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Abbildung 1 Projektstrukturplan mit den Beteiligungen von Airbus Defence and Space im
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Abbildung 2 Balkenplan von Airbus Defence and Space mit allen Meilensteinen
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2 Technischer Bericht

Dieser Bericht fasst die Arbeiten im Projekt DigiFly bei Airbus Defence and Space in Manching zusammen.

3 Arbeitspaket 1.1 Physikalische Modellierung

Das Arbeitspaket 1.1 besteht aus zwei Meilensteinen zum einen ,MS 1.1.1 Erweiterung und Verbesserung
von Verfahren zur Genauigkeitsbewertung und Erstellung von Toleranzbandern® und den ,MS 1.1.2
Durchfuhrung von RANS Rechnungen mit physikalischer Modellierung zur Anwendbarkeit bei akustischen
Vorhersagen®. Fur den direkten Einsatz von numerisch berechneten aerodynamischen Daten fur den
aerodynamischen Datensatz steht an erster Stelle die Frage nach Zuverlassigkeit und der Genauigkeit der
Daten. In diesem Arbeitspaket wurden die in VITAM entwickelten Verfahren der Fehlerabschatzung erweitert,
verbessert und in die in TOSCANA entwickelte Simulationskette (CfdControl) integriert.

3.1 Erweiterung und Verbesserung von Verfahren zur Genauigkeitsbewertung
und Erstellung von Toleranzb&ndern

Die Identifikation von Toleranzen in aerodynamischen Daten ist nicht-trivial unabhéngig, ob Daten aus dem
Windkanal, der Simulation oder aus dem Flugtest stammen. Haufig werden Toleranzen fir Windkanaldaten
aus Wiederholungsmessungen und Abgleich mit Flugtestdaten bestimmt. Diese Herangehensweise ist
heuristisch die weder Anspruch auf Vollstandigkeit oder Genauigkeit hat.

Die Fehlerabschétzung fur Daten auf Basis von CFD erlauben dagegen prinzipiell eine vollsténdige
Fehlerabschatzung. Angefangen beim Modellierungsfehler, Uber die Fehlerpropagation der Algorithmen, zu
den numerischen Fehlern. Eine rigorose Anwendung dieses Ansatzes fihrt in der Regel jedoch zu einer
weiten Uberschatzung des tatséchlichen Fehlers in einer GroRenordnung, welche diese Abschatzung nutzlos
macht.

In diesem Meilenstein wird deshalb ein Weg analog zu der tblichen Herangehensweise bei Windkanaldaten
verfolgt. Im LuFo V-3 Vorhaben TOSCANA wurden bereits einfache Methoden zur Konvergenzanalyse
entwickelt (Abbildung 3).
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Abbildung 3 Automatische Konvergenzverlaufsanalyse

@AIRBUS Datum: 28.06.2024 |  Dokument Nr: TEAG-R-2420001 Ausgabe: A Seite: 9/ 41

DEFENCE & SPACE



Im Rahmen von DigiFly wurde diese Methodik verbessert und dahingehend erweitert, dass nun auch eine
Gesamtbewertung des Konvergenzverlaufes in Form einer Zahl erfolgen kann. Natdrlich erhebt diese
Methode keinen Anspruch auf Richtigkeit oder Vollstandigkeit, aber es kann als Indikator fiir die weitere
Verarbeitung dienen.
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Abbildung 4 Verbesserte Konvergenzanalyse

Fur die Analyse kann ein Bereich des Konvergenzverlaufes in Bezug auf Uber- oder Unterschreitung innerhalb
eines vorgegebenen Bereiches bewertet werden. Hierbei kann die Maximaliiberschreitungen,
Uberschreitungsdauer, Uberschreitungsintegrale oder eine Kombination dieser Kriterien herangezogen
werden.

Die daraus bestimmten Werte sind in der CFD Datenverarbeitungskette (CfdControl) vollstandig integriert und
werden bis hin zur Datensatzerstellung weiterverarbeitet werden. Fir das Vorhaben DigiFly wurden diese zur
Erstellung von Toleranzbandern verwendet.

Die Verwendung wurde bereits in einige industriell genutzte Prozesse integriert und wird dort standardmafig
verwendet. Es wurden hierflr auch Projektabhéngige Best practice Parametersétze definiert.

