1. Einleitung

In der Aeroelastik werden Probleme und Effekte untersucht, die aufgrund der wechselseitigen
Interaktion von Stromung und Struktur entstehen. Diese Stromungs-Struktur-Interaktion
kann in vielen technischen Bereichen eine Rolle spielen, wie beispielsweise im Bauin-
genieurwesen bei Tiirmen und Briicken, im Maschinenbau bei Pumpen, Turbo- und
Verbrennungskraftmaschinen oder auch in der Medizin, wie beispielsweise bei der Untersu-
chung der Entstehungsmechanismen von Anorysmen.

Bei der Auslegung von Flugzeugen konnen Interaktionseffekte beziiglich der Flug-

zeugstruktur, aber auch der Flugdynamik, dimensionierende Groéflenordnungen erreichen,
weshalb aeroelastische Effekte im Auslegungs- und Nachweisprozess eines Flugzeugs beriick-
sichtigt werden miissen.
Die Herausforderung bei der Aeroelastik liegt vor allem im Interdisziplindren, also in der
Interaktion physikalischer Effekte, welche von unterschiedlichen wissenschaftlichen Fachdis-
ziplinen untersucht werden. Das Wechselspiel der im aeroelastischen System vorhandenen
Kréfte wird iibersichtlich im Kréftedreieck nach Collar in Abbildung 1.1 dargestellt, auf
welches auch von Wright und Cooper [80] verwiesen wird.
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Aeroelastik

Abbildung 1.1.: Aeroelastisches Kréftedreieck nach Collar (referenziert durch Wright
und Cooper [80])

In dieser Arbeit wird neben der stationdren Aeroelastik vor allem die dynamische Aero-
elastik betrachtet, bei welcher die elastischen, die aerodynamischen und die Trigheitskrafte
zusammen wirken. Dementsprechend erfordert die korrekte Analyse und Vorhersage der
aeroelastischen Effekte eine hinreichend genaue Berechnung der aerodynamischen und

strukturellen Kréfte unter Beriicksichtigung der Dynamik.
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1. Einleitung

Im Bereich der stationiren Aeroelastik wird im Flugzeugbau in erster Linie der schwin-
gungsfreie aeroelastische Gleichgewichtszustand in verschiedenen stationédren Flugphasen un-
tersucht. Hierbei stellt die Torsionsdivergenz ein zentrales Stabilitédtsproblem dar, bei wel-
chem die aeroelastische Torsion des belasteten Fliigels zuséatzliche Auftriebskrifte erzeugt,
wodurch die Torsion weiter zunimmt. Dies kann im #&uflersten Fall bis zum strukturellen
Versagen des Fliigels fithren.

Neben der Torsionsdivergenz ist die Steuerbarkeit und Flugstabilitdt des elastischen Flug-
zeugs in den unterschiedlichen stationdren Flugphasen zu gewihrleisten. Dariiber hinaus
steht auch die aerodynamische Giite der Flugzeugkonfiguration im stationédren Geradeaus-
flug im Fokus, wobei der Zustand im Reiseflug von besonderem Interesse ist. Hierbei ist
unter anderem das Ziel, im Reiseflug mit entsprechend strukturell verformten Fliigeln eine
moglichst ideale, elliptische Auftriebsverteilung und folglich ein hohes Auftriebs- zu Wider-
standsverhéltnis zu erreichen.

Weitere Themen der stationdren Aeroelastik sind zum einen der Effekt der Ruderumkehr in
Verbindung mit Steuerflichen und zum anderen stationdre Mandver, wie beispielsweise der
stationédre Kurvenflug.
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Abbildung 1.2.: (a) Geschwindigkeit-Machzahl-Diagramm mit exemplarischer Flatter-

grenze, welche einen Transonic Dip aufweist; (b) Anstellwinkelschwin-
gung im LCO-Fall

In der instationdren Aeroelastik werden im Flugzeugbau dynamische Effekte unter-
sucht. Hier ist vor allem das Fliigelflattern von zentraler Bedeutung, da ein instabiles
Flatterverhalten zur Zerstorung der Fliigelstruktur fithren kann. Damit stellt der Effekt
des Flatterns eine ernste Gefahr fiir die Betriebssicherheit des Flugzeugs dar. Es ist
folglich beim Flugzeugentwurf wie auch bei anschlieenden Flugversuchen sicherzustellen,
dass die Flattergrenze, welche den stabilen vom instabilen Flatterbereich abgrenzt, in
keiner Flugphase iiberschritten wird. Des Weiteren ist eine definierte Sicherheitsmarge
(englisch: flutter saftey margin) zur Flattergrenze in allen auslegungskritischen Flugphasen
nachzuweisen, welche eine zusitzliche Sicherheit gegen das Uberschreiten der Flattergrenze
gewihrleistet.

In Abbildung 1.2(a) ist eine exemplarische Flattergrenze in einem Geschwindigkeits-
Machzahl-Diagramm dargestellt, wobei der Geschwindigkeitsindex V* der dimensionslosen
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1.1. Motivation und Forschungshypothese

Anstromgeschwindigkeit entspricht. Es ist erkennbar, dass die Flattergrenze sich mit steigen-
der Machzahl zu immer niedrigeren Geschwindigkeitsindizes verschiebt. Besonders kritisch
ist hierbei der transsonische Bereich, in welchem das Auftreten lokaler Uberschallgebiete
einsetzt (etwa zwischen 0,7 < Ma < 1,0). In diesem Bereich zeigt sich ein Phénomen,
welches in der Literatur als Transonic Dip (frei iibersetzt: transsonische Senke) bezeichnet
wird [80]. Dieses beschreibt ein iiberproportional starkes Absinken der Flattergrenze gefolgt
von einem Wiederanstieg in der Regel bei Machzahlen nahe der Schallgeschwindigkeit, wie in
Abbildung 1.2(a) beispielhaft zu sehen ist. Dieser Effekt kann von linearen Analyseverfahren,
wie sie im subsonischen Bereich vielfach eingesetzt werden, nicht erfasst werden. Deshalb
fithren diese Methoden im transsonischen Bereich zu nichtkonservativen Vorhersagen
beziiglich der Flattergrenze. Da die Reisfluggeschwindigkeiten vieler Verkehrsflugzeuge im
transsonischen Bereich liegen, ist dieses Phdnomen von besonderem Interesse.

