 (li.) und Ma .40 (re.)
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In den in Abbildung 94 dargestellten Druckverteilungen in den 2,5-g-Lastfallen im
Hochgeschwindigkeits- und  Niedriggeschwindigkeitsflug sind die  verschiedenen
Druckverteilungen deutlich ersichtlich. In der geringen Geschwindigkeit bildet sich eine starke
Saugspitze an der Nase mit einem Druckpunkt bei ca. KSI 0,25. Im transonischen Flug bildet
sich ein Uberschallbereich, der mit einem StoR bei KSI 0,6 abgeschlossen wird. Der
Druckpunkt liegt dann deutlich weiter hinten, so dass sich eine andere strukturelle Belastung
fur den Fligel und somit unterschiedliche Spannungszusténde fir die Dimensionierung
ergeben. Insbesondere fiir die strukturelle Auslegung der Winglets sind die in Abbildung 95
dargestellten Druckverteilungen der Schiebeflugzustande erforderlich.

Abbildung 95: Druckverteilung 1,0-g-Schiebeflug +5° (li.) und -5° (re.)
5.4.2.F11-Strukturmodellierung

Das Strukturkonzept ist in Anlehnung an bestehende Langstreckenflugzeuge von Airbus wie
den Airbus A340 vorgegeben und innerhalb des Kinks mit drei Holmen und aufRerhalb des
Kinks mit zwei Holmen ausgefihrt. Die Rippen sind innerhalb des Kinks stromungsparallel
ausgerichtet mit den Lasteinleitungsrippen fir das innere Triebwerk an der Kinkposition.
AulRerhalb des Kinks sind die Rippen senkrecht auf den Fligelkasten ausgerichtet. Im
Ubergang zwischen Fligel und Winglet ist eine stromungsparallele Anschlussrippe
angeordnet. Die Rippen im Winglet sind senkrecht auf den Fligelkasten im Winglet
ausgerichtet. Das Strukturkonzept ist in Abbildung 96 dargestellt [Nag04].
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Abbildung 96: Strukturkonzept F11-Flugel [Nag04]

Die Umsetzung dieses komplexen Layouts geschieht in der Vorgabedatei der
Modellierungsmethode. Die Holme und Rippen sind in ihrem Verlauf in ETA-KSI-Koordinaten
auszumessen und kdnnen dann in der Vorgabe definiert werden. Bei zusammenlaufenden
Rippen sind die vereinten Teile der Rippen identisch zu definieren und in der entsprechenden
Tabelle als ,vereint“ zu kennzeichnen. Neigungswinkel von Holmen und Rippen kénnen auf
einen Einheitswert von 0° gesetzt werden. Mit Wahl der Flugelflache als Bezugsreferenz sind
Holme und Rippen automatisch mit der Mittelflache des Winglets geneigt. Abbildung 97 und
Abbildung 98 zeigen berechnete Holm- und Rippengeometrien.

Abbildung 97: Holme F11-Flugel



Verifizierungsstudien Seite 153
Flugelauslegung Megaliner

Abbildung 98: Holme und Rippen F11-Flugel

Basierend auf dem CFD-Netz und der Eingabedatei wird in 43 Sekunden eine ANSYS-
Eingabedatei mit 114.876 Zeilen APDL-Code erzeugt. Der ANSYS-Pre-Prozessor bendtigt auf
der zuvor beschriebenen Hardware 53 Sekunden, um das Modell mit 5.743 Flachen und
16.724 Elementen zu erzeugen. Wird die Vorgabe fur die durchschnittliche
Elementkantenlange auf 10 cm reduziert, wird das Modell mit 108.49 Elementen und
1.878.840 Freiheitsgraden in 86 Sekunden aufgebaut. Abbildung 99 zeigt die strukturellen
Details im Fliigel-Winglet-Ubergang des erzeugten Geometriemodells im FEM-Pre-Prozessor.
Innerhalb der Abschlussrippe an der Fligelspitze des Hauptfliigels sind die Bereiche vor dem
Vorderholm und hinter dem Hinterholm nur zur Ubertragung der Luftkrafte modelliert (siehe
Kapitel 4.3.2). AuRBerhalb der Abschlussrippe des Hauptfliigels ist das Winglet vollstéandig, d.h.
von der Vorderkante bis zur Hinterkante, als durchgehende Schalenstruktur modelliert.
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Abbildung 99: Geometriemodell mit Details des Fliigel-Winglet-Ubergangs

Die automatisiert generierte Elementierung des fein vernetzten Models ist in Abbildung 100
abgebildet. Regelmagige Flachen, deren gegeniberliegende Seiten ahnlich lang sind, werden
strukturiert vernetzt. Am Vorderholm ist zu erkennen, wie die Anzahl der Elemente variiert, um
die vorgegebene Elementkantenlange einzuhalten.
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Abbildung 100: Flugelkasten, automatisiert erzeugte Elementierung
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Abbildung 101 zeigt das vollstandige FEM-Modell mit allen Flachen zur Kraftlibertragung.
Die Pylonen und Triebwerke sind aus zwei Grinden notwendig. Zum einen ist der
Kraftangriffspunkt fur Triebwerksschub und -masse erforderlich. Zum anderen sind die
Verschiebungsinformationen der FEM-Rechnung in der aeroelastischen Kopplung notwendig,
um die Positionen der Durchflussgondeln im deformierten Zustand zu bestimmen (siehe
Kapitel 3.3.1).

Die Triebwerksmodellierung ist als Erweiterung der Modellierungsmethode umgesetzt.
Triebwerke sind als Prototypen definiert mit den drei Durchmessern und Langen der
Gondelsegmente sowie mit der Position des Lastangriffspunktes fur Triebwerksschub
und -masse. Die Anbindung an das Flugelmodell ist mit der Angabe von vier geometrischen
SchlUsselpunkten unter Verwendung der eingeftihrten Bezeichnungskonvention auf einfache
Weise eindeutig definiert. Die Erweiterung der Bezeichnungslogik erlaubt die Verwendung von
bis zu 9 Triebwerksmodellen in einem FEM-Modell.

Abbildung 101: F11-FEM-Modell mit allen Oberflachen
5.4.3.F11 Auslegungsstudie

Die Auslegung des Aluminiumfliigels erfolgt mit der in Kapitel 4.4 beschriebenen Methode
fur Festigkeit und Stabilitdt unter Verwendung der beschriebenen Lastfélle. Neben den
Luftlasten werden die Beschleunigung, Triebwerkmasse und der Schub sowie die
Fahrwerksmasse bzw. die Kraft des Landestol3es berlcksichtigt. Fiur alle Lastfalle wird die
maximale Abflugmasse verwendet, bis auf den Landestol3, bei dem die maximale Landemasse
angesetzt wird. Die Gewichtskraft des Kraftstoffs wird vereinfacht auf alle Knoten der unteren
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Haut des Flugelkastens aufgepragt. Die hierflr notwendige Auswahl der relevanten Knoten
erfolgt anhand der benannten Komponenten (siehe Kapitel 4.3.2). Die verwendeten Kennwerte
fur das Material sowie die Lastannahmen sind im Anhang verzeichnet.

Fur die Dimensionierung des FEM-Modells sind 20 Iterationen vorgegeben. Die Flachen
zwischen jeweils zwei Rippen bilden Optimierungsgebiete mit einheitlicher Materialstarke.
Abbildung 102 zeigt den Verlauf der Massenanteile wahrend des Dimensionierungsprozesses.
Nach ca. 10 Iterationen wird Konvergenz der Masse fir alle Komponenten erreicht.
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Abbildung 102: Verlauf der Massen wahrend des Dimensionierungsprozesses

Die Wandstarkenverteilung ist in Abbildung 103 dargestellt. Die Haut auf Flligeloberseite und
Fligelunterseite ist mal3gebend fir das Gesamtgewicht des Fliigels und tragt mit 15,1 t bzw.
14,6 t zum Gesamtgewicht von etwa 35 t bei. Das Biegemoment nimmt von Fligelwurzel zur
Fligelspitze hin ab. Im Bereich des Kinks bildet sich eine Spannungskonzentration aufgrund
der der Spannungsumverteilung zwischen dem zweizelligen Querschnitt am inneren und dem
einzeligen Querschnitt am aufieren Fligelsegment. Durch den Knick des Tragfligels und den
Ubergang entstehen dort groRe Spannungen.

In den dargestellten Hautdicken sind die Dicken der Stringer-aquivalenten Schicht enthalten.
Im Winglet sind keine Stringer vorhanden, weshalb in diesem Bereich nur sehr geringe
Hautdicken angezeigt werden.
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Abbildung 103: Hautdicken in Dimensionierung

Im Ergebnis liefert die Dimensionierung einen Gewichtsanteil der Flugel-Primarstruktur von
23 % bezogen auf die maximale Abflugmasse.

Dugas berechnet in seiner Dissertation [Dug02] mit dem Programm FAME-W von Airbus auf
Basis der Balkenmodellierung fiir eine vergleichbare Megaliner- Konfiguration eine auf das
MTOW bezogene relative Fligelmasse von 22 %.

Hirlimann hat in seiner Dissertation eine Kkleinere, aber strukturell vergleichbare
Konfiguration mit zwei Triebwerken auf Basis eines FEM-Schalenmodells ausgelegt, das er in
einer eigenen Methode aus einem CAD ableitet [HUrll]. Unter Berlcksichtigung der
aeroelastischen Wechselwirkungen ermittelt er den Massenanteil des Fligelkastens zu 21 %
der maximalen Abflugmasse.

Ein detaillierter Abgleich der Dimensionierungsergebnisse ist hier nicht erforderlich, da die
eingebundenen Methoden zur Massenbestimmung dem Stand der Technik entnommen sind
und nicht erneut validiert werden brauchen. Im Vergleich zeigen sich die hier berechneten
Massen als plausibel.

5.4.4. Einfluss der Netzfeinheit

Die Genauigkeit der Berechnungen hangt zum einen von der Genauigkeit der
Konturreprasentation ab, die sich tber die Anzahl virtueller Holme und Rippen einstellen lasst,
und zum anderen von der Feinheit der Vernetzung. Die grobste Vernetzung besteht in einem
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Element pro Geometrieflache. Mit der implementierten parametrischen Vernetzung ist es
maoglich, die Feinheit der Vernetzung zu erhdhen. Dabei wird eine durchschnittliche
ElementgroRe vorgegeben und in der Vernetzung im FEM-Pre-Prozessor werden fir alle
Linien die Unterteilungen berechnet, die zu einem strukturierten Netz der gewiinschten
Feinheit fuhrt. Da der Algorithmus sicherstellt, dass das Netz immer aus nahezu quadratischen
Elementen gebildet wird, ist die geometrische Qualitdt der Elemente bei jeder Netzfeinheit
ahnlich hoch (siehe Kapitel 4.3.2).

