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Einleitung

Der DGLR Fachausschuf $2.1 "Starrflligelsysteme” hat nach einer ldngeren
Pause versucht, das Interesse innerhalb der DGLR zu diesem Themenbereich
auszuloten. Nach einigen Voriiberlegungen haben die Obleute, durch einige
direkte Anfragen ermutigt, zur Wiederbelebung die ldee eines Workshops
angedacht, wobei sich als Thema sehr schnell "Entwicklungswerkzeuge zur
Flugzeugausiegung" ergab. Die Voranklindigung zu diesem Workshop erbrachte
eine unerwartet hohe Resonanz, wobei 26 Vortragsanmeldungen eingingen. Da
aber der vorgesehene Rahmen einer 1 Tages Veranstaltung nicht lberschritten
werden sollte, musste eine Reduktion auf 16 Beitrdge erfolgen. Das
Auswahlkriterium ergab sich insofern, als alle deutschen Hochschulen, die einen
Vortrag angemeldet hatten, mit mindestens einem Beitrag beteiligt sein sollten,
um hier einem breiten Uberblick Gber Ihre Arbeitsschwerpunkte zu erhalten. Die
Beitrage von DLR und den Luftfahrtbereichen der DASA muften auf die
integrierten Programmtoois und ausgewadhlte Spezialbereiche zur Geometrie,
Aerodynamik, Aeroelastik, Gewichte und Kosten beschrénkt werden.

Ein recht ausgewogenes Programm ergab sich, wie aus der unerwartet hohen
Zahl der Anmeldungen geschlossen werden darf.

Als Veranstaltungsort stellte das Institut fir Flugzeugsysteme der TU
Hamburg/Harburg von Prof. U. Carl seinen Seminarraum zur Verflgung. Ein
besonderes Dankeschdn flr Prof, Carl und sein Organisationsteam unter Leitung
von Dipl.-Ing. D. Scholz fir ihre exzellente Vorbereitung und Durchfihrung
dieses Workshops méchte ich hiermit Uberbringen.

Ein leidiges und schwieriges Thema ist immer die Frage, ob flir solch eine
Veranstaltung ein Unkostenbeitrag erhoben werden soll. Die Obleute waren sich
einig, dag auf der einen Seite hier keine grofe Administration erfolgen sollte, auf
der anderen Seite aber auch die DGLR als Fachverband herausgehoben werden
solite.

Deshalb war der Workshop fir alle DGLR Mitglieder geblhrenfrei aber von den
Nicht - DGLR- Mitglieder wurde eine Gebilhr von 100.- DM erhoben. Die
DGLR ist der Interessenverband der deutschen Luftfahrtindustrie und gerade in
schwierigen Zeiten ist es besonders wichtig gerade durch solche Workshops
auf die wichtige Arbeit der DGLR Fachausschiife hinzuweisen, und somit
vielleicht neue Mitglieder zu gewinnen.

Es sollte hier noch erwédhnt werden, dag alle Vorbereitungsarbeiten der Obleute
des FachausschufBes ehrenamtlich erfolgen.

Im folgenden sollen hier noch einige Anmerkungen zum Workshop und
Statements aus der abschliefenden Podiumsdiskussion erfolgen.



Es wurden 4 verschiedene und vollsténdige Flugzeugentwurfsprogramme
vorgesteltt (POP/MIDAS von DASA-LA, MIDAS von DASA-LM, CAPDA
on PACE/TU Berlin; PrADQ von TU Braunschweig) wobei alle Programme
im wesentlichen eine offene Struktur, flexible Methoden und statistische
Verfahren fir die Teilelemente zulassen. Zu ihrer weiteren
Vervollstandigungist eine kontinuierliche Weiterentwickiung nétig, sowie
eine Kalibrierung mit existierenden Entwurfen insbesondere fir die
Hochschulprogramme wiinschenswert.

Fir neue Konfigurationen sind diese Programme mit ihren
physikalisch/technischen Ansatzen wichtig. Bei Weiterentwicklung von
bestehenden Flugzeugfamilien im zivilen oder militdrischen Bereichen
benutzt die Industrie ihre grofe Datenbank zur Feinabstimmung der
Konfiguration.

Die meisten Programme gehen von einer sehr gut fundierten
aerodynamischen Entwurfbasis aus. Struktur-und  Gewichts-
abschitzungen haben meist nicht die gleiche Detailtiefe.

Aeroelastische- und Flatteruntersuchungen sind noch nicht oder nur
ungeniigend in den Entwurfsprogrammen enthalten. Hier besteht aber ein
sehr starker Handlungsbedarf insbesondere bei grofen
Transportflugzeugen.

Die Entwurfsanforderungen sind meist wesentlich unklarer formuliert, so
daB die technische Auslegung eine Menge von weichen Kriterien wie
Reichweitenflexibilitit, Kommonalitit Komfortstandard, oder geringe
Betriebskosten beriicksichtigen mug.

Der (iberraschend stark besuchte Workshop und die engagierte Diskussion hat
gezeigt, dag das Gebiet der Flugzeugauslegung ein sehr grofes Echo in
Deutschland findet. Es ist beabsichtigt im néchsten Jahr einen weiteren
Workshop zu veranstalten, wobei alle Interessenten um Themenvorschlage
gebeten werden. Mogliche Themen kénnten sein

Kommonalitit : Was steckt dahinter ? Wo sind die wirklichen Vorteile ?
Flugzeugkabine : Welche Entwicklungen zeichnen sich ab aus Sicht der
Herstellen, Betreiber, Zulieferer, Passagiere ?

Kosten : Alle reden davon | Aber welche Methoden werden genutzt und
sind diese transparent oder gleich fir Betreiber und Hersteller ?.
Flugzeugsysteme : Auslegungskriterien fur Hydraulik, Elektrik, Fahrwerk,
Treibstoff, Luftsystem,etc...

Interessenten, die an der Arbeit des FachausschuBes interessiert sind, mdgen
sich bitte bei den Obleuten melden.

Allen Vortragenden und Teilnehmen mdéchten wir hier nochmals flr lhre
interessanten Beitrige und die angeregte Diskussion danken.
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% Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Arbeitsweise und Einsatzaspekte der
Entwurfssynthesewerkzeuge

POP/SENS und MIDAS
in der Produktdefinition

G. A. Dirks, D.v. Reith
DASA-Airbus Hamburg
EZ13 Leistungsdatenoptimierung

Hamburg , im November 1995

Entwickiungsgeschichte Daimler-Benz Aerospace
Airbus

o

HFB320 wird noch weitestgehend ohne EDV entwickelt (Entwicklungsbeginn 1960)

Einflihrung der ersten EDV-Programme in den Vorentwurf bei HFB (Ende der sechziger Jahre)
Einzelprogramme fiir verschiedene Disziplinen : Parametrisches Entwicklungs-Programm PEP
Abstimmung der Rechenmethoden mit den Partnern bei EUROPLANE und GoS

Erstes Komplettprogramm mit "Variantenbildung” : Parametrisches Optimierungs-Programm POP
Grafikunterstiitzung auf GroBrechner

Sequenzorientierung in POP/FLOPOP, Grafik teilweise auf PC

Algorithmische Optimierung des Uberschallverkehrsflugzeug SCT mit GENIE/MIDAS
Erfahrungen von POP und MIDAS fiihren zu SENSxx

G ADirks EZ13



Multi-Disciplinary SCT Design

Daimler-Benz Aerospace
Airbus
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Einsatzbereiche der Entwurfssyntheseprogramme 4§}> Daimler-Benz Acrospace

Airbus

» Leistungsermittlung bei Airbusweiterentwickiungen

» Synthese & Leistungsdaten z.B. bei FAX, FLA und
A3XX

» Optimierung / Flugleistungsanalyse bei SCT

Geometrie X 4 L
Pojare — g
Gewichte lﬁ 4 4
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Start |

Bisher behandelte Diziplinen

» Serienrechnungen zur
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Erfahrungen mit POP & MIDAS

Daimler-Benz Aerospace
Airbus

» Enge Abstimmung mit internationalen Partnern |

» Synthese der Ergebnisse groBer
Fachabteilungen

Variantenbiidung sehr weitgehend
Sehr gute Flugleistungsbestimmung
GroBRrechnergestltzt

Kontinuierlich gewachsener Programmcode
(FORTRAN)

» Ausrichtung auf Verkehrsflugzeuge

Yy ¥y v v

Besonderhelten POP

» Aufwendiges Programmgerist

» Optimierungsoptionen sehr gut

» Disziplinmodule problemangepaft
neu programmiert (fiir SCT)

» Leicht programmierbar

» Relativ groBe Rechenzeit

» Workstationbasiert

Besonderh lten MIDAS

Das Variantenkonzept hat sich bewahrt

"Starre" Loops und Prozeduren sind gelegentlich hinderlich
Efﬁaente Datenverwaltung gewmnt an Bedeutung

Grafik und Tabellen sollten fiir Arbeitsgespréache direkt nutzbar sein

»
» Kontinuierliche Abstimmungsarbeiten mit den Partnern sind sehr wichtig

» GroBte Transparenz hilft bei Vertrauensbildung mit Fachabteilungen und Partnern
»>

»

Entwurfssynthesesystem SENSxx

Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Sensitivitdtsansatz

Workstationbasiert ; Komfortable Benutzerflihrung
Optimierung und Sequenzierung flexibel und stabil
Loops einheitlich durch Sequenzierung
Grafikoutput ist présentationsfahig

Inputkonzept weniger fehleranféllig

Alle bisher in POP vorhandenen Routinen

Einige MIDAS-Routinen

Yy v
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Ausblick <Q» Daimler-Benz Aerospace
Airbus

» Prozedurenhandling wird ausgeweitet
(vollstdndiger Anforderungskatalog)

v

Erweiterung auf andere Fachabteilungen

Y

Direkte Anbindung von Fachabteilungs-Code

A

Parallelisierung praktisch einsetzen

Y

Optimierung

Y

Ubergang zur Entwurfsaufgabe / "Requirement Engineering'

Kollaboratives Arbeiten sollte mdglich sein

¥




% FPDB & AS

Future Projects Data Banks
&
Application Systems

DGLR Workshop
Hamburg, 13. November 1995
Gerhard Wolf, AI/ED-X

AVED-X11 954324

% FPDB & AS

AI/ED-X11 95 4325



% FPDB & AS

(~2200 Mitarbeiter)

(~300 Mitarbeiter)

(14 Mitarbeiter)
"Vorprojekt"

AED-X11 954326

@ FPDB & AS

Anforderungen - 1989

» Zuverlassige, genaue und konsistente Methoden fir das Vorprojekt

 Bessere Methoden zur Konkurrenzanalyse

» Methoden zur Abschétzung des globalen EinfluBes von neuen
Technologien auf die Produktdefinition

» Konsistente Datenbanken fiir
- zugelassene Modelle
- Projekte
- Konkurrenten

» Besserer Datenaustausch mit
- Fachabteilungen
- Partnern
- Fremdfirmen und Forschungseinrichtungen

AIVED-X11 954327



@ FPDB & AS

Hintergrund - 1989

+ nur limitiertes internes Informatikwissen vorhanden (UNIX, FORTRAN)
« sehr breites Wissen in allen Vorprojektdisziplinen vorhanden
 sehr breites Spektrum von Informationsquellen vorhanden
 kein Budget fiir die Entwicklung der Werkzeuge vorhanden
(trotz klarem Bedarf)

= Abteilungsinterne Entwicklung und Wartung
= Modulare Entwicklung der Methoden nach Spezialitaten

= sequenzieller Datenaufbau nach Bedarf

AYED-X11 954328

@ FPDB & AS

Lésungsansatz

»  System auf UNIX Platform
+ Methoden in FORTRAN
« Modulare technische Datenbanken getrennt fir
- Flugzeuge (heute ~ 200 Modelle)
- Triebwerke (heute ~ 200 Modelle)
- Modulare wissenschaftliche Methoden geordnet nach Spezialitaten
und eventuell (ibergeordnete Integratoren

= jedes Teammitglied ist potentieller Entwickler von Methoden und
Datenbanken

= Ein Systemadministrator garantiert Konsistenz und Richtigkeit
(automatisiert)

AVED-X11 954329



% FPDB & AS

Flugzeugdatenbank - Beispiel Aerodynamik

Datenformat ist sehr variabel :

= Filter flir homogenes Datenformat
oder

= Heterogene Datenformate mit integrierten (V4
Interpretationswerkzeugen

AJED-X11 95 4330

@ FPDB & AS

Triebwerksdatenbank - Beispiel Leistungen

Datenformat ist variabel :

= Filter fir homogenes Datenformat v
oder
= Heterogene Datenformate mit integrierten
Interpretationswerkzeugen

AIFED-X11 954331



% FPDB & AS

Anwendungsbeispiel

- —»Triebwerksanforderungen

—Konkurrenzanalysen

FPDB & AS Platform

* Airbus mission analysis programme
(offizielles Programm fiir alle Marketingstudien und Garantien)

AIVED-X11 95 4332

% FPDB & AS

Ablaufschema (1)
« Auswahl eines Rechenmoduls oder eine Modulgruppe

« Auswahl! eines Flugzeuges aus Datenkatalog
(Zugriffsrechtefilter : user/group / modul)

« Auswahl eines Triebwerks aus Datenkatalog
(Zugriffsrechtefilter  :  user/ group / modul)

+ Definition der Rechenbedigungen

AVED-X11 95 4334



% FPDB & AS

Ablaufschema (2)

« Link aller notwendigen Segmente fiir das gewahite Modul

- Flugzeug . vorkompilierte Fortranroutinen [ + Datenfiles]
+
- Triebwerk :  Datenfiles
o+
- vorkompilierte Fortranhilfsroutinen
+

- vorkompiliertes Modulhauptprogramm
» Ausflihrung

« Visualisierung der Ergebnisse (numerisch [+ graphisch])

AVED-X11 95 43341

% FPDB & AS

Weiteres Vorgehen -
* neues Interface (WINDOWS) v
» link zu CAD (CADDS) (v)
* linkzu FEM (PAFEC) v
» Verbesserung von Basiswerkzeugen 7

- Aerodynamik Reisekonfiguration

- Aerodynamik Hochauftrieb

- Structurgewichte (MWE)

- Airline spezifische Gewichte {(OWE),

ANED-X11 954333



Military Aircraft + Datmnler-Benz Aerospace
Conceptual Design Analysis .

Workshop Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung
DGLR
FachausschuB S 2.1 S Starrfligelsysteme
Technologiezentrum Hamburg Finkenwerder

13.11.1995

ZUKUNFTIGE GESTALTUNG DES VORENTWURFS BEI

DASA LM
W. Kraus
W, Xnayi ZURONFIIGE GESTALTUMG DES VORENTWURFS BEI DASA LM Y5 10CIF,DOG 7 09,41,1995 / Blanl |
Military Aircraft ' . «<%> Daimler-Benz Aerospace
Conceptual Design Analysis
GLIEDERUNG

AUSGANGSSITUATION DER VORENTWICKLUNG MIL. FLUGGERATE
VORGEHENSWEISE IM KLASSISCHEN KONZEPT-/VORENTWURF
ASPEKTE DES INTEGRIERTEN KONZEPT-/VORENTWURFES

BEISPIELE AUS "RECHNERGESTUTZTE VORENTWURFSSYSTEME"

ZUSAMMENFASSUNG

W, Keauy ZUKUNFIIGE GESYALTUNG DES VORENTWURFS BEI DASA LM

¥9510CIF.D0C / 69,10.1925 / G 2
Workihep Entwichd I g




Military Aircraft <%> Daimler Benz Aerospace
Conceptual Design Analysis

AUSGANGSSITUATION DER VORENTWICKLUNG MIL.
FLUGGERATE

UMFELD DES I{ONZEPT- UND VORENTWURFES

« Sparmafinahmen

- weniger Entwicklungsauftrage,
- Konzentration der Entwicklungsarbeiten und -teams,
- Reorganisation.

«  Neue militdrpolitische Strategien, Technologien und Verfahren beeinfluBen:

- Produktanforderungen (Spezifikationen)
- Methodiken in der Konzeptphase (Higher-Order-Verfahren)

« Internationalisierung, zukiinftige Gemeinschaftsentwicklungen & Partnerschaften

W. KRAUE ZUKGHENGE GESTALTUNG DES VORENTWURFS 8EI DASA LM VESI8CIF.DOGC £ 067117395 7 B 3
Vorkshep Eatwichiung! T Fls
Military Aircraft ) i <%> Daimler-Benz Aerospace
Conceptual Design Analysis

ALLGEMEINE TRENDS IM MILITARISCHEN FLUGZEUGBAU

Feststellung, Beobachtung:

. Militarflugzeuge werden leistungsfahiger und weisen hohe Integrationsdichten auf,
werden komplexer und teurer.

Dies fuhrt zu:
«  neuen Konzepten (evtl. Multimissionsfahigkeit, unbemannte Systeme),
. Entwicklungsrisikofl (= evtl. unerwartete Folgekosten), =»Demonstratorflugzeuge,
. LosgréBen bei Serienflugzeugen nehmen ab,
+  langere Lebensdauer (40-50 Jahre operationeller Betrieb),
»  mehr Kampfwerterhaltung /-steigerung (KWE / KWS), Variantenentwickiung,
«  mehr Gewicht auf "Product Support" und logistische Betreuung,
. besonderes Gewicht auf Ausbildung und Training,

«  zunehmende europiische Integration, sowohl politisch als auch industriell

W. X4AUS ZUKDHFNIGE GESIALTUNG DES VCRENTWURFS BEI DASA LM VISIGGIF, 006 / 09,15 1995 / Blae 4
Werkshop E) 2ur Fl

4




Military Aircraft <%> Daimler-Benz Aerospace
Conceptual Design Analysis

Designer Career Length vs New Designs by Decade (1950-1990)

Assumes 40-year career lenglh
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Military raft . i Daimler-Benz Aerospace
Conceptual Design Analysis

CHARAKTERISTIKEN DER MILITARISCHEN FLUGSYSTEM-PALETTE

Feststellung, Beobachtungen:
*  Einsatzgebiete duBerst vielféltig

- Luftangriff, Luftverteidigung, -

A Ausbildung/Training
- Aufkldrung, Uberwachung

- Transport

Konfigurationsvielfalt sehr groB, hauptsédchlich beeinfluBt durch

- Unter-, Uber-, Hyperschall,
- Reichweite, Flughthe
- Ausriistung, Zuladung,

- bemannt, zunehmend unbemannt,
- alle mgl. Antriebskonfigurationen

Entwicklungsschritte eher revolutionar denn evolutiondr (stark wechselnde
Bedrohungsszenarien und Anforderungen bezlglich Kampfflugzeuge).

Folgerungen:

*

Das Entwurfsbilro muB sich stindig mit vollig unterschiedlichen Konfigurationen,
technischen Anforderungen und Randbedingungen {Zeit/Kosten) auseinandersetzen

Zur Konzeption des Gesamtsystems wird es immer wichtiger, auch Subsysteme/
Ausriistung/Bewaffnung/Aspekte von Missions-Szenarien zu berlcksichtigen.

¥, X2aus
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Warkshop Entwh vizrugs v Flug:




Military Airc raft. , <VA>— Daimier-Benz Aerospace
Conceptual Design Analysis

PARADIGMENWECHSEL BEI DER PRODUKTENTSCHEIDUNG

- [Irither

Entwurf I{oslen- Marktfarschung
o Technologic- » 1(10=§lcn- bhasierler P o Kann man es
gelricben schitzung Preis verkaulen?
- jetzl
Marktbedarf Markt- Kosten- Entwurf
o Was brauchl »  bLasierter — P o Wie kann das
deckel
der Markl? Preis erreicht werden?

nach!

Das Kostenrisiko wird dem Entwickler aufgeblirdet

YQuelle: “Der Finfiud von High-Perfermance Computing und Communications {HPCC) auf Produktentwickiungsprozesse”, E.H, Hirschel, W, Schmidt, Dasa.

W, Knays 2UKDNFTIGE GESTALTURG DES VOAENEWURES BEI DASA LM VP3I0CIFDOS 7 69.11,1995 / Bl &
Wokstvop Entwh I
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ZWISCHENFAZIT " AUSGANGSSITUATION /UMFELD"

Die Vorgehensweisen in der Vorentwicklung missen im Umfeld sténdig
+  komplexer werdender Produkte,
» leistungsféhigerer Technologie (Hard- & Software) im Entwicklungsbereich,
+ drastischer SparmaBnahmen, Kostenzwingen,

» und gednderter Produktentscheidungs-Philosophien,

-den neuen Anforderungen angepasst werden, um wettbewerbsfahig zu bleiben.

W, KRaUs ZUKUNFTIGE GESTALTUNG DES VORENTWURFS BEt DASA LM VOALOGIEDOC 7 09.51,1993 F Bun ¥
Warkshop £ eI
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\VORGEHENSWEISE IM KLASSISCHEN KoNzEPT-/VORENTWURF

"| ERENSLAUF" EINES FLUGZEUGES AM BEISPIEL TORNADO:

l

Konzepl- und
Technologicstudicn

NKF ‘—\

Erstflug Truppeneinflihrung Einsalzende?
w T T TN
TORNADO 4 Y 4
1 1 | | I T T 1 1 T 3 /\/ | I I B |
1960 1970 1980 1930 2020 2030

2quelte: "Der Einluf von High-Performance Computing und Communications {HPCC) auf Produktentwicklungsprozesse®. E.H. Hirschel, W, Schemidt, Dasa.

W ERAGS ZUXONFHIQE GESTALTUNG DE VORERTWURFS NEi DAsA LM VOGGIFDOC 7 09,11.0995 / Blat1 8
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DIE KONZEPT- UND VORENTWURFSPHASE IM GESAMTENTWICKLUNGSPROZES
(vereinfachte schematische Darstellung’)

Erduterungen :

f\/orentwur( | En!wicklungl Produkiion I Belreuung l

T * Projekte bis zum Entwickliungs-
iy A e vertrag / bis zur Waffensystem-
Bedarfsanalyse 2 spezifikation unter Fithrung der

L,

Keonzeplphase

(Concepl-Desig- Vorentwurl Waffensystem - Enfwicklung
n)

Produktstrateqie Vorentwickiung, umfeldab-
(Prelim, Desigr) | (Definilion, Prolslyp, Tesl)

Pre-Feasibility Sm el .
und Feasibility hingige Programmetablierung

@ © friher

Demonstralor-| gy ey * Demonstratorprogramm ab-
Entwicklung hingig vom Umfang / Thema
reiner Vorenlwurl @ ® unter Projektleitung Vorent-

wicklung oder eigenstiindig
Vorephwur + Demonstrator

Etablierung Programen - * Einbhindung von Fachleuten aus
natienal / internalionat den Technik - Leistungscentern

in der Vorentwickiungsphase
Enlstehungsgang Wehrmaterial (vereinfacht)

T;K T;F * Einbindung der in der Vorent-
wickiungs i
Forschungs-/Zunkunft- Systemlechnologie - lung p-has-e verantworllichen
technologie FasenVorlaudKonzeplionll Definition Fach_leute in die \A:’aﬁf,‘?system-
Grundflinanzierung und FuT-Veririge Enlwicklungsveririge entw.l(:k[ung / Kontinuitat der
fachlichen Kompetenz
W, Keaus JUKDHFILGE GESTALTUNG DES VORENTWURFS BEI Dasa LM ves IOCIF.I;OC 00101995 F BTalc d
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DeR SiZING-PROZEB IN DER KLASSISCHEN ICONZEPTPHASE

(stark vereinfachte schematische Darstellung)

[ Uberprifung__ Requtrements
X
Entwurf

+ Fachableilungen

Alternativen

Datensatz-Generierung
Geometrie, Aerodynamik
Triebwerk, (Punkt-}Masse

L

Analyse/Bewertung

Skalierung
izi

Gesamtsystem
Punktleistungen,

Mission,

Sensitivitdtsanalysen

Konsolidierter
Entwurf

Vorgaben des Bedarfstrégers, "Pflichtenheft"

Vorauswahl, Generierung einer Geometrie /Konfiguration

(Fliigelform, Grid8e, 3-Seitenansicht, Triebwerks-Type(n) -

kiasse, usw.)