Ein weiterers Phénomen in Verbindung mit Flattern sind die Grenzzyklusschwingungen,
fiir welche in der Aeroelastik in der Regel der englische Begriff der Limit Cycle Oscillations
(LCO) verwendet wird. Diese Art von Schwingungen sind ein Sonderfall, welcher auch
in anderen Bereichen der Physik und der Mathematik auftreten kann. In der Aeroelastik
beschreiben Limit Cycle Oscillations ein zunéchst angefachtes, also instabiles Flatterver-
halten, welches jedoch ab einer gewissen Schwingungsamplitude durch nichtlineare Effekte
geddmpft wird und letztendlich in einer indifferenten Schwingung, der Grenzzyklusschwin-
gung, verweilt. In Abbildung 1.2(b) ist die Schwingung des Torsionswinkels 6 iiber der Zeit
t fiir einen Flatterfall mit auftretenden LCO exemplarisch dargestellt.

Die démpfenden nichtlinearen Effekte konnen unterschiedliche Urspriinge haben, im Falle
der Aeroelastik also entweder von struktureller und/oder aerodynamischer Natur sein oder
im Falle der Aeroservoelastik auch durch Steuerflichen hervorgerufen werden. Folglich kann
das LCO-Verhalten nur durch entsprechend nichtlineare Losungsansétze abgebildet werden.
Neben dem Flattern werden im Rahmen der instationidren Aeroelastik auch noch weitere
dynamische Effekte, wie dem Buffeting, einer oszillierenden Stof-Grenzschicht-Interaktion,
oder in der Aeroservoelastik dem Ruder-Buzz, einer oszillierenden Interaktion zwischen Ver-
dichtungsstofl und Ruderausschlag, betrachtet. Des Weiteren sind dynamische Flugmandver
und duflere Storungen durch Béen Gegenstand instationérer aeroelastischer Untersuchungen.

1.1. Motivation und Forschungshypothese

Im modernen Flugzeugdesign stellt die ingenieursméflige Beriicksichtigung aeroelastischer
Effekte immer noch eine Herausforderung dar. Aufgrund der vielseitigen Abhéingigkeiten
des aeroelastischen Verhaltens vom Flug- sowie Beladezustand ergibt sich eine hohe Anzahl
an Lastfillen. Aufgrund der groflen Anzahl der Lastfille konnen diese heutzutage nicht
bzw. nur vereinzelt mit aufwéindigen numerischen Methoden untersucht werden, trotz
moderner Grofirechner. Daher muss heutzutage zum finalen Nachweis der aeroelastischen
Stabilitdt zumeist auf kostenintensive Flugversuche mit Prototypen zuriickgegriffen werden.
Da diese naturgemifl erst in einer sehr spéten Entwicklungsphase zur Verfiigung stehen,
sind auch etwaige Modifikationen der Flugzeugkonfiguration aufgrund der Erkenntnisse aus
den Flugversuchen mit hohen Kosten verbunden. Aus diesem Zusammenhang ldsst sich
die Forderung nach einem schnellen Verfahren ableiten, welches in einer moglichst frithen
Entwicklungsphase eingesetzt werden kann, um aeroelastische Effekte in der strukturellen
Auslegung zu beriicksichtigen.
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1. Einleitung

Ein etabliertes Verfahren zur Analyse aeroelastischer Probleme ist das potentialtheore-
tische Wirbelleiterverfahren (englisch: Doublet Lattice Method, DLM ), welches beispielsweise
von Wright und Cooper [80] beschrieben wird. Dieses schnelle lineare Verfahren wird viel-
fach zur Bestimmung der aerodynamischen Lasten im Entwurfs- bzw. Nachweisprozess
eingesetzt. Jedoch ist die Giiltigkeit auf den subsonsichen Bereich beschrinkt und kann
im transsonischen Bereich nur mit Hilfe von Korrekturverfahren verwendet werden, welche
in der Regel wiederrum auf kostenintensive Windkanaldaten oder numerische Analysen
zuriickgreifen, wie von Brink-Spalink und Bruns beschrieben wird [9]. Zudem stellt auch
die korrigierte DLM immer noch ein lineares Verfahren dar, das bei nichtlinearer Aero-
dynamik nur fiir kleine Storungen um den Korrekturpunkt giiltig ist. Das Phinomen des
Transonic Dip (vgl. Abb. 1.2(a)) kann durch die DLM beispielsweise nicht abgebildet werden.

Aus diesen Griinden ist das Ziel dieser Arbeit die Entwicklung eines Ansatzes, mit
dem aus einer endlichen Zahl hochgenauer aber aufwindiger aerodynamischer Analysen
ein effizientes aerodynamisches Ersatzmodell fiir aeroelastische Untersuchungen erstellt
werden kann. Dieses Ersatzmodell soll in der Anwendung nicht erneut auf den numerischen
Stromungsloser angewiesen sein und innerhalb einer Kopplungsumgebung ohne Modifikation
derselben einsetzbar sein.