Um den Einfluss der Netzfeinheit auf dieses Fliigelmodell zu bewerten, sind sechs FEM-
Modelle mit Netzfeinheiten von 60.000 Freiheitsgraden bis zu 637.000 Freiheitsgraden
generiert und dimensioniert worden. Die Ergebnisse der Dimensionierung sind in Abbildung
104 bis Abbildung 106 dargestellt.
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Abbildung 104: Fligelbiegung in Abhangigkeit der Freiheitsgrade

Die Auslenkung des Fligels an seiner Spitze konvergiert fir alle Netzfeinheiten nach 5-6
Dimensionierungsiterationen. Es ist ein deutlicher Einfluss in der Biegung der dimensionierten
Fligel ersichtlich, wobei die beiden am grébsten vernetzten Modelle dimensioniert deutlich
grolRere Deformationen aufweisen als die feineren Modelle. Wie in Kapitel 3.1.8 ausgefuhrt
wird, ist dieses Verhalten ist in der Literatur bekannt. Mit steigender Netzfeinheit werden
Spannungsspitzen besser abgebildet, die maximal berechnete Spannung in einem
Auslegungsgebiet steigt ebenso wie die daraus abgeleiteten Materialstarken und Massen.
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Abbildung 105: Massenabweichung in Abhangigkeit der Freiheitsgrade

In Abbildung 105 ist die relative Abweichung der berechneten Massen normiert auf die Masse
des feinsten durchgefiihrten Rechnung aufgetragen. Es zeigt sich ein abnehmender Einfluss
des Ergebnisses bei einer steigenden Anzahl an Freiheitsgraden im Modell. Ab einer
Modellierungsgenauigkeit von ca. 300.000 Freiheitsgraden flacht die Kurve deutlich ab und die
Abweichung zum detailliertesten Ergebnis dieser Studie liegt bei unter 2%. Wie Pincha
dargelegt hat, ist bei der Umrechnung von FEM Massen auf reale Massen die Netzfeinheit mit
einzubeziehen [Pin83]. Vorentwurfsstudien fokussieren zumeist auf den relativen Vergleich
verschiedener Designs. In diesem Fall ist darauf zu achten, dass alle Entwirfe in der
Auslegung mit ahnlicher Netzfeinheit berechnet werden.

Die Rechenzeit steigt bilinear mit einem steileren Anstieg der Rechenzeit ab 180.000
Freiheitsgraden. In der FEM-Software wird bei gréRer werdenden Gleichungssystemen so
lange wie mdglich das Problem im vorhandenen Arbeitsspeicher geldst und erst wenn
notwendig auch auf die Festplatte ausgelagert. Dieser Wechsel im Speichermanagement ist
beim verwendeten Computer zwischen 181.000 und 309.000 Freiheitsgraden notwendig.
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Abbildung 106: Rechenzeit in Abhéangigkeit der Freiheitsgrade

Wie in Kapitel 3.1 dargelegt, ist die Qualitat der Ergebnisse von FEM-Analysen stark
durch die Vernetzung getrieben. Der Einfluss der mittleren ElementgréRe auf die
Ergebnisse der Auslegungsrechnung ist in diesem Kapitel quantifiziert. Die in dieser
Arbeit entwickelte Methode zeichnet sich durch die strukturierte Handhabung der
Geometrie aus, die eine flexible Anpassung der Netzfeinheit ermdglicht. Fir keine der
in Kapitel 2.3 identifizierten Methoden des Standes der Technik ist die Funktion zur
automatisierten Netzanpassung verotffentlicht.
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5.5. Auslegung Winglet mit Faserverbundmaterial

Ausgehend von dem in Kapitel 5.1 in Aluminiumbauweise ausgelegten Fligel wird in diesem
Kapitel das Winglet mit einem anisotropen Faserverbundmaterial dimensioniert. Dieses Kapitel
legt dar, wie eine element- und schichtweise Auslegung von Faserverbundmaterial
automatisiert, d.h. mit minimalem Implementierungsaufwand durchgefiihrt, werden kann. Mit
dem implementierten, orthotropen Materialsystem wird zunachst eine Parameterstudie Uber
die Laminatausrichtung durchgefihrt und anschlief3end ein Algorithmus implementiert, der die
lokale Elementausrichtung auf Basis der lokalen Spannungsgréf3en ausrichtet.

Dieses Kapitel basiert auf der Vero6ffentlichung [Nag08] des Autors dieser Disertation.
5.5.1.Dimensionierungsregeln Faserverbundmaterial

Die Auslegung des Winglets in Faserverbundbauweise erfolgt mit unidirektionalen
Einzelschichten des Kohlefaser-Prepregsystems T300/914C mit einem Faservolumengehalt
von 60%. Das Materialsystem wird folgend fur alle Komponenten und Bereiche des Winglets
eingesetzt, da fur dieses Material eine Vielzahl von Kennwerten vorliegen. Die im Anhang
verzeichneten angegebenen Materialkennwerte entstammen der WWFE [Sod04], [Wee05].

Fur die Dimensionierung des Winglets wird das [50/33/16]-Laminat gewahlt. Die 0°-Lage ist
in Richtung der L&ngsachse ausgerichtet. Die lokale Dicke fur den Beginn der Auslegung wird
mit der zuvor ermittelten Dicken des Winglets in Aluminiumbauweise initiiert. Die Haut auf der
Ober- und Unterseite des Winglets wird im Tailoring-Winkel in 10°-Schritten variiert. Die
Dimensionierung der einzelnen Schichten erfolgt unter Erhalt der Symmetrie des Laminats.
Anstelle der Stringer-aquivalenten Schicht wird im Winglet ein 20 mm dicker Schaumkern
entspechend der etablierten Faserverbundtechnologie modelliert.

Aufgrund der unterschiedlichen Ausrichtungen der Elementkoordinatensysteme der Ober-
und Unterschale des Winglets ergeben sich fiir die Orientierung der Fasern unterschiedliche
Drehrichtungen. Die Ausrichtung von 0°-Fasern in der Oberschale erfolgt dabei in Richtung
der globalen x-Achse, die in Richtung der Vorderkante zeigt. Die y-Achse zeigt in Richtung der
Wingletspitze. Der Tailoring-Winkel ® wird von der x-Achse positiv in Richtung der y-Achse
definiert (siehe Kapitel 4.3.2). Die Koordinatensysteme sind in Abbildung 107 dargestellt.
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Abbildung 107: Definition des Tailoring-Winkels flir a) Oberschale und b) Unterschale

Die Elementkoordinatensysteme auf der Unterseite des Winglets orientieren die x-Achse in
Richtung der Hinterkante. Es ist eine entgegengesetzte Drehrichtung der Fasern in den beiden
Schalen einzustellen, um einer Biege-Torsions-Kopplung zu initiieren (siehe Kapitel 3.3.2). Zur
Ausnutzung aerodynamischer Effekte ist in erster Linie der Anstellwinkel der Profilsehne des
Winglets in der x-y-Ebene des globalen Koordinatensystems relevant. Die Biegesteifigkeit
anhand der Durchbiegung in y-Richtung betrachtet, wie es Abbildung 108 illustriert. Die Werte
des Anstellwinkels berechnen sich aus den x- und y-Koordinaten der Vorder- und Hinterkante.
Da sich die Anstellwinkelverteilung des Winglets in Spannweitenrichtung verandert, wird als
Referenzschnitt die Rippe Nr. 56 auf etwa 75 % Hohe des Winglets gewahlt. Die Durchbiegung
wird von der Wingletspitze an in Richtung der Anschlussrippe positiv definiert. Der
Referenzpunkt fur die Durchbiegung in y-Richtung ist die Vorderkante des Winglets an der
Wingletspitze.
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Abbildung 108: Definition der Durchbiegung und des Anstellwinkels der Profilsehne
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5.5.2.Parameterstudie Uber Tailoring-Winkel

Am Winglet wird die Ausrichtung der mittleren Schicht des Laminats in Schritten von 10° von
0° bis 170° veréandert und es werden 18 Konfigurationen des Winglets dimensioniert. Diese
Studie wird fur das Versagenskriterium von Puck durchgefiihrt und zum Vergleich fir das Max-
Strain-Kriterium wiederholt. Abbildung 109 und Abbildung 110 zeigen Verdrehung und Masse
der dimensionierten Winglets fur die variierten Tailoring-Winkel.

=6~ CFK-PUCK
—©- CFK-MAX STRAIN
— ALU

Abbildung 109: Verdrehung Winglet in Abhéngigkeit des Tailoring-Winkels

Es zeigt sich, dass unabhangig vom verwendeten Versagenskriterium Winkel gefunden
werden, unter denen eine minimale Verdrehung, minimale Masse oder minimale
Durchbiegung des gewahlten Profilschnitts erreicht wird. Die orientierungen fir die
verschiedenen Minima sind unterschiedlich. Eine mdéglichst geringe Verdrehung bzw. eine
maoglichst hohe Torsionssteifigkeit stellen sich bei einem Winkel von etwa 30° bis 40° ein.
Durch die Ausrichtung der Fasern unter etwa 40° werden die aul3en liegenden +45°-
Gewebeschichten bei der Aufnahme der Schubspannungen unterstitzt. Es resultiert so eine
hohere Torsionssteifigkeit, wobei sich jedoch auch eine Abnahme der Biegesteifigkeit einstellt.
Die minimale Durchbiegung wird bei einem Winkel zwischen 60° und 70° erzielt. Bei einem
Winkel von ca. 60° sind die Fasern in etwa entlang des Winglets ausgerichtet und kénnen die
Biegespannungen in den Schalen bestmdglich aufnehmen. Die Materialsteifigkeiten im
Winglet sind dann auf die Hauptspannungsrichtung ausgerichtet. Bei einem Winkel von 50°,
zwischen den Werten fir minimale Durchbiegung und minimale Torsion, wird die
gewichtsoptimale Konfiguration als Kompromiss zwischen den beschriebenen Effekten
gefunden. Es kann sowohl die Biege- als auch die Torsionsbelastung gut aufgenommen
werden.
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Abbildung 110: Masse in Abhangigkeit des Tailoring-Winkels

Abbildung 110 zeigt, dass bei der Dimensionierung mit dem Maximaldehnungskriterium die

berechnete Strukturmassen von 259 kg erheblich geringer ist als die mit dem Kriterium von
Puck Berechneten Masse von 291 kg. Die Differenz aufgrund verschiedener
Dimensionierungskriterien betragt 12,4 % der Wingletmasse. Das Maximum der Masse nach
dem Kriterium von Puck in H6he von 347 kg wird etwa senkrecht zur ersten
Hauptspannungsrichtung bei einem Winkel von 150° erreicht. Die durch das
Maximaldehnungskriterium erreichte maximale Masse von 300 kg liegt bei einer Orientierung
von 100°. Biege- und Torsionssteifigkeit weisen analoge Sensitivitaten auf das
Dimensionierungskriterium auf. Das mit dem Puck-Kriterium dimensionierte Winglet ist
erheblich biege- und torsionssteifer.

Das Maximaldehnungskriterium ist optimistisch hinsichtlich der resultierenden Massen. Die
stark vereinfachte Sichtweise der Schadigungsmechanismen in Faserverbundbauteilen flhrt
zur Uberschatzung der Materialfestigkeit. Die Verwendung des Kriteriums nach Puck ist
deutlich aufwéndiger, liefert physikalisch zutreffendere Vorhersagen und ist hinsichtlich der
resultierenden Materialdicken und Massen konservativ [Sod04].

In Abbildung 111 werden die Verwindung und die Masse des Winglets auf den jeweils
maximal erreichten Wert normiert dargestellt. Es zeigt sich, dass ausgehend von der
torsionsweichsten Konfiguration die Verdrehung des Winglets durch geeignete Ausrichtung
der Fasern um bis zu 45 % verringert werden kann. Dahingegen konnte die Masse des
Winglets nur um etwa 15 % gesenkt werden. Der Tailoringwinkel weist somit einen erheblich
groRReren Einfluss auf die Steifigkeit als auf die Masse auf. Eine mdglichst leichte und dennoch
recht steife Konfiguration ist bei einer Faserausrichtung von etwa 50° gegeben.
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Abbildung 111: Normierte maximale Masse bzw. Verdrehung Gber dem Winkel Theta

Diese Studie zeigt auf, dass die kontrollierte Vorgabe von Faserverbundmaterial mit
Schichtaufbau- und Orientierung in der erstellten Methode moglich ist. Ferner wird
nachgewiesen, dass die Dimensionierung fiir verschiedene Festigkeitskriterien
erfolgreich eingebunden ist und plausible Ergebnisse berechnet. Die Durchgangigkeit
von Modellierung und Dimensionierung der entwickelten Methode ermdglicht es,
Modellaufbau und Dimensionierung von Faserverbundtragflachen vollstandig
automatisiert durchzufiihren. Von den in Kapitel 2.3 als Stand der Technik identifizierten
Methoden hat lediglich Rieke [Riel3] analoge Funktionalitaten nachgewiesen, die
jedoch auf elementare Strukturkonzepte eingeschrankt sind.