Ersteliung erster Datensitze, meist in Fachabteilungen
- erforderlich in jedem lterationsdurchgang,
- abh#ngig von vorhergegangenen Anderungen

Eingabe der Datensétze in Skalierungsprogramm
- Steuerung des iterativen Sizingprozesses,
- Analyse und Bewertung

Analyse von Konkurrenzmustern moglich (Skalierung
deaktivieren)

W, KEsud

Military Aircraft
Conceptual Design Analysis

ZUXDNFTIGE GESTALTUNG DES VORERTWURFS BEI DASA LM VISIDCIEBOC J O9.41,1985 7 Blni 10
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SCHWACHEN DES AUFGEZEIGTEN SIZING-PROZESSES

. Ersteliung der erforderlichen Datensétze in den einzelnen Fachabteilungen
- unterschiedlichen Tools mit unterschiedlichen Genauigkeitsgraden,
- unterschiedlichen Automatisierungsgraden und Ein-/Ausgabeformaten,
- keine Standards beziiglich der Geometriedefinition (Gridgenerierung, usw.)

«  lange Erstellungszeiten fiir die Eingabedatensatze der Sizingprozedur,

. unterschiedliche Hardware-Plattformen,

. erschwerter Dialog und Datentransfer

= groBe Trégheit, Limitierung der
Freiheitsgrade und lterationsgénge,

. lediglich Erfassung von HaupteinfluBgrdBen Aerodynamik, Gewichte, Triebwerk,

. Kosten-, operationsanalytische und andere wichtige Aspekte nicht integriert,

. Interdisziplinaritit nicht genligend berlicksichtigt (unabhéngige Einzelldsungen)

«  Schwachstelien bergen erhebliche Fehlerquellen, Problemzonen kénnen nur
schwer/kaum lokalisiert werden=»  Risiko !!

«  Vorgehensweise nicht mehr adaquat (Stlickwerk, verfugbare technische Mbglichkeiten

ungenutzt) !

W, KRAUS

ZUKGNFIIGE GESTALTUNG DES VORENTWURFS BEI DasalM

Workshop
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ASPEKTE DES INTEGRIERTEN ICONZEPT-/VORENTWURFES

VERBESSERTE INFRASTRUKTUR:

«  Geschlossene Prozefkette als einziges integriertes Tool:

- modularer Aufbau (Austausch nach Bedarf},

- gemeinsame Schnittstellen und Standards,

- Einzelbetrieb oder im Verbund,

- kein Expertensystem, =» hohe Flexibilitat,
Multidisziplinaritat

« Integration moderner Computertechnologien erlaubt den vorgezogenen Einsatz
von Higher-Order-Berechnungs und Analyseverfahren bereits in Konzeptphase

Genauigkeit T, Rechenkosten Y, Geschwindigkeit I §, Anzahl Trade-Off-Studien T = Risiko {

W, Enaus ZUKDNFIGE G(sr.\f.tuua DES VORENTWURFS BEE DASA LM VRS OCIF.DOC / 6. 11,1995 7 Blant 12
Military A[rcraft' . + Daimler-Benz Aerospace
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DER COMPUTERGESTUTZTE ERWEITERTE VORENTWURF

«  Erweiterung der traditionellen Vorentwurfsdisziplinen+ auf
- Flugmechanik, Stabilitit und Steuerbarkeit, Reglerentwurf (Konzept),

- Strukturkonzept, Bauweisen,

- vertiefter Strukturentwurf, Festigkeits- und Aeroelastikanalysen,

- Berlicksichtigung von Tarnungsaspekten (IR, RCS, ...},

- Avionik/Ausriistung, Inboardoptimierung,

- verbesserte Erfassung der Entwicklungs-, Wartungs- und Betriebskosten in
Abhéngigkeit der Entwurfsparameter,

- technische Marktbeurteilung

. Lokalisierung kostentreibender Faktoren und Problemzonen,
. Integration der operationellen Missionsanalyse in die Sizing-Prozedur,
. Beriicksichtigung von Marketingfragen,
. Méglichkeit zur Optimierung / Beurteilung (auch Einzelaspekte),
einfachen Gesamtsimulation,
Trade-Off-Studien, Sensitivitatsanalysen.
. Automatisierung soweit wie nétig (Gridgenerierung, Sizing, Optimierungen, Pre-,
Postprocessing),

4ynter Berlicksichtigung des Auswirkungen aul Aeradynamik, Trisbwerksintegration und -auslegung, und Gewlcht
L7RITIT ZUKONFTIGE GESTALTUNG DES VORENTWURFS gl DasA LM VO3 10CIF.00C / DR 1L.1995 / Blall 14
Workehep Enwickoapawarirovgs 1w Flugrevgevsh ooy
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DER SiZING-PROZEB IM ERWEITERTEN INTEGRIERTEN FLUGZEUGVORENTWURF
(stark vereinfachte schematische Darstellung)

Uberprif : .
et 4-_______,__3@;31&_%9.“5 ______________ "

ve

Datensatz-Generierung

automatische
iNetzgenerierung

Entwurf Computergestiitzes

— integriertes Vorentwurfssystem
c | :
Geometrie, Aerodynamik

Triebwerk, {(Punkt-)Masse Struktur{dynamik), Massen

l_ IR, RCS, Avionik
—_— Punktleistungen, Mission, ....—p- Wirksamkeit, Uberlebens-
Sensitivititsanalysen ; fahigkeit, Kosten, etc.

Y
5
[
g
Z
o
w_- B l ‘ V -- L
- 1
L Erade-Off—Studien \4—-‘

Datensatz-Generierung
Aero. {higher-order, getrimmt)
|
- Analyse/Bewertung | . Analyse/Bewertung
Skalierung“"’_ Gesamtsystem -4—-}  Stability&Control, Handling _| -
Sizing T

onsolidierter
Entwurf

Du. HaRMLD A, HIshx COMPUTERGESTOTZIER INTEGRIERTER FLUG2EVGYORENTWURF

Y5 HOQIF.DOC /£ 08, 111995 7 RimL 14
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STRATEGISCHE ZIELE

Echter interdisziplindrer Vorentwurf im frihesten Entwicklungsstadium,

« Betonung auf Interaktivitat (Kontrolle, Kreativitat),

« Reduzierung der Entwurfszyklen und damit Verkiirzung der Entwurfsphase,
o effektive Umsetzung der Forderungen des Bedarfstréagers,

« Reduzierung der Kosten, Zeit und Risiken in der Entwurfs- und in der
nachfolgenden Entwicklungsphase,

WoKmaus

TUKGHFTIGE GESTALTUKG DES VOREHNTWURFS BEI DASA LM
Workahop E wope 2w Fi L

YRS IOCIF.COC 7 00110995 J Biatt 17
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BEISPIELE AUS "RECHNERGESTUTZTE VORENTWURFSSYSTEME"

Geometriemodul zur +  einfachen parametrischen Geometrieerstellung
+ automatisierten Netzgenerierung

("Quadgrid™)

Aerodynamik: »  Automatische Erstellung eines aerodynamischen
Datensatzes zur Beurteilung der Missions- &
Punktleistungen mit Hilfe von "Quadgrid"

(Nullwiderstand; induzierter, getrimmter Widerstand)
Gewichtsabschatzung

Radarsichtbarkeit (RCS)

W, Kaaus

2UXONFTIGE GESTALTUNG DES VORERTWURES BE) DasA LM
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PARAMETRISCHES GEOMETRIEMODELL:

p = nf(n+m) »B
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MASSENABSCHATZUNG
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ZUSAMMENFASSUNG

« Geidnderte Rahmenbedingungen, insbesondere

- gesteigerte Produktanforderungsprofile,
- MaBnahmen zur Kostenreduktion,

erfordern zwingend, bereits in der Vorentwicklung, dieser neuen Situation
Rechnung zu tragen.

+  Ein eingehender und direkter Dialog mit dem Bedarfstrager zur
- Analyse,
- Bewertung, der Forderungen.
- Integration,
ist unerlaBlich und erfordert leistungsfahige Tools zur effizienten
Durchfiihrung dieses iterativen Prozesses zur Produktentwicklung.

W. Kaaus ZUKGNFTIGE GESTALIUNG DES VORENTWURFS BEI DASA LM

VP510CIF.DOC / 09.5 1. 1
Workahop o Fhugs / 1995 / Bfan 11

Military Aircraft 4(}:, Daimler-Benz Aerospace
Conceptual Design Analysis

ZUSAMMENFASSUNG Il

. Eine effektive Vorentwicklung erfordert eine leistungsféhige Analyse- und
Konzeptfihigkeit (technologische Kompetenz zur Erarbeitung, schnelien
Umsetzung und Bewertung von Losungsmdglichkeiten)

«  Grundvoraussetzung dafiir ist die Integration folgender Aspekie:

- moderne computergestiitzte Verfahren (higher-order)- auf low-cost
Hardware zur Qualititssteigerung, Risiko- und Kostenminimierung,

- zusitzliche Entwurfsdisziplinen,

- 3konomische Randbedingungen, Zielfunktionen ("Design to.Cost"),

- operationsanalytische Bewertungen.

« Die Konsequente Umsetzung des Modelis
"Computergestiitzter Integrierter Flugzeugvorentwurf”

bietet ein groBes Potential - Qualitdtssteigerung,
- Risikominimierung,
- und Kostensenkung.

W, XRaU) ZUKONFTIGE GESTALTUNG DE5 VORENTWURFS BE| DasA LM VI3 10CIF.00C £ 09, 11,1993 7 Bls1 22
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Institut fiir Flugzeugbau und Leichtbau TU Braunschweig

Entwurfswerkzeug PrADO

Entwicklungsstand, Anwendungen und zukiinftige Perspektiven

Dr.-lng. W. Heainze
Prof. Dr.-Ing. H. Kossira
Dipl.-Ing. A. Bardenhagen

Inhalt

[=]

Einleitung

o Entwuriswerkzeug PrADO

(=]

Anwendungsbeisplele

o Probleme des Entwurfsprogramms

=]

Zukiinftige Forschungsaktivitten

o Zusammenfassung

IFL

Langer Kamp 18, D-38106 Braunschweig, Tel.: (0531} 391-2685 Bild 1

Bisherige Arbeiten

bis 1987 1. Gesamtentwurfs- und Optimierungsprogramm
Auswirkungen von Entwurfsparameter und wirtschaftliche
Randbedingungen auf den Entwurf von Verkehrsflugzeugen

1986 - 1990 Aufbau von PrADO
Auslegungsgrenzen von sehr groBen Frachtflugzeugen
Vor-/Nachteile von Nurfligel-Frachtflugzeugen

1990 - 1992 Modifizierung von PrADO fur die Bewertung verschiedener
hypersonischer Raumtransporter (TSTO/SSTO)

1993 Auswirkungen von Anderungen an Triebwerksparameter auf
den Entwurf eines 100-Sitzers (MTU)

seit 1993 Detaillierte Untersuchungen an hypersonischen TSTO-Raum-
transportern auf Basis von Wellenreiter-Konfigurationen
(Institut flr Entwurfsaerodynamik/DL.R-BS, Institut fur
Strémungsmechanik der TU)

Arbeitsgebiete des IFL — numerischer Flugzeugentwurf

—» schnelle Gewichtsabschatzungsmethoden auf
Basis physikalischer Modellbildungen

IFL

DGLR-Workshop "Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung" Bild 2




Aufgaben des numerischen Entwurfs (Konzeptfindung)

o Nachweis der Entwurfskonvergenz verschiedener Konfigurationen fir die
vorgegebene Entwurfsaufgabe (Machbarkeit)

o Sensitivitdtsanalysen zur Ermittlung der Bedeutung von Entwurfsparametern (z.B.
Fligelflache, Profildicke, TriebwerkskreisprozeB-Daten, usw.) bzw. neuer
Technologien auf das Gesamisystem "Flugzeug" (TRADE-OFF-Faktoren)

o Optimierung von Entwurfsparametern der untersuchten Konfiguration mit Blick
auf sine vorgegebene Gitefunktion (z.B. minimale Abflugmasse, geringe Betriebs-
kosten, usw.)

o Bewertung verschiedener Konzepte hinsichilich technischer und wirtschatftlicher
Gesichtspunkte

IFL

DGLR-Woarkshop "Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung" Bild 3

"Einfache" Darstellung des Entwurfsproblems

gegeben: Transportaufgabe (z.B. Nutzmasse my, Reichweite R, usw.)
Randbedingungen (z.B. zul.Startbahniange, Larmvorschriften,
Zulassungsvorschriften, usw.)

Ziel: Gesucht wird die Konfiguration, die ....
o technisch realisierbar ist (Minimierung der Abflugmasse m 4 )
0 bei geringsten Einsatz neuer, teurer Technologie die
Transportaufgabe am wirtschaftlichsten erflllt
(Minimierung der Betriebskosten DOC, TOC)
o die Randbedingungen mindestens erfilit

Entwurf: 1.Schritt: Kombination von Massen- und Reichweitenformel
Anforderungen Aerodynamik
_ N R/RF
Ma = e mit RF = V®
e
\ Triebwerk

Struktur

2.Schritt: Berlicksichtigung der wichtigsten Interaktionen der
beteiligten Fachgebiete

— |nterdisziplinares Entwurfsprogramm

IFL

DGLR-Workshop "Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung” Bild 4




Anforderungen an Programmsysteme

o Flexibilitat
(Adaptierung des Programms an neue Entwurfsaufgaben)

o Modularitat
(Moglichkeit zur Implementierung neuer Entwurfsmoduie)

o Sauber definierte Schnittstellen .
(Einbindung von Programmen, die von anderen Fachdisziplinen/Instiiuten
entwickelt und zur Verfigung gestellt werden)

o Méglichkeiten zur Einbeziehung verfligbarer Datenbasen

Verwendung eines Datenmanagementsysiems
— (Erzielung eines "offenen Programmsystems')

IFL
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Datenstruktur von PrADO

Verwaltungsmatrix des Hyperspeichervektoren
Datenmanagementsystems (DMS)

_!_ REAL-Vektor
P Skalar | INTEGER| {7770, :
LAMDAF stm%kung - 1 a 1 [e]1)1e pAE CHARAC 1 F]

1]E 2
H

,/——“‘/_‘/J“\_ﬂ-—#——f—‘-‘—-

Datenbasis 3
FiGgeidaten

s — —
R N

|
|
|

H - R

-____.__—_'___.____,,_____. .
Vektor . : L
Auftriabs- L H N

CAVER | vensilung - o 3 1 411 1241 . ‘ c

L] E=1

Spannwailan- - g

YPVER | S, (9 [0 | a 1 [ap1] 1245 2 ‘§°

teitung [CAVER) _g £

S| g

@D

b3

5 -y 5 &g

3 . =y 2 c |53
£ o 5. | Bp | 2 |si5|3Ed
i I B 301 52 |Sid|&F_E

3 S8 4= |3 &
£ 2 FEE ..§wa! 4855 |Ajw sfg
£ 2 g LW SUE (5|8 l8:3
£ ? o o (B d02a)| SVZ |B|§ITVED
= =y T e sqggl 2wy 22 Eﬂ ]
& G £ fE 2 ] HIER
I T & B 5 € q g Ejed
> o= L) = 5 £ ZwaEE
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DMS-Aufbau und Integration in PrADO

Entwurfsprogramml

Problemorientierte
Bibliotheken

Hauptprogramm

C 4480

c PROGRAM TAPDOP

[+

C Olinen dar Datanbasan
CALL IDBOP

[

C Einlesen der Vorgaben
CAL.L {PRADO

G Ausl dos Anlriebs
| GALL TAANTR

Bibliothek mit den
formulierten Entwurfsaufgaban

RETURN Flugmechanik
e END
€ 25.11.80 I FLIGHT1
| SUBRCUTINE TAANTRI H
G H
[o] .
G Auslegen dss Standsch Aerodynarmik
o] und der Triebwarksanz

c Atmnsphﬁrén Daten in Bibl}

AEROCW

|

[cALL ATMOS(H:TR

AEROCA

1
C Widerstandsbeiwart

[CALL AEROSW{H:M

DMS-Programenbibliothek

definieren und &ffnen

Datenmanagement

TEXT
UTPR

]
:
-
TIE
TAF

speichern

abrufen

Datenbasen sichern [Datenstruktur,-alement|Datenstruktur,-alement| Datenbasen

und schliessan

TAUF
LAMDAR
FF
XNF
YNF

---- 132

WHNRG
FRG
VRG

TIMEQ ;= ==F 9599

abstrakte
Datenstruktur

Verwaltungsmatrix

“Flagel”

T Daterbasis

Elemant
132

S

Hyperspsichervektoren

DGLR-Workshop "Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung"”
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Aufbau des Entwurisprogramms PrADO
(Preliminary Aircraft Design and Optimization)

Eingabedaten Ausgabedaten

IFL
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Programmodule in PrADO

(1)

Konfiguration

Optimierungsmethoden

o Suchverfahren EXTREM (Jacob)

o Gradientenverfahren ADS

o Evolutionsstrategie DARWIN

o Zerlegungsmethode
{Version fir Parallelrechner)

Geometriebeschreibung
0 2D-Beschreibung des Flugzeugs
o 3D-Beschreibung des Flugzeugs
0 automatisches Kabinenlayout
o Fahrwerksauslegung (Geometrie,Unterbringung)
o LeitwerksgroBe (Volumenfaktoren)
o Triebwerksgeometrie
- Statistik
- Datenvorgabe

lLeistungsdaten der Triebwerke
o PROPFAN-Triebwerk (KreisprozeB, IFL)

o TL-/ZTL-Trisbwerk m./o. NB {KreisprozeB, DLR-Ké&in)

o RAMJET-Triebwerk (KreisprozeB, DLR-K&in)
o Raketentriebwerk (KreisprozeB, IFL)

(Sobisszanzski-Sobleski)

X X X X
X X X X
X X X X
X
X X X
0 X
)
0 X
X X X X
X X

X X
X
X X X

X

X

X Programmodul Ist In PrADO eingebunden

o Programmodul Ist verfigbar; nicht in PrADO eingebunden

DGLR-Workshop “Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung”

Programmodule in PrADO

IFL
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(1)

Konfiguration

Aerodynamik
o Profileigenschaften nach RIEGELS
0 Nullwiderstand nach HORNER (Widerstandsflichen)
o TRUCKENBRODT-Tragfladchenverfahren
o Wirbelleiter-Verfahren
o DATCOM-Methode
o Hypersonische Aerodynamik (DLR/SMEA-BS)
- NEWTON, SOSE (StoB-Expansions-Msthods)
- Datenvorgabe

Flugleistungen/Flugeigenschaften
o Simulation der Flugmission
- Vorgabe des Flugverfahrens
- Vorgabe der Bahnkinematik
- mit Trimmung (u. BOOKKEEPING)
o Bestimmung der LeitwerksgrBe aus Flugeigen-
schafisforderungen bei kritischen Fiugzustinden

Kostenmodell

o IFL-Methode {mii Flugzeugpreis)
o AIRBUS INDUSTRIE 1985

o AEA-Verfahren (MR/LR 1987/88)
o TRANSCOST (MBB, KOELLE)

X X
X X
X X
[4) 0 0
4] o] [+]
v Q
X X
X X
X X
[+] X
X X
X X
X X
X X
X X

x Programmodul ist in PrADQO eingebunden

o Programmodul ist verfiigbar; nicht in PrADO eingebunden IFL

DGLR-Workshop "Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung"
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Programmodule in PrADO

Konfiguration

Massenermittiung {Schwerpunkt, Trdgheitsmomente)

o Hauptbaugruppen (Flligel, Rumpf, Leitwerke)

- Statistik (LTH, WAATS, Raymer, Torenbeek, ....) X X X X
- FE-Modell 1. Ordnung (Balkenmodell) , X X X o
- FE-Modell 2. Ordnung (Scheiben, Stdbe) - X

o Systeme, Ausstattung, Fahrwerk, Triebwerk
- Statistik {(LTH, WAATS, ...)) X X X X
- Datenvorgabe X X X

o Thermalschutz
{Aufheizung, Werkstoffeigenschaften, Masse)

- Hot-SOSE-Verfahren (DLR/SMEA-BS) o 0

- 1-dim. Durchrechnung der TPS-Schicht mit o} o
Optimierung der Schichtdicke

- Werkstoffdatenbank X X

o Schwerpunktsmodell

- berechenbar aus Teilschwerpunkten der Bauteile X X X
- Variation der Beladung (Nutzlast, Kraftstoff, Raum- X X X
gleitar, usw.)

x Programmodul ist In PrADO eingebunden o Programmodul ist verfligbar; nicht in PrADO elngebunden IFL

DGLR-Workshop "Entwickiungswerkzeuge zwr Flugzeugausiegung" ) Bild 27

Gewichtsermittlung mit Hilfe von FEM-Modellen

| Geometrie

Design-Driver

Stabilitét

L 2| Festigkeit in Langsrichtung
Festigkeit in Spannweitenrichtung

Schubfestigkeit S

Strukturmassenverteilung
in Langsrichtung

N =N ) ¥ .
e A

S e LV AR 2

e e T __-—-:3_-? s

| Strukturdimensionierung / | FE-Verformungsanalyse

IFL——
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Entwurfsmodellierung fiir die Beurteilung von
konventionellen Transportflugzeuge

Eingabe:
o Leistungskriterien
{Nutzfast, Reichweite, Reiseflug-
machzanl, und -hdhe, zulassige
Startbahnlange)
o Dofinfion der Flugzeugkonfiguration
{z.B. Hoch-,Tiefdacker,
konventionelles cder T-Leitwerk,
US.W.)
o Daten eines Basisentwurds
(Statlstik oder Vorgabe)
- Aerodynamik
- Bautaiigeornetiie
- Antriet
- Fiugleistung, -stabifitat
- Gewichte
¢ Optimisrungsparamster und
StevergroBen

Anderung der Optimterungspara-

meter {z.B. Fliigelstreckung,
-pfeilung, Flichenbelastung,
Fluggeschwindigkelt, v.ew.}
mit dem Verfahren von

JACOB
?NEIN

Konvergenz des
Gitektiterlums
(z.B, DOC-Index) ?

A 4

Ende der Opilmierung

Ausgabe:

& Prolokelle der Opirrierung

a Ergsbnislisten des optimierien
Flugzaugentwurls

o Graphische Aufbereflung der
Ergsbnisse
{3D-Darsteliung des Entwurs,
Nutzlast/Reichwaite-Diagramm,
Triebwerkskannfelder, u.s.w.)