3.2 Durchfuhrung von RANS Rechnungen mit physikalischer Modellierung
zur Anwendbarkeit bei akustischen Vorhersagen

Zur Bestimmung der Anwendbarkeit von CFD Simulationen auf Basis von CODA wurde der Use Case einer
Rechteckdiise herangezogen (siehe Abschnitt UseCases).

Es war der Plan dieses Beispiel mit verschiedenen Verfahren in CODA zu berechnen und die Ergebnisse
dann Aeroakustisch auszuwerten und zu vergleichen.

Nach vielen versuchen, hat sich die Berechnung als wenig Robust und Effizient herausgestellt. Es konnte bis
zum Projektende lediglich eine RANS Rechnung auf Basis des Finite Volumen (FV) Verfahrens mit dem
Spalart-Almaras (SA) Model durchgefiihrt und ausgewertet werden (Abbildung 5).
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Abbildung 5 Navier-Stokes Rechnung mittels Finite Volumen (SA) - Use Case Rechteckdise

Die Ergebnisse sind plausibel und sinnvoll, allerdings sind vor einem industriellem Einsatz noch
Verbesserungen am CFD Ldser nétig, um die gewilnschte Robustheit, Effizienz zu erreichen.

4 Arbeitspaket 1.3 — Flexibilisierung Netzstrategien

Im Arbeitspaket zur Flexibilisierung von Netzstrategien wurde der Fokus von der Nutzung Kartesischer und
Polyedernetze zu ganz allgemein robusteren und effizienteren Netzen verschoben. Robust ist damit sowohl
fur die Netzgenerierung selbst als auch fiir die anschliessende Berechnung auf den Netzen bezogen.

4.1 Robuste Netzgenerierung

Der Meilenstein des Projektantrags lautet ,Evaluierung des Einsatzes von Kartesischen Netze und Polyedern
fir Netzgenerierung und Netzlberlagerungsmethoden und Erstellung von Methoden und Werkzeugen die die
Integration erlauben®. Im Projektverlauf hat es bei diesem Meilenstein immer weitere Verzdgerungen gegeben,
da die Voraussetzung zur Bearbeitung, die Integration von Polyedern und Kartesischen Netzen im
FlowSimulator und deren Verarbeitung durch den neuen CFD Loser CODA ist. Dieses ist bis Ende des
Projektes nicht gegeben gewesen.

Die Idee von der Verwendung von Polyeder- und Kartesischen Netzen ist es, den Simulationsprozess robuster
und unabhangiger von der Vernetzung zu machen. Auch wenn es gute Grunde gibt warum dies mit diesen
alternativen Vernetzungsstrategien der Fall ist, ist dies aber auch nicht garantiert. Hinzu kommt, dass man
sich durch Technologien wie Kartesische Netze neue Probleme (Randbedingungen) hinzuzieht.

Wegen der starken Verzogerung ist in der zweiten Hélfte der Projektlaufzeit die Entscheidung gefallen, den
urspringlichen Plan nicht weiter zu verfolgen und statt dessen die Robustheit der Simulation fir die
Verwendung der Standardnetze (hybrid Strukturiert-Unstrukturierten) zu verbessern.

Hierflr wurden zwei Erweiterungen des Netzgenerierungsprozesses evaluiert und integriert. Zum einen wurde
die Volumennetzoptimierung um einen weiteren Schritt erganzt. Zum anderen wurden Multinormale fir die
Layernetzgenerierung integriert.

4.1.1 Point Insertion

Bei der Analyse von verschiedenen Netzen und deren Bewertung in Bezug auf die Simulationsstabilitat wurde
eine Korrelation mit den Netzqualitatsparameter der Tetrahedron Skewness festgestellt.

Verschiedene Moglichkeiten zur Verbesserung der Skewness wurden untersucht und in Bezug auf Effizienz
und Wirksamkeit abgewogen.
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Triangle (Tetra) shape in mesh:

Abbildung 6 Point Insertion Options

Es hat sich dabei ergeben, dass eine einfache Teilung einiger Tetraeder in Kombination mit vorhandenen
Netzoptimierungsverfahren am effizientesten war. Hierbei hat sich sogar die einfache lokale Teilung als
effektiver erwiesen als das Delaunay Verfahren (Abbildung 6).