5.5.3. Automatisierte Ausrichtung des Faserverbundmaterials am Winglet

Wie in Kapitel 4.4.4 beschrieben, kann neben der Dimensionierung der Materialstarken auch
eine Ausrichtung der Faserorientierungen durchgefiihrt werden. In Abbildung 112 a) ist die
Verteilung der Faserorientierungen in der Unterschale nach einer Optimierung des
Faserwinkels in jedem Element dargestellt.

Die Ausrichtung ist ist ausschlieRlich fir die 0°-Lagen des [50/33/16]-Laminats durrchgefihrt;
d.h. es wurde der Tailoring-Winkel verandert. Ausgangspunkt ist ein dimensionierter Tragfligel
mit einer Ausrichtung des Laminats in 20° Richtung. Entsprechend der ersten
Hauptspannungsrichtung innerhalb des Flugelkastens werden in groRen Bereichen optimale
Winkel von 40°-50° berechnet. Dieses Ergebnis korreliert mit den Berechnungen im
vorhergehenden Kapitel 5.5.2, in dem die Ausrichtung der gesamten Faserlage in Schritten
von 10° einheitlich durchgefuhrt wird.



Seite 166 Verifizierungsstudien
Auslegung Winglet mit Faserverbundmaterial

b)

118. 125 157.5
19.668 59,062 98.438 137.681=2 180

Abbildung 112: Faserorientierung 0°-Lagen (a) ungefiltert, b) gefiltert

Die Belastung wird nahezu vollstandig vom Flugelkasten aufgenommen. Deshalb sind die
Faserwinken auf3erhalb des Fligelkastens nur gering aus der 0°-Orientierung herausgedreht.
An die Optimierung der Faserorientierung wird eine erneute Dimensionierung der Hautdicke
angeschlossen. Die lokale Ausrichtung der Fasern auf die Spannungsrichtung in jedem
Element der Schalen reduziert die Masse des Winglets auf 289 kg.

Eine Glattung der der Orientierungen kann durch Anwendung eines Filters in der
Dimensionierung erreicht werden. Hierzu wird von derselben Basis ausgehen eine zweite
Auslegungsrechnung durchgefiihrt, bei der jeweils auf Ober- und Unterseite des Winglets die
Vorderkante, der Fligelkasten sowie die Hinterkante als Optimierungsbereiche fir einen Filter
dienen. Der Filter berechnet dabei den Mittelwert der im jeweiligen Optimierungsbereich
berechneten Schichtwinkel. Der gemitelte Winken wird dann dem gesamten
Optimierungsbereich aufgepragt. Abbildung 112 b) abgebildet die berechneten
Orientierungswinkel ab. Obwohl von den optimalen Orientierungen der einzelnen Elemente
abgewichen wird, steigt das Gewicht des Winglets bei der Dimensionierung der Hautdicken
lediglich um 5 kg auf 294 kg an.

Abbildung 113 zeigt, welcher Typ von Kriterium wéahrend des Dimensionierungsprozesses
der Einzelelemente dimensionierend ist. In der Legende bezeichnet IFF_REL die
Zwischenfaserbruchkriterien von Puck, FF_REL sind die Faserbruchkriterien und MAN_REL
bezeichnet minimale Hautdicken. Auf der y-Achse ist die Haufigkeit der Gruppen Uber den
Iterationen aufgetragen. Die vorgegebene Dimensionierungsstrategie sieht 10 Iterationen zur
Dickenanpassung des vorgegebenen Materials vor. Daran schliel3en sich 10 Iterationen an, in
denen fur jedes Element einzeln die Orientierung der 0°-Lage auf die Hauptspannungsrichtung
ausgerichtet wird. Zuletzt werden 20 Iterationen durchgefihrt, in denen erneut die Hautdicken
angepasst werden. Es ist ersichtlich, dass in der Ausgangsorientierung weniger als 15 % der
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Elemente durch das Faserbruchkriterium dimensioniert werden, d.h. die Festigkeit der Fasern
ausnutzen. In der Dickenanpassung der ersten 10 Iterationen andert sich dieses Verhdltnis
kaum. Nach der Orientierung der Fasern steigt der Anteil der durch Faserbruch
dimensionierten Elemente sprungartig von ca. 15 % auf ca. 35 %. Der Anteil der durch
Zwischenfaserbruch dimensionierten Elemente springt von ca. 85 % auf ca. 65 % und nimmt
in der weiteren Dimensionierung kontinuierlich weiter ab.
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Abbildung 113: Dimensionierendes Kriterium

Es wird aufgeigt, dass eine schicht- und elementweise Dimensionierung erfolgreich
implementiert ist. Der Dimensionierungsalgorithmus zum Ausrichten der primar
lasttragenden 0°-Schicht auf die lokale Hauptspannungsrichtung fuhrt zu einer
Verringerung des Anteils von Elementen, die durch Zwischenfaserbruch dimensioniert
werden, und vergrofR3ert den Anteil an Elementen, in denen Faserbruch dimensioniert
wird. Es zeigt sich die angestrebte physikalisch plausible Wirkung. Eine elementweise
Auslegung mit Orientierung des Materials in Abh&ngigkeit von Belastungszustéanden im
Material ist in keinem der in Kapitel 2.3 benannten Verfahren des Standes der Technik
dokumentiert. Es ist somit mdglich, schon in der Vorauslegung den Einfluss moderner
Fertigungstechniken mit abzubilden, welche das lokale Ausrichten der Faserschichten
auf die Spannungsverlaufe erlauben.
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5.6. Interaktion Aerodynamik und Struktur

Die Anwendung in diesem Kapitel weist die Kompatibilitdt der in Kapitel 5.4 modellierten und
dimensionierten FEM-Modelle zur multidisziplindren Analyse in numerisch schwacher
Kopplung mit einem CFD-Verfahren nach. Es wird anhand von Kraftstofflasten gezeigt, dass
die Flexibilitat fir Modifikationen des automatisiert erzeugten Modells gegeben ist. Weiterhin
wird die Flexibilitat des Modellierungsansatzes belegt durch das effiziente Modellieren einer
Hinterkantenklappe fur das Winglet und den Nutzen der aeroelastischen Prozesskette zur
Berechnung von Luftlasten und des Widerstandseinflusses.

Der Autor dieser Dissertation hast die Studie zur aeroelastischen Analyse in [Nag04] sowie
die Studie zur Hinterkantenklappe in [Nag08] veroffentlicht.

5.6.1.Modellierung der Luftkrafte und Kraftstoffmassen

In den bisherigen Anwendungen sind Luftlasten Vorgaben, die anhand der unbelasteten
Flugelform berechnet sind. Aufgrund der durch diese Luftlasten berechneten Deformation des
dimensionierten Strukturfliigels stellt sich eine andere aerodynamisch wirksame Konturflache
ein. Um den sich in der Realitat einstellenden statischen Gleichgewichtszustand zwischen
Luftkraften und elastischen Deformationen zu berechnen, wird die neue Methode zur
strukturellen Modellierung und Dimensionierung an die in Kapitel 3.3.1 vorgestellte
aeroelastische Prozesskette angebunden.

Die Schnittstelle zur aeroelastischen Prozesskette wird durch so genannte AMIF-Dateien
gebildet. Dieses sind APDL &hnliche Textdateien, die alle Informationen zur Ubertragung der
aerodynamischen Druckverteilung und der strukturell berechneten Verteilung von
Verschiebungen beinhalten. Fir jede der beiden Disziplinen sind zwei AMIF-Dateien zu
erstellen. Eine Datei enthalt die Topologie des Oberflachennetzes im Ausgangszustand und
eine weitere die Rechenergebnisse der Kopplungsflache in der aktuellen Iteration. Die
Interpolationsroutine berechnet zu Beginn der Prozesskette die Korrelationen zwischen den
beiden Oberflachennetzen und nutzt diese dann in jeder lteration der Prozesskette zur
Interpolation der jeweiligen ErgebnisgrofRen auf das andere Oberflachennetz.

Es ist somit eine Erweiterung der in dieser Arbeit entwickelten Methode notwendig, um AMIF-
Dateien zu erzeugen und zu integrieren. Mit dem strukturierten Nummerierungssystem wird
eine benannte Komponente aus der oberen und unteren Haut sowie der Abschlussrippe, so
vorhanden, gebildet. Diese wird zur Selektion der Oberflaichenknoten und -elemente
verwendet, deren Koordinaten und Konnektivitdt als Textdatei entsprechend der AMIF-
Konvention exportiert werden. Ein analoges Vorgehen ist am Ende des strukturellen
Dimensionierungsprozesses integriert, um die Verschiebungen der neu dimensionierten
Struktur zur erneuten Lastberechnung zu Gibergeben. Zur Integration von Luftlasten im AMIF-
Format ist die Lastendatei einzulesen. Sie enthalt zeilenweise ein Schlisselwort, ob eine
Kraftkomponente oder ein Druck definiert ist, die Knotennummer des Strukturmodells sowie
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den zu Ubergebenden Zahlenwert. Das Einlesen des APDL ahnlichen AMIF-Formates kann
fur jeden Lastfall genutzt werden.

5.6.2.Berechnung des Einflusses des Kraftstoffgewichtes

Um die praktisch nutzbare Anschlussfahigkeit der entwickelten Methode an hochgenauen
CFD-Berechnungen zu dberprifen, wird eine Analyse des Einflusses verschiedener
Flugzustéande im Reiseflug auf den in Kapitel 5.4 ausgelegten Fligel durchgefihrt. Dafur
werden die drei spannweitigen Tanks der Konfiguration modelliert und mit Hilfe der
aeroelastischen Prozesskette analysiert. Um den Einfluss der Verwendung der hochwertigen
CFD-Verfahren, d.h. den explizit berechneten Einfluss der transonischen Effekte, zu bewerten,
wird neben dem Fllstand der Tanks auch die Flugmachzahl variiert.

Die Tanks werden von innen nach aufRen entleert, um mit dem Kraftstoff immer eine
moglichst groRe Entlastung des durch die Auftriebskrafte gegebenen Biegemomentes zu
erzeugen. Weiterhin wird in dieser Studie von einer konstanten Flugh6he ausgegangen, so
dass der in der CFD-Rechnung vorzugebende Auftriebsbeiwert in jedem der zwolf Lastfalle
variiert. Durch diese Annahme sollen Anderungen der transonsischen Phanomene besonders
deutlich ersichtlich werden. Es ist anzumerken, dass im realen Betrieb von Flugzeugen
angestrebt wird, immer im Bereich des fir die Konfiguration optimalen Auftriebsbeiwertes zu
fliegen. Bei Abnahme der Masse oder Erhéhung der Geschwindigkeit wiirde auf eine grol3ere
Reiseflughthe gestiegen, wenn die Randbedingungen der Konfiguration und des Betriebs
dieses erlauben. Die folgende Tabelle zeigt die betrachteten Flugzustande.