A

Auslegung der Konfigurationsgeometrle
1.Flige) und Prefil, 2. Seitenleitwerk und Profil,

3 Hohenlitwerk und Profil, 4. Rumpf,
6.Triebwarksgondeln und -pylone, 6. Tankvolumen,

Aeredynamik {1,Teil)
o Profildaten
o max Auftriesbsbeiwerie

Triebwerkauslagung

& Mindeststeigwinket StartLandung
(FAR 25)

o vorgegobene Starbahnlange

o Reisellugbadingung

< Schub und Trlebwerksanzaht

ausreichend ?
| o
Flugleisiungen
© Start- und Landebahnlénge
& Simulation der Auslegungsimiseion
(- Kraftstoffmasss)

o Nutzlast/Reichwoile

Acrodynamik (2.Teil)

o Auftriebs- und Momentenvensilungen fir die
Lastannahmen an den Bauteilan (Flogel,

Leltwerk, u.s.w)
o Induzierter Widerstand

Lasten und Massen

o Dimensionterende Lastfélle und
Boanspruchungsverlaute

© Berechnung der Massen der GroBbauteile
urd Ausrdstung

o Ratiebsisermasse

Berechnung der Abilugsmssse

Berechnung der Schwerpunkislagen fiir
verechiedene Beledungezustéinde

Auslegung von Hohen- und Seitenleitwerk
o Leitwerksvalumen aus verschiedenen

Flugfallen

NEIN

JA

Erhdhung dea Schubes
undfoder der Triebwerkeanzahi

lteration Gher der Abliugmasse

A

Hat sich die Abllugmaese erheblich
veréndert ? L~

NEIN

JA

Anderung der Leltwerksaustegung

]

Hohen- und Seitenleliwerkavolumen
erheblich veréindert ? /

NEIN

Berechnung der Betrlebskeosten
(DOC-Index)

IFL
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Genauigkeit des Entwurfsprogramms PrADO
Abwelichungen  [%} Abwalchungen %]
300 . ; . : 105 o 120 .- o
Belriebsicermasse .10 t [Kraftstoffmasse] 1-16
J — 100 |- E
T )
= KG
w200 | . & 8o |- o AP
g 24 g An-225 24
2 = *
@ 47-200F o 0L -
T H] 3206
g DCB-6355%,
's:: 100 }- c_;{‘f - 'g 40 e .
2 C-14)/5E e gar &
e 265 wp o Y
oy oo Max.Fehlerband ¥ 2,6% 7271000 Max.Fehlerband I 2,8%
i i 1 2 | D " ] 1 1 A 1 i 1 i L i l
0
0 100 200 300 Abwelchungen [%] ¢ 20 40 60 B8O 00 120
Masse nach Herstellerangaben [to] 800 —~—7——7 T T .°2 Masse nach Herstellerangaben [to]
Max.Abflugmasse
o SO0} J
[ An-124
400 | n
% -5B
= [ B747-200F
4 300 . o § © Zivile Frachtflugzeuge
£ 0 17 ) ® Militéirische Transportfiugzeuge
g 2001 boaes 7
o 147075200 i
100 | B757-200PF
fror 1000 Max.Fehlerband * 1,0%
o PR S| 3 L. 1, ]
0 106 200 300 400 500 600
" Masse nach Herstellerangaben [to] :
I
DGLA-Workshop "Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslagung" Bild 13
H 11 IR Al
Nachweis der Entwurfskonvergenz ("Machbarkeit™)
Loésung
Startpunk! Max.Abllugmasse 4725 lo
Kraftstoffmasse 1255 to

Max.Abflugmasse 350,0 to

Keafistolfmasse 1255 1o Standschub 4x271 kN

Volumentfaktcr

Standschub 2x300 kN
Volumentfaklor - Hohenleitwerk 0,86
- Héhenlaitwerk 1,1 - Seitentaitwerk 0,10

- Seitenieitwerk 0,08

e e ey

o 14

o

c

S 1,21

QL

T -

=

T 10

Q

E B Seitenleitwerksvolumenfaklor

©

ot 0,8 — Héhenleitwerksvolumenfaktor

a

o i Kraftstofimasse Entwu;fsaufgabe:

= onv. Frachiflugzeug

'-g 06— Mex.Abflugmasse . 150 to Nutzlast

E B Standschub (TL-Triebwerk) 6000 km Reichweite
0}4 | ] ! ! [ ! ! 1 ! I 1 1 1 3 I i ] 1 ] I 1 | I ] !

5 10 15 20 25
Entwurfsiteration [-]

IFL
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Konfigurationsoptimierung

Streckung [-]

Max.Flachenbelastung [kg/m 2 ]

10 — 1000
: ﬁ
— 800
8 Streckung 3
Flachenbelastung L
4 — 600
Pfeilwinkel [Grad] Nebenstromverhéltnis [-]
40 — 12
- 10
Plellwinkel i
30 — 8
Triebwerksnebenstromverhaitnis — G
20 — 4
Reisegeschwindigkeit [km/h] Reiseflughéhe [km]
900 — 12
— 11
Geschwindigkelt L
800 — = 10
Flughéhe i
| S §
Verbesserung
der DOC um
Betriebskosten [DM/tokm]
0,300 =
0,280 = Entwurfsaufgabe
T konv. Frachtflugzeug
0,260 150 to Nutzlast
| 6000 km Reichweite
0,240 LML L L L L L L L L L L L LB L

0 50 100 150 200 250 300
Anzahl der Optimierungsschritte [-]

350

DGLR-Workshop "Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung"”
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Optimierung unter Umweltaspekten

Ziel: Minimierung des NOX-Aussto8 fUr die Entwurfsreichweite
Annahme: Triebwerksauslegung wird nicht geédndert (GES0-Triebwerk)
Werkzeug: PrADO/DLR TW-Modell

DASA UHCA Optimierte Konfiguration

Streckung 8,54
Pleilung 33 Grad
Flgeflfache 765 m'*2
Prefildicka 11,2 %

Min. DOC Min. Kraft, Min. NOX | Min. NOX k P AN
Machzahl 0,85 0,85 0,55 0.55 P, 200 %
Antangs-Rsiseflughdhe 9,0 km 11,5 km 6,0 km 6,0 km i
Kraftstoffmasse 171,98 to 0% -5,7 % 6,9 % -5,3 %
Abflugmasse 563,92 o ¢ % 17 % -1,4 % -13,1 %
NOX-AusstoB 2,05 to ¢ % -9.3 % -14,2 % -39,4 %

DOC 0,0615 DM/Skm 0 % [28,0 % 168 %]

IFL
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EinfluB der Stufungsmachzahl und -héhe auf die Startmase
eines TSTO-Konzeptes

Minimale Kraftstolimasse
tinimale Abiflugmasse

35,0
| Kelne Entwurfskonvergenz Kleinster Raumgleiter
(Triebwerkslielstung)
5 ’
kv 1910 1
[
. 44 1
-g) e NG 0t Minimale
5 300 e 42010 | Betrlebsleermasse
= S
o B i 0
=
LL L )
pra
500 ol
e Optimierungspiad
25,0 L ! 1 | £ I~ StaHpunkt
4,0 5,0 6,0 7,0

Flugmachzahl [-]

IFL
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CFK-Fligel fiur ein UHCA (Technologiebewertung)

-Annahme zum Woerkstoff: CFK-Faser/Epoxyd-Harz
(0 Grad/60 Grad/-60Grad)
quasi-isotropes Werkstoffverhalten

Werkstoffdaten: zuléissige
Schubspannung
24,3%
Bezugswerkstoff
U Aluminium
27 1% -24 4%
E-Modul zulassige
-47,3% Normalspannung -44,6%
G-Modul Dichte
Auswirkungen auf den UHCA-Entwurf:
o Austauschen des Al-Fligels 0 Austauschen des Al-Fligels
gegen den CFK-Fliigel gegen den CFK-Fligel
o kein neuer Entwurf 0 neuer Entwurf mit PrADO

I 4
i .
e ==

I/ 4
i,
;gllll////

Bezug:
Optimierte Konfiguration
fiir 700 Passagiere

| 20,6%
i
|
I 599, Erhéhung des Flugzeugpreises
| . - i i I
r - (DOC-Gewinn gleich 0 1)
e
o 12,1% 11,8%  "99%
b4 Leermasse  Abflugmasse 7 -14,8% -11,5% DOC
G 4 Standschub Kraftstoff
e : Leermasse  Abflugmasse
-36,2%

Fligelmasse

Fligelmasse
Erhohung des Flugzeugpreises
(DOC-Gewinn gleich 0 1)

IFL
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Laminarisierung des UHCA-Tragflligels (Technologiebewertung)

Annahme: - Laminarisierung durch Absaugen (60% der Fliigeloberseite, 40% der Filgelunterseite)
- Verschlechterung des SFC der Triebwerke um 0,6%

o Laminarisierung des Fligsls o Laminarisierung des Fllgels
o kein neuer Entwurf o neuer Entwurf mit PrADO

Bezug:
Optimierte Konfiguration
fir 700 Passagierei

24,4%

|
|
|
|
|
1
1
i
i
!
|
I
!

8,9% 10,5% 8,9%
7
% _ | E—
v . Tige l
-2,0% -2,98% Gleitzahl .:,:.: -
7.1% {Relsaflug) :2::: -6,4% | -8 9%, -8,96%
-16,3% -14,5%
) Kraftstoft Doc Standschub Krafistoff boc
(F?el?;t:ﬂagl;) Abfkigmasse Lesrmasse Abflugmasse

Erhohung des Flugzeugpreises
(DOC-Gewinn gleich 0 )

IFL
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Wieviel Technologie soll man einsetzen ?

(TRADE-OFF)

Beispiel: Triebwerksauswahl fiir ein Mittelstreckenflugzeug (Typ A320)

Technische Anwort:

35000

i)
2
[11]
o
o
1]
E
:9'_ PROPFAN-ARfrieb
2 Triebwerksmasse 137 %
fad Krafisioffmasse 50 % ]
v
o e
= . 1~
4" 2TL-Antrieb 1
JE 15000 — ” Triebwarksmasse 109 % Anforderungen
a e r! Y
= 5 = Kraftstoffmassse 865 % Nutzlast : 20,810
3 Vf’;cfi'L-A trieb Reisageschwindigkeil 840 km/h
= s v nine Flughthe 10km H
Triebwerksmasse 100 % Streckung 875
Kraftstolfmasse 100 % Fliigelfliche " 1224 m?
5000 1 | : ! 1 | ) i I I I
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
) . . Entwurfsreichweite {km}
Betriebswirtschaftliche Antwort:
0.20
E o1sL
2
a TL-Antrieb
c
5
8 0.0
(7]
L
o
4&; -
m Anfordsrungen
2 Nuizlast 20,8 to
E D.05 - Relsegeschwindigkeit 840 km/h .
a Flughdhe 10 km
- Strackung 9,75 -
Flgelfiiche 1224 m2
0.00 ] ] ] | ] | ] J 1 | L
0 1000 2000 30090 4000 5000 5000

Entwurfsreichweite [km]

IFL
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Parametersensitivitdt am Beispiel von Wellenreiter-Konfigurationen

550

500

450

400

350

Maximale Abflugmasse [to]

300

1,83

/ Streckung

\%0

Entwurismachzahl

WRO

0
5,50
——L\G‘,i 10

Kirperwinkei

Triebwerke - Seltenleitwerk

Tanks mit
flissigen
Wasserstoff

Cockpit =
Bugfahrwerk

Verbesserung der
Steuerbarkelt und Stabllitét

Doppeldeitailigel
Abflugmasse 296,9

Doppeldeltafiiigel mit Aufdickung

to

der Oberseite
Abflugmasse 294,3 fo

OGLR-Workshop "Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung”

IFL
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Konzeptbewertung

Entwurfsaufgabe
Reichweite 6000 km
10 gesucht: optimale Konfiguration
’ mit geringsten DOC
0,9 ¢
I
0,8 11
t
1
0,7 1%
'*5727»1000
0.6 11 %otar
|
-‘E‘ 0,5
o B
>
g B707-320C /
= 04
c DC-63F/CFM56
O B757-200PF i
T ® MDD C-17
Q ® .
v \\ MDD KC-10 An-225
_g 0 ' 3 @B747-200F
2
| - )’_—O/
L d
Q r__O———-(
m )__,Q—(
Q
2
]
= 02 T——
= T
il PR _
e —
Abschreibungszeitraum 15 a
Zinsen 6 %
Kraftstoffpreis 1 DM/Akg
Versicherung 1 % v.Flugzeugpreis
Restwert 15 % v.Flugzeugpreis
Jéhr.Nutzung 3BOO h
Spez . Zellenpreis 1200 DM/kg
0,1 T | T | T i T |
0 100 200 300 400 500 600

Nutzmasse [to]

IFL
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Bewertung von Konzepten flir zweistufige Raumitransportsysteme

1) Aeiseflug: 26 km, Ma 4.5; ohne Raumgisiter

2} TL-Triebwerk {Standschub)

100
I
8o 721%
g 60—
o
c
g 40 —
=
&
@ I
E O ]
a 20 b= -9,3%
o -21,4% 21%
T -40 |—
[ Flagelllache Fiichen-  Gleltzahl 1)  Schub 2) Kraftstoff-  Struktur-  Betriebs- Abflugmasse
belastung masse masse leermasse
B0 e kg/m? - kN to to to to
Wellenrelter 1506 197 73 4x508 66,6 40,8 121,89 296,9
Fligel-Rumpf-Konfiguration| 1623 217 586 5x448 84,3 58,2 | 152,1 351,56
Deltafliigel 1427 297 4,4 6x612 145,1 51,3 170,3 423.,8
DGLR-Workshop "Entwlcklungswerkzeugs zur Flugzeugauslegung"” IFL Bild 17
Konzeptvergleich/einstufiges Raumiransportsystem {)
a0 ] l — 12
70|— Ejoctor-Trisbwerk f/f {\\
mit Rakotentriebwerk A 10
. | Raketentriebwerk ™y .
= S0 ; . Wellenreiter
k- ! ! 8
— 50_Jl : W
@ l ISCRAMJET |/ — 33% ;M
:: a0l { .v, = & e +1 .
2 ! : o S / AM,./
g’ 30-_| ' 7.‘_L.¢" o r\i
i I /Jf’ g 4
2 {'f
1/ o e tusaast M g S PO
10 k| ;
/ Ejectc:r-T:isbwegk H
¢
¢ & 1e 1% 20 e 500 1000 1500 2000 2500
Flugmachzah! [-] Flugzeit [s] g 6.4%
5000 -
: 7t
-22,5%
5000 'E £ \K o 400 [
= : = .ﬂ(
= -25,2% 2 400 ‘:
£ 4000 A 18,2% o] -21,0% ) 4‘7
e E
k= JR P
S a000 L‘ g :“Q 200 | ,‘,,.”" M«;
-E i "“"‘*QV. = * L i M
n =yl ] e
2000 = l""'* ., £ 100 |
] ..
[, I’W
i A‘J
1002, 500 1000 1500 2000 2500 0 500 1080 1500 2000 2500
Flugzeit {s] Flugzeit [s]
Bild 30

DGLR-Workshop "Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung”



Konzeptvergleich/einstufiges Raumtransporisystem

(Ih)

Was bleibt dbrig ?

SSTO
Startmasse to 670 670 670
Kraftstoftmasse to 521,4 521,4 490,5
- Bahnaufstieg to | 5074 5074 476,5
- OMS to 14 14 14
Leermasse to 1721 146,7 173,4
- Struktur to | 68,7 ~15% = 56,7 100,0 =-15% 85 +~———_ 9
- Antrieb to} 521 -25% w39 46,7 = .25 w35 ’
- Fahrwerk to 20,1 20,1 20,1 20,1
« Systeme/Ausstattung lo 17,6 17,6 17,6 17,6
- Reserve (10% WOE) to 15,6 13,3 18,4 15,7
Nutzmasse to [«23,5 1,8 6,1

DGLR-Workshop "Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung”

Informationen zum Programm PrADO

Bild 31

Rechnertyp

Betriebssystem

Programmiersprache

HP-Workstation Serie 700
DEC-Workstation VAXstation 3520

UNIX
DEC-VMS

FORTRAN

Anzahl der Quellprogramme
Programmzeilen

Speicherbedarf fir die
Pogramme

Ausfiihrbare ProgrammgrdBe

Anzahi der Entwurfsvariable

Arbeitsleistung/Jahr

400 ... 556
200,000

15 MB Plattenspeicherbedarf

2 .. 4 MB (PrADO)

700 Variable fur Hyperschallflugzeuge
950 Variable fiir konventionelle Drachenflugzeuge

2 MY wissenschafiliche Mitarbeit
2 MY Studien-/Diplomarbeiten

DGLR-Workshop "Entwicklungswerkzauge zur Flugzeugauslegung®

IFL
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" Probleme des Entwurfsprogramms

o Unter der Annahme, daB 99,9% der Programmzeilen richtig sind, kann PrADO
(ca. 200.000 Programmzeilen) noch ca. 14400 Schreibfehler enthalten.
=P bisher wurden von der DLR ca. 10 Fehler von Bedeutung entdeckt !

o Beim Auftreten unerklérlicher Ergebnisse zweifelt man sehr schnell am ganzen Programm.

o Die Beschreibung zahlreicher Konfigurationen und Entwurfsprobleme erfordert umfangreiche
Eingaben (PrADO: 700 - 950 Eingangsdaten, Auswahl der Rechenverfahren).

=g Der ungelbte Benutzer vergiBt wichtige GroBen.
== Die Beschreibung eines neuen Entwurfsproblems erfordert Zeit.

o Da das IFL keine "Fachabteilungen” hat, missen flir alle Problemkreise des Entwurfes
(d.h. Aerodynamik, Strukturauslegung, Flugphysik, Triebwerksverhalien, usw.) Methoden auf
physikalisch begriindbaren Modellvorstellungen eingesetzt werden, die die notwendige

Ergebnisgenauigkeit sicherstellen.
=P Die Arbeitsweise dieser Modelle kann der ungelibte Benutzer nicht mehr

durchblicken.
Falsche Bedienung -> falsche Ergebnisse

o Eigentlich miBte man mit mindestens 4 Wissenschaftler am Entwurfsprogramm arbeiten,
wobei jeder fir eine Fachdisziplin verantwortiich ist. Eine weitere Person koordiniert das
Entwurfsprogramm.

IFL
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Zuklunftige Forschungsaktivitaten

o Uberarbeitung des Programmzweiges von PrADO fir die Auslegung konventionelier
Unterschall-Verkehrsflugzeuge
=g 3D-Geometriebeschreibung des Flugzeuges
Kabinenlayout
Fahrwerksauslegung

o Implementierung eines aerodynamischen Panelverfahrens

o Entwicklung eines FE-Modells der 3. Genauigkeitsstufe (d.h. Idealisierung mit Plattenelemente)
fir die gesamte tragende Struktur eines konventionellen Verkehrsflugzeuges

o Untersuchungen zur statischen Aeroelastik und deren Rdckwirkungen
auf die aerodynamische Eigenschaften
=g |5t €ine Verbesserung des Verformungsverhaliens durch
Aufdickung der Strukturieile eder durch eine Konfigurations-
dnderungen fir den Gesamtentwurf glnstiger?

o Untersuchungen der Bedeutung von Flattern bei Megaliner-Konfigurationen
=P Erstellung geeigneter Strukturmodelle
Einbindung von Modellen zur Beschreibung der instationéren

Aerodynamik
Wie kann ein erkanntes Flatterproblem im Sinne des Gesamt-
entwurfes geldst werden?

o CAD-Programm als Interface flir Dateneingabe/Ergebnisdarstellung in PrADO

IFL
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(PrADO)

Geometriemodell vom Airbus A340-300

IFL Bild 20

DGLR-Workshop “Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung"

(PrADO)

Geometriemodell vom Airbus A3XX-100

- DGLR-Workshop "Entwicklungswerkzeuge zur Flugzeugauslegung”



Geometriemodell fiir das BOEING HSCT | (PrADO)

IFL
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Zusammenfassung

o Das Entwurfsprogramm PrADO bildet in seinem Kern den iterativen, interdisziplinaren
EntwurfsprozeB nach, der von Optimierungsverfahren umschlossen wird.

o Durch das integrierte Datenmanagementsystem (DMS} wird ein hoher Grad an Fiexibilitat
beziglich Ausbauféhigkeit, Ergebnisgenauigkeit und Anwendung auf vielfaltige Entwurfsauf-
gaben erreicht.

o Die zentralen Programmteile kénnen im Sinne einer Methodenbank auch getrennt ver-
wendet werden.

o Ein weiterer Arbeitsschwerpunkt des IFL liegt in der Entwicklung schneller Gewichtsab-
schatzungsmethoden, die ihre Ergebnisse aus physikalisch begrindbaren Modelivor-
stellungen ableiten und trotzdem noch fir den Gesamtentwurf geeignet sind.

o Die Probleme fur den Anwender erwachsen aus der ProgrammgréBe, den umfangreichen
Dateneingaben und aus den komplexen Verfahren, die in den physikalischen Programmteilen
zur Anwendung kommen (z.B. KreisprozeBrechnung zur Ermittlung der Triebwerksleistungs-
daten, FEM-Strukturmodelle zur Massenabschétzung, usw.)

o Der nachste Entwicklungsschritt von PrADO zielt auf eine dreidimensionale Geometrie-
beschreibung flir Unterschall-Verkehrsflugzeuge und die Einbindung moderner aero-
dynamischer Berechnungsmethoden

o Zukinftig sollen beim Gesamtentwurf von Flugzeugen auch aeroelastische Fragesteliungen
berticksichtigt werden
IFL
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Product Information

VisualCAPDA is a focl for the
analysis and the conceptual design
of commercial aircraft which is
characterised by its modular con-
cept, its modern graphical user
interface as well as its extensible
methods library.

Scope of Applications

+ comparative conceptual design
studies
+ evaluation of design concepts
and existing aircraft
+ operational scenarios
— resfricted flight altitudes
{emissions, ecological flight
routing)
— airline-specific route net-
warks
+ technical scenarios
- alternative engines and pro-
pulsion concepts (LH,)
- new materials
~ laminar flow control
+ sensitivity studies

Graphical User interface

+ Standard: OSF-Motif

¢+ highest user-friendiiness

+ guidance and support of user
during whole design session

+ little training necessary

+ high transparency of program
functionality

+ user needs nc knowledge of
internal program structure

+ comfortable project manage-
ment .

+ error prevention by automatic
input control

+ fewest possible menu levels

¢ standardised layout of dialog
windows

3D Model of Aircraft Geometry

+ continuous functional represen-
tation of outer aircraft geometry
based on global configuration
parameters (dynamic variant
programming)

+ little storage required

small computational effort

+ convenient creation of a large
variety of aircraft geometries

+ model consistent calculation of
surfaces and volumes

+ every change of geometric pa-
rameters during the design
process is immediately re-
flected in the computer internal
representation of the aircraft

>

Databases

+ statistical database of existing
commercial aircraft
- includes afl geometry pa-
rameters required for 3D
modelling, weights, major
performance data
- user-extensible
+ project database
- storage of project-specific
data sets
+ empirical database (user-
defined)
— engine card-decks
~ aerodynamic polars

Initialisation Module

¢ initialisation of complete aircraft

geometry based on statis-
tics/project database

+ supplies complete input data
set for design analysis

+ interactive manipulation of air-
craft geometry with access to
all parameters

¢ full layout of 3-class cabins,

dimensioning and positioning of
galleys, lavatories and exits ac-

cording-to requirements
+ controlled by alphanumeric

input as well as by mouse-input

+ presently, version similarfo a

CAD-system is under develop-

ment

Methods Library

+ extensible by system adminis-
trator

+ contains a range of analysis
methods for all design disci-
plines (includes rubber engine
model)

+ selection of desired methods
via graphical user-interface by
mouse-input

+ on-line documentation of every

method in order {o assist
method selection

Open System Architecture

¢ exploitation of company-
specific know-how

+ integration of proprietary meth-

ods into methods library

- in all disciplines {e.g. weight

estimation, cost models)

— refined version of geometric

model {(component-wise)
¢ integration of proprietary data
— engine card-decks
- known component weights

(e.g. APU, landing gear, ...)