Da die Reisefluggeschwindigkeit moderner Verkehrs- und Transportflugzeuge im trans-
sonischen Bereich liegt, soll der Ersatzmodellansatz die relevanten nichtlinearen Effekte
insbesondere in diesem spezifischen Flugbereich auflésen und abdecken kénnen. Ferner soll
das Verfahren moglichst flexibel auf fallspezifische Besonderheiten angepasst werden kénnen,
so dass auch Sonderkonfigurationen, beispielsweise mit aktiven Hochauftriebsmitteln oder
Klappenausschlégen, prinzipiell erfasst werden kénnen.

Als Nebenbedingung soll das Ersatzmodell ohne Modifikationen sowohl in stationéren als
auch in transienten aeroelastischen Analysen anwendbar sein, wobei der Einsatz in transien-
ten Analysen im Vordergrund steht. Zudem wird die Wunschforderung formuliert, dass der
Ersatzmodellansatz auch flexibel fiir andere ingenieurswissenschaftliche Problemstellungen
ohne tiefgreifende Anpassungen verwendet werden kann.

Zur Bewertung der Genauigkeit des Ersatzmodells wird eine relative Abweichung der rele-
vanten Grofien von unter 2% als akzeptabel eingestuft, wohingegen eine relative Abweichung
von unter 1% als gut angesehen wird.

Aus diesen Forderungen und Bedingungen wird ein Ansatz entwickelt, welcher die Kom-
bination mehrerer mathematischer Verfahren beinhaltet. Dieser wird im folgenden Ab-
schnitt 1.2 im Kontext bereits bestehender Verfahren eingeordnet.

1.2. Stand der Forschung

Mit der Entwicklung rechenaufwéindiger numerischer Verfahren zur Losung des Fluid- und
Strukturproblems ist auch das Bestreben nach dem Einsatz von Reduktionsverfahren aufge-
kommen. Hierbei sind in den letzten Jahren verschiedene Ansétze mit sehr unterschiedlichen
Zielen verfolgt worden. Ein Uberblick iiber die Entwicklung wird von Henshaw et al. [16]
gegeben.

Sowohl Farhat [21] als auch Ahmed [1] teilen die verschiedenen Reduktionsverfahren in der
Aeroelastik in zwei Kategorien ein, welche von Farhat als innere Beschreibung (englisch:
internal description) und #uflere Beschreibung (englisch: external description) bezeichnet
werden.
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1.2. Stand der Forschung

Die Verfahren der ersten Kategorie projizieren das zu lésende Differentialgleichungssystem
in einen niederdimensionalen Raum, um anschlieflend das reduzierte Differentialgleichungs-
system mit einem geeigneten Verfahren zu l6sen. Bei diesen Verfahren ist es moglich,
abhéngig von der Projektionsmethode, die physikalischen Zusammenhénge zu erhalten.
Bei diesem Ansatz ist jedoch nach wie vor ein stabiles Losungsverfahren fiir das reduzierte
Differentialgleichungssystem notwendig. Ein Beispiel fiir diese Vorgehensweise aus dem
strukturmechanischen Ingenieursbereich ist die Projektion der Bewegungsdifferentialglei-
chung eines hochdimensionalen Strukturproblems mit Hilfe der dominierenden Eigenformen
in einen niederdimensionalen Unterraum.

In diese Kategorie lasst sich der stromungsloserbasierte Harmonic-Balance-Ansatz von
Thomas et al. [67] einordnen, mit welchem sowohl Amplitude als auch Frequenz der
Grenzzyklusschwingungen (LCO) im Frequenzbereich bestimmt wird. Demgegeniiber wird
von Willcox und Peraire [77] die exakte orthogonale Zerlegung (englisch: Proper Orthogonal
Decomposition, POD) verwendet um ein Zustandsraummodell (englisch: State Space Model)
der Aerodynamik aufzubauen. Bei diesem Zustandsraummodell handelt es sich jedoch um
ein linearisiertes Modell, welches fiir kleine Stérungen zuléssig ist. Chen und Yan [13] hinge-
gen verwenden die POD-Projektion in Kombination mit einem nichtlinearen Stromungsloser
fir die Vorhersage von LCO-Verhalten. Des Weiteren zeigen viele Publikationen aus der
Farhat Forschungsgruppe den Einsatz der Gramann-Mannigfaltigkeit zum Parametrisieren
und Kombinieren von POD-Unterrdumen, wie beispielsweise Amsallem et al. [4, 3] und
Carlberg et al. [12] darlegen.

Bei der zweiten Kategorie handelt es sich um Ersatzmodelle, welche die Losung des
physikalischen Systems aus bekannten Losungen interpolieren. Es wird also eine explizite,
rein mathematische Abbildung von den Eingangs- auf die Ausgangsgrofien hergestellt.
Beispielsweise verwenden Voitcu et al. [69, 70] mehrschichtige Perzeptren, welche eine
Klasse von neuronalen Netzen darstellen (vgl. Abschnitt 3.3.3), fiir die Modellierung von
kompletten aeroelastischen Systemen mit strukturellen Nichtlinearitdten. Han et al. [27]
setzen eine modifizierte Krigingmethode ein, um aus Stromungslosungen unterschiedlicher
Auflosungsgiite ein Ersatzmodell fiir die Vorhersage der globalen aerodynamischen Beiwerte
zu erstellen. Demgegeniiber untersuchen Marzocca et al. [44], Lucia et al. [43, 42] und
Silva [61] den Einsatz der Volterra-Reihe zur Konstruktion zeitabhéngiger, nichtlinearer
Ersatzmodelle. Nach Raveh [54] ist die Volterra-Reihe jedoch aufgrund der Identifikation
mit Impulsanregungen beziiglich der Anregungsamplituden ein lineares Verfahren (vgl.
Abschnitt 3.3.3). Anstelle der Volterra-Reihe greift Won [79] auf die lineare ARMA-Methode
zuriick, welche in Abschnitt 3.2.1 néher erldutert wird. Zhang et al. [82] verwenden hingegen
ein NARMA-Modell (vgl. Abschnitt 3.2.2) mit einem einfachen neuronalen Netzwerk
mit radialen Basisfunktionen zur Vorhersage der globalen aerodynamischen Beiwerte in
einer gekoppelten aeroelastischen Analyse. Fagley et al. [20] kombinieren ein neuonales
Netz mit Wavelet-Ansatzfunktionen (Wavenet) mit der POD und einem NARMA-Modell
zur Vorhersage des nichtlinearen dynamischen Verhaltens von freien Scherstrémungen.
Ghoreyshi et al. [24, 23] vergleichen die Volterra-Reihe, ein Kriging-Modell und ein
RBF-ANN zur Vorhersage des globalen Momentenbeiwerts in Manévern der starren X-31
Flugzeugkonfiguration.