1 2 3 4

innen voll leer leer leer

Tank Mitte voll voll leer leer
aulien voll voll voll leer
Masse 10° kg 415,0 353,8 309,0 280,4
Ma .83 0,52 0,45 0,39 0,35

CL Ma .85 0,50 0,43 0,37 0,34
Ma .87 0,48 0,41 0,36 0,32

Abbildung 114 zeigt die mit der aeroelastischen Prozesskette berechneten Durchbiegungen
und Verwindungen an der Flugelspitze. Mit Entnahme des Kraftstoffes sinkt zuné&chst die
Biegung des Flugels aufgrund der abnehmenden Auftriebskrafte. Beim Entleeren des
auRBersten Tankes Uberwiegt der grofRe Hebelarm dieser Kraftstoffmasse, so dass trotz
Abnahme der Auftriebskraft die Biegung wieder zunimmt. Es ist ein deutlicher Einfluss der
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Flugmachzahl sichtbar. Die Verwindung zeigt eine ahnliche Abhangigkeit von den Lastfallen
wie die Biegung.
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Abbildung 114: Biegungen und Verwindungen im aeroelastischen Gleichgewicht

In Kapitel 3.3 ist die geometrische Biege-Torsions-Kopplung theoretisch beschrieben. In
Abbildung 115 ist fur die berechneten 12 Lastfalle die Verwindung Uber der Biegung
aufgetragen. Den theoretischen Grundlagen entsprechend lasst sich ein Trend zu einer starker
negativen Verwindung bei zunehmender Biegung erkennen. Die Punkte zeigen jedoch eine
grol3e Abweichung von der Regressionslinie auf, woraus ersichtlich wird, dass noch andere
Einflisse als nur die geometrischen Zusammenhange wirksam sind.
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Abbildung 115: Aeroelastische Verwindung und Biegung

Im Auftrag des Verhaltnisses Verwindung zu Biegung fur die Lastfélle in Abbildung 116 ist
erkennbar, dass das Verhéltnis Verwindung zu Biegung zunimmt, je weiter auf3en bzw. hinten
die Kraftstoffmasse entnommen wird. Weiterhin zeigt sich, dass die Verwindung mit steigender
Fluggeschwindigkeit zunimmt.
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Abbildung 116: Verhaltnis Verwindung zu Biegung flr die Lastfalle

Die Ursache fur den Einfluss der Flugmachzahl wird in Abbildung 117 mit der Darstellung der
Druckverteilungen am Referenzschnitt des Fligels ersichtlich. Mit steigender Flugmachzahl
wandert der StoR am Ende des Uberschallgebietes auf der Oberseite des Fligels weiter in
Richtung Hinterkante und wird starker in seiner Auspragung.
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Abbildung 117: Druckverteilungen im Referenzschnitt

Mit der Verschiebung des StofRes ergibt sich ein Nachhintenverlagern des
Auftriebsschwerpunktes am Profil und somit eine VergroR3erung des Torsionsmomentes. Es
ist bemerkenswert, dass relativ kleine Anderungen der Fluggeschwindigkeit bereits eine
deutliche Anderung der Gleichgewichtslage verursachen.

Die Bedeutung dieser Phdnomene fir die strukturelle Auslegung wird in Abbildung 118
ersichtlich. Es ist fur die Flugmachzahl Ma .85 dargestellt, um wie viel Grad sich die
Hauptspannungsrichtung der einzelnen Hautelemente der Lastfélle 2—4 verandert in Relation
zum Lastfall 1. Es sind Werte von bis zu 5° ermittelt, wobei sich deutlich der lokale Einfluss
der Rippen und des auslaufenden Mittelholms zeigt. Wie in Kapitel 3.3.2 dargestellt, kann eine
Abweichung von 5° in der Spannungsrichtung die Festigkeit Ublicher Laminate um 20 %
verringern.
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Abbildung 118: Anderung der Hauptspannungsrichtung bei Kraftstoffentnahme

Diese Anwendungsstudie weist nach, dass die entwickelte Methode kompatibel ist fir
die gemeinsame Nutzung mit hochwertigen CFD-Verfahren. Die durch diese Verfahren
ermdglichte Abbildung transonischer Phdnomene hat einen signifikanten Einfluss auf
die globalen Deformationen des Fligels. Weiterhin wird aufgezeigt, dass sich bereits in
der gekoppelten Belastungsanalyse von Flugzustdnden der Reiseflugphase
Anderungen der lokalen Spannungsrichtung von bis zu 5° einstellen. Bei
Flugzeuglaminaten kann eine solche Anderung eine Verringerung der
Materialausnutzung von 20 % betragen und ist somit signifikant fiar die
Fligelauslegung. Es wird damit belegt, dass genaue Kenntnis sowohl der auf3eren
Lasten als auch der lokalen Belastungen des Materials fir die Auslegung von
Tragfligeln mit Faserverbundmaterialien notwendig ist. Die hier entwickelte Methode
ermdglicht erstmalig, ein dreidimensionales Geometriemodell direkt aus dem CFD-
Oberflachennetz abzuleiten. Aufgrund des strukturierten Modellaufbaus ist eine
adaptierbare Vernetzung maoglich, die an die abzubildenden lokalen Verzerrungen in der
Haut angepasst werden kann.
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5.6.3.Modellierung Winglet mit Hinterkantenklappe

Neben der Primarstruktur kommt den Steuerflachen eine zunehmende Bedeutung im
Vorentwurf zu. Dementsprechend wird in wissenschaftlichen Arbeiten die diesbezigliche
Erweiterung von Methoden zur Vorauslegung von Strukturen diskutiert wie in [HUrl1] und
[Rocl1]. Alle diese Ansatze basieren auf zentralen Modellierungsansétzen. Dieses Kapitel
zeigt auf, dass die hier entwickelte Methode analog zu den Methoden im Stand der Technik
erweitert werden kann, um Steuerflachen im Rahmen der Fluigel-Vorauslegung abzubilden.
Dabei wird die Anbindung an die hochwertigen CFD-Verfahren verwendet, so dass die
Auslenkungen der im Strukturmodell hinzugefiigten Klappen durch die aeroelastische
Prozesskette  berechenbar  werden. Die  detaillierte  Modellierung  einzelner
Hochauftriebsklappen wird in Kapitel 5.3.4 diskutiert.

Die Auslegung von Winglets muss zwei mitunter widersprichliche Ziele miteinander in
Einklang bringen. Zum einen soll ein geringer Widerstand im Reiseflug, d. h. eine nahezu
elliptische Auftriebsverteilung, ermoglicht werden. Zum anderen soll das Winglet zu einer
mdoglichst geringen Strukturbelastung im 2,5-g-Lastfall beitragen, d. h. die Auftriebskréafte nach
innen am Flugel verlagern. Die Auslegung zielt in der Regel auf den wirtschaftlichsten
Kompromiss der beiden Ziele hin. Die Integration einer aktiven Steuerflache konnte in
Kombination mit einem geeigneten Béensensor perspektivisch dazu beitragen, im Reiseflug
einen geringeren Widerstand und in den strukturell dimensionierenden Lastfallen geringere
Strukturlasten bzw. infolge eine leichtere Struktur zu erzielen. Die Fahigkeit zur Lastkontrolle
ist insbesondere bei der Entwicklung von Retrofit Winglets relevant, die in einen bestehenden
Fligel integriert werden, dessen Lasten trotz Hinzufiigen eines Winglets nicht vergrofert
werden durfen.

Fur das in Kapitel 5.4 konventionell entworfene Winglet des F11-Fliigels wird untersucht, wie
grol3 das Potenzial einer Hinterkantenklappe zur Widerstandsreduzierung im Reiseflug ist.
Dafiur wird die entwickelte Methode erweitert, um bestehende Fliigel um Wdlbklappen zur
erganzen.

Das wird zunéchst durch Abtrennen des zu bewegenden Segmentes aus dem Fliigelmodell
in der Eingabedatei realisiert, indem den verbindenden Hautelementen zwischen Fligel und
Klappe idealelastisches Hautmaterial zugewiesen wird. Den Verbindungsflachen von Holmen
und Rippen wird eine Dicke von -1 zugewiesen, wodurch diese Bereiche auf den Status
Lvirtuell“ gesetzt und nicht mitmodelliert werden. Abbildung 119 zeigt das Winglet mit der
abgetrennten Hinterkantenklappe und angepassten Rippen zur Lastaufnahme der Gelenke.
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Abbildung 119: Winglet mit Hinterkantenklappe

Die Gelenke zwischen Fligelkasten und Klappe sind als Stabwerk modelliert, wobei die acht
Anschlusspunkte an Schnittstellen zwischen Holmen und Rippen liegen und somit durch
geometrische Schliisselpunkte gegeben sind. Ein weiterer Knoten ist notwendig, der im
Schwerpunkt der strukturellen Anschlusspunkte angeordnet wird. In Abbildung 120 ist das
Gelenk im Detail dargestellt mit einem in rot gezeichneten weiteren Stab, der den Aktuator der
Steuerflache modelliert. Die Auslenkung des Aktuators kann durch thermische Dehnung
simuliert werden, wenn thermische Dehnung ansonsten nicht beriicksichtigt wird, oder durch
Verwendung eines Multiphysics-Stabelementes, das z. B. piezoelektrische Eigenschaften
aufweist. Es ist eine Erweiterung der Methode implementiert, die fir vorgegebene
Anschlusspunkte dem eingefuhrten Bezeichnungssystem gemaf algorithmisch das Gelenk
modelliert. Es kdnnen beliebig viele Gelenke jeweils mit optionalem Aktuator generiert werden.

Abbildung 121 zeigt das Fligelmodell mit nach innen ausgeschlagener Hinterkantenklappe.
Der Spalt zwischen Fligelkasten und Klappe ist mit Elementen vernetzt, denen ideal-
elastische Materialeigenschaften zugewiesen sind. Die FEM-Modellierung beeinflusst den
Ausschlag der Klappe nicht, erméglicht jedoch eine durchgehende Oberflache und somit den
durchgehenden Ubertrag aerodynamischer Driicke sowie der Strukturdeformationen in der
aeroelastischen Prozesskette. Kleine Ausschlage des Winglets lassen sich mit linear-
elastischen FEM-Analysen gut anndhern. Fir groRe Ausschldge ist eine nichtlineare Lésung
des Gleichungssystems erforderlich, die mit demselben Modell durch Wahl der
entsprechenden Option im Solution Processor mdglich ist.
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Abbildung 120: Modellierungsdetail Gelenk und Aktuator

Abbildung 121: Winglet mit ausgeschlagener Hinterkantenklappe
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5.6.4.Aeroelastische Analyse Winglet mit Tab

Abbildung 122 zeigt die in der aeroelastischen Prozesskette berechneten Druckverteilungen
bei um 5° nach innen (li.) und 5° nach auf3en (re.) ausgeschlagener Klappe.

Abbildung 122: Druckverteilung Ausschlag nach innen (li.) und auf3e (re.)

Der Einfluss des Klappenausschlages auf die lokale Druckverteilung ist deutlich sichtbar. Es
wird die aeroelastische Prozesskette verwendet, um den Einfluss des Klappenausschlags auf
den Widerstand zu bewerten. Ausgehend von der Klappe in der Ausgangsstellung wird
zunéachst eine aerodynamische Analyse mit 400 Iterationen durchgefiihrt. Anschliel3end wird
eine FEM-Deformationsanalyse durchgefuihrt, wobei keine Luftkrafte aufgepragt werden,
sondern lediglich die Auslenkung des Aktuators vorgegeben wird. Im Ergebnis dieser Analyse
resultiert die Form des Basisfligels mit um 0,2° ausgeschlagenen Winglet. Diese Flugelform
wird mit Hilfe des Interpolationsmoduls an die CFD-Netzdeformation tibergeben und das neue
CFD-Netz berechnet. Der Prozess wird iterativ wiederholt, wobei der Klappenausschlag in
jeder Iteration um 0,2° vergrofert wird.