— aerodynamic polars (from
higher level calculations,
windtunnel measurements
or flight tests)

+ convenient integration of in-
house methods through stan-
dardised interfaces

Design Analysis

+ analysis of configuration in all
maijor disciplines {(weights,
aerodynamics, performance,
stability & control, costs, ...)

+ calculation with user-specified
set of methods

Design Synthesis

+ performance of classical design
synthesis loop

+ iterative reconfiguration of air-
craft until design requirements
are matched

Design Optimisation

+ multivariate optimisation of
main design variables

¢ consideration of user-specified
design constraints

+ selectable merit functions
(DOC, MTOW, ...)

Parametric Design Studies

+ 2-dimensional variation of se-
lectable design variables

+ user-defined intervals and step-
sizes

Powerful Post-Processing

+ appropriate diagrams
{GNUPLOT)

¢ technical data sheet

+ 3-view drawings, shaded mod-
els

+ support of standard data ex-
change formats

Platforms

VisualCAPDA runs on all state-of
the-art workstations running UNIX
operating system.

PACE GmbH

PAGE is a supplier of innovative
software solutions for the aero-
space industry.

PACE Aerospace Engineering and
Information Technology GmbH
Bouchéstr. 12, D-12435 Bertin
Tel: +49-30-6172-2256

Fax.: +49-30-6172-2257

November 1995
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l FB Institut fir Flugzeugbau
Universitat Stuttgarnt

Workshop
Entwicklungswerkzeuge

zur
Flugzeugauslegung

Beitrage zu einem multidisziplinéiren Entwurfsverfahren
far zukinftige Flugzeuge

R. Voit-Nitschmann
Universitat Stuttgart, Institut fiir Flugzeugbau

13.11.1995 VN/Pe

l FB Institut fUr Flugzeugbau
Universitét Stuttgart
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I FB Institut fur Flugzeugbau
Universitat Stutigart

Vorhabensziel

Beitrige zu einer schnellen Prognose Uber di

wechselseitigen Einfliisse auf den Gesamtentwurf

,,Managertoo!”

Arbeitspian

e Bestandsaufnahme der ,, klassischen

fiir die Optimierung

_ Basis : Programmodule DA-Airbus

— Reduzierung der Daten

— Naherungsmodelle fir die Umgebung des Basisentwurfes

I F B institut fir Flugzéugbau
Universitat Stuttgar

e Einbeziehung der ,,nicht klassischen " Entwurfskriterien

Betreiber / Airline

Hersteller

Passagier

Staat / Gesellschaft

Umwelt

Kommunalitat der Flugzeuge
Crew-Komunalitat
Flugfihrung, Flugbetrieb

Flexibilitat des Entwurfes
Kommunalitat

Flexibilitat des Angebotes
Komfort
Akzeptanz

Gesellschaftliche Akzeptanz
Subventionen
Luftverkehrsrecht

Flugsicherheit
(Larm)
(Abgase)

e Auswirkungen der

» Entwurfsparameter und Zielfunktionen




' F B Institut fir Flugzeugbau
Universitat Stufigan

e Méglichkeiten der Parametrisierung und Bewertung der ,, nicht

klassischen " Entwurfskriterien
- DV-gerechte Aufbereitung

~ Gewichtung und Bewertung

— Verknupfung mit , klassischen” Entwurtsparametern

e Definition der Zjelfunktion fiir die Entwurfsoptimierung

— analytische Formulierung

- geeignete Optimierungsverfahren

Viability Assessment

+ Daimler-Benz Aerospace
Alrbus

=} Load Factor,
Seatl Layout
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I F B Institut far Flugzeugbau
Universitét Stuttgart

e Werkzeuge flr die analytische Darstellung und Bearbeitung
,,Sensitivitatsanalyse”

— Methode nach Sobieski

— Pi-Theorem

l FB institut fur Flugzeugbau
Universitat Stuttgart

Jede vollstandige , dimensionshomogene Beziehung der Form
f(x1, ..., Xn) =0
laBt sich in eine Beziehung der Form

F(m, vy 'J'Em)’—"O
umformen.

Die Gropen x: dimensionsbehatftet.
Die GroBen mjsind dimensionslos und lassen sich wie folgt berechnen

r —otji

mzmﬁm
f=

Die Anzahl m der = |apt sich aus der Anzahl n der GréBen xi sowie dem Rang

r der aus den Gréfien xi gebildeten Dimensionsmatrix berechnen : m-n=r

Yorteile:
— dimensionslose Gréfen
— weniger Parameter
- Einfachere Berechnung der Gradienten
- Schnelle Anderung moglich

- Untibersichtlichkeit




Entwicklung eines Programmsystems zur

Stromungssimulation um komplette Transportflugzeuge




. Verbundprolekt MEGA

Partner:

O Daimler-Benz Aerospace Airbus (DASA-Airbus)
O DLR

O Universitiaten

TU-Berlin - Herrmann Féttinger-Institut flr
Thermo- u. Fluiddynamik

TU-Braunschweig - Institut fir Strémungsmechanik
- Institut fir Raumflug- und Reaktortechnik

TH-Darmstadt - Fachgebiet Aerodynamik und MeRtechnik

TU-MUGnchen - Lehrstuhl fiir Fluid Mechanik

~ Verbundprojekt MEGAFLOW

Projektdauer: 3.5 Jahre

Personenjahre: 97 Jahre insgesamt DASA 6,5

B ' DLR 13,5

Universitaten 9,0
29,0 pro Jahr

Projektfithrung: O Lenkungsausschuf? (DLR, DASA, Uni)
O Sekretariat (DLR)




FLOWer / CEVCATS

- Strémungsloser fur industrielle Anwendungen -

Grundgleichungen

O 3D Reynolds-gemittelte Navier-Stokes Gleichungen
O algebraische und 2-Gleichungs-Turbulenzmodelle

O ideales Gas, Gas im chemischen Gleichgewicht/Nichtgleichgewicht

ierung |

O  blockstrukturiertes Verfahren

O Finites Volumen Schema, Knotenpunktschema

O zentrale Diskretisierung, upwind Diskretisierungen

i DLR

FLOWer / CEVCATS

- Strémungslidser fur industrielle Anwendungen -

Zeitdiskretisierung

O explizites, mehrstufiges Schema
O  implizite Schemata

O verschiedene Beschleunigungstechniken fiir stationdre Strémungen
(implizites Glatten, Mehrgitter)

portabler, standardisierter Code, FORTRAN 77
Standards geman Qualitétssicherung
Parailelisierung auf Basis des Message Passings

O O 0O 0C

hoher Vektorisierungsgrad

i DLR




Genauigkeit der Simulation
Netzgenerierung < Stromungsldser

= blockstrukturierte, kérperangepafte Netze fiir rei--
bungsbehaftete Strémungen bei groBen Re

Strukturierte Netze:

+ geringster Diskretisierungsfehler

+ Anpassung an aerodynamische Oberflache

-+ An;paésung an Grenzschicht

+ hohe Zellseitenverhaltnisse moglich

+ Ausnutzung der Datenstruktur im Strdomungsiéser

- hoher Zeitaufwand

- hoher Aufwand menschlicher Arbeitskraft

- bisher kaum automatisierbar

i_ DLR




Zielsetzung von MegaCads

Multiblock Elliptic Gridgeneration and CAD System®

« Visualisierung der Konstruktionsschritte

Unterstiitzung durch interaktive Benutzeroberflache

modularer Aufbau

Entwicklungsplattiorm

]

wiederholbare Ablaufe fiir ahnliche Konfigurationen

» Batchbetrieb moglich

KEINE Automatisierung, aber:

« kleine Konfigurationséanderungen ohne Benutzereingriff
* Aufbau einer Konfigurationsbibliothek

« Standige Erweiterung der Funktionalitat

o Konservierung geleisteter Arbeit

i DLR




Pudex Dialag,
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Prinzipielles Vorgehen bei strukturierten Netzen

» Geometrieaufbereitung
- Oberflachenbeschreibung
- Verschneidung von Bauteilen
- Andern/Ergénzen von Bauteilen
* Blockgrenzen-Konstruktion (CAD-Techniken)
- Kanten/Flachenkonstruktion
- Segmentierungen, Verbindungen
* Netzgenerierung
- Punktverteilung auf Blockkanten (1 D)

VoL
< \
\

Abstande definieren

- Blockoberflachennetze (2D)
~ Randabstande
Orthogonalitat

Glattheit
- Volumennetze (3D)

Randabstande

ﬁ Orthogonalitat

S e Glattheit

e
] #7
DLR




DLR
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nitindization done

MegaCads 1995
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Skriptfile

» Speichern samtlicher ProzeBnamen und Parameter
= Konstruktionsablauf dokumentiert

* Parametrische Konétruktion erlaubt Restart mit
geéanderter Anfangsgeometrie

* Variablendefinition

- Anderung von Netzeigenschaften erfolgt durch
Anderung der ProzeBparameter

Direkte Anderung der Parameter
= Lokale Wirkung

Ersetzen der Parameter durch Variable
= Globale Wirkung

* Unterprogramme
- Zusammenfassen von Prozessen
- wiederholter Aufruf im Skriptfile

i DLR




MagaCads

X31
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Conflguration
Canard Angle
Grd Generatlon
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Conflguration

MagaCads 1985

DLR

MegaCads 1996




Integrierte Verfahrensentwicklung MEGACADS-FLOWer - Meilensteing -

1995 1996 : 1997 1998 :
: : Partner
; Reisafiug- : StartiLande- & | (MJah)
ondiguration : Konfiguration
) 3D Aufbau Prozéf3- komplettes Update des
Entwicklung Basissystern bibliothek: System Systems | BLR 25
: DA
Fligel/ Klappen- : Reiseflug- Demonstration StartLande- TU-B
Anwendung Rumgpl llégel Kenliguraticn Prozeibibliothek K%fﬁgurati@nﬂq TU-BS
Algorithm, ¥ inkompr. implizite Chimera
Weiter- 4§ Slrdmungen i [Verdabren i Technik DLR 5
entwicklung : : H DA
i it Instationdre TU-B
! Efiizienz Parallelisierung Adaptivitat Bhrechnungen TU-D
; GMD
Turbulenz- ‘| algebraische Transport- Verbesserung Reynolds-
modell- Modelle Gl.-Maodall : Transport-Gl.-Madell Stress Medell
t| integration : :
13 Entwurts- 3D-Verlahren Filigel- elliziontes
%| Optimierungs- Fliigel/Rumpl optimisrury Opimidrungssystem
{| Verfahren ;
5 el . Reisallug- :
Saorine| Transsonische {FIUgef Leitwerk isa:lug
ST ] Stramungen Rumpd Konfiguration CLR 2
walldlering ez : DA
gl | Hochauttiebs oo ontguraton | | 703
Systemwartung :
MEGACADS / FLOWer DLR 2
Alternative Verfahren ?3_:‘82

DLR-F4 Flligel-Rumpf Konfiguration
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Machzahlverteilung auf der Oberflache und Stromlinien um eine Fligsl-Rumpf-Triebwerks-Anordnung
{(Euler-Rechnung CEVCATS)

Antriebsintegration /1/ 15.9.94 i DLR

3-d Application | t

¢ 4-element wing section with engine jet

* 3-d grid by staggering, rotating and interpolation of 2-d gridplanes

U
o)




4-Element-Fliigel mit Triebwerksstrahl

Machzahlverteilung in Symmetrieebene und Stromlinien auf dem Tab

DLR




DGLR Workshop E%ﬁlfr%em Aerospace

Hamburg,d.13.Nov.95

et Einsatz interaktiver Entwurfswerkzeuge im
Fluzeug-Vorentwurf

Verfasser: B.Kiekebusch / D.F.Rou_nd )

*) unter Mitwirkung von :  aerctechnic
D-21698 Harsefold

d:\freefancisol56\ws95-pt.pre

DGLR Workshop -+ Daimler-Benz Aerospace
Hamburg,d.13.Nov.95 Alrbus

Allgemeines Werkzeuagkonzept :

o Praxisorientiertes,kostengiinstiges Entwurfswerkzeug,das sich an reale
Entwurfs-/Entwicklungsabléufe flexibel anpassen 148t -,
Verbesserung der Entscheidungshilfen im Vorentwurf

o Kostengtinstige Soft- und Hardwareldsungen

0 Breite Einsatzmdéglichkeiten

0 Nutzung neuer Entwurfsméglichkeiten unmittelbar am Arbeitsplatz
durch interaktive Geometriemanipulation mit simultaner Kontrolle
mehrerer Entwurfsvorgaben (physik./geometr.)

o 'sparsamer Schulungsaufwand




+ Daimler-Benz Aerospace

DGLR Workshop
Hamburg,d.13.Nov.85

Market Analysis

§ Requirements

= Propulsion Systern ? l

Concept Phase

- —
—

Preliminary Design

, ¢

Project Phase

- —
—

Detaited definition

* '

- Construct|onJ{Monufocture
— - .

Testing
- —

Series Production

Schema einer Entwicklungschileife




DGLR Workshop <=%> Daimler-Benz Aerospace
Hamburg,d.13.Nov.95 Airbus

Werkzeuq und Arbeitsumgebung:

o Werkzeugkistenlésung : MIDpIué

mausgesteuertes, menuegefiihrtes interaktives Entwurfs- und
Analysewerkzeug mit schnellem 3D-Geometrieaufbau auf dem Bildschirm

(Grafik_interface MetaWINDOWS *) /Geometrielibergabe an CATIA

o Installation auf Arbeitsplatzrechnern,Einbindung in Netzwerk mit Zugriff
auf Rechner mit hoher Leistung

0 Modularer Werkzeugaufbau
Einfache Einbindung von Benutzerprogrammen und Prozeduren in das
Menuesystem

o Simuiltane Kontrolle physikalischer und geometrischer Zielvorgaben

o Komfortable grafische Auswertung geometrischer und flugphysikalischer
Resultate.Weitergabe an Standard-Prasentationswerkzeuge 4




Constraints
Prerequisites

er-Benz Aerospace

User
FORTRAN
Interface

Generation of 2D Baslic Contours

- geom. adjustement constraints
- single and multiclement
design

- basic lofting sections

- anaiytical contour definitions

- interactive graphic control

Eeometry Specification

Output to CAD
Systems

Output to other
MiDplus Modules

Graphicat Qutput

+

Constraints
Prerequisites

User
FORTRAN
Interface

Presentation
Generation of 3D Basic Contours Geomelry Specification
of Individual Components
- fuselage and bodies
- wings and related Output to CAD
geometries Systems
- protubarances
- geom. analysls
Output to other
MIDplus Modules

Graphical Output
Presentation

Constraints
Prerequisites

DGLR Workshop

Hamburg,d.13.Nov.95

Generation of 3D Full Configurations

- Integration of single components
- definition of Intersections
- interactive adjustement and graphic

Geometry Specification

control Output to CAD

Systems
Output to other
MiDplus Modules

User

FORTRAN

Interface GraphlcaIIOUtput
Presentation

5 MIDplus - Basic Geometry Generation Concept




+ Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Hamburg,d.13.Nov.85

DGLR Workshop

" Fuselage Design

SoQSLSID]

£ )—
-

E1eyo Yende

CAD- Tools

—O

prefim. wing design

¥ basic airfoil selection

General Arrangement GA

—O

O—

~ |nteractive design tools

- vom Komponentenentwurf zur Gesamtkonfiguration

Entwurfsablauf ;

~+ Daimler-Benz Aerospace
us

,d.13.Nov.95

DGLR Workshop
Hamburg

inary 3D configuration from 3-view

f prelim

eneration o
formation

)
in

- Application of MIDplus <—> CATIA

Sol56 Preliminary Configuration

dikroetinc \ wab5-1.pre /azidide 14.9.95

FLA



DGLR Workshop
Hamburg,d. 13.Nov.85

TeTvet Redlfurhc

FEnnd
S e

Transon anfeil desiga

s Ma=0.14/ ¢! > 0.95 shockfree design
analysis utihsing FEM-method running on i860-processor board

Transome airforl design 7 of design behaviour caleulated
prossure distribation and acrodynansc coefTicients vs. incidence

2D Entwurtsbeispiel

Interaktiver Profilentwurf

DGLR Workshop
Hamburg,d.13.Nov.95

Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Klappenvoroptimierung / Entwurf Mehrelementprofil

transonic airfoeil /single fowler flap

3

inpt




DGLR Workshop
Hamburg,d.13.Nov.95

Entwurfsmadul WING

Daimler-Benz Aerospace

cam.rend.at tip} - twist (+4,-23 -

18.5% basic;

" upper

thickened;

Fitgelvor

enfwurf

PR

-Auftriebsverteilung
-Cp-Verteitung
-lsabarenkonzept

-Widerstand

A -Gleitzahivoroptimierung.

-Variation Dicke
-Variation ‘twist'

-Profilznderungen

| -Variation 'planformy

i1
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DGLR Workshop

Hamburg,d.13.Nov.95

M ﬂ @ samp-w2.geo Date :29.10.1995
ﬂ@ﬁ@ﬂg AJC wing design and maodification / program WING Time ;18 :42
F’!‘_r_’ﬁ‘_,f—’f’
—
_—-——"“'——-———-‘

0.145 002
tle aig
03140 om

op
04135
o
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0. 0
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Q il 1.0
/ 10.0.
oko 0 7
OHO o4O ',/ 5p
o K ab
40-30-20-t000 1020 3.0 40 5060 i 50. 100. 150, 200. 250. 300. 350. 4.0 =20 9. 20 40 &0
i
|
|
GEGHETRLIC CHARACTERISTICS
Refarance ares - 221,005
span - 44.626
Aspect ratlo - 2.089 AERODYNAHKIC CHARRCTERISTICS
standard msan chord = 4.932 3
Asrodyn. moan chozrd 5.444
x_coord.of 25% ame * 16.691
Haan tfec - 12.06%
1
) -1.00 254 22.3 85.6 -.304
Surface area = 163,037 full wing ;‘gg ';:: 1;;'; 1292 ri168
Enclosed vol.s 29.67% full wing < oo 873 er o et "‘;i
{x.y.1} <9 13,606 5.045 5.810 half wing 4 ' -1
. CLw = 0. at alpha = -1.47 '
... 4
eta , xl.e . ;t L N chor alg alol cu(?l tic oLw = .357 at alpha = 0.
000 12.634 6.04% 13.736 5,943 1.702 .785 -2.671 -.0%6  .142 gorsdat - f'gg; e ot e o
549 12.435 5,994 19.650 5,500 7.425 724 -2.720 -.076 139 Sensdch o - 028 toetv -
697 12,835 5.943 19.983 5,857 7.14% 691 -2,773 ~.0T6 .13 -
446 13,235 5.893 20.107 5.814 6.872  .654 -2.831 -.075  .133
"361 14.180 5.769 20.407 5.709 6,227  .550 -2.932 -.078 129 2t :“;hh’:"' :3105380f
Tkez 15.270 5.6Z1 20.761 S.583 5.4%1 391 -3.013 -,08%F  .126 N :f i -
T673 16.248 §.491 21.070 5471 4,821  .245 -3.116 -,084 124 Re{anc) 425 million.
1678 17.549 5.325 23.467 5.322 3,918  .046 -3.351 -.0808  .124
‘830 18,813 5.1%8 21.877 5.190 3.064 -,227 -3.12§ ~.088  .123
T920 19.445 5,104 22.082 5.124 2.637 -.43G -2,943 -.087  .122
1.000 20.077 5.03% 22.287 5.058 2.209 -,712 -2.667 -.086  .121 |
!
L.- J

Fliigelvorentwurf: Ergebnisausgabe 'komprimiert' 4o
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8 M U @ sampsl3d.geo Date :20.10.1995
% pﬁ(wg fuselage analysis SL30} (apply -.geo + cosresp. - 1es files) Time :17 140
g |
g
% side
-
L1 zmid i
Zmbh
2001
t
generators CiXalpha)
1
R \\ L1
1
b
L |
840 \
500
400
K0
000
%0 X 5l 0.0 =G
— X_area(x) —— perim{x}
1 000
. / N
oo [/~ W
4 I
o 7]
oboo d! ™
afod/ A\ AERODYNAMIC CHARARCTERISTICS
\\ \ cpo = £1.77
s 1) ‘
AR alpha CDx cpi chtot
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-5.160:5100.1000.2000. .AD0C. 5000.6000.7000.6000.9001.000 -4,00 116.662 1.059 175,496
-2.00 81.107 L265  143.147
.00 53.7%3 ,006  115.527
2.00 33.325 265 95,364
(Vo) .00 19.436 1,059 82.270
» GEOMETRIC CHARACTERISTICS 6. 00 11.878 2. 384 26.037
e 11} memmmsmmmmommmmsmsmomETes 8.00 10.351 4.238 76.403
p- ] 10.00 14.655 6.622 83,051
Q O Results for full body : 12.00 25.435 9.535 96.745
o z Length = 36.888
o~ . Nose length = 6.532 - at Mach No. = . 680 ‘
L op ] cylindrical length = 17.07% Re - 226.48 million ‘
Rear length = 13.277 height = 31009, ft. ;
<. Surface area = 542771 Sref - 193.000 i
L -] Volume = 579.485 epsd - 000 i
° - Volume factor = .1281  (61.9%) depe/dal = 000 I
; 9 Maxz.width = 7.617
Max, height = 4.799 based on upsweep angle [based on Zmid) =10.228 |
= overall c.g. at : 16,807  .DOC 4.345 P p ang ) !
X o |

Rumpfentwurf: - Ergebnisdarstellung zum Vorentwurf




DGLR Workshop interactive
Harmburg,d.13.NOv.95

'Preliminary Aircraft Design'

Daimler-Benz Aerospace
Airbus

1
% e i TN
A FEERHETR

[

DGLR Workshop
Hamburg,d.13.Nov.95

16

Daimler-Benz Aerospace
Alrbus

Referenzen:

{21 ] Kigkebusch,B.™}

Interaktives Aerodynamisches Entwerfen
Vortrag Nr.90-143 '
DGLR-Jahrestagung, Friedrichshalen {1920}

(22! Kiekebusch,B8.;Heuines,H./Round,D.-F.%)
An Engineering Approach for Interactive
Design:Modification of Aerodynamic Shapes
Speecun Journal/Vol.7 No. l/june 1993

"t Ing.-BUro aerotechnic
3-21688 Harseleld
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Deutsche Forschungsanstalt fiir Luft- und Raumfahrt eV,

Aeroelastische Verfahren zur Auslegung grofRer

transsonischer Transportflugzeuge

H. Hoénlinger, R. VoR

mit Beifrdgen von DASA EF 24

Institut fliir Aeroejastik i DLR

Deutsche Forschungsanstalt fiir Luft- und Raumfahrt e V.

e Problemsteliung

— Flexibilitat der Struktur
— Elektronische Flugsteuerung

— Adaptronik im Fliigel

o Gegenwartige Vorgehensweise

e Was brauchen wir fir groRe flexible Strukturen?

Institut flir Aeroelastik i DLR




Deutsche Forschungsanstalt fir Luft- und Raumfahrt e.V.

Develbpment of the Airbus Family

DLR

Deutsche Forschungsanstait fir Luft- und Raumfahrt e.V.