Der in dieser Arbeit entwickelte Ansatz ist in die zweite Kategorie einzuordnen, wobei Ahn-
lichkeiten zu den Ansitzen von Fagley et al. [20] und Zhang et al. [82] existieren. Ahnlich
wie bei Fagely wird in dieser Arbeit die POD mit einem NARMA-Modell kombiniert, wobei
jedoch anstelle der Wavenet-Methode ein neuronales Netzwerk mit radialen Basisfunktionen
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1. Einleitung

und explizitem Trainingsalgorithmus verwendet wird. Des Weiteren wird in dieser Arbeit
das Modell in einer gekoppleten aeroelastischen Analyse eingesetzt, was aufgrund von Riick-
kopplungseffekten eine besondere Robustheit und Stabilitdt des Ersatzmodells erfordert.
Analog zu Zhang wird in dieser Arbeit ein neuronales Netzwerk mit radialen Basisfunktionen
eingesetzt, wobei diverse Modifikationen beziiglich des expliziten Identifikationsalgorithmus
vorgenommen werden. Auflerdem wird im Gegensatz zu Zhang in dieser Arbeit das neuro-
nale Netz mit der Parameterreduktion mittels POD kombiniert. Dadurch wird der Ansatz
fiir dreidimensionale Probleme anwendbar, was in dieser Arbeit demonstriert wird.
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2. Analyse aeroelastischer Systeme

In der Analyse von Interaktionsproblemen, wie sie beispielsweise in der Aeroelastik auftreten,
hat sich der partitionierte Ansatz etabliert. Bei diesem Ansatz wird das Gesamtproblem in
zwei oder mehr Teilprobleme geteilt, wie es beispielhaft in Abbildung 2.1 fiir die zwei Gebiete
Q1 und Qs mit der jeweiligen Berandung I'y und I's dargestellt ist. Die beiden Gebiete inter-
agieren miteinander iiber einen bestimmten Bereich ihrer Berandung, welcher im Folgenden
als Kopplungsoberfliche bezeichnet wird. Die Kopplungsoberfliche kann auch die komplet-
te Berandung eines Teilgebiets ausmachen, wenn ein Gebiet das andere komplett umschlief3t.

[ Kopplungsoberflache ]

Abbildung 2.1.: Allgemeine Darstellung eines partitionierten Gesamtproblems

Bei dem partitionierten Ansatz wird jedes Teilproblem sequenziell gelost, wobei die Losung
prinzipiell unabhéngig von dem anderen Teilproblem, aber unter Beriicksichtigung der je-
weiligen Randbedingungen erfolgt. AnschlieBend werden tiber die Kopplungsoberfliche die
berechneten Zustandsgrofien des gelosten Teilproblems als Randbedingungen des anderen
Teilproblems gesetzt und dieses Problem gelost. Diese Prozedur wird iteriert bis eine konver-
gierte Gesamtlosung erreicht ist. Bei aeroelastischen Analysen wird das Stromungsproblem
und das Strukturproblem jeweils als ein Teilgebiet aufgefasst.

Auf den partitionierten Ansatz in der Aeroelastik und Details der Kopplung wird in Ab-
schnitt 2.3 weiter eingegangen. Zunichst werden in Abschnitt 2.1 und 2.2 die Losungsansétze
des aerodynamischen und strukturellen Teilproblems néher betrachtet.

2.1. Loésung des Stromungsproblems

Ziel der Losung des Stromungsproblems bei der aeroelastischen Analyse ist die Bestimmung
der aerodynamischen Lasten, welche die Randbedingungen fiir das Strukturproblem bilden.
Unger et al. [68] fithren aus Griinden einer kompakteren Schreibweise fiir das aerodynamische
Untersystem den Operator F ein, womit sich das Stromungsproblem wie in Gleichung 2.1
formulieren lésst.
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2. Analyse aeroelastischer Systeme

Da bei diesem Fall die abhéngigen Variablen in Form der Deformation als Randbedingungen
vorgegeben sind, stellt dies ein Dirichlet-Problem dar.

f@f :Ef (2.1)

Zur Bestimmung der Krifte in Abhéngigkeit der Deformationen existieren viele verschie-
dene Ansitze unterschiedlicher Komplexitdt. Fin sehr einfacher zweidimensionaler Ansatz
ist die lineare Gleichung fiir ein vertikal und rotatorisch oszillierendes Profil. Da diese Glei-
chung als Ausgangspunkt fiir die Ausgestaltung des Ersatzmodells dient, wird dieser Ansatz
in Abschnitt 2.1.1 ndher vorgestellt.