Der Hauptvorteil durch die ,Point Insertion® ist die Erhdhung der Zuverlassigkeit bei der Generierung qualitativ
hochwertiger Netze.

Tabelle 1 Verbesserung der zuverlassigen Erzeugung von Netzen hoher Qualitat

Meshing Step Reliability Reliability Reliability
Point Insertion Without Without

Valid Mesh Robust Mesh Robust Mesh

Geometry Preparation 100 % 100 % 100 %
Rasterization 100 % 100 % 100 %
Surface Meshing 99,8 % 99,8 % 99,8 %
Layer Meshing 98,0 % 98,0 % 98,0 %
Volume Meshing 96,0 % 30,0 % 96,0 %

Zwar wurde auch friher schon auf die Qualitdtsparameter geachtet, allerdings war der Aufwand hoch sehr
gute Werte zu erreichen. Durch die ,Point Insertion” passiert dies in ca. 96% der gestarteten
Netzgenerierungen (Tabelle 1).

4.1.2 Multinormals

Als eine weitere mogliche Verbesserung wurden Multinormals identifiziert. Die Motivation ist es den
Losungsprozess der CFD Rechnung dadurch zu stabilisieren, dass an starken transienten Gradienten die
Netzauflosung erhdht wird, um eine lokale Divergenz (NaN) der Zwischenldsung zu verhindern.

Hintergrund ist, dass besonders kurz nach der Initialisierung der CFD Rechnung an scharfen Kanten
kurzzeitig sehr hohe Gradienten auftreten knnen, wenn sich die Losung einschwingt. Ein gutes Beispiel sind
riackwarts gerichtete Stufen (Hinterkanten). Entlang der Oberflache besitzt die Strdmung mit anndhernd
Freistromgeschwindigkeit und auf der Riickseite der Stufe ist ein Totwassergebiet mit Geschwindigkeiten
ahnlich einer stillstehenden Stromung. Vor dem einschwingen der Rechnung kommt es hier zu starken
Fluktuationen die eine Rechnung schnell divergieren lassen.

Eine klassische Malnahme zur Stabilisierung ist an solchen stellen, dass Netz stark zu verfeinern. Dies hat
den Nachteil, dass das Rechengitter und damit der Rechenaufwand deutlich ansteigt, da eine normale
Verfeinerung immer bedingt, dass die Verfeinerung sich lokal graduell &ndert.
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Mit Multinormals kann eine gezielte stark an die Geometrie angepasste Verfeinerung gemacht werden, bei der
die Anzahl zuséatzlichen Punkte praktisch nicht ins Gewichte fallen. Auf der Oberflache entstehen zudem gar
keine zusatzlichen Punkte (Abbildung 7).

No Multinormals Multinormals

Abbildung 7 Vernetzungsvergleich einer riickwartsgewandten Stufe in 3D mit und ohne Multinormals

Die Netzmetriken der Vergleichsnetze zeigen weniger sogar weniger Punkte fir das Netz mit Multinormals,
was auf die bessere Abdeckung mit der strukturierten Vernetzung zusammenhangt. Insbesondere ist aber
auch eine Verbesserung in bezug auf die Netzqualitat zu sehen, welcher einer wesentlich héheren CFL Zahl
in der Berechnung ermdglicht (Tabelle 2).

Tabelle 2 Vernetzungsvergleich mit und ohne Multinormals

nTriangles 5868 5688
nQuads 1784 2248
nNodes 69715 58884
Max Sliver 43.95 6.24
Max Skewness 48.26 8.43

Die erreichten Verbesserungen sind so eindeutig und allgemein, dass diese nach sehr kurzer Testphase
bereits in die Best Practise Guidelines Glbernommen wurde. Inzwischen ist