Aeroelasticity and Aeroservoelasticity
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|
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Unsteady

Aerodynamics

it im e,

Structure
Dynamics

Aeroe’astic System

Coupling of Structure
and Flight Cynamics

Coupling of Structure

and Flight Control System
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\/

Aeroelastic
Control Loop
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Y

Confrols
Aerodyn.

Controls
Masses

Senvo-
systems

71 - System

——
« | Aeroelastic

Sensor
Unit

Control P
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Filter

Structure |

Y

Aerosetvoelastic System

DLR




Deutsche Forschungsanstalt fir Luft- und Raumfahrt e.V.

Aeroelastic Investigations in Aircraft Design Process

Windtunnel
data
Stiffness Ground
tests vibration test
Ground
tests
Structure

coupling test

dynamics model

[ S S T T ST

aeroelastic model

Design
data

Flight

test
N

inflight structure
coupling test

Flight
vibration test

S T T e T LR R I T I T

U pdate

Certification

Flight

test data

Deutsche Forschungsanstalt fir Luft- und Raumfahrt e.V.

Aeroservo-
elasticity

=T

Structure
Optimization

Static
Aeroelasticity

Unsteady
Aerodynamcs

Aeroelastic

Future
Application

« Structure
Fluid Interaction

+ Adaptive wing

« A 3xx

Aeroolastic

Stability
=

v

SW———"v

Elastified
Derivaties

i DLR




07.09.19385

A3XX~100 Structural Model

¢ Residual Structure Points §

07.09.1995

A3XX~—100 Structural Model



calculation TSP+BL

Ma = 0.85
c.=105

&—&—A  Re= 91,60*10°, walghi= 364. t,
H—fmeed Re=101.90%10°, walghi= 405. 1,
0—0—¢  Re=113.30%10°, welght= 460. t,
0—0—0  Re=130.30%0°, walgh!= 5585, ¢,

Atwist flight—jig [deg]

P
7 7 »/"r:
q P
"’ 7w

= ' %ﬁf///?

Sdaes %%
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Aeroelastic Wing Twist versus span

Aerodynamic Panels

0.6 0.7 0.8 0.9

07.09.1995
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Static Aerqelastic
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+1.6

Y
i

Flatterrechnung am AMP Fldgel

T1.4

Pkrt (bar)

ArermpIAR SRS JURAIRPR

transsonischer Bereich

T1.2
Rechnung (TDLM)
+1.0
O O Messung (c,=0.3)
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Institut flir Aeroelastik E DLR

Deutsche Forschungsanstalt fiir Luft- und Raumfahrt e, V.

o Instationiire Druckveﬁéilling am elastisch "sch\-vring'él‘lﬂ'é'li LANN -Flug |
‘  Biegung + Torsion, Ma=082, o -06° o =05
Amplituden: 2,-0.2 /. oy - 25° -

Ingtitut fir Aeroelastlk i DLR
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Deutsche Forschungsanstalt for Luft- und Rau%nf.ahﬁ e..V..

Structural Coupling and Structure Filter Design
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Simulation der Wechsel-
wirkungen von Struktur-
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dynamik

o
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Strukiur und Ruder-
wirksamkeiten
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Gewichtsreduzierung
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Deutsche Forschungsanstalt fiir Luft- und Raumfahrt e.V.

Structure Fluid Interaction

Couphng
Interface _

Stru ctu re

Deformatlon

'Structu re
Dynamics

DLM TSP
Euler Code
Combination Flow, Field Mesh
Compatibility <% Struct fUnstruct.
Physical
Balance
Stability Unsteady
Response Aerodyn loads
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Simulation d DLR

Deutsche Forschungsanstalt flr Luff- und Raumfahrt eV,

ALTERNATIVE DESIGN CONCEPTS FOR FUTURE
ULTRA HIGH CAPACITY AIRCRAFT

o Pt
il

Long-coupled canard UHCA design concept

Three-lifting-surface UHCA design concept

DLR




Deutsche Forschungsanstalt flr Luft- und Raumfahrt e.V.

Zusammenfassung

s Zur Auslegung zukunﬁiger groBer Transportflugzeuge wird zu einem wesentlich
friheren Zeitpunkt eine sehr genaue Modeliierung des Systems ,fliegendes

Flugzeug" bendtigt.

. Die Modellierung muf fur die Flugmechanik und die Aeroelastik gemeinsam

durchgefihrt werden

. Bei der Profilauslegung sollte schon die Sto3-Grenzschicht-Interaktion mit der

elastischen Struktur berlcksichtigt werden (vermeiden von LCO)
. Konsequente multidisziplindre Auslegungsmethoden vom Vorentwurf an

+ Validierung der Codes und Entwicklungssprozesse

Institut flir Aeroelastik f DLR




Genaue rechnerische Ermittlung des induzierten Widerstands fiir

beliebige Auftriebskonfigurationen

1 Einleitung
2 Verfahrensbeschreibung
3 Berechnete Testfélle

4 Induzierte Widerstandsproduktion

5 Zusammenfassung

g P. Kreuzer TH Darmstadt
S. Schmid-Géller DASA-Airbus

Bremen




1 Einleitung

Tangentialkrafte & Schubspannungs-

/1 widerstand \
aerodynamischer Reibungs-
Widerstand \ / widerstand
Formwiderstand

Normalkréfte < Induzierter Widerstand (nur bei 3-D)
Wellenwiderstand

Zusammensetzung der Widerstandsanteile

<
% —»

— oL

Druckverteilung an einem Profilschnitt

fur reibungsfreie Strdmung und Ms <1 gilt fir den induzierten Widerstand
W, = ~—V2 ﬂc

Nachteile der Druckintegration:

""<"""f| <

+ hohe Konturaufldsung notwendig
¢ EinfluR physikalischer Widerstandsmechanismen nicht mehr trennbar
— keine gezielte Optimierung mdéglich

P. Kreuzer TH Darmstadt
8. Schmid-Gdéiler DASA-Airbus
Bremen




1 Einleitung

— alternative Berechnung des induzierten Widerstands aus Fernfeldbe-
trachtung (Trefftz-Ebene)

S.

Trefftz-Ebene

Spur der Wirbelschicht in der Trefftz-Ebene (Panelverfahren)

W, =2 [io, - 9,)wi(9)ds

mit

1 fd(e,—9,) ds
wi(s)= 21 '[ ds’

P. Kreuzer TH Darmstadt
8. Schmid-Géller DASA-Airbus
Bremen




2 Verfahrensbeschreibung

Betrachtung zweier diskretisierter Wirbelelemente in der Trefftz-Ebene:

((po—(P u)l(

(P

induzierter Teilwiderstand des Elements J aufgrund Element K:

83,2 SK.2

P d(o, =9 )x  ds¢
\Nij,K _ 4?_[ S;[l ((po (pu)J J‘ dSK .

rds;

Sk

Gesamter induzierter Widerstand:

N N
W= 2 AW,

J=1 K=1
1. Méglichkeit:

Abwind und Potentialsprung im jeweiligen Elementmittelpunkt bestimmen
— einfaches Trefftz-Verfahren

2. Moéglichkeit
Integral analytisch I16sen

erstmalig Horstmann 1988 (Mehrfach-Traglinienverfahren)
— integrales Trefftz-Verfahren

P. Kreuzer TH Darmstadt
S. Schmid-Gdller DASA-Airbus
Bremen




3 Berechnete Testfalle

e Uberpriifung der Trefftz-Verfahren anhand analytisch vorgegebener

Auftriebsverteilungen

Jll"

planarer Flugel mit linearer,
parabolischer und elliptischer
Auftriebsverteilung

h 4

Fitgel mit Endscheiben

b,
le N
* . |
h r
-~
b,
Doppeldeckeranordnung

b

8
&
3 &,
D <
= 3
EY {
o Y
L O " : ; : : : : :
3 0 elliptische I'~Vertellung
-6 |2 .parbolische I ~Verteilung
{ |2 Jingore TVecheiling _ - _
-8 T l T } M | L B I ' i | N ; i -8 T T T T i 1 I !
10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 LA R A A S A A A X
Panels pro Halbspannweite Panels pro Halbspannweite
einfaches Trefftz-Verfahren integrales Trefftz-Verfahren
(Ca=0.6, A=9)

P. Kreuzer TH Darmstadt
S. Schmid-Goéller DASA-Airbus
Bremen




3 Berechnete Testfalle

— Integrales Trefftz-Verfahren wurde auf die Ausgangsdaten des 3-D
Panelcodes VSAERO (Vortex Separation AEROdynamics) angewandt

‘—~_._._ﬁ| | '—___.P‘—
M“—«—-._._._ﬂ_ d__——_——'—’_‘_—”_,____,_
Fidgel mit ellipti-
einfaches integrales

schem Grundri2
(o=4°, A=7, 10X10

Druckintegration

Trefftz-Verfahren

Trefftz-Verfahren

Panels)
Ca 0.3522 0.3301 0.3301
Cwi [COUNtS] 134.0 (56.4) 46.6 (49.5) 49.9 (49.5)
ki=Ci /(Ca“fm A) 2.3756 {1.0) 0.93965 (1.0) 1.00668 (1.0)

Acy fcounts]

VSAERO-Rechnung, Vergleich mit Traglinientheorie

1
-
L

1
hy
1

1 © ODruckintegration

1
[}
|

& einfaches Trefftz—Verfahren

|
+

Fligel mit elliptischem Grundrily
VSAERO-Rechnung, Abweichung
von der Tragflachentheorie {A=8.96,

52x25 Panels)

”" P. Kreuzer TH Darmstadt
S. Schmid-Goller DASA-Airbus

Bremen




3 Berechnete Testfalle

Fliigel A300 B2/B4 mit Winglets (30x22 Panels, A=7.72)

Fliigel A300 B2/B4 mit
Winglets («=2.5°, A=7.72) Druckintegration einfaches integrales
Rechnung VSAERO Trefftz-Verfahren | Trefftz-Verfahren
Ca 0.5155 0.5033 0.5036
Cwi [counts] 122.7 1.3 92.4
ki=Cyi /(Ca*fn A) 1.11969 0.87367 0.88350
Fliigel-Rumpfanordnung LB 435 (941 Panels, A=6.58)
Fiigel-Rumpfanordnung
{LB 435) Druckintegration einfaches integraies
{0=2.06°, A=6.58) Trefftz-Verfahren | Trefftz-Verfahren
Rechnung VSAERO
Ca 0.4601 0.4525 0.4508
Cwi [counts] 86.2 98.6 101.9
ki=Cyi /(Ca’fn A) 0.84149 0.99502 1.03590

A #" P. Kreuzer TH Darmstadt

Bremen

S. Schmid-Géller DASA-Airbus




4 Induzierte Widerstandsproduktion

AW, . ind. Widerstand des Elements J aufgrund Element K

1J,K .
N N
W= AW [Evis
i iJ,K ’ 2 0 Ref
J=1 K=t
N N
Coui=  2ACy.  +2LACy +..
K=l K=1
drilicher induzierter Widersiand
des Elementes J=1 aufgrund aller
Elemente K
N N
Cys = 2 ACy, + 2 ACy, ...
J=1 J=1

ortlicher induzierter Widerstand
auf alle Elemente J aufgrund des
Elementes K=1 (Widerstandsproduktion}

(.05
!
; ; . ;
0.0441 o dCy /dn ind. Widerstand N
1| 2. e /7 ind. Widersfandsproduktion |
= 0.03F - i e e e Sy “.,“!A
A !
3 ‘ /
£ : : : : .
‘-D 0.02,, P i R — -3 caeme sem wespn waeea wams aaden oewes -/ .
f : f .
0.00
0

induzierter Widerstand und induzierte Widerstandspro-
- duktion im Falle elliptischer Zirkulationsverteilung
(Ca=0.6, A=9)
induzierte Widerstandsproduktion ist nur mit integralem Trefftz-Verfahren
ermittelbar !

”" P, Kreuzer TH Darmstadt
S. Schmid-Géller DASA-Airbus
Bremen




4 Induzierte Widerstandsproduktion
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induzierter Widerstand fiir Flligel-Rumpfanordnung
mit Strebenfliigel (CA=0.5198, A=9.3) - Rechnung
VSAERO mit integralem Trefftz-Verfahren

Fliigel-Rumpfanordnung mit Strebenfliige! (3088 Panels, A=9.3)
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induzierte Widerstandsproduktion  fiir

Fliiigel-

Rumpfanordnung mit Strebenfliigel (Ca=0.5198,
A=9.3) - Rechnung VSAERO mit inlegralem
Trefftz-Verfahren

P. Kreuzer TH Darmstadt

8. Schmid-Goller DASA-Airbus
Bremen
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5 Zusammenfassung

o Ermittlung des induzierten Widerstands ist tber die Druckintegration zu
ungenau — Trefftz-Verfahren

o Uberprufung zweier Trefftz-Verfahren anhand analytisch vorgegebener
Auftriebsverteilungen

e integrales Trefftz-Verfahren ist eine Gréf3enordnung genauer als einfa-
ches Trefftz-Verfahren

o integrales Trefftz-Verfahren ermdglicht Aussagen Uber die induzierte
Widerstandsproduktion — Optimierungshinweise fiir den Entwurf

o Trefftzverfahren prinzipiell auf aus Euler- und Navier-Stokesverfahren
gewonnene Auftriebsverteilungen anwendbar (teilweise Vernachlassi-
gung des Aufrollvorganges)

#" P, Kreuzer TH Darmstadt
S. Schmid-Gdiler DASA-Airbus
Bremen




+ Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Workshop

Entwicklungswerkzeuge
zur
Flugzeugauslegung

Bewertungskriterien fiir die
Produktdefinition

Hans Schnieder
DASA - Airbus Hamburg

Technologiezentrum Hamburg - Finkenwerder 13. November 1995
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Bewertungskriterien fur die {’l Daimler-Benz Aerospace
Produktdefinition | Airbus

Wirtschaftliche Bewertung

neuer Projekte; Alternativen; Derivative

Iin Abhéangigkeit von der technischen Projektldsung

Betreiberinteressen

( Gewinn aus dem Einsatz zu erzielen )

DOC Direkte operationelle Kosten

I0C Indirekte operationelle Kosten

CF  Kapitalbewegung iiber der Zeit als Funktion
des zu erwartenden Einsatzes des A/C
{allein; als Flotte; im Flottenverbund)
{Kosten; Einnahmen; Gewinnaussichten)

Herstellerinteressen

{ Gewinn aus dem Projekt zu schépfen)

NRC Entwicklungskosten

RC Herstellkosten

CF  Kapitalbewegung Ober der Zeit als Funktion
der zu erwartenden Produktionszahi
{Kosten; Einnahimen; Gewinnaussichten)

Zielkoste‘.fr{ B

EZ 15 11/95 Schnieder FLAVORTRAGE\DGLR PRE




Bewertungskriterien far die <{}$ Daimler-Benz Aerospace
Produktdefinition Airbus

MHerstellerinte

Costs Cost Chapter

A

18

ih... .. XV

Fuselage

Wing ; Tailplane........

Labour ; Material...

Investment ; other Cost Ausgabe
Ihcome Airframe Price BEP

Propulsion  {K=E) NPV

Customization (K=E) IRR

BFE (K=E}

Spares ‘

bezogen auf

CF spec. Escalation (A/C ; Material ; Labour} ein Referenz-
lnput Interest Rate ...... produkt

Program  Time schedule ; go ahead ; EIS ...
Input Cadence (distribution) ....

EZ 15 13/95 Schrieder -
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Bewertungskriterien fir die _l‘% DaimlerBenz Aerospace
Produktdefinition Airbus

NRC Aufteilung NRC a
NRC-Distribution of an All-New A/C - ‘

( principle )

Cost Chapter

1A Non Specific Design
1B Specific Design
2 Windkanal
3 Strukturtests
4 Systemtests
7 Vorr. u.Mock-ups
8 Prototypen
9 Flugerprobung
10 Mod.aus Flugerprob.
11~ Ground Support Equip
12 Ersatzteile
13 Dokumentation
14 Verschiedenes
16 Betreuung n.Zulass.
18 Refurbishing
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Bewertungskriterien fiir die
Produktdefinition

~+ Daimler-Benz Aerospace
Airbus

RC- Aufteilung

Zelle (Struktur)
Triebw. Nacelles
Air Conditioning

Avionics
Electricals
Hydraulics
Furnishing

Landing Gear
Flight Controls
Instruments
APU

Miscellaneous

EZ 15 11/95 Schniager

FLAVORTRAGE\BGLR.PRE

Bewertungskriterien fir die
Produktdefinition

+ Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Wertaufteilung des Flugzeugpreises

5%

53%

Beispiel Kurzstreckenflugzeug

20%

2%
7%

H Ausrlstung, L] Avionik

7] Triobwerke Bl Nacelles & Zelle (Struktur)
= Inneneinrichtung

EZ 15 11795 Schniadar
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Daimler-Benz Aerospace

Bewertungskriterien fir die +
Airbus

Produktdefinition

Prinzipieller Cash Flow Verlauf

+$

\\.\‘
Go ahead EIS N\
Jahre
kumul.NRC Kadenz Herstellkosten Einnahmen CF
— —— —— "
e e FE\VORTRAGE\DGLR.PRE
Bewertungskriterien fiur die «:{}> Daimier-Benz Aerospace
Produktdefinition Alrbus
Betreiberinteressen |
Costs Cash Direct Operating Exp.
Crew Costs
Maintenance Costs
Ownership Costs
Passenger related 10C
Cargo related 100
Crew Training Ausgabe

Ground Property & Equipm.

General & Administrative REP
Income Revernue NPV
Load Factor [RR

Net structure
Fleet structure

bezogen auf
ein Referenz-
produkt
CF spec.  Escalation (Revenue; Fuel; Other..)

Interest Rate ......
Input Ageing Aircraft
Residual Value

Schrlod i
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Bewertungskriterien fir die {% Daimler-Benz Aerospace
Produktdefinition Airbus

_2%50,

|

LR A/C

en)

2%
7%

28%

9%
B Depreciation -7%
Interest
g Insurance Durch den Entwurf
Fuel beeinfluBbar:

Landing Fees indirekt
Nav.Charges |

M Cockpit Crew
Cabin Crew

B Airframe Maintenance
Engine Maintenance
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Bewertungskriterien fiir die + Daimler-Benz Acrospace
Produktdefinition Airbus
I0C

47%

17%

DOC

8%
11%

TCl)C

|
ndirect Operating CostsI

— 1n Flight Services

Passenger/Cargo
Insurance
Passenger/Cargo

Handling

— Reservations & Advertising

ElCash DOC & Crew Costs # Maintenance

Passenger/Cargo

B A/C Related 10C BPAX Related 10C B Ownership Costs Commissions

EZ 15 $1/9% Schalodar

— General & Adminisirative

{10C)
l |
Passenger/Cargo .
Aircraft Related 10C
Related 10C roralt nelate
— Passenger Food — Flight Crew Training

—— Cabin Crew Training

— Maintenance Training

Ground Property &
Equipment

— General & Administrative
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Bewertungskriterien fir die Daimler-Benz Aerospace
Produktdefinition Airbus

Netzplan

Dynamische DOC Berechnung
{Ergéinzung der statischen City-pair - DOC Betrachtung]

Simulation des Flugzeugeinsatzes

Crew Einsatzplanung

Optimierung der Einsatzbedingungen { demand driven dispatch )
Flexibilitdt des Entwurfs

Kommonalitatseffekte

Quantifizierung der “Turn around” Zeiten

Gewinnoptimierung durch optimalen Flotteneinsatz

EZ 15 11/95 Schnledar
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Bewertungskriterien fiir die :{}; Dairnler-Benz Aerospace
Produktdefinition Airbus

Betreiberinres
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Bewertungskriterien fiir die
Produktdefinition

Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Airline Cash Flow (principle}

Cum. Cash Flow

iNew Design
‘New Technology
:New Systems _

EIS

- Airline

Years

EZ 15 §1/95 Schnieder

-
Re-Sale

FLAVORTRAGE\DGLR PRE

Bewertungskriterien fur die Daimler-Benz Aerospace
Produktdefinition Alrbus
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Time o
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Time: Distribution
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Bewertungskriterien flir die
Produktdefinition

+ Daimiler Benz Acrospace
Airbus

Ein positiver EinfluB auf den Cash Flow des Herstellers haben :

A) Erhéhung des Einkommens
A/F Preis Erhdhung
Verringerung des Rabattsystems

B) Kostenreduktion
NRC Reduction
RC Reduction

C) Erhéhong der Attraktivitat

Anzah! der zu bauenden A/C

TCC
reduction

NPV
increase

EZ §% $1/95 Schnlader

TOoC
reduction

increase

JOC
reduction

NPV
increase

FLAVORTRAGE\DGLR PRE

Bewertungskriterien fiir die
Produktdefinition

«1{}; Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Vorgehensweise bei der Bewertung
neuer Projekte ; Technologien; Systeme

Wirtschaftliche
: ‘ Machbarkeit

TOC Reduktion Referenz

Auswirkungen von
Neuentwiirfen
Neuer Technologie
Neuen Systemen

EZ 15 11/95 Schotader

A/F Preis  Npy Erhshung

Herstellerinteressen E
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Bewertungskriterien fur die
Produktdefinition

+ Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Vorgehensweise bei der Bewertung

neuer Projekte ; Technologien; Systeme

Schritt

@ Definition der Referenz
(A/C Projekt; Technologie; System...)

@ EinfluB der Modifikation,
Technologie; Projektauslegung
(bei konst. A/F Preis)

@ Anheben des A/F Preises
um die gednderten Hersteller-
kosten zu decken

Bewertung
Wirtschaftiich attraktiv, wenn:

EZ 15 11/95 Schnieder

Betreiber

ref. TOC

delta TOC
max Vorteil

reduzierter
TOC Vorteil

result. TOC
< ref. TOC

Hersteller

ref. CF

delta NRC, RC
Anderung der result.
CF - Ergebnisse
Verbesserungen der

result. CF - Ergebnisse

result. CF(NPV)
> ref. CF(NPV)
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Bewertungskriterien fir die
Produktdefinition

‘+ Daimler-Benz Aerospace
Airbus

Darstellung des Zielgebietes bei der Bewertung

neuer Projekte ; Technologien; Systeme

Delta CF

Betreiber

(delta IRR, NPV)

Referenz

EZ i5 11,95 Schnisder

Delta CF
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(delta IRR, NPV)
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Berechnungsverfahren zur Gewichtsprognose der Tragfliigel-
Primarstruktur von Transportflugzeugen im Vorprojekt

Wing primary structure weight estimation of transport aircraft
in the pre-development phase

Dr.-Ing. Roland Kelm, Dipl.-Ing. Martin Lapple, Dipl.-Ing. Michael Grabietz

Daimler-Benz Aerospace Airbus GmbH, Hamburg
Michael Grabietz Engineering, Schmallenberg

Abstract

Accurate weight prognosis without powerful soft-
ware tools is becoming an almost hopeless task. In
the pre-development phase of modern transport atr-
craft the geometry is not fixed and many parameter
studies have to be performed. The wing of the pla-
ne has to be optimized to minimize the operating
costs.

The wing weight is directly influenced by geometri-
cal changes and the materials used. A precise and
reliable wing weight prognosis method is the basis
for the assessment of the viability of a plane.

The software tool FAME-W (Fast and Advanced
Mass Estimation of Wings? is described with em-
phasis on the multidisciplinary character of the
computer approach.

In the pre-development phase of an aircraft only li-
mited knowledge of the design is available. ¥or a
qualified wing weight estimation the dimensioning
load cases, the structural layout and other essential
information must be quantified.