Ein hoherwertiges und sehr verbreitetes Verfahren zur Losung des Stromungsproblems ist
die in Abschnitt 1.1 bereits erwéihnte DLM, welches zur Losung dreidimensionaler Probleme
geeignet ist und vor allem fiir subsonische Flatteranalysen im Frequenzbereich eine breite
Anwendung findet. Da nichtlineare Effekte wie Verdichtungsstofie oder der Transonic Dip
durch die DLM nicht abgedeckt werden, ist diese Methode fiir Analysen im transsonischen
Bereich nicht geeignet. Es sei jedoch angemerkt, dass Korrekturmethoden und Modifikatio-
nen zur Erweiterung der DLM auf den transsonischen Bereich existieren, wie beispielsweise
die Transonic Doublet Lattice Method, welche beispielsweise von Pi et al. [51] oder von Vof3
beschrieben wird [41].

Einen hochgenauen Ansatz stellt das numerische Verfahren der Computational Fluid Dyna-
mics (CFD) dar, auf welches in Abschnitt 2.1.2 weiter eingegangen wird. Dieses numerisch
aufwindige Verfahren ist in der Lage, nichtlineare aerodynamische Effekte wie Verdichtungs-
stofle abzubilden und ist damit fiir die Berechnung transsonischer Stréomung besonders ge-
eignet. Aus diesen Griinden leitet sich die Forderung fiir das Ersatzmodell ab, dass es die
aerodynamischen Kréfte mit vergleichbarer Qualitdt vorhersagen soll.

2.1.1. Analytischer Ansatz fiir ein zweidimensionales Profil

Ein einfacher analytischer Ansatz fiir die Beschreibung des Zusammenhangs von Profilbewe-
gung und den aerodynamischen Kriften ist die lineare Gleichung fiir ein zweidimensionales
Profil, welche von Wright und Cooper [80] beschrieben wird. Da dieser sehr einfache
Ansatz als Ausgangspunkt fiir die Modellierung der instationdren Aerodynamik mittels der
Markovkette in Abschnitt 3.2.3 dient, wird er an dieser Stelle kurz erliutert.

Es wird ein zweidimensionales Profil mit dem Anstellwinkel o und den zwei Bewegungs-
freiheitsgraden Torsion #(¢) und Hub h(t) betrachtet, wie es in Abbildung 2.2 schematisch
dargestellt ist. Gesucht wird der Zusammenhang zwischen der Profilbewegung und dem ae-
rodynamischen Auftrieb Agero bzw. Moment M., im stationéren sowie instationéren Fall.
Es ist iiblich fiir den Auftrieb und das Moment die dimensionslosen aerodynamischen Bei-
werte C'4 und C)s zu verwenden, welche wie folgt definiert sind:

A %% M,
CA — - aerz ; CW — - CLCT; ; CM — - aego 5 (2'2)
3PcUsC 3PcUs 5PcUsC
Hierbei ist ¢ die Profiltiefe und ps, die Dichte sowie U, die Geschwindigkeit der freien
Anstromung. Der Widerstand W, wird analog zum Auftrieb normiert, wobei der Wider-
standsbeiwert Cyy in den folgenden einfachen analytischen Gleichungen vernachlédssigt wird.
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2.1. Losung des Stromungsproblems

elastische
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Abbildung 2.2.: Schematische Darstellung der globalen aerodynamischen Krifte und
Momente, sowie der Bewegungsvariablen an einem zweidimensionalen
Profil mit zwei Bewegungsfreiheitsgraden

Stationarer Fall

Beim stationéren Fall gilt fiir kleine Anstellwinkel ein linearer Zusammenhang zwischen dem
Anstellwinkel und den dimensionslosen Beiwerten C 4 und Cj;. Die vertikale Position h des
Fliigels hat im stationdren Fall keine Auswirkung auf die Aerodynamik. Damit ergibt sich fiir
den Auftrieb und das Nickmoment der einfache lineare Zusammenhang aus Gleichung 2.3,
wobei die Derivative C4 o und Cjr,o sowie der Nullauftriebswinkel o das aerodynamische
Verhalten des Profils charakterisieren.
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Abbildung 2.3.: Schematische Verlaufe der linearen Theorie fiir die unendliche ebene
Platte und ein symmetrisches Profil sowie dem realen Verlauf des sym-
metrischen Profils: (a) Auftriebsbeiwert iiber dem Anstellwinkel; (b)
Momentenbeiwerts iiber dem Anstellwinkel
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2. Analyse aeroelastischer Systeme

Eine reibungsfreie ebene Platte unendlicher Spannweite und mit Fliigeltiefe ¢ = 1 be-
sitzt einen theoretischen Auftriebsanstieg von Cy , = 2m. Dieser Auftriebsanstieg stellt nach
Schlichting und Truckenbrodt [60] die physikalische Obergrenze fiir alle realen Profile ohne
aktive Hochauftriebssysteme dar. Des Weiteren tritt in der Realitdt bei hoheren Anstellwin-
keln Stromungsablosung auf, welche das Zusammenbrechen des Auftriebs verursacht. In den
Abbildungen 2.3(a) und 2.3(b) sind beispielhafte Verldufe des Auftriebs- sowie Nickmomen-
tenbeiwerts des linearen Ansatzes der unendlichen ebenen Platte und eines symmetrischen
Profils mit U4 < 27 gezeigt. Des Weiteren ist ein beispielhafter nichtlinearer Verlauf des
symmetrischen Profils mit Stromungsablosung dargestellt.