In Abbildung 123 ist der Konvergenzverlauf des Widerstandes bei konstant vorgegebenem
Auftriebsbeiwert dargestellt. Es ist ersichtlich, dass der Gesamtwiderstand durch den
Klappenausschlag von ca. 2,8° nach unten um ca. 1 % gesenkt werden kann. Der Ausschlag
nach unten verteilt jedoch den Auftrieb weiter nach auf3en am Fligel und fuhrt somit zu einer
groReren strukturellen Belastung als in der Neutralstellung des Tabs. Eine solche L6sung fuhrt
entweder zu einem schwereren Fligel oder erfordert eine Regelung, welche die Klappe bei
hohen Lasten in die Neutralposition oder sogar nach innen ausschlagt. Sensorische und
regelungstechnische Losungen fur dieses Problem sind Gegenstand heutiger Forschung.



Verifizierungsstudien Seite 177
Interaktion Aerodynamik und Struktur

0.0252

0.0251

— =

0.025 [~

0.0249

I | | T | | L
Di0zety 2000 4000 6000 8000 10000

cycle

Abbildung 123: Widerstandsbeiwert Uber Iteration bei Klappenausschlag

Diese Studie zeigt die Flexibilitat der entwickelten Methode, strukturelle
Erweiterungen wie Steuerflachen sehr schnell zu erganzen. Weiterhin wird die
Robustheit der Kopplung mit der aeroelastischen Prozesskette aufgezeigt, die eine
Bewertung weitreichender struktureller Veranderungen erméglicht.

Die Analyse des Einflusses der Hinterkantenklappe auf den Gesamtwiderstand belegt
die grofRRe Sensitivitat der Strémung auf die exakte Flugelform. In den
Auslegungsstudien des Winglets mit verschieden orientiertem Faserverbundmaterial in
Kapitel 5.5.2 ist aufgezeigt, dass bei einem Aluminium-Winglet mit einer Verwindung
von ca. 10° durch die Wahl des Tailoring-Winkels eines in CFK ausgefiihrten Winglets
die Verwindung zwischen 8° und 14° eingestellt und damit ein noch gréRerer Effekt als
der betrachtete Klappenausschlag erreicht werden kann.
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5.7. Rechenzeiten

Die in Kapitel 2.3 angefuihrten Arbeiten zu vergleichbaren Methoden weisen zumeist keine
Rechenzeiten aus. Einzig Hurlimann [HUrl0] macht diesbeziglich Aussagen, die einen
Vergleich mit der hier entwickelten Methode erlauben.

Da die Methoden auf verschiedener Hardware ausgefuhrt wurden, ist kein exakter Vergleich
maoglich, sondern lediglich eine Einschatzung. Hurlimann hat in seiner Arbeit eine Workstation
mit einem AMD Opteron 280 Prozessor mit 2,4 GHz Taktfrequenz verwendet. Die
Rechenzeiten in der hier vorliegenden Arbeit sind mit einem Laptop mit Intel Core i7-6600U
Prozessor mit 2,6 GHz Taktfrequenz ermittelt worden. Da die relevanten Anwendungen nicht
die Multi-Core-Fahigkeiten der Prozessoren nutzen, ist ein grober Vergleich der Rechenzeiten
zulassig. Dabei ist zu bericksichtigen, dass der in dieser Arbeit verwendete Prozessor eine
um 0,2 GHz hohere Taktfrequenz ausweist und die Ausflihrung somit ca. 8,3 % schneller
erfolgen sollte als mit dem von Hurlimann verwendeten Rechner.

Weiterhin ist die Ausfihrungsgeschwindigkeit von der Anzahl der Elemente im Modell
abhangig. Verglichen wird die Studie aus Kapitel 5.4, die eine zu Hurlimanns vergleichbare
Fligelkonfiguration mit Ubereinstimmenden Ergebnissen behandelt. Das FEM-Modell wird von
Hurlimann mit einer Gréf’e von ,ca. 10.000 Elementen® angegeben. Das hier verwendete
Modell umfasst 16.724 Elemente. Um diesen Unterschied zu bertcksichtigen, wird der
Zeitaufwand zum Lo6sen einer linear-elastischen FEM-Analyse zum Normieren aller
Rechenzeiten fur den gesamten Auslegungsprozess verwendet. Folgende Rechenzeiten sind
ermittelt worden:

Hirlimann Nagel
Zeit Aufwand Zeit Aufwand
[s] normiert [s] normiert
[1] [1]
Geometriemodellierung 1794 22,7 43 0,9
FEM-Modellaufbau 1340 17,0 53 1,1
Dimensionierung pro Iteration 132 1,7 51 1,0
FEM-Analyse pro Lastfall 79 1 49 1

Es zeigt sich, dass der neuere i7 Prozessor einen etwas grol3eren Geschwindigkeitsvorteil
beim Losen von FEM-Aufgaben aufweist, als allein die etwas hohere Taktfrequenz vermuten
lasst. Die Ursache kann in schnellerer Speichertechnik, insbesondere in der
Halbleiterfestplatte (Solid State Disk, SSD), vermutet werden.



Verifizierungsstudien Seite 179
Rechenzeiten

Die Dimensionierungsrechnung fur ahnlich viele Elemente und Lastfélle ist in der hier
vorliegenden Methode normiert ca. 40 % schneller als die Methode von Hiurlimann. Eine
Besonderheit der neu entwickelten Methode liegt in der Implementierung in das FEM-
Programm und der Ausnutzung dessen effizienter Methoden zum Ausfiihren von
Vektoroperationen. Fur die Bewertung, wie das Verhdéltnis des Aufwands fur die
Dimensionierung mit steigender Anzahl an Elementen und Lastfallen skaliert, liegen
keine Vergleichsdaten vor. In der Arbeit von Hirlimann ist nicht erwéahnt, dass die
Fahigkeit zum Anpassen der ElementgrdfR3e gegeben ist.

Ein signifikanter Unterschied zeigt sich in den Rechenaufwanden fir die
Geometrieberechnung und die Generierung des FEM-Modells. Die in dieser Arbeit
entwickelte Methode ist bezluglich der normierten Rechenaufwande fur die
Modellgenerierung insgesamt um den Faktor 20 schneller als die CAD basierte Methode
von Hurlimann. Der allgemein grof3e Rechenaufwand bei CAD basierten Methoden istin
Kapitel 2.3.4 beschrieben und in diesem direkten Vergleich bestatigt. Leider sind in
anderen vergleichbaren Arbeiten keine Rechenzeiten angegeben.

Die Einschatzung des absoluten Aufwandes der entwickelten Methode fir die
Modellerstellung anhand von CFD-Oberflachennetzen kann durch den relativen Anteil in einer
MDO-Rechnung erfolgen. Bei der Auslegung des in diesem Kapitel modellierten Flugels mit 8
Lastféallen und 10 Iterationsrechnungen ist ein Aufwand von 3920 s fur 80 FEM-Analysen
erforderlich, von 510 s fir 10 Dimensionierungsrechnungen sowie 43 s fur die
Geometriemodellierung und 53 s fur den FEM-Modellaufbau. Vom Gesamtaufwand in Hohe
von 4526 s entfallen lediglich 96 s bzw. vernachlassigbare 2 % der Gesamtrechenzeit
auf die Modellierung. Der absolute Zeitaufwand fur eine vollstandige
Auslegungsrechnung in Ho6he von 1 Stunde und 15 Minuten ist der
Vorauslegungsphase angemessen.

Wie in Kapitel 5.2.3 beschrieben wird, kann durch die neue Funktionalitat zum
Ubertragen von Ergebnissen auf andere Auslegungsrechnungen in einer DoE-
Auslegung eine Beschleunigung der einzelnen Auslegungsrechnungen um bis zu ca.
33 % erreicht werden. Die 0.g. Rechenzeit wird dann auf 50 Minuten reduziert. Im
Vergleich zu der Methode von Hirlimann steigt in dem Fall der Geschwindigkeitsvorteil
der hier entwickelten Methode von 40 % auf 60 %.

Rechenzeiten von ca. einer Stunde fir die Dimensionierung von relativ detaillierten FEM-
Modellen mit vielen Lastfallen und Versagenskriterien sind fur die interaktive Bewertung eines
Designs als schnell anzusehen. Soll im Konzept- oder Vorentwurf zunéchst ein grol3erer
Entwurfsraum erforscht werden, kann die Abbildungsgenauigkeit der Modellierung durch
Verringerung der Elementanzahl verringert werden. Kapitel 5.1, 5.2 und 5.4.4 belegen die
Anwendungsbreite der entwickelten Methode und geben die Sensitivitaten der Rechenzeiten,
aber auch der Analyseergebnisse an. In grober Elementierung ist eine Beschleunigung der o.
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g. Rechenzeiten in einer GroRenordnung des Faktors 10 anzunehmen. Werden nur drei
dominante Lastfélle und lediglich das Festigkeitsversagen betrachtet, ist, wie in Kapitel 5.2
aufgezeigt, eine Rechenzeit von unter einer Minute pro Entwurfspunkt und somit eine
Beschleunigung um den Faktor 60 moglich.

Die Funktionalitat, berechnete Materialeigenschaften eines Optimierungsbereichs auf alle
Elemente desselben Bereichs eines neuen Modells zu Ubertragen, ermdglicht auch das
Ubertragen von Ergebnissen grob elementierter Modellen auf fein elementierte Modelle. Es
lassen sich somit auch mehrstufige Auslegungsstrategen implementieren.
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6. Zusammenfassung und Schlussfolgerung

6.1. Zusammenfassung

Um die Vvielfaltigen o©kologischen und &konomischen Anforderungen zukinftiger
Transportflugzeuge in Einklang zu bringen, findet die Flugzeugentwicklung zunehmend im
Verbund spezialisierter Partner statt. Insbesondere, wenn Technologien wie
Faserverbundmaterial mit starken interdisziplinaren Wechselwirkungen verwendet werden, ist
schon frih im Entwicklungsprozess eine enge Zusammenarbeit zwischen den
Entwicklungspartnern notwendig. Im Stand der Technik werden ausnahmslos zentrale
Modellierungsansatze verfolgt, um interdisziplindre Auslegungsprozesse zu ermdglichen.

Zentrale Modellierungsansatze erfordern es, das kritische Wissen zum Aufbau aller Modelle
in einem gemeinsamen Modellierungsansatz zu vereinen. Genau dieses fachspezifische
Wissen bzw. der Wissensvorsprung gegeniber den Wettbewerbern ist jedoch die elementare
Geschéftsgrundlage von Hochtechnologiefirmen. Der Ansatz der zentralen Modellierung steht
somit fundamental im Widerspruch zu den Interessen der Partner im Entwicklungsverbund.

Diese Arbeit untersucht einen grundlegend vom Stand der Technik abweichenden Ansatz
zur strukturellen Vorauslegung von Tragflachen. Anstatt sich auf einen zentralen Modellansatz
abzustiitzen, wird lediglich das CFD-Oberflachennetz als Referenz fiir die strukturelle
Modellierung und Dimensionierung verwendet. Das CFD-Oberflachennetz als Liste mit
Koordinaten der Konturknoten des Flligels enthalt keinerlei Wissen darliber, wie die Geometrie
erzeugt oder parametrisiert wird. Diese Schnittstelle erlaubt auch eine direkte Anbindung des
strukturellen Vorentwurfes und die aerodynamische Freiformoptimierung, die im Ergebnis
keine Geometrien, sondern nur die Koordinaten der Knoten des CFD-Netzes liefert.