To consider all important physical effects in an ac-
ceptable time, an analytical/numerical algorithm
based on the classical theory of multicellular shells,
beam and structural instability theory extended by
the calculation of special effects like warping was
chosen.

The aerodynamics are taken into account by an in-
tegrated software module. A module for the cal-
culation of the structural deformation allows the
dimensioning of the elastic structure including the
recalculation of the aerodynamic loads.

1 Imntroduction

The future projects in aircraft industry require ef-
fective weight prediction. Particularly the event
of the development of a very large civil transpor-
ter {(VLCT) confronts the weight engineers with an
enormous amount of new questions.
For a 600 seater with a max. take off weight of mo-
re than 500 tons and a span of 80 metres weight
estimations based on empirical or statistical as-
sumptions are no longer valid. Strong nonlineari-
ties must be taken into account and the accuracy of
the weight prediction, even in the pre-project pha-
se, has to be very high.
For the VLCT a wing weight of 85 tons is expected.
An error of 3% in the wing weight prediction corre-
sponds to the weight of 30 passengers. Also before
- the design is frozen and before the ‘Go ahead’, de-

sign changes, parameter variations and sensitivity
studies, performed to optimize the plane, must be
recognized. Fast answers to design changes with a
high level of accuracy are therefore essential during
the pre-development phase.

The wing weight is dominated by the primary struc-
ture since the wing box includes round about 70%
of total wing structure weight, The precise weight
estimation of the wing primary structure is the to-
pic of this report.

As the geometry and the loads (due to aeroelastic
effects) are not fixed, the application of finite ele-
ment methods (FEM) and complex aerodynamic
methods like Navier-Stokes codes is not recommen-
ded, since it requires an enormous effort in compu-
ter hardware and computing time.

A more reasonable approach is the precise use and
combination of classical theories with suitable ex-
tensions and improvements. Thus, former restricti-
ons in the application of these theories are pushed
to a point where all important physical effects for
the wing weight estimation are covered.

Following this approach a very effective solution re-
garding accuracy, speed and cost has been found.
At Daimler-Benz Aerospace in Hamburg the pro-
gram system FAME (Fast and Advanced Mass
Estimation) is developed.

The first finished part of FAME is FAME-W
(FAME-Wing) which is detailed in this paper.

2 Program Concept

For compatibility reasons as well as for obtaining
a clear program structure, the new mass estimati-
on program FAME consists of automated pre- and
postprocessors, and an integrating multidiscipline
core process.

The program is partitioned in autonomical modu-
les. Therefore, if required, most of these subrou-
tines can be substituted with other calculating-
processes.

2.1 Pre-process - Post-process

The pre-process consists of an user friendly, adap-
tive data input system. The input-data is checked
for its correctness. Default values are added or cal-
culated on base of the given data.

Basic geometrical data like wing span, dihedral,
sweep, distribution of chord length and wing thick-
ness is already available at an early stage of the
pre-development phase.

On the basis of these global geometrical data, a full
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Figure 1: Program-structure

3-D geometric and structure model is generated aun-
fomatically by FAME.

The main advantage of FAME compared to a finite-
element approach is that the user does not need to
have detailed knowledge of the structure, the boun-
dary conditions and the elements, as it is necessary
for a suitable Finite Element-discretisation.

A post-processor determines the detailed structure
weight and prepares the results for modern data
processing.

2.1.1 Initial design — FAME-light

In order to get good starting values for FAME’s ite-
rative core process, a pre-dimensioning of the struc-
ture is performed by a module called FAME-light.
All important effects as well as a fast weight esti-
mation of the secondary structure are inciuded in
this module.

FAME-light is also used by Airbus weight engineers
as a separate tool for a fast weight prognosis, espe-
cially for guick elaboration of sensitivities.

The results of this stand alone program version,
are already of a remarkable exactness, especially
for subsonic or transonic standard configurations
of transport airplanes.

2.2 Core-process

The analytical/numerical core process integrates
and incorporates different processors. These modu-
les are linked with respect to their physical interde-
pendencies by an iterative dimensioning algorithm
and can be extended by a suitable optimisation al-
gorithm.

An aerodynamic module calculates the spanwise
distributions of the essential aerodynamic coeffi-
cients er, ep and cpr, based on the lifting surface
theory.

The implemented loads module supplies the distri-
butions of Mz, M,, M, @z, Q., N, along the wing-
box, due to aerodynamic, fuel and external loads.
Certification rules, manufacturing instruction and
flight /mission envelopes are taken into account.

A complete analysis of the structure alse requi-
res the certification of strength and stability. The
strength module uses the theory of multicellular
shells and an extended beam bending theory.
Structural stability calculations are performed for

shells, webs and stiffeners of each wing structure
component by a stability module.

Another aspect to be considered is the dirhensio-
ning of the elastic structure regarding locally di-
menstoning load cases. This is achieved by a mo-
dule calenlating global structural deformation.
Optionally the analysing modules can be replaced,
if requested, by a suitable finite element method for
further detailed structure calculations.

3 Weight estimation process

3.1 Geometrical model

To describe the wing geometry a full 3-dimensional
model is selected. This model is related as close
as possible to the reality. This means for example
that the wing cross section is described by the real
airfoil section at arbitrary wing stations.

Together with the spanwise distributions of the
thickness, dihedral, twist and the description of the
wing planform (chord and sweep distributions) the
outer wing surface is completely defined.

3.2 Structural model

For a precise determination of the stress and strain
distribution in the wing box structure the definition
of a suitable structural mode] is essential. It had

Figure 2: Wing box components

to be possible to model and calculate any spherical
shape of a multicellular wingbox structure.

The special circumstances of load carrying leading
and trailing edges had to be taken into account.

3.2.1 Demands
For the realisation of good modelling we had to
meet the following demands:

In chordwise direction consideration of

+ any number of spars and stringers
» any number of wall (finite) elements

s hybrid material or design (composite, combi-
nation of different isotropic and anisotropic
materials)

» load carrying fixed trailing and leading edge



In spanwise direction consideration of

o any number of bays (part of the wing box bet-
ween two real or virtual ribs)

o number of stringers and material properties of
each wall panel (element) are constant within
the same bay

¢ any number and position of ribs

o number of cells (spars), wall panels and strin-
gers and materials of two adjoining bays can
be different

o calculation option of fixed leading and /or trai-
ling edge can also differ between two bays

e cach bay can optionally be subsegmented in
spanwise direction

3.2.2 Wire frame model

Based on the geometrical parameters the definition
and generation of a so called wire frame model of
the entire wing surface in space can be realized.
The positioning of the load carrying wing box in
this wire frame model was realised by defining the
position and orientation of spars and ribs,

3.2.3 - 3-D Structure model

The generation of the 3-D structure model of the
wing box and the fixed leading and trailing edge is
realized by the positioning of the beam axis system
into the wire model and cuts vertical to the beam
axis (beam center line) along each beam segment
boundaries for each beam segment are changes in
ihedral and sweep angles, called ‘kinks’).

The wing box model is therefore an assembly of a
number of partial wing box elements.

Each bay consists of several wall panels, represen-
ting spar webs, upper and lower shell. Each panel
can be subsegmented in any number of wall ele-
ments.

The stringers can be separately defined and posi-
tioned.

3.2.4 Elements

‘The used elements are flat shell elements, carrying
inplane normal stress in z,y-direction and inplane
shear stress. In z-direction, these elements show a
hybrid set-up/arrangement similar to a composite
layer structure. Stress values are calculated for two

@ummmﬁmmmammmﬂ;
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Figure 4: Shell element

reference points, one on each border of the element.
Tor the calculation of the exact shear flow due fo
transversal forces, a third reference point is positio-
ned in the center of the element,

Stringer and struts are assumed to be normal-stress
carrying rod elements.

3.3 Secondary Structure

The geometry and positioning of the secondary
structure is defined separately to the primary struc-
ture,

Slats, flaps, spoeilers and ailerons are defined by the
coordinates of their ‘corners’. Their weight is de-
termined by multiplying their calculated area with
their specific area weight.

Flap and slat tracks are defined by their spanwi-
se position and the specified type of slat or fiap
system. By using geometrical and empirical para-
meters, their weight can be determined.

The adjoined fairings are calculated by the appli-
cation of statistic formulas.

Loads at cross saction

Figure 3: 3D-wing box model

Figure 5: Secondary structure



3.4 Loads calculation

For a precise mass estimation the calculation of the
wing loads is essential. The wing loads are domi-
nated by the aerodynamics. A load relief is caused
by the fuel and the wing weight itself.

Not only flight load cases may be considered but al-
so ground cases (landing or rolling on ground) must,
be taken into account.

3.4.1 Aerodynamics

During a flight mission an aircraft is exposed to
various conditions. This is caused by different al-
titudes and speeds, varying weight due to the fuel
consumption and different gust or manoeuvre ca-
ses.

All these effects have an impact on the aerodyna-
mic loads. The FAR/JAR define the corresponding
load factors.

To describe the aerodynamic loads of a high aspect
ratio wing it is necessary to calculate the spanwise
lift, pitching moment and drag distributions,

Since the aerodynamic distributions for each load
case are different, an aerodynamic calculation has
to be performed.

For the inclusion of a static acroelastic analysis the
aerodynamic loads corresponding to the bent and
twisted wing are needed. Therefore the calculation
time of the aerodynamic module has to be limited.
Hence, Euler or Navier-Stokes codes are not appro-
priate because of the time required. An adequate
method is the lifting surface theory extended by
transformations to include compressability effects.
A reasonable ratio of time over quality of the re-
sults can be achieved thereby.

This method not only allows the consideration of
symmetrical load cases, but also unsymmetrical
manoecuvres (for example rolling caused by aileron
deflection) can be taken into account. Aeroelastici-
ty effects are included as well,

The influence of the deflection of an aileron (fig.
6) can also be used to include the effects of gust

Figure 6: Aileron effects, example for a rigid wing

or manoeuvre load alleviation systems in the loads
calculation. This effect can not be neglected in a se-
rious weights estimation because a reduction of the
wing bending moment distribution can be achieved.
For the Airbus A340 for example a reduction of mo-
re than 10% of the wing root bending moment by

a manoeuvre load alleviation system was possible.
When calculating the wing aerodynamic loads the
complete aircraft has to be taken into account. The
wing loads also depend on the center of gravity
of the plane and the horizontal stabilizer loads.
At a steady 2.5¢ manoeuvre, as demanded in the
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Figure 7: Gust load case

Federal Aviation Regulations (FAR}, the resulting
wing loads can be calculated by an equilibrium con-
dition for the forces and moments.

For a gust case, however, the dynamic behaviour of
the plane must be taken into account (lﬁg. 7).

In both cases the horizontal stabilizer loads are af-
fected by the downwash of the wing. The gust
loads are calculated as defined by the FAR and JAR
(Joint Aviation Regulations) but extended by the
horizontal stabilizer effects.

The gust loads depend on the altitude, the speed
and the weight of the plane.

As the dimensioning process of the wing box allows
the consideration of 3-dimensional load distributi-
ons, the aerodynamic drag forces are also calcula-
ted.

3.4.2 TFuel loads

In nearly all transport aircraft the wing box car-
ries the fuel for the flight mission. This results in a
wing load alleviation. The influence of the fuel on
the bending moment can reach 20% or more and
needs precise evaluation .

Since the wing geometry was already defined in the
geometrical model the fuel model, also uses these
3D data. For a given fuel mass this module calcula-
tes the mass distribution due to fuel together with
the 3D center of gravity data. Hereby arbitrary
tank planforms including kinks and arbitrary dihe-
dral (also negative) distributions are covered.

The fuel model considers the effect of the horizontal
fuel surface in the geodetic coordinate system.This
is necessary for the load evaluation of partly filled
fuel tanks.

Any number of fuel tanks and arbitrary defueling
sequences are taken into account.

3.4.3 Structure load relief

The wing weight itself also leads to a reduction of
the wing loads. A 10% load relief on the bending
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Figure 8: Structure load relief

moment must be expected and is therefore not ne-
glectable (fig. 8). The wing mass distribution is
the result of the complete iterative weight estima-
tion process.

The routine FAME-light (see section 2.1.1) inclu-
des a weights module for a first but quite accura-
te approximation of the total wing weight together
with the corresponding mass and center of gra-
vity distributions, including the entire secondary
structure, all attachments and miscellaneous weight

items. These distributions are used for the load re- -

lief due to the wing weight at the beginning of the
dimensioning process.

During this process the mass distribution is auto-
matically substituted by the actual result.

3.4.4 External loads - Ground loads
External loads, caused by weight or engine thrust
for example, cannot be neglected. Additional ex-
ternal fuel tanks and other concentrated masses
can change the wing load distribution significantly.
Therefore, they must be part of the loads calcula-
tion. Not only forces must be considered, but also
the influence of torque is covered by the program.
An example for this is the torque induced by a pro-
peller.

The forces acting on a plane when it is landing or
taxiing on the runway will not lead to the highest
shear forces or bending moments in the wing in
most cases. Nevertheless these load cases must be
checked, because high torsion moments are indu-
ced into the wing box. The ground load problem
is mainly dominated by the force input at the lan-
ding gear position. Depending on the landing gear
attachment principle local weight penalties are ge-
nerated.

3.5 Dimensioning of the wing box
3.5.1 Types of material

The materials mostly used in present airplane de-
sign are still indisputably aluminium and titanium
alloys as well as steel for high loaded structural ele-
ments.

But increasingly, composite materials, especially
Carbon fibre/Epoxy and in the near future Glare or
Arall are integrated in airframe structures, in secon-
dary structure as well as more and more in primary

structure. Tailplanes of present transport airplanes
are already consisting of Carbon fibre composites.
The properties of a various choice of currently used
isotropic and orthotropic materials are registered
in a material data base. Their individually reduced
properties due to fatigue or life cycle effects are also
at the user’s disposal. Further, special or individu-
al corrections of these values can be specified in the
data input.

Because of the use of multi-layer elements, individu-
al properties can be appointed to each layer. This
permits even the modelisation of sandwich structu-
res.

3.5.2 Stress analysis in cross section

3.5.2.1 Theoretical approach - Basic algo-
rithms Cross section loads are calculated for each
beam section. The torsion moment includes the
transversal forces which are not applied to the shear
center.

The stress calculation of the wing box is based on
Ehe] assumption of a beam with an elastic behaviour
16].

These are the elementary theorie of bending with
the assumption of Navier and Bernoulli. Further-
more the theory of Bredt-Batho and St. Venant for
thin walled multicellular shellsécross sections [17].
The tapered shape of a wing box has been consi-
dered by the application of correction terms and
algorithms to the theorie of Bredt-Batho.

The resulting material thickness is evaluated by
using various failure criterias, depending on the
used materials (composites or metallic structures).
The following parameters are calculated for each
element and so for each cross section:

e Geometrical parameters of the cross section,
mean areas, moments of inertia, torsional stiff-
ness, neutral axis(elastic center), shear center.
etc.

o Normal stress and strain distribution in the
whole cross section and distribution of shear
stress due to transversal force and torsion

¢ Curvature of the beam axis due to the bending
moments and twist of the cross section due to
the torsion moment

3.5.2.2 Beam system and static parameters
The static analysis of the wing box is based on beam
systems for each continuous part of the wing box
(from kink to kink). The beam axis is represented
by a line passing through the elastic center of each
section of the left wing.

For each cross section vertically to this axis, the
axial force N, the transversal forces @ and Q,
the bending moments M, and M, and the torsional
moment M; are included in the stress analysis.

3.5.2.3 Normal stress and strain / deforma-
tion The transformation of the two bending mo-
ments permits a direct calculation of the normal
stress distributon in the z,y-system, referred to the
elastic center of each shell element or stringer.
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The linear distribution of the strain can be equally
obtained by transformation of the equation (3.1).
The deformation of the whole wing box can be de-
{,ermined by the integration of the curvature formu-
al
o = 8?u o = v
(3 @y

@z

(3.2)

3.5.2,4 Shear flow due to transversal force
The distribution of the shear flow at the cross sec-
tion is calculated by the equilibrium of the forces
at the differential element.

bl da,
5, T 5 =0 (3.3)

withg=1-12
For a section with closed cells we get a statically

undefined problem. The transversal shear flow is
calculated by the equation

Qs(S) = [QE:}[] };;I:!’Qyﬁ:i%xy Ez(z, y)t(s)x(s) &
Qu[ENzz — Q:=[ETey [°

"Bl EDyy — (BTl fo Ex(z,y)i(s)y(s) ds
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with the deformation restriction
gs(s)
z d.s
fi” ﬁ‘g G(s)i(e)

3.5.2.5 Shear flow due to torsion Neglee-
ting the warping due to torsion, the torsional mo-
ment results in a constant shear flow along the con-
tour of the (multicellular) cross section of the pro-
file.

The equilibrium of the torsion moment for each cell

of the cross section is obtained by:
zrmax

Mg =2 E ‘Ito,.;\

Further, for each cell the rate of twist can be calcu-
lated as a function of the shear flows and the shear
stiffness a,long the border of the cell.

i for each cell z

(3.5)

(3.6)

g:(s)

e =K, ﬁ‘g G ”

The rate of twist of each cell of the cross section
must be identical.

for each cell z

(3.7

P (3.8)
A linear equation system is achieved. The unknown
parameters are the boundary shear flow of the cells
and the twist of the cross section.

The calculation of the torsional shear flow is based
on the theory of Bredt-Batho. The cross section
remains plane (no warping) and there is no dis-
torsion of the section {constant twist all over the

cross-section).

3.5.3 Buckling effects

Especially for the outer wing box by sizing the
structure, in addition to the dimensioning with re-
gard to strength, a verification of the stiffness re-
spectively buckling behaviour is essential.

The concerned structural elements are the spar
webs and skins between 2 stringers and 2 ribs, the
longitudinal stringers, the flanges and the entire
(upper) shell. The spars are loaded by shear and
bending, whereas the skin has to resist compressi-
on, tension and shear.

Thereby we have to distinguish between global
buckling and local buckling.

V= oy
/74

local buclg global buckding}

Figure 9: Local and global buckling

The following assumptions were made for the
buckling-sizing-process:

 elastic behaviour - no plasticity

e perfect, homogeneous, inexcentrical structure,
stringers (colurmnns) are considered as perfectly
straight

e centrally applied loads
o taper effects are neglected between 2 ribs

 curvature of the stiffened panel is neglected -
flat panel

¢ conservative assumption, equilibrating the ne-
glection of imperfections

e no consideration of global torsional instability
of the stringers

o inter-rivet buckling neglected



+ simply supported; skin much thicker then ribs

Aim of the developed algorithm is to determine the
critical buckling stress for a given geometry, respec-
tively to size and optimise the structure in order to
avoid buckling.

For local buckling, the critical equilibrium for a flat
plate under combined loads is: -

2
() e
Ter Teer
o and 7 are the compression and shear stress app-
lied on the plate and can be determined by:

(3.9)

* /BB
Teer = (I) k,—~—£ (3.10)
b t
2 /B.B®
Fer = (%) ks% (3.11)

The critical equilibrium condition for global buck-
ling of the stiffened panel under combined loads can

be obtained by:
T2 P
() +7 =1

whereas P and T are the compression and shear
load applied on the stiffened panel.

The optimum design will be found if global and
local buckling occurs at the same load level. To
achieve this, the rib and stringer pitch, the stiffener
shape, size and cross section area has to be varied.
During this design process, several restrictions, for
example fixed stringer and rib pitch or fixed type of
stringer for manufacturing reasons have to be taken
into account.

(3.12)

3.5.4 Warping

At the root position of a swept wing the basic stres-
ses in the primary structure are distinctly disturbed
due to warping effects. This leads to a significant
weight increase.

Even if the wing has no sweep angle, additional
stresses are induced at the root position, if the wing

is shown by an antimetrical movement of the cor-
ner points of the wing box. At the centerline of the
aircraft respectively at the wing root position this
movement 1s restrained due to symmetry,
Due to that condition, normal stresses are induced
which must be considered in the dimensioning of
the wing primary structure.
When a wing is bending (fig. 10 - right) the as-
sumption of the classical beam theory is that the
box cross-section remains plane, This assumption
is violated if the wing is swept or the wing box is
kinked. ‘
For example the cross-section which reaches the
root position with its rear spar is constrained in
the bending deformation only with its rear part.
Whereas the front part of that cross-section is not
constrained by the boundary condition at the root
position due to the sweep angle. This leads to ad-
ditional stresses at the rear part of the box.
The warping effect is highly nonlinear and does not
depend only on the sweep- or kink angle. Also the
wing shell and spar stiffnesses as well as the pro-
perties of the ribs have an effect on the additional
stresses.
The warping effect clearly shows the advantage of
the application of analytical theories, because here-
by difterent physical effects can be separated from
each other. This is the basic requirement to find
the optimum layout of a complex structure.
An extensive documentation with a highly deve-
loped analytical model for all the warping effects
is found in [23]. Therefore the computations are
mainly based on this analytical approach. Some
additional remarks can be found in [6] and {17].
Here only a very brief summary of the theory can
be given. The problem can be expressed by a diffe-
rential equation 3.13.

w2+ L = w(a) (3.13)
The solutions, one for bending 3.14, and one for
torsion 3.15 describe the maximum additional for-
ces or stresses and gives an expression for their di-
minish in spanwise direction.

is loaded by torsion (fig. 10 - left). The torsion mo- a_ birtan’e
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Figure 10: Warping due to torsion and bending

ment of the outboard wing is introduced into the
fuselage. Therefore a jump of the torsion shear flow
occurs at the root position .

This shear flow leads to a shear deformation which

3.5.5 Ribs

The rib weight represents at least 10% of the wing
main structure weight.

Ribs, especially the inspar ribs, are required to sta-
bilize, retain the contour of, and distribute external
loads into the wing shell structure.

3.5.5.1 Supporting ribs (formers) The task
of formers is to stabilize the shell structure of the
wing. The loads applied to the current ribs are
mainly:



¢ Shear force in the skin panel

*

Bending moment in case of upper skin buckling

Secondary bending moment

Internal pressure by the fuel

L ]

¢ External air pressure load

Shear loads Due to torsional moments applied
on the wing box structure, the shells and spars of
the box are loaded by a shear flow. This shear flow
would cause a deformation of the cross section. The
ribs have the task to withstand this shear flow.

At each rib stafion their must be an equilibrium of
shear flow in the border of the cross section and the
border of the nib.

Also, the rib web stability {web shear buckling) has
to be verified.

Bending loads To avoid inter rib buckling of the
upper shell, a suitable stringer pitch and rib pitch
has to be choosen. Further, the shell buckling can
be avoided by stabilizing the shell by the attached
ribs and the lower shell.

The buckling of the upper panel imposes a ben-
ding effect to the clamped ribs and indirectly to
the lower shell by the effect of load transformation
to the lower shell. A suitable rib thickness has to
be determined to resist the bending moment. By
[21], a calculation method has been developed and
was adapted to the special case of fully restrained
ribs.

. delomed structure
=771 ghobal instabifty of tha uppar shall

(oo

Figure 11: Rib bending due to upper skin buckling

Secondary bending loads Primary bending of
the wing box in the y-direction induces a so called
secondary, transversal or induced bending in the z-
direction, The reason for this effect is simply the
Hooke’s law, At the bending of the wing the appea-
rance of tension in the lower shell in the y-direction
causes a chord reduction in the z-direction, whe-
reas the compression in upper shell causes chord
extension in the z-direction.

This transverse contraction effect causes an inpla-
ne bending of the rib (z — z plane) and results in a
supplementary shear flow in the rib with opposite
sign in the left and right part of the rib.