Instationarer Fall

Bei dem instationdrem Ansatz wird zunéchst von einer vereinfachten Form der Theodorsen-
Funktion ausgegangen, welche von Wright und Cooper [80] hergeleitet wird. Nach Wright und
Cooper lisst sich die Theodorsen-Funktion unter Annahme einer oszillierenden Strukturbe-
wegung mit konstanter Kreisfrequenz w als einfache lineare Differentialgleichung formulieren:

Ca(t) \ _( Can 2hc(t) +Cy hU( L+ Capb(t) + Cug S?Jt)
cult) )= 2h(0) 10} 1) (2.4)
M Cmh + Cryite + Cmpb(t) + Cyp o2

c

Wobei fiir die oszillierende Strukturbewegung gilt:

h(t) = hoe™t | h(t) = hgiwe™! | 0(t) = Opet | 9(75) = Gpiwe™? (2.5)

Uberfithrt man Gleichung 2.4 in die Matrixschreibweise und beriicksichtigt zusitzlich noch
den Anstellwinkel o und den Nullauftriebswinkel «yg, ergibt sich Gleichung 2.6.

<h(t)
< Ca(t) > | Can Cuj Cap Cyy Z(fjj (2.6)
CM(t) CM,h CM,h CM79 CM,é 9( )—i—Oé—Ozg '
40)
Derivativmatrix 20U

Aus Gleichung 2.4 bzw. 2.6 geht hervor, dass die instationéiren aerodynamischen Beiwerte
Ca(t) und Cp(t) aus dem Deformationszustand h(t) und #(t) und den normierten Ge-
schwindigkeiten U(t) O(t) berechnet werden. Die Profiltiefe ¢ und der Nullauftriebswinkel
ag sind profilspezifische Parameter und daher konstant. Des Weiteren ist der Anstellwinkel
« ein fallspezifischer Parameter und innerhalb einer instationdren aeroelastischen Analyse

in der Regel konstant.

und

Die Derivativmatrix enthélt in Analogie zu Gleichung 2.3 die Informationen {iber das spe-
zifische aerodynamische Verhalten des betrachteten Fliigelprofils. Es sei darauf hingewiesen,
dass die Derivative beziiglich des Anstellwinkels aus Gleichung 2.3 den Derivativen beziiglich
des Nickwinkels aus Gleichung 2.6 gleichen, es gilt also C4 o = Ca9 und Cyr o = Chrg. Die
unterschiedliche Bezeichnung dient lediglich der klaren Trennung des Anstellwinkels o und
des elastischen Torsionwinkels 6.

Gleichung 2.6 stellt den Ausgangspunkt fiir die instationdre Ersatzmodellierung in dieser
Arbeit dar, auf welche in Abschnitt 3.2.3 weiter eingegangen wird.
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2.1. Losung des Stromungsproblems

2.1.2. Numerisches Verfahren: Computational Fluid Dynamics
(CFD)

Ein numerisches Verfahren zur konservativen Berechnung von komplexen Stromungen ist die
Methode der Computational Fluid Dynamics (CFD), welche seit den frithen 1970er Jahren
entwickelt wird. An dieser Stelle wird nur ein kurzer Uberblick iiber den prinzipiellen Ansatz
nach Blazek [7] gegeben, auf welchen fiir weitere Details der Methode verwiesen wird. Ziel des
numerischen Ansatzes ist es, in einem betrachteten Stromungsfeld die drei Erhaltungssétze
zu erfiillen:

e FErhaltung der Masse
e Erhaltung des Impulses

e FErhaltung der Energie

Hierfiir wird zunéchst ein diskretes Kontrollvolumen gy mit einer abgeschlossenen Be-
randung I" iy betrachtet, welches von einer Stromung mit der Geschwindigkeit U durchdrun-
gen wird, wie es in Abbildung 2.4 dargestellt ist. Der Vektor nyy, stellt den Normalenvektor
auf der Berandung dar.

> >
> >
> >

Abbildung 2.4.: Betrachtetes Kontrollvolumen

Die Erhaltung der Masse wird durch die Kontinuitétsgleichung gegeben, nach welcher
die zeitliche Anderung der Masse im Kontrollvolumen dem Massenfluss iiber die Berandung
entsprechen muss:

0
5 [ ey s f ULy =0 (2.7)
ot Qrv Ny

Die Impulsbilanz wird in analoger Weise formuliert, wobei zusitzliche Quellterme auf
der rechten Seite hinzugefiigt werden miissen. Diese Quellterme setzen sich aus den Volu-
menkriften, wie beispielsweise der Gravitation, und den Oberflichenkriften aufgrund des
dufleren Drucks und den reibungsbedingten Schubspannungen 7 zusammen:

0
/ PUdQKv-Fj{ pU (U nyy)dl gy = / pf Ay —
Ot Josey 20 Q

KV
Volumenkria fte (28)
j{ pngydl gy +j{ T ngydlky
BQKV aQKV
Ober flachenkra fte
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2. Analyse aeroelastischer Systeme

Bei der Energieerhaltung miissen, neben der zeitlichen Anderung der Energie F im Volu-
men und dem Fluss iiber die Oberfliche, ebenfalls Quellterme berticksichtigt werden. Diese
setzen sich aus den Quelltermen aufgrund der Volumen- und Oberflichenkréfte (vgl. Gl. 2.8)
sowie den Wirmestromen iiber die Oberfliche aufgrund von Strahlung oder chemischer Re-
aktionen zusammen. Beide Wérmestrome werden hier zu einem resultierenden Wérmestrom
Gn zusammengefasst. Des Weiteren ist der Warmestrom aufgrund des Kontakts der Ober-
fliche mit der Umgebung k;, VT zu beachten, mit kyy, als Warmeiibergangskoeffizienten. Dies
fiihrt zu der folgenden Energiebilanz:

0 .
o / pEdQky + 7{ pH(U ngy)dl gy = / (pf U+ qn)dxy —
8t QKV aQKv QKV

Volumenquellen

j{ E(VTngy)dl gy + 7{ TUngydl' gy
8QKV 8QKV o

(2.9)

