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Übersicht

Die Berücksichtigung der aeroelastischen Eigenschaften einer Flugzeugkonfiguration ist eine
wichtige Fragestellung in der Auslegung moderner Verkehrsflugzeuge. Hierbei stellt die
Berechnung der Strömung eine besondere Herausforderung dar. Zur Lösung des Strömungs-
problems innerhalb aeroelastischer Analysen werden bereits vielfach potentialtheoretische,
lineare Verfahren eingesetzt. Diese Verfahren liefern zuverlässige Ergebnisse im subsonischen
Flugbereich. Im transsonischen Bereich hingegen, in welchem die Reisefluggeschwindigkeiten
der meisten modernen Flugzeuge liegen, treten verstärkt nichtlineare aerodynamische
Effekte auf. Diese Effekte werden durch die linearen Verfahren nicht abgebildet, weshalb
diese Methoden nur begrenzt eingesetzt werden können. Hochwertigere numerische Lösungs-
verfahren können nichtlineare Effekte zwar abbilden, benötigen jedoch einen erheblichen
Aufwand an Rechenzeit und -ressourcen, weshalb diese Verfahren nicht in großem Umfang
eingesetzt werden.
Aus diesem Grund wird in dieser Arbeit ein Ansatz entwickelt, welcher die Erstellung eines
Ersatzmodells auf der Basis einer begrenzten Zahl an aufwändigen, numerischen Strömungs-
analysen ermöglicht. Dieses Ersatzmodell ist darauf ausgelegt, die für aeroelastische
Analysen relevanten Strömungsgrößen in vergleichbarer Qualität wie das numerische Ver-
fahren vorherzusagen und dabei lediglich einen Bruchteil der Rechenzeit und -ressourcen zu
benötigen. Zudem soll das Ersatzmodell auf hochdimensionale nichtlineare Felder anwendbar
sein, damit auch der Einsatz bei komplexeren dreidimensionalen Problemen ermöglicht wird.

Die Praxistauglichkeit des entwickelten Ansatzes wird in dieser Arbeit an drei verschie-
denen aeroelastischen Modellen demonstriert. Hierbei wird zunächst das zweidimensionale
NLR7301-Profil mit zwei Bewegungsfreiheitsgraden untersucht, welches signifikante nichtli-
neare aerodynamische Eigenschaften besitzt. Anschließend wird als einfacher dreidimensio-
naler Fall der AGARD445.6-Flügel betrachtet, bei welchem mit dem Ersatzmodell eine Flat-
teruntersuchung im transsonischen und unteren supersonischen Bereich durchgeführt wird.
Schließlich wird der Ersatzmodellansatz auf die realitätsnahe dreidimensionale HIRENASD-
Konfiguration angewendet, welche als ein Fall industrieller Größenordnung betrachtet wird.
Es wird die Robustheit und Stabilität des Ansatzes anhand der Variationen des Struktur-
modells als auch des Anstellwinkels gezeigt. Als Ausblick für weiterführende Entwicklungen
wird die Böenvorhersage mittels des Ersatzmodells untersucht.
Der entwickelte Ansatz stellt sich in den Testfällen als ein effektives, ergänzendes Hilfsmittel
bei hochwertigen numerischen aeroelastischen Untersuchungen heraus.
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Abstract

Aeroelasticity is an important aspect in modern aircraft design. Especially the precise ana-
lysis of the flow is still challenging. Nowadays, linear methods based on potential theory are
widely used in aeroelastic analyses, which are solid methods in the subsonic range. In the
transsonic regime with the occurance of significant nonlinear phenomenas the use of such
methods is limited or not feasible. In contrast to that, high fidelity numerical flow solvers
are able to capture nonlinear effects but the use of these methods is still limited due to the
high computational effort.
This is the reason why in this work an approach for the construction of surrogate models is
developed, which can be derived from several high fidelity numerical analyses. This surrogate
model is designed to predict the relevant aerodynamic parameters in a comparable quality
compared with the full order numerical method but with a fraction of the computational
effort. Additionally, the surrogate model should be applicable on nonlinear high dimensional
fields realizing the use of the approach in complex three dimensional cases.
The applicability of the developed approach is demonstrated on three different aeroelastic
models. First the two dimensional NLR7301-airfoil with two structural degrees of freedom
is investigated, which shows significant nonlinear aerodynamic behaviour. Then the three
dimensional AGARD445.6 wing is considered for flutter investigations in the transsonic and
lower supersonic regime with the surrogate model. Finally, the surrogate model approach
is applied on the HIRENASD configuration representing a realistic transport aircraft wing.
The robustness and stability of the approach is demonstrated by using various structural
models as well as by interpolating the angle of attack. An outlook for further improvements
is given by predicting gust responses with the surrogate model.
In the performed test cases the developed approach emerges as an effective tool for high
fidelity numerical aeroelastic investigations.
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6.7.2. Untersuchung der instationären Analyse bei interpolierten Anstellwin-

keln . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 130
6.8. Zusammenfassung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 132

7. Ausblick: Vorhersage von Böen 133
7.1. Böenvorhersage ohne Strukturkopplung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 133
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ŷ . . . . . . . Reduzierter Zustandsvektor, enthält die POD-Koeffizienten ŷi
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F k . . . . . Konvektive Flüsse
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