Figure 12: Transversal bending eflect

Fuel loads - External air pressure load Due
to positive vertical manoeuvres a fue! load is caused
by a pressure head, based on the deflected wing po-
sition and local load factors at ultimate load. The
2.5g dive manoeuvre is a good example (fig. 13).
Further tank-ribs have to resist to fuel slosh due to
airplane roll.

External air pressure loads are applied to the ribs

airplane ro

i il
bz
Wi =7
7

external pressura

Figure 13: Fuel loads — Fxternal/internal pressure
loads

through stringers and are inducing a inplane tensi-
on distribution to the rib.

3.5.5.2 Load carrying ribs In addition to
supporting the skin panel structure, these ribs ha-
ve the task of introducing and distributing external
loads like engine loads and thrusts, landing gear
forces and forces of the high lift devices into the
primary structure, hence into the shells and spars,
Further, some ribs like the root rib and the rib at
the kink positions or close to large cutouts have to
transform bending into torsion moments as well as
to resist warping loads,

The loads applied additionally are:

e Shear forces at rib columns positions (load in-
troduction)

o Additional shear force in case of warping loads



¢ Additional shear force in case of geometrical
changes (kinks)

¢ Additional shear force in case of large cutouts
close to the ribs

External loads The supplementary shear flow in
the border of the rib is determined by an equilibri-
um method {3].

This method provides two vertical rib web stiffe-
ners. The external concentrated loads are intfo-
duced to these stiffeners which in turn are trans-
feriing, respectively, distributing the loads to the
web.

This method simulates the transformation by the
stiffeners of external concentrated forces into inter-
nal shear forces, applied to the rib web.

Step by step, for each panel, beginning with the
panel next to the front spar, as well as for each co-
lumn, means veriical stiffener, the equilibrium of
shear flows and forces are calculated.

Warping loads At kink or root position, war-
ping effects are an unavoidable cause of oblique
bending (in reference to the beam axis). In order to
avoid overloading of front or rear spar and to avoid
deformation of the cross section, a portion of the-
se supplementary loads can be imposed on the ribs
situated at root or kink position. A further shear

flow is produced in the web of the rib. (see 3.5.4). -

The main load is introduced into the rib flange. 5o
we have to determine the stiffness of the rib flange
by use of the effective width to quantify the support
by the rib.

Transforming loads At kink or root position
the wing box represents an oblique fixed box ben-
ding beam. At this position the bending moment
imposed by the outer wing box, is transformed at
this position parily in a shear load (fig. 10). This
shear load causes a deformation of the wing box
cross section. Kink or root ribs are in task to coun-
teract this shear load.

3.6 Additional weight items, attach-
ments, joints

A weight estimation method which neglects attach-
ments or influences due to the manufacturing pro-
cess will only give the theoretical minimum weight.
To establish realistic weights a identification and
weight estimation of the all additional weight items
is performed.

These items are not only calculated with regard to
weight, but also each individual 3-dimensional cen-
ter of gravity position and the corresponding mass
distributions are taken into account.

3.6.1 Landing gear attachment

The landing gear of nearly all low wing aircrafts is )

attached to the wing. High forces are introduced
into the primary structure. This requires not only
an appropriate attachment for the landing gear leg,
but also a local reinforcement of the wing shells and
Spars.

The additional weight depends on the landing gear
concept. The two main concepts are the cantilever

'
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Figure 14: Landing gear attachment

and the floating beam solution.

A principal sketch of the cantilever beam undercar-
riage attachment (generally used for Airbus planes}
is shown in figure 14.

The weight increase due to the landing gear attach-
ment (Airbus concept) can reach 5% or more of the
total wing weight.

3.6.2 Center/outer wing attachment

On a typical transport aircraft the outhoard wing
is attached to the center section at the root position
and also interfaced with the fuselage (fig. 15). The

Figure 156: Wing attachment

weight estimation algorithm selected for the cen-
terfouter wing attachment is based on the already
calculated force flows in the wing shells and spars.
To introduce these force flows into the center sec-
tion the thickness of the doublers required is cal-
culated. The width of the doublers is evaluated by
using a relation of the force-transfer between two
plates connected by holts.

3.6.3 Engine attachment

The loads introduced by engines into the wing
structure depend on the engine weight, thrust, py-
lon geometry and also on the performance capabi-
lities of the aircraft (vertical acceleration, roll ra-
tes, etc.). This load introduction requires local



structural reinforcement of the local rib (see sec-
tion 3.5.5.2}, shells and spars.

The additional weight for attachments and local
reinforcements is evaluated by using an analyti-
cal/empirical approach derived from weights of
existing Airbus aircrafts.

3.6.4 Cutouts
Cutouts in airframe structure are always represen-
ting a perturbation of the force flow in this struc-
ture. In a wing structure two types of cutouts are
to be considered:

¢ small cutouts (maintenance holes, man holes,
carrythrough holes)

e large cutouts (gear bays)

The weight for small cutouts can be assumed as
1.5 - cutout weight .

The investigation of the weight of large cutouts is
more complicated because of the complex reinfor-
cement around the opening. This reinforcement,
composed of additional stringers and frames, must
be elaborated individually for each loading case,
whereas finally a reinforcement has to be found to
withstand the stress concentrations of all treated
load cases. In FAME a ‘stress perturbation tech-
nique’ is adapted to this problem. This energy
method was first developed by Cicala [5] and then
improved by Harvey G. Mc Comb [12]. Based on

the assumption of suitable boundary conditions the

environment of the cutout and the hole itself are
modellised with an adapted finite element modelli-
sation.

3.6.5 Miscellaneous weight items

To complete the attachment weight estimation,
miscellaneous weight items like shell joints,
doublers, paint and tank sealant are calculated.
For CFRP-structures the additionally required
lightning strike protection is considered. The
weight of the paint is mainly based on the surface
area of each individual part of the wing box. Also
the weight of the tank sealant is coupled with the
surface area of the tanks.

| 4 Results

The main tasks of the weight estimation tool
FAME-W are the following:
¢ sensitivity and parametric studies

e influence of different materials (metal and com-
posite)

influence of the structural concepts
identification of elasticity effects

o determination of the critical load cases
Not all fields of application can be shown here in
detail. To demonstrate the performance of the pro-
gram, some typical results were selected. Figure 16

shows the influence of the wing’s flexibility on the
spanwise lift coefficient and the resulting bending

10

moment. The nonlinearities are caused by aeroela-
stic effects. Due to the wing bending and torsion
the spanwise angle of attack changes and influences
the resulting lift and bending moment distribusi-
ons. 'This effect increases with growing aspect ra-
tio. The wing bending moment is the main pa-
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Figure 16: Influence of flexibility
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Figure 17: Influence of aspect ratio on the structure
weight

rameter for the determination of the wing weight.
The corresponding weights are shown in figure 17.
The higher the aspect ratio the more important the
clasticity effect will be. It is obvious that the as-
sumption of a rigid wing in the weight calculation



is only acceptable for low aspect ratio wings. The

Mass of the wing box
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Figure 18: Influence of MTOW on the structure
weight

influence of the maximum take off weight (MTOW)
on the wing weight is indicated in figure 18. The
wing loading and other basic parameters (sweep an-
gle, relative thickness distribution, etc.) were kept
constant in the calculation. The nonlinear increase
of the wing weight with growing MTOW can clearly
be identified. These results only give a small im-
pression on the complexity of wing optimization. A

high aspect ratio of the wing will improve the aero-

dynamic performance {(reduction of induced drag)
of the aircraft. On the other hand, the increase of
the aspect ratio will lead to growing wing weight.
This results in a higher fuel consumption or a reduc-
tion of payload. For other wing parameters similar
relations can be found. Therefore, a fast and preci-
se weight estimation program for wing optimization
is essential.

5 Conclusions

With the development of the software/program
package FAME a universal tool could be put in-
to practice in the pre-project phase.

It delivers on main frames, as well as on work-
stations, very quick and reliable results, especially
for parameter studies, determination of sensitivities
and trend statements.

The chosen analytic/numerical algorithm shows,
for the main application cases in preliminary air-
craft weight prognosis, a very good and efficient
ratio of the calculation time to the exactness of the
results.

It permits full integration of structural mechanics
and aerodynamics. The multidisciplinary system
supplies not only the determination of structural
weight but argumentative facts and trends, for ex-
ample in the field of aerodynamics, secondary strue-
tural effects and loads.

The program is currently expanded for the calcu-
lation and weight prognosis of fuselage and empen-
nage structure.
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Objectives

PGRID

PARAMETRIC GEOMETRY BY REDUCED INPUT DATA

easy, quick definition of reference geometry for aero-, weight-, performance,

RCS/IR-, CADE-, CADEHYP- modules

Input from

Application for all type of aircraft in sub- and supersonic Mach regime

CAD model
3D-View, blueprints
scratch

(eg. CATIA)
(eg. Jane's)
(interactive)

Rapid transform from baseline:

scaling/rotation/translation of configuration components
parametric variations (eg. l.e. sweep, t/c, ...)

setup of configuration variants by addition/deletion of basic
components

VLET « PRAFEHIAIGN
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C
Military Aircraft

1
. . - —=i= Daimler-Benz Aerospace
Conceptual Design Analysis 4% P

PGRID

PARAMETRIC GEOMETRY BY REDUCED INPUT DATA

Concept

«  Decomposition of configuration geometry in basic surface elements

- body-like components: cross-sections by conics
- wing-like components: airfoil sections by analytical or spline functions

e  Analytical representation of surface elements by use of "smart" blending functions
(linear-, spline-, arc-, trigonometric- function, "ramps")

e  Automatic calculation of wing-like / body-like components intersections

e  Automatic panelling of surface elements compliant to HISSS-Panel Method (e.g.
point to point network edge abutments, provision for wake fitting, ...)

lllllllllllllllll PROJELIVO LAY, « PAOHRTAMAIYIE B VesILF1.00C £ 11003993 / Bnan 24
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Definition of a PGRID body patch

T2

Conic
Blend
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Definition of a CONIC Curve

. T1

A1

Conic

FAAMEURG.DOC / 12.11.1995 / Biatt 3
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Scope of BLENDING Functions

A2

Conic
Blend
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Calculation of INNER Points by a LAPLACE ALgorithm

4 P2
e - P4
\'
P3 T B
0 P1U 1
1
v P
0 u 1
Military Aircraft ' + Daimler-Benz Asrospace
Conceptual Design Analysis
PGRID - BACKGROUND IDEAS
. Conics: CAD Systems, D.Raymers, USA (RDS Program);

. Blending Functions: H.Sobieczky, DLR Géttingen (Geometry Generator, E138)

. Laplace Algorithms: Thompson, USA, Eberle/Schwarz, R.H8ld, L.Fornasier, Dasa
. Intersection Algorithm: T.L. Janssen, USA?, (Hidden Line Algorithm)

. Topology Bookkeeping: Honecker et al., ICEM CFD Mesh Generator

Experiencegained from use of :
DoGRID (Seubert,Dornier),
EUGRID (Eberle,Dasa Lm),
E 138 (Sobieczky,DLR}

Ly Fosasis FORID - GIOWI TREWODU, Tu? LIHFACHEN UND SCRRELLEN EAFASIUNG YO KONFIGURATIONE N ALS EINER DRESEIERANSIGIT HAMBURG.DOC / 12.15.4995 / Blau 8
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PGRID Functionalities.

. Surface Geometry Generation
. Generation and admistration of topological information (connectivity)
. Highly automatized intersectiion between configurations components
. Automatic remeshing after intersection operations
. Generation of muitipatch structured mesh (HISSS, HYPxxx, GP3dPL,d3V,....}
. Automatic generation of wake networks for panel methods (HISSS)
. Specification of Boundary Condition for downstream analysis process
. Application specific output for:
HISSS, HYPxxx, FDRAG,
. In Preparation:

HARRIS (Wave Drag), Masseanalyse, AIRPLANE (unstructuredEuler)

Luciann Fogras(e FGRID  GLOUITA LD ZUR EINFACHEN GG SCHHIEA 1 EH ERFASSUNG YON KOHFIGURATIONER AUS [IHER BREISTTENANIICH ] HAMBURG.DOC / 17.11,1995 / Blaur ¥
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Was ist PGRID ? / Was ist PGRID nicht?

1. Kein Ersatz fiir CAD Systeme wie CATIA, CADDx, AutoCAD, ProCAD, ...
2. Kein Ersatz fiir Netzgeneratoren wie Dogrid, ICEM CFD, Patran, I-deas, MegaCAD
3. Kein vollautomatisiertes System fiir Geometrie und Netzgenerierung

Sondern

4. Ein vereinfachtes Geometrie und Netzgenerierungswerkzeug flir schnelle und

flexible Anwendungen in Vorentwickiung, bedienbar auch von Generalisten

LipIIANT FORNASIH, FGRID - GF G TRIEDODUN 7UR ERFAGHEN UND SCHNELLEN EAFASSUNG ¥OH KONTIGURATIONEN AUS EIHER DR ISk EHARIICHT BAMBURG DOC / 12.11.1995 / Blan
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AUSBLICK

. Verbesserung der Benutzerfreundlichkeit und Steigerung der Functionalitiat durch
Implementierung einer graphisch unterstiitzten Bedienungsoberfliche (Touch &feel
mit Mouseclick, Drag & Drop, usw)

. Kooperation mit Lehrstuhl fiir Luftfahrttechnik, TU Miinchen bereits im Gange

. Portabilitit der erzeugten Software muB auf DOS und UNIX Plattformen

. gewdhrleistet bleiben!

Fazit: Anwendung von Standard-Sprachen und Basis-software unbedingt notwendig:
Fortran 90, C++
Open GL, Open Inventor, 0S-Motif, X-Graphics

Land FORKASIER FORTD - GLOWITHEUOD TUR TRFACHEN UHD SEHNELLER ERFASSLANG VOR KOHHIGURATIONE N AU [ER DROSTTENARSICH HAMBURG.DOC 7 12.11.1995 / Blau
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COMPUTERUNTERSTUTZTE AUSLEGUNG VON FLUGZEUGSYSTEMEN
AM BEISPIEL DER FLUGSTEUERUNG

D. Scholz

Arbeitsbereich Fluggzeug-Systemtechnik

Technische Universitdt Hamburg-Harburg

1. ZUSAMMENFASSUNG

Flugzeugsysteme - auch bekannt als Grund-
oder Ausrilistungssysteme - haben in moder-
nen Transportflugzeugen einen hohen tech-
nischen und wirtschaftlichen Stellenwert
erreicht. Flr den Vorentwurf der immer
komplexer werdenden Flugzeugsysteme sucht
man spezielle Computerprogramme Jjedoch
bisher vergebens. Es besteht ein Bedarf
fiilr ein Computer Aided Engineering (CAE)
der Flugzeugsysteme und damit fiir ein ge-
eignetes DV-Werkzeug.

Flugzeugsysteme fliegen erfolgreich in
modernen Flugzeugen. Bel ndherer Betrach-
tung kann jedoch festgestellt werden, dafi
Standard-Entwurfsverfahren fiir Flugzeug-
systeme oft nicht verfilgbar sind. Der Pro-
grammierung eines CAE-Tools fiir den Vor-
entwurf von Flugzeugsystemen muff daher
eine Aufarbeitung der Theorie vorange-
stellt werden.

Bel der Programmierung eines CAE-Tools
5ind die Mdglichkeiten auszunutzen, die
durch die heutige Computertechnik gegeben
sind, Graphische Ein- und Ausgabe, Benut-
zerfreundlichkeit und die Beachtung von
Oberfldchenstandards sind heute Vorausset-
zung fiir die Akzeptanz durch den Anwender.
Dies erfordert eine hohe Investition an
Programmieraufwand. Durch die konsequente
Beachtung eilner hardwareunabhingigen Pro-
grammierung - besonders bei der Erstellung
der Gaphik - kann diese Investition ge-
schiltzt werden.

2, EINLEITUNG

Die Ingenieurarbeit wihrend vorentwicklung
und Entwicklung besteht bekanntlich darin,
die Details des Entwurfes schriftlich
festzuhalten. Beim Bau von zivilen Trans-
portflugzeugen werden mit fortschreitendem
Gang der Entwicklung u.a. Dokumente er-
stellt wie in Bild 1 dargestellt. Computer
werden zur Unterstiltzung herangezogen. Zur
Erstellung der Aircraft Definition Note
eignen sich Flugzeugentwurfsprogramme wie
7.8, [1] und [2]. Zur Erstellung einer Sy-
stem- oder Sub-System-Specification werden
CAD, Simulationsprogramme oder Spezialpro-
gramme der Fachabteilungen herangezogen.
Fiir die Vorentwicklung von Flugzeugsyste-
men (die Vorentwicklung schliefit etwa mit
der Erstellung der System Definition Note
ab}, fehlt derzeit eine gezielte Computer-
unterstiitzung.

Diese Liicke kann mit einem DV-Werkzeug ge-
schlossen werden, welches sich anlehnt an
den Aufbau und das Vorgehen, wie er bei
Flugzeugentwurfsprogrammen bekannt ist
{vergleiche u.a. [3]). Dabei sollte auf
Daten aufgebaut werden, wie sie in der
Aircraft Definition Note enthalten sindg.

In diesem Beitrag soll das Konzept des
CAE-Tools vorgestellt werden. Anschliefend
soll dann auf die Grundlagen der Program-
miexrung eingegangen werden. Mathematische
Grundlagen zum Tool werden in diesem Bei-
trag nicht behandelt, Diese wurden bisher
in {4], [5] und [6] dargestellt.

3. PROGRAMM-MODULE

Die Module des DV-Werkzeuges zum Entwurf
von Flugsteuerungs- und Hydrauliksystemen
sind in Bild 2 gezeigt. Aus den Daten der
Alrcraft Dpefinition Note werden solche
aercdynamischen Derivativa berechnet, wie
sie fiir nachfolgende Rechnungen bendtigt
werden. Die statische und dynamische Aus-
legung der PFlugsteuerungsaktuatoren ist
méglich, wenn Ruderscharniermomente und
Stellgeschwindigkeiten unter Beachtung des
verfiigbaren Einbauraums und der allgemei-
nen Spezifikationsdaten fiir Stellsysteme
bekannt sind. Die Flugsteuerungskonfigura-
tion - also die Zuordnung von Energie- und
Signalquellen auf die Flugsteuerungsaktua-
toren - wird so festgelegt, dafl die héch-
ste Mandvrierbarkeit des Flugzeugs unter
Normal- und Ausfallzustdnden erreicht
wird. Mit der Flugsteuerungskonfiguration,
sowle den Anforderungen der Flugsteuerung
und anderer Verbraucher an das Hydraulik-
system kann das Hydrauliksystem ausgelegt
werden. Mit einer Entwurfsbewertung durch
eine speziell an Flugzeugsysteme angepafite
DOC-Methode kann der Entwurf bewertet wer-
den.

bie Entwurfsunterstiitzung durch das CAE-
Tool 1st rein algorithmisch. Denkbar wire
auch der Einsatz eines Expertensystems wie
Bild 3 am Beispiel eines Entwurfes der
Firma Rockwell International zeigt [7].

Die Programm-Module des CAE-Tools werden
auf einer graphischen Oberfldche f{iber
Icons gestartet. Bild 4 zeigt dies am Bei-
spiel einer Windows-Oberfliche. Uber wei-
tere Icon kann zu jedem Modul jeweils ein
Hypertext-System aktiviert werden. Das Hy-
pertext-System enthdlt eine "Wissensbasis"
mit technischen Hintergriinden zum Pro-



gramm-Modul, Losungsstrategien und "Les-
sons Learned"., Dienstprogramme z.B. fiir
die graphische Darstellung von Berech-
nungsergebnissen stehen zur Verfiigung.

Die Module bestehen aus einem Hauptfen-
ster, welches die Eingabewerte aufnimmt
{(Bilda 5). Nach dem Start der Berechnung
werden die Ergebnisse in einem Ergebnis-
fenster angezeigt, Eine graphische Aufbe-
reitung der Ergebnisse ist mit Hilfe eines
technisch-wissenschaflichen Plot-Programms
{GNUPLOT, ein Public Domain Programm)} mdg-
lich, welches in die COberfléche integriert
wurde. Das Hypertext-System zum jeweiligen
Programm-Modul Xann ebenfalls tiiber das
"Hilfe-Menll" gestartet werden,

Die Daten werden automatisch in einer uni-
versellen Datenbasis gespeichert und aus
dieser bei Bedarf auch wieder ausgelesen.
Die Datenbasis ist eine ASCII-Datei, die
bei Bedarf von anderen Programmen (Editor,
Datenbank, Tabellenkalkulationsprogramm,
...) bearbeitet werden kann. Die einzelnen
Daten der Datenbasis werden durch ein
Schliisselwort identifiziert. Das Schliis-
selwort wird aus verschiedenen Teilen ge-
bildet. Diese Teile des Schliisselwortes
gehen aus einer hierarchischen Gliederung
méglicher baten hervor.

Die Module sind selbstdndig lauffdhig.
zusdtzliche Software ist nicht erforder-
lich.

Die Softwarequalitdt wird durch eine kon-
sequente Programmierung nach einer eigens
erstellten Programmierrichtlinie sicher-
gestellt. Zusdtzlich werden die einschlé-
gigen DIN und IS0O-Normen (IS0 9241,
DIN 66234) bei der Erstellung der graphi-
schen Oberfliche beachtet.

Die Bilder 6 bis 8 zeigen "Momentaufnah-
men" weiterer Module. Skizzen (Bild 6}
definieren die Eingabewerte., Ergebnisse
werden - wann immer dies sinnvoll ist -
graphisch dargestellt, wie in Bild 7 z.B.
die Lage des Aktuators im Einbauraum oder
wie in Bild 8 der Wert des effektiven He-
belarms eines Aktuators als Funktion des
Ruderausschlages,

Ergebnisse, die anderen Modulen wieder als
Eingabewerte dienen, kdnnen in der Daten-
basis gespeichert werden, In dieser Weise
werden Daten von einem Modul an das n&ch-
ste weiter gegeben.

4. PROGRAMMIERUNG

Frilher bestand eine Applikation aus einem
mehr oder weniger homogenen Gebilde wvon
Programmzeilen, die sowchl die Bildschir-
mausgabe als auch die Verbindung zur Da-
tenbasis iibernahmen. Heute scllte die Ap-
plikation nur noch aus dem Programmcode
bestehen, der die eigentliche Rechnung
ausfiihrt (Bild s). Programmcode zur Dar-
stellung der Ein- und Ausgabe am Bild-
schirm sollte von der Applikation getrennt
sein. Bur Erledigung dieser Aufgabe bietet
sich ein User Interface Management System
(UIMS) an, Uber das UIMS wird das Aussehen
der Oberflidche einschlieflich der Reaktion

auf beliebige Eingaben definiert. Ein Da-
tenbank Management System (DBMS) Ubernimmt
die Verbindung zur Datenbasis. Das DBMS
wurde flir die sehr einfache Datenverwal-
tung beim CAE-Tool selbst programmiert.
Die Funktionalitdt des DBMS wurde oben
bereits beschrieben.

Die durch das User Interface Management
Systems (UIMS) zu ldsende Aufgabe 1st nach
dem Seeheim-Modell [8] (Bild 10) struktu-
riert. Das Seecheim-Modell ist ein Schich-
tenmodell, welches eine Trennung von Pri-
sentationsschicht und Anwendungsschicht
vorsieht., Die Verbindung wird ilber "Mes-
sages" hergestellt, die iiber die "Dialog-
kontrolle" gesteuert werden. In Ausnahme-
fdllen ist auch ein direkter Zugriff von
der Anwendung auf die Prédsentationsebene
mdglich.