Ober flachenquellen

Hierbei wird der Fluss der Energie F iiber die Oberfliche und die Energie aufgrund des
dufleren Drucks p zum Fluss der Enthalpie H zusammengefasst:

f pH(UnmdrKv:f PE(U ngey)dxy + ;4 (U ngy)dTxy (2.10)
My Ny 1919574%

Die drei Erhaltungsséitze konnen in einer Gleichung, der Navier-Stokes-Gleichung, zusam-
mengefasst werden, welche die reibungsbehaftete Strémung beschreibt:

9

ot

Hierbei steht W fiir den Vektor der konservativen Zustandsgroflen, F, fiir die konvektiven
Fliisse und F, fiir die viskosen Fliisse aufgrund der Reibung:

WSy + f (Fp—F)dTxy = [ QdQy (2.11)

Qxv v Qxv

<
I

p(U ngy)

pu(U ngy) + nap

po(U ngy) + nyp (2.12)
pw(U ngy) +n.p

pH(U ngy)
0

N Tz + NyTay + N2Trz

F,o=| ngTye +nyTyy +n.7y

NgToy + NyTey + N2Toz

N0, +nyO, + 1.0,

=
o
I

Die Terme ©,, ©, und O, in der Energiebilanz fassen den Energiefluss aufgrund der
Reibung und der Wérmeleitung zusammen:
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2.1. Losung des Stromungsproblems

oT
Op = UTyp + VTgy + WTy + k% (2.13)
oT
Oy = UTyy + VTyy + WTy: + ka—y (2.14)
oT
O, = UToy + VToy + T, + ka (2.15)
Der Vektor @ enthilt die Terme der Volumenquellen:
0
ple
Q= pley (2.16)
ple,:
pf U+ qn

Losen der Navier-Stokes-Gleichung

Da ein allgemeines, explizites Losungsverfahren der Navier-Stokes-Gleichung bisher nicht
existiert, haben sich implizite numerische Losungsverfahren etabliert. Ein verbreitetes Ver-
fahren zur ndherungsweisen Losung der Navier-Stokes-Gleichung ist die Finite Volumen Me-
thode (FVM), bei welcher das Stromungsfeld mit einer endlichen Anzahl an Volumenzellen
rdumlich diskretisiert wird. Anschlieend wird die Navier-Stokes-Gleichung in jeder Zelle un-
ter Beriicksichtigung der jeweiligen Randbedingungen iterativ gelost, worauf an dieser Stelle
aber nicht weiter eingegangen werden soll. In dieser Arbeit wird der DLR TAU Code [22]
als numerischer Stromungsloser verwendet, welcher eine Losung der Navier-Stokes-Gleichung
mit Hilfe der FVM approximiert.

Turbulenzmodellierung

Ein weiterer Aspekt ist die Modellierung der turbulenten Grenzschicht, welche sich aufgrund
der reibungsbehafteten Stromung nach dem Transitionspunkt, also dem Umschlagen von
laminarer zu turbulenter Stromung, ausbildet. Die turbulente Grenzschicht weist sehr
komplexe Molekiilbewegungen auf, welche anndhernd chaotischen Charakter haben. Zur
Berechnung des Grenzschichtverhaltens stehen unterschiedlich aufwindige Verfahren zur
Verfiigung. Die direkte numerischen Simulation (englisch: Direct Numerical Simulation,
DNS), bei welcher die Bewegung jedes Molekiils beriicksichtigt wird, stellt hierbei den
aufwandigsten Ansatz dar. Bei der Grobstruktursimulation (englisch: Large Eddy Simu-
lation, LES) werden groflere Wirbelstrukturen direkt berechnet und kleinere Strukturen
separat modelliert, womit dieses Verfahren mit weniger numerischen Aufwand verbunden
ist als die DNS. Dieser Aufwand ist jedoch fiir viele Anwendungen immer noch zu grof,
weshalb sich die Reynolds-gemittelten Verfahren (englisch: Reynolds Averaged Navier
Stokes Equation, RANS) etabliert haben, welche auch in dieser Arbeit eingesetzt werden.
Bei einer RANS-Analyse wird fiir die Modellierung der turbulenten Grenzschicht ein
Turbulenzmodell benétigt. In dieser Arbeit wird durchweg das Turbulenzmodell nach
Spalart und Allmaras [64] verwendet, welches durch den DLR TAU Code zur Verfiigung
gestellt wird. Dieses Turbulenzmodell gehort zu den Eingleichungsmodellen erster Ordnung.
Fiir weitere Details zur Turbulenzmodellierung sei der Leser an die Literatur zu diesen
Themen verwiesen, wie zum Beispiel Blazek [7].
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2. Analyse aeroelastischer Systeme

Analyse instationdrer Stromung

Bei instationiiren Analysen wird fiir die Berechnung der zeitlichen Anderung ein Zeitintegra-
tionsverfahren benotigt. Ein bekanntes Zeitintegrationsverfahren in der Strémungsmechanik
ist beispielsweise das explizite Runge-Kutta-Verfahren. In dem DLR TAU Code ist die
Zeitintegration mittels des impliziten Dual Time Stepping Ansatzes realisiert, welcher
ebenfalls von Blazek [7] beschrieben wird. Dieser Ansatz sieht an jedem physikalischen
Zeitschritt die Losung eines quasi-stationdren Problems vor, wobei die Zeitderivative mittels
des Riickwirtigen Eulerverfahrens (englisch: Backward Fuler Approximation) bestimmt
werden.