Die Hypothese dieser Arbeit folglich darin, dass eine Methode fur die strukturelle
Vorauslegung von Tragflachen mit dem Stand der Technik entsprechenden Funktionalitaten
moglich ist, wenn als Konturreferenz erstmalig nur ein CFD-Oberflachennetz verwendet wird.

Die Literaturrecherche zeigt das allgemeine Bestreben auf, genaue Auslegungsmethoden fiir
Technologien wie Faserverbundmaterialien, die heute in der Detailentwurfsphase angewendet
werden, schon im Vorentwurf verfiigbar zu machen. Dafiir werden MDO- Methoden entwickelt,
in denen die Struktur im Stand der Technik mit FE-Methoden und Schalenelementen
abgebildet werden. Wéhrend die linearen FE-Methoden grundsétzlich dem Stand der Technik
zuzurechnen sind, ist die Implementierung der FEM mit Schalenelementen im Vorentwurf
immer noch Gegenstand der Forschung. Kritische Anforderungen sind die vollstandige
Automatisierung von Geometriemodellierung, Vernetzung mit Finiten Elementen und der
Dimensionierung. Es sind Losungen fur Auslegungsmethoden verdéffentlicht auf Basis von
Flugzeug-Konzeptentwurfswerkzeugen, von Parameterlisten, von CAD-Modellen, von KBE-
Systemen und auf Basis von Datenmodellen. Alle veréffentlichten Anséatze stiitzen sich jedoch
auf zentrale Modellierungsansatze.
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Diese Arbeit untersucht somit erstmalig eine Methode, die nicht auf einen zentralen
Modellierungsansatz aufbaut, sondern direkt das CFD-Oberflachennetz als Konturreferenz fir
die strukturelle Vorauslegung verwendet. Zur Anwendung der Methode ist eingangs das zu
realisierende Strukturkonzept mit Holm- und Rippenanordnung sowie der Materialzuweisung
zu definieren. Hierzu wird ein eigenes Eingabeformat entwickelt, das die schnelle Eingabe
einfacher Konzepte ebenso erlaubt wie die detaillierte Definition komplexer Architekturen.

Ein Kernelement der entwickelten Methode besteht in einem strukturierten
Modellierungsansatz, der auf effiziente Weise die Definition der Vorgaben, die
Geometriemodellierung, den Aufbau des FEM-Modells sowie dessen Dimensionierung
ermoglicht. Die Durchgangigkeit in der Handhabung von Daten ermdéglicht den Aufbau auch
komplexer Modelle und den effizienten Umgang mit den sehr vielen Entwurfsparametern von
geschichtetem Faserverbundmaterial. Dieser Modellierungsansatz ermdglicht es,
Auslegungsergebnisse in der Dimensionierung neuer Modelle als Startwerte zu Gbernehmen.

Der geometrische Modellaufbau beginnt mit der Identifikation von Vorder- und Hinterkante
im CFD-Netz und nutzt mathematische Methoden der Strahlenverfolgung, um alle
geometrischen Schlisselpunkte explizit zu berechnen. Innerhalb der numerischen
Genauigkeit ist die Berechnung der Geometriepunkte auf dem CFD-Netz exakt. Die Geometrie
wird anhand der SchlUsselpunkte als Drahtgittermodell mit Punkten, Linien und Flachen
entwickelt. Durch diesen Ansatz kann auf die Verwendung eines CAD-Kernels und
insbesondere auf Bool'sche Operationen verzichtet werden, was in einer hohen
Geschwindigkeit der Geometrieberechnung und der einfachen Kontrolle der Bezugsnummern
resultiert.

Dementsprechend werden Befehle fiir den Pre-Prozessor des verwendeten kommerziellen
FEM-Programms erstellt, um das FEM-Modell ,Bottom-up“ unter Beibehaltung der
Bezeichnungslogik zu generieren. Das Bezugssystem wird fur die Zuweisung von Material-
und Elementeigenschaften genutzt. Eine auf dieser Basis realisierte, besonders relevante
Funktion besteht in der anpassbaren Netzfeinheit.

Auch in der entwickelten Dimensionierungsmethode im FEM-Programm wird der strukturierte
Modellierungsansatz verwendet, um die sehr umfangreichen Analyse- und Entwurfsdaten
handzuhaben. Ein eigenes Datenmodell auf Basis von Matrizen ist implementiert, welches das
Auslesen der Analyserechnungen wund darauf aufbauend das Auswerten von
Versagenskriterien und schlieBlich das Durchfihren von Dimensionierungsrechnungen zur
Bestimmung verbesserter Modellparameter besonders effizient ermdglicht. Beliebige
Versagenskriterien und Dimensionierungsalgorithmen lassen sich fir automatisiert generierte
Optimierungsbereiche, fir einzelne Elemente oder sogar fir einzelne Faserschichten
einzelner Elemente angeben. Die elementweise Dimensionierung mit Faserverbundmaterial
ist erstmalig im vollautomatisierten Vorentwurf umgesetzt.
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Zur Validierung des Verfahrens ist zunadchst grundlegend die Robustheit der
automatisierten Auslegung, also die Funktionalitat, auch aus unstrukturierten CFD-Netzen
Modelle abzuleiten und automatisiert zu dimensionieren, Uberprift worden. Es stellt sich
heraus, dass der Aufwand zur Berechnung der Geometriepunkte linear sowohl mit der Anzahl
der Geometriepunkte als auch mit der Anzahl der Elemente des vorgegebenen
Oberflachennetzes steigt und dass die entwickelte Methode bis an die Grenze der Uberpriften
Wertebereiche von 3.008 Geometriepunkten und 158.788 CFD-Elementen stabil anwendbar
ist. Weiterhin ist belegt, dass die Funktionalitat zur anpassbaren Vernetzung bis zur Grenze
des Uberpriften Bereichs von 133.527 Elementen anwendbar ist.

Eine weitere Studie zielt auf die Robustheit der automatisierten Auslegung gegenuber
veranderten Konturformen ab. Ein prototypisch definiertes Strukturkonzept ist auf 9
unterschiedliche Konturformen mit veranderter Pfeilung und Dicke Ubertragen worden. Die
Auslegungsrechnungen fur alle Fligel konvergieren. Der Referenzfligel dieses DoE wird mit
realistischen Massen berechnet und es zeigen sich plausible Sensitivitaten auf die
Entwurfsparameter. Weiterhin wird nachgewiesen, dass der Prozess zur Berechnung eines
DoE um bis zu 33 % beschleunigt werden kann, wenn die Funktionalitat zur Ubergabe von
Parametern zwischen den einzelnen Rechnungen des DoE verwendet wird.

Fur ein fein vernetztes CFD-Oberflachennetz weist eine Parametervariation der Holmlagen
nach, dass der Modellaufbau robust ist, auch bei einem Loch im CFD-Netz, und dass auch die
Variationen der strukturellen Komponenten plausible Ergebnisse liefern. Genau wie diese
Studie zielt auch die Auslegung eines Fliigels mit Winglet auf den Nachweis ab, dass die
Methode den im Stand der Technik erreichten Detaillierungsgrad erlaubt. Es wird gezeigt,
dass sich auch der dreidimensional gestaltete Ubergang zwischen Fliigel und Winglet abbilden
lasst und dass die Dimensionierung erneut realistische Massen liefert. An diesem komplexen
Modell ist eine Variation der Netzfeinheit durchgefihrt, welche die Stabilitat der
Vernetzungssteuerung belegt und die bekannte Abhangigkeit des
Dimensionierungsergebnisses von der Netzfeinheit aufzeigt.

Folgend dient das Winglet dieses Fliigels dem Nachweis, dass mit der entwickelten Methode
Faserverbundwerkstoffe ausgelegt werden kdnnen. Es wird aufgezeigt, dass eine Variation
des Tailoring-Winkels dessen Einfluss auf Masse und Verwindung plausibel berechnen lasst.
Dabei wird der Vergleich zwischen der Verwendung verschiedener Versagenskriterien
guantifiziert. Schlie3lich wird ein Algorithmus implementiert, der das orthotrope Material auf
die Hauptspannungen ausrichtet. Anhand des Verlaufes der dimensionierenden Kriterien wird
die physikalisch plausible Wirkung des Algorithmus belegt.

Die multidisziplinare Anschlussfahigkeit der generierten Modelle an hochwertige
aerodynamische Analyseverfahren wird nachgewiesen, indem der Fligel mit Winglet in eine
bestehende aeroelastische Prozesskette eingebunden wird. Der Austausch von
Deformationen und Dricken zwischen dem CFD-Netz und dem daraus abgeleiteten FEM-
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Modell wird durch eine Auslegungsstudie nachgewiesen, in der die Tanklasten und die
Fluggeschwindigkeit im Reiseflug variiert werden. Es wird die Relevanz der Beriicksichtigung
transonischer Effekte aufgezeigt, ebenso wie Relevanz einer feinen Vernetzung, wenn eine
detaillierte Kenntnis der Spannungsrichtungen erforderlich ist.

Eine weitere Anforderung an die Methode besteht in der Modifizierbarkeit, um weitere
strukturelle Komponenten abzubilden. Diese Funktionalitdt wird nachgewiesen, indem das
Winglet um eine Wdlbklappe an seiner Hinterkante erweitert wird und aufgezeigt wird, dass
diese in der aeroelastischen Prozesskette genutzt werden kann, um den Ausschlag der Klappe
in der Simulation abzubilden. Weiterhin wird nachgewiesen, dass die Methode auch auf
Oberflachennetze anderer Leichtbaukomponenten wie Landeklappen Ubertragen werden
kann.

In der Vorauslegung ist neben der robusten Automatisierung die hohe Recheneffizienz eine
Hauptanforderung. Detaillierte Auslegungsrechnungen erfordern einen Zeitbedarf von ca.
einer CPU-Stunde. Fir den Vorentwurf lassen sich grob vernetzte Modelle generieren, die
Auslegungszeiten von ca. einer Minute ermoglichen. Die der Methode spezifische
Funktionalitat zur Kontrolle der Vernetzungsparameter ermdglicht eine an die Anforderungen
der Entwurfsaufgabe angepasste Vernetzung. Weiterhin ermdglicht das strukturierte
Bezugssystem der Methode das Ubertragen von Parametern zwischen verschiedenen
Auslegungsrechnungen, dies ermdéglicht in der Anwendung in einem DoE eine
Beschleunigung des Prozesses von bis zu 33 %. Im Vergleich mit einer Auslegungsmethode
unter Nutzung eines zentralen Modellansatzes auf Basis von CAD ist die Modellierung um den
Faktor 20 schneller. Die Auslegungsrechnung ist ca. 40 % schneller und unter Nutzung der
Parameterkopplung in DoE-Rechnungen um bis zu ca. 60 % schneller.
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6.2. Schlussfolgerung und Ausblick

Diese Arbeit basiert auf der Hypothese, dass ein Verfahren flr die effiziente Vorauslegung
von Tragfligelstrukturen ohne Verwendung eines zentralen Modellierungsansatzes, sondern
lediglich auf Basis von CFD-Oberflachennetzen moglich ist.

Es ist eine Methode fir die Berechnung der Geometrie, der Generierung eines FEM- Modells
und dessen Dimensionierung mit durchgehender Handhabung der Entwurfsdaten auch fir
Faserverbundwerkstoffe und mit Anbindung an hochwertige CFD-Verfahren erarbeitet
worden.