Die zur Programmierung des CAE-Tools er-
stellte Umgebung 1ist in Bild 11 gezeigt,
Der PC unter DOS und Microsoft Windows
wurde als primdre Entwicklungsplattform
gewdhlt, weil hier (gegeniiber Worksta-
tions) die gréfiten Restriktionen bei der
Programmierung zu beachten sind und somit
elne Portierung auf andere Systeme mSglich
wird. Die Applikation wird mit einem C-
Compiler {MS C/C++ 7.0) erstellt. Um die
Portabilitdt zu sichern, wird nur der AN-
8I-sprachumfang genutzt. Es hat sich ge-
zeigt, daR der so erstellt C-Quellcode
nahezu ohne Modifikationen auf eine Works-
tation compiliert werden kann.

bie Graphik wird mit OpenUI, einem UIMS
der Firma Open Software Asscciates er-
stellt. OpenUI ermtglicht eine hardwareun-
abhdngige Programmierung der Graphik. Bil-
der, die mit dem Zeichenprogramm CorelDraw
erstellt wurden, kdnnen mit Hilfe von Ope-
nUI eingebunden werden. Die Oberfl&chen-
informationen werden in einer Datei abge-
speichert, die als "Dictionary"™ bezeichnet
wird. Das Dictionary muf zur Laufzeit der
Programme neben der ausfiihrbaren Datei
(*.exe) auf dem Rechner verfiighar sein.
Die Anpassung an die spezielle Hardware
geschieht durch die "OpenUI Library', die
direkt auf die Schnittstellen der Fenster-
systeme (Windows, Motif, ...) zugreift.
tUber "Context Identifier" wird die Pro-
grammierung eines kontextsensitiven 3Zu-
gangs zum Hypertextsystem m&glich. OpenUT
sorgt flir das richtige Zusammenspiel zwi-
schen Oberfliiche und Hypertextsystem,

Das Hypertextsystem wird liber die Windows
Hilfe als primdre Entwicklungsplattform -
realisiert, Die Windows-Hilfe-Dateien wer-
den mit dem Programm Help Magician er-
stellt. Der Help Magician erstellt die
Hilfedatei im Rich-Text-Format (RTF) sowie
das Help-Projekt-File automatisch und ruft
den Help-Compiler unter Windows auf. RTF-
Dateien konnen fiir jede andere Hardware-
Plattform von OpenUI iiber eine Konvertie-
rung in die entsprechenden Hilfesysteme
umgewandelt werden. Fir PFenstersysteme,
die XkXein Hilfesystem zur Vverfligung stel-
len, wird das "OpenUI Default Help System®
{ODHS)Y angeboten.



Das Plotprogramm GNUPLOT wird von der
Oberfliche der CAE-Programm-Module als

selbsténdiges

Programm gestartet. Die

Plot-Daten und die Plot-Kommandos werden
dabei vor dem Start von GNUPLOT in ent-
sprechende Dateien geschrieben.
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Dokumente CAE-Tools

A/C Definition Note Flugzeug-
entwurfsprogramme

A/C Standard Spec’

fehliende
Rechner-
unterstiitzung

System Definition Note

System Specification
Sub-System Spec’

Equipment Spec’ ial-
System Description Note gég;asrﬁﬁg?_lu

Entwicklung eines DV-Werkzeuges
zum Eniwurf von Flugzeugsystemen

—> Aufbauen auf den Daten der A/C Definition Note
—>» DV-Werkzeug gestalten in Anlehnung an Flugzeugentwurfsprogramme

Bild 1: Bedarf fiir eine Rechnerunterstiitzung bei der Auslegung von
Flugzeugsystemen
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Bild 2: Module des DV-Werkzeuges zur Auslegung von Flugsteuerungs-
und Hydrauliksystemen



Design Requirements - Infer Key Design
(RFP, SOW, MIL-SPEC, > Characteristics
Rockwell) (Heuristics, Procedures)
Subproblem Agenda roblem Decomposition
(No. of Hydraulic > (Subproblem
Systems, Pump Type, Generation: Heutistics)
Etc) 3
» Subproblem Selection
Rule-Base . (HGUHS‘ICS) il
: y
Hyg;‘g‘g'ﬁg{fffm <+——1*Case Retrieval (Matching}
rowser \ Case Solution
- Y
Conceptual Design : .
(Current Status) B Verify Solution (Test) |

Bild 3: Rockwell International: Computer Aided Engineering for Utility
System Development. Use of a "Hybrid Case- and Rule-Based
Reasoning Design System”

Auslegung von Flugzeugsysiemen '
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lcons zur Aktivlerung der Module
zur Ausiegungsrechnung

Bild 4: Workplace der Module zur Auslegung von Flugzeugsystemen
(hler: Auslegung von Flugsteuerungs- und Hydrauliksystemen)




AN Mt

—_ScharmomAuder { Rudergeametris - cess]T2.q00

uernnmumn SHiaze  Herechnan

& Htherrvder § (innen) O Quenuder t {innen) Bemerkungen
Eingabe' C HEheneuder 2 (auBen) © Quermuder 2 {suBer} Ceaans 172 Heehenruder
fenster < Settenruder 1 {oben) O Wilbkappe 1 fnnen]

O Behenruder 2 {unten} [s] Wilbkiappe 2 (nufen) £

o SR e T

Geomatris der Flichs

quspiot grapt PEEN-:  GNUPLOT-
E— Ausgabe

E:h-rmnmﬁuder .
Datal GesrheRan  Lesezaichen T

Hypertext &= 5E
inhaltsiibersicht zu ScharmomBRudsr -
chamisrmomentsnbearechnung fiir Ruder

Barachnungsmigiichkaiten
Bamchnungma Schamismmumasiuoherseen

1] Hearhelien ot
# Datei: womente,dat

# Borechrung der Scherbiermonente

:: ﬁutnl]win:ti :!.gzn- g GNUPLOT—
Ergebnis- [+ Triratlappanwinkel 53?:.1;; dolta tn 0, ; fBe?‘:Sethel[?-
fenster » c_h_alpha o _h_delta c_h_deita_t
# {n) {1/rad) {1/rad} [1/rad)
~0,123 -0.441 -0.067
-0.046 340 -0.,038
0.064 -0, 045
® Anwender bendtigt kelne weitere Software @ Qualititssicherung: - 1SO 8241, DIN 66234
® Universelle Datenbasls - Programmierrichtlinie

Bild 5: "Momentaufnahme" der Oberflache zum DV-Werkzeug
am Beispiel der Scharniermomentenberechnung
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Bild6: "Momentaufnahme" der Oberflédche zum DV-Werkzeug
am Beispiel der Einbauraumberechnung



Bild 7: "Momentaufnahme” der Oberfliche zum DV-Werkzeug
am Beisplel Aktuator - Einbau ‘

Aktuator nie
‘{{wsunsanannan

" afFaktivor Hebs
Hub:. 0:132727 -0

Bild 8: "Momentaufnahme" der Oberfliche zum DV-Werkzeug
am Beispiel Aktuator - Einbau
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Blidschirm Bildschirm ¢
Applikation Applikation]
<> <>
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Bild9:  Programmstruktur: friiher und heute

Message

2 i Dialog- Anwendun
Benutzer€=> Prasentahon}( Fontralls # g
A

direkter Zugriff auf Prasentationsebene

— - - - = - - =

Bild 10: Das Seeheim-Modell: Strukturierung der Aufgabe von
User Interface Management Systems




application source files (.c)

application include files (.h)

database library

executable file (.exe)

compiler object files (.obj) linker C

database include file (.h)
interface include files (.h) / Application Programming

............... Intertace (AP} ...
@ /' OpenU! library Help Magician

Motif os2|M

........... . ac

Xiip | YVIn

OPL files (.opl)

OpenUl

ODHS help file (.odh)

ODHS text file (.txt)

win help file {.hip)

hc

rich text format (.rtf)

help project {.hpj)

windows metafile (.wmf) Core! Draw file (.cdr)

Corel Draw

magician’s file (.hlx)

Bild 11:

Programmierumgebung




Entwurfswerkzeuge fur
Uberschall- und Hyperschallflugzeuge

T. Eggers, R. Radespiel

DLR, Institut fir Entwurfsaerodynamik
Braunschweig

Inhalt:

1. Aerodynamische Vorentwurfsmethodik far

Hyperschallflugzeuge mit hoher aerodyna-
mischer Gute

2. Aerodynamische Optimierung zwischen
Uberschall und Hyperschall

DGLR-Workshop
Entwicklungswerkzeuge
zur Flugzeugauslegung

i DLR




EingabegroBen fir den Wellenreiterentwurf:

« Machzahi

» StoRwinkel
« StoRprofil in der Ausflulebene

* Vorderkantengeometrie

Entwurf konischer Wellenreiter

A

%.

Fligeloberseite

Ankommende Y

Stromflache Flligelunterseite |

Interaktives Entwurfsverfahren WIPAR:
("Osculating Cone Concept" von Sobieczky / Center)

£ 20

P
P Local cone radii

e FCT loci

| ; Exit-plane
Local osculating
\ shock cones shock profile
Exit-plane

L Symmetry plane Shock profile !
DLR

Eggers/18/ 19.9.94




Waverider Geometries with Different Shock Angles
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Deutsche Forschungsanstalt fiir Luft- und Raumfahrt e.V.
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Development of Waverider Shapes for Integrated Designs

=3

IrIIE RN
[FrEs BRI
IITETF RN R REE]

Al

rvllDesignzz“s'O
A. JL?=0.373 A, /L*=0.311 A, /L°=0.308
X, /L=0.625 X /L=0.607 X /L=0.64

(neutral point position for M_.=6.0)

Eggers /1/ 24.03.95 i DLR

Wellenreiterentwurf
{ WR-12-GD-Fre )

Transformationsmodul fiir hypersonische Wellenreiter

*

WR - TRAFO

Input:

e Hinterkantengeometrie
¢ Scharnierliniengeometrie
® Expansionswinkel
e Triebwerksgeometrie

Transformation
( WR-12-GD-Exp )




HOTSOSE - ein approximatives
aerodynamisches Vorentwurfsverfahren
fur Krafte, Momente und Warmelasten
von Flugkorpern im Hyperschall

» Sto3-Expansionstheorie flr reibungslose
Strémung

e Grenzschichtnaherungen fur reibungsbehaftete
Stromungen

* Validierung mit Navier-Stokes Verfahren

e Aufteilung der Flugkérper in generische
Geometrien:

abgestumpfie Kegel Leitwerksflachen

i DLR
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Wavender
0.20[ M =80 Waverider
M, =80
01451
a=3°
a=3"
010
—— S0OSE 0.10 Oy SOSE
—&TA—-SOSE*‘CM Re=1100000 A SOSEAC,, Re=180 x1.E6
005t ®  Euler 005 ®  Culer
N A Navier-Siokes, Re=1100000 A Mavier-Slokes, Re=180x1 £8
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laminare Stromung turbulente Stromung

Widerstandspolare fiir hypersonische
Wellenreiter

i DLR

——e———  Rel. Temp, Meth.
¥ ---@--- VanDrest|

StO,OD ---@--- VanDriestlt HOTSOSE
3 - - -4 - -- \While-Christeph
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Stanton-Zahl fur HFK Flugkoérper im Hyperschall

i DLR




Lehrstuhl fur Luftfartiechnik
TU Minchen STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT
HARALD HEINDL IM HYPERSCHALLFLUGZEUG—VORENTWURF

Methodik der Systemanalyse in der Konzeptphase

s
o

el
o1\
SO S
f‘?““"“" I ,

AUSGANGS-
KONFIGURATION

KONSOLIDIERTE
KONFIGURATION

LEISTUNGS-
ANALYSE

DGLR-Workshop "Warkzeuge zur Flugzeugauslegung”
burg-Fi o 13 ber 1685

Lehrstuhl for Luftfarttechnik STRUKTUR-THERMALMANA NT r -
TU Muachen R-1H ALMANAGEME
HARALD HEINDL M HYPERSCHALLFLUGZEUG*VORENTWURF

Ansatz: Concurrent-Engineering-Methoden bereits im
Konzeptentwurf

< THERMAL. ™.

MANAGEMENT \>
4 E

SIZING- &
# MASSEN

v

THERMALSCHUTZ-
AUSLEGUNG

THERMAL-
BELASTUNG

o
KONSOLIDIERTE

ot
KONFIGURATION

DGLR-Workshop "Werkzeuge zur Fiugzeugauslegung”
Technptogiezenltum Hamburg-Finkenwerder, 12 Hovamber 1685



Lehrstuhid fur Luftfartlechmk
TU Munchen

HARALD HEINDL

STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT
IM HYPERSCHALLFLUGZEUG-VORENTWURF

Theoretische Temperaturverteilung (ungekiihlt)

Lahrstuhi fur Loftfarttechnik
TU Munchen

HARALD HEINDL

DGLR-Workshop "Werkzeuge zur Flugzeugausiegung”

Tec l Hamburg.

1995

STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT
i HYPERSCHALLFLUGZEUG-VORENTWURF

Temperaturdaten in [K]
H=38 km, Ma=15, a= 5

Temperaturflachenverteilung zur Thermalschutzaus-
legung beziiglich verschiedener Umschaltmachzahlen

100

80

60

40

Fidchenanteile [%]

20

17.5
23.9 19.7
43.2
32.3 36.6
12.7
] il
BBB10 CCC15 DDD20

IKonfiguranon BBBIY = Umischaltimachzall Ma= 18
Konfiguranon CCCHIS = Umschaltmachzahl Ma={3
Nonfiguranon DDD2O = Umschaitmachzahi Ma=20

DGLR-Werkshop “Werkzeuge zuc Flugzeugauslegung”

T \um g-Fink

ber 1995

600-800 K
B00-1200 K
1200-1400 K

1400-1600 K
Kiihking



Hyperschall-Wellenreiter mit starken Stélien

/ Expansion

M, >>1
—

Uberschallprofil mit schwachen StéRen

Optimierung zwischen Uberschall und Hyperschall

iDLR'




———a—— upwind

Rotationskoerper
——a&——zentral
Cp nira Ma_=2.01
o=0°
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- v | lineare Theorie
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2.2E-4+ o3
1/N
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Vergleich zwischen linearer Theorie und Losungen der
Eulergleichungen flr Widerstandsberechnung im

Uberschall :
DLR




DLR
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I L=82m; ¥=3°
T 015
0. CL

Optimization of SCT through variation of bodylength and
wingtwist.

21.8.95 DLR




Aufgabenstellung fiir die numerische
Optimierung zwischen Uberschall
und Hyperschall

« Mehrpunktoptimierung, z.B. fir verschiedene
Trajektoriepunkte von Hyperschallflugzeugen

* Optimierung der Profile und Verwindung von
Uberschalltragfligeln

* Integration der Flugzeugkomponenten eines
SCT, z.B. Flugel und Rumpf, Fligel-Rumpf
und Triebwerk, etc.

 Saugkraftoptimierung im Nasenbereich von
Fltigeln mit Unterschallvorderkante und
Uberschallvorderkante

» Entwurf von Laminarfligeln nach der Druck-
verteilung

i DLR




Lehrstuhl fir Luftfaritechnik

TU Minchen . STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT
HARALD HEINDL M HYPERSCHALLFLUGZEUG-VORENTWURF

STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT
IM HYPERSCHALLFLUGZEUG-VORENTWURF

DR. HARALD A. HEINDL

Lehrstuhl fir Luftfahrttechnik
Technische Universitat Minchen

Daimler-Benz Aerospace AG

Ottobrunn
DGLR-Workshep “Werkzeuge zur Flugzeugauslegung”
fogrezantium Hamburg-Fink 13 1905
Lehrstunl for Luftfarttechnik ) STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT ' E_ -
TU Manchen - A
HARALD HEINDL 1M HYPERSCHALLFLUGZEUG-VORENTWURF l

Problemstellung, Ubersicht

Der Entwurf von transatmosphérischen Fluggeraten basiert auf diversen
Grundforderungen, die die Aerothermodynamik zu einem Schllisselproblem des
gesamten Konzepts erheben.

Zukunftige wiederverwendbare Tragersysteme, insbesondere flugzeugéhnliche
Single-Stage-to-Orbit Fluggerate, werden nur unter Einsatz effektivster Thermal-
schutz und Energiemanagement-Maftnahmen zu verwirklichen sein.

Eine Méglichkeit zur Steigerung der Systemeffektivitat konnte in der Streckung
der luftatmenden Antriebsphase und gleichzeitiger Nutzung der Kihithermal-
energie liegen. Diese steht nach der erforderlichen aktiven Strukturkthlung in
Form energetisch angereicherter Kuhlfluide zusatzlich zur Verfligung.

Die Modellierung und Diskussion wesentlicher Aspekte des Struktur-Thermal-
managements (TM) auf die Leistungsfahigkeit und technologische Realisierbar-
keit eines einstufigen Hyperschallflugzeuges sind Hauptgegenstand der
durchgefuhrten Konzept- und Trade-Off-Studien.

DGLR-Workshop "Werkzeuge zur Flugzeugausiegung”
T trwm Hamburg 13 bet 1985




Lehrsiuhi fiir Luftfaritechaik
TU Munchen STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT

HARALD HEINDL M HYPERSCHALLFLUGZEUG-VORENTWURF

Flugkorridor transatmosphérischer Flugzeuge mit
luftatmenden Antriebssystemen (Beispiel: NASP)

100 T } T T T
| X15 Flugkorridor
i 1 NASE Aufstiegsfugkorridor
o r R A ©° 5 SPACE SHUTTLE Tralekiorlen |
3
=,
80 [
I
@
5
E LIMLT: Scramjet-
=y 9r Flamsout LIMIT:
L—f Thermalbelastung |
. LIMIT:
sob 1 _ Strg_klurdyngmik, . 4
LIMIT: Asroelastik
: Ramjst
Brennkameer - Qruck
O i i L 1
¢ 5 10 15 20 25
Flugmachzahi Ma []
DGLR.Workshop Werkzeuge zur Flugzeugausiegung”
T {umburg. A 1995
Lehrstuhl fir Luftfarttechnik
TU Monchen STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT
HARALD HEINDL IM HYPERSCHALLFLUGZEUG-VORENTWURF

Erstabschitzung des Kraftstoffbedarfes fur eine
Aufstiegsmission (luftatmende Triebwerke)

Yo [mis] = 0. n=1.0
Ho [m} = 0. _——— =7
Ve [mfs) = 4600 n= .5
He {m}] = 38000. n= 4 ||
T [Jkg] = .1180 +018 | n= 3
OF[] = 0 2

ohne

(_ mil Th-Racovary

KRAFTSTOFFmasse / ABFLUGmMasse [-]

Mit TH-RECOVERY. T —=r== : : )
it - : —
- TR ; n=1.0
o L_FoweD[| = 3 , ,

1 2 5 10

SCHUB / WIDERSTAND (-}

Kraftstoffbedarf (LH,) fur Beispielaufstiegsmission (bis Ma=15, H=38 km);
mit TM (gestrichelte Linien), ohne TM (durchgezogen).

DGLR-Workshop "Werkzeuge zur Flugzeugausiegung”
Te um burg-Fi der, 13. 1985




Lehrstubl fur Luitfarttechnik
TU Minchen STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT

HARALD HEINDL IM HYPERSCHALLFLUGZEUG-VORENTWURF

Prinzip des Struktur-Thermalmanagements

Q.cro Potential zur
Kraftstoffeinsparung
\ = |
Energieumsetzung WICHTIG:

Berlicksichtigung der

.,
\\ EREOQVERV

ebeneffek f das
Qae"’ b ’/ N [()?aeesanftstjs?eum! ’
T QDuseHeck 2B
Q Widerstand T
aero Systemmasse (Kuhlung) T
Flugkorridor: Ma e whasmend |
Systemkomplexitat T

A Konfiguration
usw.

Voraussetzende Annahme: Kihlerfordernisse von Einlauf, Triebwerk und Schubdtise sind erfullt !

DGLR-Workshop “Werkzeuge zur Flugzeugauslegung™
T burg-F der. 13 1505

Lehrstuhl fur Luftfarttechnik

TU Miinchen STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT
HARALD HEINOL M HYPERSCHALLFLUGZEUG-VORENTWURF
Zielsetzung

. Modellierung relevanter Einzeldisziplinen (Level: Konzeptentwurfsphase).

. Ausreichende Erfassung der interdisziplinaren Verflechtungen zur Durch-
fithrung von Trade-Off-Studien und Gesamtsystem-Analyse.

Diskussion der Fragestellungen

. In welchen Flugphasen kénnen Struktur-Thermalmanagement-Methoden
sinnvoll angewendet werden? '

. Bis zu welchen Flugmachzahlen ist dadurch eine Erweiterung des Korridors
\uftatmender Antriebe méglich und sinnvoll?

. Verbessert sich die Machbarkeit des Gesamtkonzepts durch Einsatz von
Struktur-Thermalmanagement?

. Welche Thermalmanagement-Parameter tiben besonders grofen Einfluf®
auf das Gesamtsystem aus?

DGLR-Weorkshop “Werkzeuge zur Flugzeugausiegung”
T i g-Fink der, 13 1985




tehrstuhl fur Lufifarttechmik
TU Munchen STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT i
HARALD HEINDL IM HYPERSCHALLFLUGZEUG-VORENTWURF S

Resultierende Anderung des flichenspezifischen

Strukturgewichts:
M.
BBBI0  Edi27 v
My s g g
CCC15R 17.3 S R
DDD20R 259 LA
1 | | [ |
0 5 10 15 20 25 3

A(MEZ StriSwet) bzgl. Konfiguration BBB10 in [%)]

*Eingats von TM ber Austegang unterschiedlicher Umschallachsahlen. besiiglich Konliguration 531576

DGLR-Workshop "Werkzeuge zur Flugzeugaustegung”
nnnnnnnnn grepantiun g ¥ 13 Hor her 1005

Lehrstunt fur Luftfarttechmk

TU Munchen . STRUKTUR-THERMALMANAGEMENT
HARALQ HEINDL IM HYPERSCHALLFLUGZEUG-VORENTWURF

Ergebnisse der Trade-Off-Studien

Die hohe Komplexitat und Sensitivitat hypersonischer, flugzeugahnlicher
Fluggerate erfordern entsprechend hochwertige Berechnungswerkzeuge.

Bewertung der Ergebnisse aulerst schwierig, jedoch Tendenzen feststellbar:

1. Potential zur Warmeriickgewinnung vergrofert sich mit steigender Umschaltmachzahl
2 Einkreiswarmetauscher mit Verdampfung & Uberhitzung des Kihimittels LH,

3 Wiedereinsatz der Kuhithermalenergie fuhrt nur unter optimistischten Annahmen zu
einer merklichen Reduktion des Treibstoffbedarfes

4. Kontraproduktive Nebeneffekte: AD, AM =mg /S, =, Komplexitat 1. Sicherheit |

5 ALTERNATIV: Streckung des LA-Korridors durch Einsatz effektivster und extrem
leichter passiver TPS-Systeme (8hnliche Ergebnisse wie TM bzgl. mgw/Se)

ABER unabhangig vom Konzept:  My/Sue auRerhalb unterster Grenz
bereiche der Machbarkeit (13-16 ke/,2)!

Flugzeugihnliche SSTO-Konzepte miissen ernsthaft angezweifelt werden !

DGLR-Workshop “Werkzeuge zur Flugzeugauslegung”
Technotogrezentium Hambutg-Finkenwarder 13 Novembel 1895
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