Berechnung einer diskreten Boe

Die Methode der CFD bietet auch die Moglichkeit der Berechnung eines diskreten
Boentreffers. Im Unterschied zur kontinuierlichen Turbulenz, welche einen chaotischen
Charakter besitzt, ist die diskrete Boe nach Wright und Cooper [80] ein ndherungsweise
deterministisches Ereignis. Zur Modellierung einer Boe ist innerhalb des verwendeten CFD
Losers - des DLR TAU Codes - der Storgeschwindigkeitenansatz (englisch: Disturbance
Velocity Approach, DVA) implementiert, welcher von Heinrich und Reimer beschrieben
wird [29]. Dies ist ein in der Aerodynamik verbreiteter Ansatz und wird auch von Wright
und Cooper erlautert, wenn auch nicht mit Bezug auf die CFD. An dieser Stelle wird
lediglich ein kurzer Uberblick iiber das Konzept des Storgeschwindigkeitenansatzes gegeben,
da auf dessen Basis die Einbindung in das Ersatzmodell erfolgt.

\ U, Uy
EEEEE—— <
e e 0000 0008008042 | |00000000 o 0000sces| sosssscssses ‘
T —
wg()
L

g

Abbildung 2.5.: Modellierung einer "1-cos’-Boe

Wie in Abbildung 2.5 dargestellt, wird die Boe als ein Feld vertikaler oder horizonta-
ler Storgeschwindigkeiten aufgefasst, welches dem Stromungsfeld iiberlagert wird. Fiir die
rdumliche Verteilung des Felds wird in der FAR (Federal Aviation Regulations) Abschnitt
25.341 [30] eine Standardboe, die ’'I-cos’-Boe, definiert, welche durch Gleichung 2.17 be-
schrieben wird.

(2.17)

m(l—cos.thg) fir 0<uz,<L
wg(xg):{ 2 Lo BN

0 fir x4 <0l|lzg > Ly
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2.2. Losung des Strukturproblems

Hierbei ist wgo die maximale Storgeschwindigkeit, L, die Linge der Bée und x4 die rdum-
liche Koordinate entlang der Bewegungsrichtung der Boe, welche in dieser Arbeit grundsétz-
lich entgegen der Flugrichtung orientiert ist. Zudem bewegt sich die Bée mit der Geschwin-
digkeit U, relativ zum Flugzeug, wie aus Abbildung 2.5 hervorgeht.

Neben der ’1-cos’-Boe sei noch die ‘Sharp Edge’-Boe erwahnt, welche ebenfalls von Wright
und Cooper beschrieben wird. Diese Boe hat eine sprunghafte, diskontinuierliche Form und
wird in dieser Arbeit nicht ndher untersucht.

Bewertung der CFD-Methode

Aus der Herleitung der Navier-Stokes-Gleichung sind Vor- und Nachteile des numeri-
schen Verfahrens ersichtlich. Als Vorteil ist in erster Linie die Konservativitit, also die
Erfiilllung der physikalischen FErhaltungssétze innerhalb der diskreten Volumenzellen zu
nennen. Dadurch wird das Stromungsfeld auch um komplexe Geometrien hinreichend
genau angendhert, sofern die Stabilitdt des impliziten Losungsschemas und eine adidquate
rdumliche Diskretisierung gewéhrleistet ist. Des Weiteren konnen nichtlineare Effekte
wie Stromungsablosung oder Verdichtungsstofle abgedeckt werden, wobei auch hier die
raumliche Diskretisierung auf eine hinreichend genaue Auflosung dieser Effekte abgestimmt
sein muss.

Nachteilig hingegen ist der grofle numerische Aufwand, bis eine nidherungsweise Losung
berechnet wird. Hierbei ist zu erwdhnen, dass unter gewissen Umstidnden das Lésungsver-
fahren nicht stabil ist und dementsprechend keine nédherungsweise Losung erreicht wird.

Im Hinblick auf die aeroelastische Analyse ist weiterhin anzumerken, dass in erster Linie die
diskreten aerodynamischen Krifte I, auf der Kopplungsoberfliche bendtigt werden. Bei
der CFD miissen zur Bestimmung dieser Kréifte jedoch die konservativen Zustandsgréfien

des gesamten Stromungsfelds berechnet werden, mithin also ein Vielfaches der bendtigten
Grofen.

Aus diesen Griinden leitet sich die Forschungshypothese dieser Arbeit ab ( vgl. Ab-
schnitt 1.1), dass mit Hilfe von bereits durchgefithrten CFD Analysen eine Vorhersage
vergleichbarer Qualitéit fiir neue Analysen gemacht werden kann. Hierbei wird der Vorteil
der Konservativitidt zu Gunsten von schnellen, expliziten Vorhersagen der aerodynamischen
Krifte aufgegeben. Im Vergleich zu den analytischen Verfahren sollen jedoch weiterhin die
komplexen Geometrien, sowie die dominierenden nichtlinearen Effekte beriicksichtigt werden,
sodass der Ersatzmodellansatz eine Zwischenstufe zwischen den linearen und numerischen
Methoden bildet.

2.2. Losung des Strukturproblems

Bei der Losung des Strukturproblems wird die Fliigel- bzw. Flugzeugstruktur als elastisches
Kontinuum betrachtet. Ziel innerhalb der aeroelastischen Analyse ist hierbei die Berechnung
der strukturellen Deformationen u, infolge der aerodynamischen Kréfte £,. Analog zur For-
mulierung fiir das aerodynamische Untersystem in Gleichung 2.1, wird fiir das strukturelle
Untersystem der Operator S eingefiihrt, welcher ebenfalls der Notation von Unger et al. [68]
entspricht. Damit ergibt sich die Gleichung 2.18 fiir das Strukturproblem. Da bei diesem
Teilproblem die Fliisse in Form von Kréften als Randbedingung vorgegeben sind, stellt dies
ein Neumann-Problem dar.
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