In sechs Anwendungsstudien ist ermittelt worden, dass die Funktionalititen der neuen
Methode trotz Verzicht auf einen zentralen Modellierungsansatz hinsichtlich
Automatisierungsgrad, Modellierungstiefe, Geschwindigkeit, Flexibilitét, interdisziplinare
Koppelbarkeit und Fahigkeit zur Handhabung von Faserverbundwerkstoffen und der
Rechengeschwindigkeit den Fahigkeiten der Methoden des Standes der Technik entspricht,
wie in Kapitel 2.3 zusammengefasst ist, oder diese Ubertrifft:

o Die hier entwickelte Methode zur Geometriemodellierung ermdglicht erstmalig das
direkte Ableiten von FEM-Modellen aus Ergebnissen der aerodynamischen
Freiformoptimierung.

o Die Geometriemodellierung ist um den Faktor 20 schneller als das fir den Vergleich
verfigbare CAD basierte Modellierungsverfahren im Stand der Technik.

¢ Die Methode handhabt erstmalig im Vorentwurf vollstandig automatisiert die element-
und schichtweise Dimensionierung von Faserverbundwerkstoffen.

o Die Methode ist direkt auf andere Leichtbaukomponenten wie Landeklappen,
Querruder und Leitwerke Ubertragbar.

Aus diesen Ergebnissen wird die Schlussfolgerung gezogen, dass die Hypothese
durch die dargelegte Arbeit verifiziert wird.

Das Verfahren ermdglicht es, dem auf die aerodynamische Auslegung spezialisierten
Verbundpartner lediglich die unbedingt notwendige Minimalinformation zu tbergeben. Das
CFD-Oberflachennetz beinhaltet kein Wissen daruber, mit welchen Parametern und
Ansatzfunktionen diese Form entworfen wurde. Das Entwurfswissen der Aerodynamik wird
somit erfolgreich geschutzt.

Das kritische Entwurfswissen der strukturmechanischen Auslegung wird im Schwerpunkt
durch die Algorithmen gebildet, welche die Dimensionierung oder Optimierung der Struktur
durchfuhren, sowie durch die darin enthaltenen Erfahrungswerte, die eine festigkeits- und
fertigungsgerechte Auslegung bewirken. Die Methode ist modular aufgebaut und ermdglicht
es, auf einfache Art neue Auslegungsregeln zu integrieren und mit den bestehenden Regeln
zu kombinieren. Als Ruckgabewerte in den Gesamtentwurfsprozess sind die Massen- und
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Steifigkeitsverteilungen relevant. Aus diesen GroRen kann nicht auf das zu schitzende
Entwurfswissen der Strukturmechanik geschlossen werden.

In dieser Arbeit ist anhand eines Beispiels aufgezeigt, dass ein alternatives Vorgehen zu
zentralen Modellierungsansatzen in der interdisziplinaren Vorauslegung grundsétzlich méglich
ist und sich die interdisziplindre Zusammenarbeit ohne Austausch von wettbewerbsrelevanten
Informationen realisieren l&sst. Durch diese Arbeit wird aber weder das Vorgehen mit zentralen
Modellierungsansatzen widerlegt noch wird belegt, dass sich flir den gesamten
Entwurfsprozess alternative Schnittstellenansétze finden lassen. Diese Arbeit mdge aber als
Inspiration  dafir dienen, auch in anderen Disziplinen nach alternativen
Schnittstellenkonzepten zu suchen. Der erlauterte Widerspruch zwischen den heute noch als
alternativlos geltenden zentralen Modellierungsanséatzen und dem Wissensschutz in digitalen
Zulieferverbiinden ist ein grundlegendes Problem, das bei anhaltender Entwicklung hin zur
kooperativen Entwicklung an Bedeutung zunehmen wird.

Die entwickelte Methode zur Geometriemodellierung ist als prototypisches Programm in
MATLAB realisiert. Aufgrund des Bottom-up-Modellierungsansatzes wird nur eine kleine
Anzahl elementarer Funktionen des Pre-Prozessors bendtigt. Es ist somit einfach maoglich,
Export-Routinen des Geometriemodells auch fir die Syntaxen anderer Pre-Prozessoren zu
erstellen. Es ist dann jedoch zu erdrtern, wie die Anbindung an andere Dimensionierungs- oder
Optimierungsmethoden automatisiert realisiert werden kann. Eine Veroffentlichung als
kommerzielles oder nichtkommerzielles Programm erfordert lediglich eine angemessene
Dokumentation. Da MATLAB seine herausgehobene Position als Quasistandard fir
Ingenieursberechnungen gegenwartig zu verlieren scheint, ist der Wechsel zur
Programmiersprache Python zu erwégen.

Die Dimensionierungs-Methode ist in ANSYS/APDL implementiert und nutzt die
Funktionalitaten dieses Programms zum Umgang mit groRen Matrizen aus. Durch die
Einbindung direkt in das FEM-Programm ist keine Ubergabe der sehr vielen
Entwurfsparameter notwendig. Dem Autor dieser Studie ist kein FEM-Programm bekannt, das
sich auf eine zu APDL vergleichbare Weise automatisiert bedienen lasst. Ein Ubertragen auf
andere Programme scheint daher nicht praktikabel. Eine weite Verbreitung scheint nicht sehr
wabhrscheinlich, da sich das Anwendungskonzept kommerzieller FEM-Software dahingehend
entwickelt, dass die Bedienung durch die grafische Benutzerschnittstelle immer weiter
vereinfacht wird. Das Ziel der FEM-Softwareentwicklung besteht darin, Nutzern die
Anwendung mit moglichst wenig Training zu ermdglichen. Spezifische Skriptsprachen wie
APDL oder die Nastran Command Language verlieren daher an Bedeutung. Diese
Dissertation mag als Kontrapunkt auch fir diesen Trend verstanden werden.
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7.2. Programminformationen Modellgenerator

7.2.1.Programmstruktur

Die Methode zur Geometriemodellierung und zum Generieren der ANSYS Eingabedatei ist
als prototypische Software in MATLAB umgesetzt. Das Programm wird als PARAMAM-FX
bezeichnet, welches das Akronym des Namens ,Parametric, simple and fast mesh based
aircraft modelling tool“ bildet. Der Zusatz FX bezeichnet die dritte Programmversion, welche
sich u.a. durch die exakte Berechnung der Geometriepunkte in unstrukturierten Netzen
auszeichnet. PARAMAM-FX wird in MATLAB als Funktion aufgerufen und ruft sequentiell alle
folgend aufgefiihrten Subroutinen auf.

Routine
PARAMAM_FX.m

PARAMAM_INI.m

PARAMAM_PIN1.m
PARAMAM_DC.m

PARAMAM_IN.m
PARAMAM_PROF.m

PARAMAM_PINF.m

PARAMAM_PSE.m
PARAMAM_PSAV.m
PARAMAM_PRES.m
PARAMAM_PPLO.m
PARAMAM_PJOI.m

Beschreibung

Hauptprogramm, das die Subroutinen sequentiell aufruft

Eingabedaten laden
Vorgaben:

¢ Modellname, Programmbediener

Dateinamen CFD Punkte und Konnektivitat
Fligelbezugsnummer, Translation & Skalierung
Optionen Netz schlieBen & extrapolieren
Verlauf Holme & Rippen

Neigung Holme & Rippen

Ausschnitte & Vereinigung von Holmen & Rippen
Zuweisung Materialtyp, -orientierung & -dicke
Zuweisung Stringergeometrien
Materialdefinitionen

Bereiche fur Kraftstofftanks (Volumen)
Triebwerke (Ersatz Geometrien)

Fahrwerk (Kraftangriffspunkte)
Optimierungsbereiche

Vernetzungs- und Einspannungsoptionen

Strukturiertes Einlesen der Daten aus PARAMAM_INI.m

Optional: Einladen gespeicherter und ausgewerteter Netzdaten, falls CFD
Datensatz zuvor bereits ausgewertet worden ist.

Einlesen Datei(-en) CFD Daten.

Rotieren und Skalieren CFD Netz, Generierung Konnektivitat fir strukturierte
CFD Netze

Detektionen Vorder- und Hinterkante, Berechnung Verlauf von Verwindung,
Tiefe, Pfeilung, V-Stellung

Optional: Extrapolation CFD Netz fir Center-Wingbox
Speichern Netz und Auswertung

Optional: Wiederherstellen von Netz und Auswertung
Optional: Darstellung CFD Netz und Auswertung

Auswertung Vorgaben zu zusammengelegten Holmen & Rippen

Geometrieberechnung
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PARAMAM_SSP.m Berechnung Verlauf der Holme 2D

PARAMAM_SRI.m Berechnung Verlauf der Rippen 2D

PARAMAM_SROT3.m Berechnung Neigungswinkel der Holm-Rippen Schnittpunkte
PARAMAM_SGZZ01.m Berechnung der 3D Schlusselpunkte

PARAMAM_SRE.m Extrapolation der 3D Schlisselpunkte auRerhalb des CFD Netzes

Geometriemodell Ableiten

PARAMAM_CKP.m Datenbank der Geometriepunkte

PARAMAM_CRI.m Datenbank der Linien: Rippen

PARAMAM_CSPL.m Ergadnzung Datenbank der Linien: Holme

PARAMAM_CVEL.m Erganzung Datenbank der Linien: Vertikal

PARAMAM_CSKA.m Datenbank der Flachen: Haut

PARAMAM_CRIA.m Erganzung Datenbank der Flachen: Rippen

PARAMAM_CSPA.m Erganzung Datenbank der Flachen: Holme

PARAMAM_CTDY.m Entfernen unnétiger Geometriekomponenten wegen Ausschnitten oder

Zusammenlegung von Holmen oder Rippen
PARAMAM_CEGG.m Triebwerks Geometrien
PARAMAM_CTKD3.m Tankvolumen
PARAMAM_CPRO.m Datenbank der Eigenschaften pro Flache (Material, Stringer)

Eingabe fur FEM Pre-Prozessor
PARAMAM_AINI.m Erstellen ANSYS Vorgabedatei
PARAMAM_AGEO3.m Befehle zum Erstellen von Punkten, Linien und Flachen generieren
PARAMAM_ALED2.m Befehle flr Vorgaben Vernetzung generieren
PARAMAM_AMSH.m Befehle fir Vernetzung generieren

PARAMAM_AAFL.m Befehle fiir Anpassung Flachennormale generieren
PARAMAM_ATKD3.m Befehle zum Erstellen der Tankvolumen generieren
PARAMAM_ACLA.mM Befehle fur Einspannung generieren

PARAMAM_AMAT.m Befehle zum Definieren der Materialeigenschaften generieren

PARAMAM_AEGG.m Befehle zur Modellierung der Triebwerke generieren

PARAMAM_ACM.m Befehle zum Definieren benannter Komponenten generieren
PARAMAM_AAME.m Befehle zum Exportieren der aerodynamischen Oberflache ins AMIF Format
generieren

PARAMAM_AOUT.m Schliel3en der Datei

Grafik Ausgabe
PARAMAM_GTEC.m Optional: Export der Geometrien ins TECPLOT Format
PARAMAM_GRF2.m Optional: Darstellen der Geometrie in MATLAB
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7.2.2.Modellparameter

AN Punkte des CFD Netzes

AE Konnektivitdt der CFD Netzes

w Modell-Referenznummer

SPAN y-Koordinate Fllgelspitze

ROOT y-Koordinate Fligelwurzel

LE Verlauf Vorderkante

TE Verlauf Hinterkante

C Verlauf Fligeltiefe

X25 Verlauf 25% Linie im CFD Netz

s25 Verlauf Pfeilung 25% Linie im CFD Netz
d25 Verlauf V-Stellung 25% Linie im CFD Netz
ALP Verlauf Verwindung im CFD Netz
SP_jstat Status Zusammenlegung Holme

RI_jstat Status Zusammenlegung Rippen

SP Spannweitiger Verlauf der Holme 2D

RI Spannweitiger Verlauf Rippen 2D

ROT Richtungsvektoren Holm-Rippen Schnittlinien
RIP Geometriepunkte 3D

KLIST Liste der Geometriepunkte

LLIST Liste der Linien

ALIST Liste der Flachen

TW Liste der Triebwerkspunkte prototypisch
ELIST Liste Triebwerksgeometrie am finalen Modell
VLIST Liste Geometrien Tankvolumen

APROP Liste der Eigenschaften pro Flache (Material, Stringer)
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7.3. Programminformationen Strukturdimensionierung

7.3.1.Programmstruktur

Die Methode zur Dimensionierung von FEM Modellen ist als ANSYS/APDL skript
prototypisch umgesetzt. In Unterscheidung zu vorherigen Versionen besteht die Moglichkeit,
anhand der Datei _S BOT_seg.ans die Dimensionierungsstrategie im Verlauf der
Dimensionierung zu beeinflussen. Weiterhin werden Dimensionierungsergebnisse als
Eingabe fur PARAMAM-FX exportiert. S_BOT.ans wird in ANSYS als Skript gestartet (,read
input from“ bzw. als Batch Befehl von MATLAB aus gestartet) und ruft sequentiell alle folgend
aufgefuhrten Subroutinen auf

S BOT.ans Hauptprogramm, das die Subroutinen sequentiell aufruft
_S_BOT _inp.ans Vorgaben, Optional von PARAMAM-FX erzeugt:

Modellname, Programmbediener
Exportoptionen AMIF, TECPLOT
Optionen Ergebnisdarstellung (Element Tables)
Limits Residuum, maximale lterationszahl
Auswahl Dimensionierungsregeln
Auswahl Versagenskriterien

Option: Nichtlineare Iterationen

Auswahl Element flr detaillierten Export
Vorder- und Hinterholm,

Y-Koordinate fur Export von UZ und RY
Sicherheitsfaktor

Materiallimits

Max/Min Dicken

Namen AMIF Dateien Luftlasten
Beschleunigungen, Kréfte Lastfalle
Definition der Lastfalle

S BOT _seg.ans Iterationsabhangige Anderung der Dimensionierungsregeln

S BOT_ini_0O4.ans Erstellen des FEM Modells aus MODELLNAME.ans oder Laden
von MODELLNAME.db. Erstellen der Datenstrukturen.

S BOT_dmov.ans Anpassen der Datenstruktur an aktuelle Iteration
S BOT_solu.ans Ausfuhren Belastungsrechnung
S BOT_post.ans Auswertung Belastungsrechnung und Ubernahme Ergebnisse in

Datenstruktur fir Dimensionierung

S BOT_beam.ans Interpolation Translationen und Rotationen an Ersatzbalken, der
mittig zwischen vorgegebenem Vorder- und Hinterholm verlauft

S BOT tk.ans Element- und schichtweise Dimensionierung der Dicke
entsprechend der vorgegebenen Versagenskriterien

S_BOT_fi.ans Vereinheitlichung der Eigenschaften innerhalb vorgegebener
Optimierungsregionen

S BOT tl.ans Anpassen an maximale und minimale Dimensionierungswerte

S BOT _ang.ans Schicht- oder elementweise Ausrichtung des Materials
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S BOT resid.ans
S_BOT_mup.ans

S BOT _etable.ans

S BOT _conv.ans

7.3.2.Dateien

S BOT.log

S_BOT.dat

E-TRACK.log

RESTART.db

JOBNAME.db

7.3.3.Modellparameter

HIST_LEVEL

LC_MAXD
AERO_MAXD
EN_MAXD
TK_MAXD
GE_MAXD
R_MAXD
L_MAXD
ML_MAXD
MP_MAXD
R_LAYMAT
R_LAYANG

Berechnung des Dickenresiduums und der Masse

Anpassen der Elementeigenschaften durch Update der Real Data
Tables

Ubertragen der elementweisen Dimensionierungsergebnisse pro
Iteration: Gesamtdicke, Anderung der Gesamtdicke, Orientierung
und Dicke einer ausgewahlten Schicht, Anderung der Orientierung,
Dimensionierendes Kriterium. Export der finalen
Dimensionierungsergebnisse zur Weiterverwendung in neuen
Auslegunsstudien.

Export aller fur die Konvergenz relevante Grolien

Textdatei, in der alle Subroutinen ihren Start mit Zeit sowie
relevante Zwischenergebnisse protokollieren, so dass der
Programmablauf nachvollziehbar ist

Alle fur globale Konvergenz relevanten Gréf3en in Matrixformat zur
Weiterverwendung z.B. in MATLAB

Alle  Zwischenergebnisse fur ausgewéhltes Element, um
Funktionsweise  der  Dimensionierungsrechnung  detailliert
nachvollziehen zu kénnen

Zwischenspeicherung, von der

fortgesetzt werden kann

aus  Auslegungsrechnung

Modell und Ergebnisse der Dimensionierungsrechnung

Grunddaten

Anzahl der Iterationen, die in Ergebnismatrizen vorgehalten werden
sollen (min 2 fur Dimensionierung erforderlich)

Anzahl der definierten Lastfélle

Anzahl der definierten Luftlastfalle
Anzahl der definierten Triebwerke
Anzahl der definierten Kraftstofftanks
Anzahl der definierten Fahrwerke
Grolites definiertes Real Data Set
GrofRte Anzahl definierter Faserschichten
Anzahl der definierten Materiallimits
Anzahl der definierten Materialeigenschaften
Real Data: Material pro Schicht

Real Data: Orientierung pro Schicht
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R_LAYTK
R_30

E_MAXD
E_ONES
E_ZEROS
E_REAL
E_GEO
E_TYPE
E_99
E_LAYN
E_LAYMAT
E_LAYDEN
E_LAYANG
E_LAYTK
E_TKS
E_MAS
E_TRACK

ML_EX_T
ML_EX_C
ML_EY_T
ML_EY_C
ML_ET
ML_EI

RE_EX
RE_EY
RE_ET
RE_EI

RE_S1
RE_S2
RE_S3
RE_SA

Real Data: Dicke pro Schicht
Real Data: 30 Eintrage

Elemente

Anzahl an Elementen

Elemente:
Elemente:
Elemente:
Elemente:
Elemente:
Elemente:
Elemente:
Elemente:
Elemente:

Vektor Einsen (fir mat. Operationen)
Vektor Nullen (fir mat. Operationen)
Real Data Set

Flache

Elementtyp

Ist Elementtyp 99 (1 ja, 0 nein)
Anzahl Schichten

Material pro Schicht

Dichte pro Schicht

Elemente: Ausrichtung pro Schicht

Elemente: Dicke pro Schicht

Elemente: Gesamtdicke

Elemente: Masse

Elemente: Nummer des Elements flr detaillierte Ausgabe

Materialdaten

Material Limits: Max. zul. Spannung Zug x Richtung

Material Limits: Max. zul. Spannung Druck x Richtung

Material Limits: Max. zul. Spannung Zug y Richtung

Material Limits: Max. zul. Spannung Druck y Richtung

Material Limits: Max. zul. Spannung Schub

Material Limits: Max. zul. Spannung interlaminar

Analyseergebnisse

Ergebnisse:
Ergebnisse:
Ergebnisse:
Ergebnisse:
Ergebnisse:
Ergebnisse:
Ergebnisse:

Ergebnisse:

Spannung x Richtung
Spannung y Richtung
Spannung Schub
Spannung Interlaminar
Spannung S1
Spannung S2
Spannung S3

Hauptspannungsrichtung
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RE_SP1
RE_SP2
UZ_MAX
RY_TIP

OPT_TK_EX_C
OPT_TK_EX_T
OPT_TK_EY_T
OPT_TK_EY_C
OPT_TK_ET
OPT_TK_ElI
OPT_ANG
OPT_S
OPT_CRI
OPT_LC
OPT_LAY
CONV_GLOB

Ergebnisse: Hauptspannung 1

Ergebnisse: Hauptspannung 2

Ergebnisse: Auslenkung UZ Fligelspitze

Ergebnisse: Rotation RY Fllgelspitze

Dimensionierungsergebnisse

Dimensionierung:
Dimensionierung:
Dimensionierung:
Dimensionierung:
Dimensionierung:
Dimensionierung:
Dimensionierung:
Dimensionierung:
Dimensionierung:
Dimensionierung:

Dimensionierung:

Dicke pro Schicht aufgrund Spannung x Druck
Dicke pro Schicht aufgrund Spannung x Zug
Dicke pro Schicht aufgrund Spannung y Druck
Dicke pro Schicht aufgrund Spannung y Zug
Dicke pro Schicht aufgrund Spannung Schub
Dicke pro Schicht aufgrund Spannung interlam.
Ausrichtung pro Schicht

Materialanstrengung

Dimensionierendes Kriterium
Dimensionierender Lastfall

Dimensionierende Schicht

Alle Gréf3en zur Beurteilung der Konvergenz
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7.4. Verwendete Materialdaten

Steifigkeitskennwerte AL 2024/7075

Material- N N
E G v, [-
kennwerte [mmz] [mm2] 2]
Aluminium 2024 73100 27600 0.33
Aluminium 7075 71700 26900 0.33

Bruchkennwerte AL 2024/7075

Bruchspannungen S Sic S, Sac Sz
- N

Aluminium 2024 [W] 360 360 360 360 120
- N

Aluminium 7075 [W] 470 470 470 470 150

Bruchdehnungen & E1c &t Eoc V12

Aluminium 2024 [%] 4.92 4.92 4.92 4.92 4.35

Aluminium 7075 [%] 6.56 6.56 6.56 6.56 5.58
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Steifigkeitskennwerte Einzelschicht T300/914C

Material- N N N
E E,,[— G v I-
kennwerte 1 [mmZ:I 22 [mmz] 12 [mmz] 12 [7]
T 300/914C 138000 11000 5500 0.28

Bruchkennwerte Einzelschicht T300/914C

Bruchspannungen Sir Sic Sy S
N
T300/914C [—] 1500 900 27 20
mm?2
Bruchdehnungen & Eic & Eqc
T300/914C [%] 1.087 0.652 0.245 1.818

Steifigkeitskennwerte AIREX C 70.250

N N k
Materialkennwerte E,[—] G,[—] {_g} v []
mm?2 m?2

Rohacell AIREX C 70.250 230 85 250 0.27

Vo [-]

0.4

80

V12
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7.5. Konfigurationsdaten

7.5.1.Lastfélle Auslegung F11 Konfiguration

Hoch-

Niedrig-

geschwindigkeit geschwindigkeit Schiebeflug Landestof

Ma 0,83 0,48 0,83 0,21
Hohe 35000 ft MSL 35000 ft MSL
Beta 0° 0° +5° 0°
cl 11 11 0,5 0

ggﬁiﬁ?t' 550 t (MTOW) 550t (MTOW) 550t (MTOW) 385t (MLW)
Lastvielfaches 2,509 2,509 1,009 1,30¢g
Tank 1 58,263 t 58,263 t 58,263 t 0,000 t
Tank 2 22,724 t 22,724 t 22,724 4,796 t
Tank 3 8,704 t 8,704 t 8,704 t 8,704 t
Landesto3 FW - - - 0.65 x MLW