5 Arbeitspaket 2.3 — Maschinelles Lernen Kl & Statistik

Ein modernes agiles Flugzeug ist ein komplexes Fluggerat, was sich in der Anzahl an abhdngigen Parametern
widerspiegelt, die einen Einfluss auf die Aerodynamik haben. Neben den reinen Strémungsbedingungen —
Anstromwinkel und -geschwindigkeit — zahlen im Wesentlichen Einfliisse auf die Formgebung dazu. Das
betrifft zum einen den Einfluss der Steuerflachen, der besonders bei Flugzeugen mit instabiler Auslegung
hohen Genauigkeitsanforderungen unterliegt. Zum anderen sind alle geometrischen Unterschiede, die von
einer Referenzgeometrie abweichen, zu berlcksichtigen. Beispiele sind Sensoren oder AuRenlasten, die
temporar am Flieger angebracht werden kénnen. Andere Einfliisse auf den Flieger sind u.a. Anderungen des
Massenstroms am Triebwerk und Aeroelastische Effekte. Insgesamt ergibt sich daraus ein groRer
Parameterraum, der abgedeckt werden muss. Zusatzlich zu dem Parameterraum ist zu beriicksichtigen, dass
das Verhalten innerhalb dieses Raums bei einem instabilen Kampfflugzeug hochgradig nichtlinear ist.
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5.1 Anwendung von Neuronalen Netzen auf aerodynamische Daten

Um den benannten Parameterraum sauber zu beleuchten, ist eine Vielzahl an Daten erforderlich. Dafir
kommen mehrere Datenquellen in Frage: Experimentelle Daten, Empirische Daten, Numerische Daten oder
Flugtestdaten. Jede Quelle hat ihre eigenen Unsicherheiten und Datenqualitdt. Gleichzeitig bringen
experimentelle und Flugtestdaten Rauschen in das System ein. Auch ist es nicht moglich, den gesamten
Parameterraum zu beleuchten; die Daten reflektieren nur einen Bruchteil des Gesamtbildes. All das
erschwert die Erstellung von Datensatzen zusatzlich.

Schlechte Reprasentation von Gradienten

Gute Reprasentation (Absolutwe . o
Gute Reprasentation (Absolutwerte & Gradienten) aufgrund von Nichtlinearitaten und Rauschen

CM

AcA - Angle of Attack
Abbildung 8 Beispiele fur Aerodatenmodellierung. Modell (blau/rot), Experimentelle Daten (grin)

Zwei Beispiele fir die Reprasentation experimenteller Daten mithilfe verschiedener Modellansatze sind in
Abbildung 8 gezeigt. Auf der linken Seite zeigt sich, dass das gewahlte Modell (blau) die experimentellen
Daten (griin) gut reprasentiert. Auf der rechten Seite sind zwei Modellanséatze illustriert (griin und rot)
gegeniber experimentellen Daten (blau). Es zeigt sich, dass sich die Modelle voneinander unterscheiden.
Dem Modell in griin ist es nicht gelungen, das charakteristische Zick-Zack Verhalten zu reprasentieren. In
beiden Bildern zeigen sich die Nichtlinearitit des Problems, sowie das Rauschen inharent in den Daten im
Vergleich zu den hohen Genauigkeitsanforderungen (schwarze Strichlinien).

Die ermittelten Ergebnisse sind Ausgangspunkt fiir die Arbeiten in MS 3.4.1 ,Automatisierte Generierung von
Aerodatensatzen auf Basis von Neuronalen Netzen (KI)“

6 Arbeitspaket 2.4 — Datenfusion & Inverse Probleme

Die arbeiten bei Airbus Defence and Space im Arbeitspaket Datenfusion & Inverse Probleme fokussieren sich
auf Multifidelity Verfahren. Also, Methoden die Daten aus unterschiedlichen Datenquellen zusammenfihren.
Bei CFD konnen diese unterschiedliche Netzauflosungen (grob, fein) oder Verfahren (Euler, Navier Stokes)
sein. Allgemeiner kann damit aber auch eine Zusammenfiihrung von Windkanal und CFD Daten adressiert
werden.

6.1 Automatisierte Selektion von HiFi Punkten bei Multifidelity Verfahren

Die Vorteile von Multifidelity Methoden kdnnen nur bei groRen Datensatzen genutzt werden, da man
hinreichend viele Stitzstellen aus der genaueren Quelle bengtigt, um eine Fehlerabschéatzung fur die
effizientere Methode abzuleiten. Dieser Vorteil muss gegen den Zusatzaufwand zwei Datenquellen zu
verwenden hinreichen grol3 werden. Es kommt zusatzlich zur weiteren Modellgenerierung, der Einstellung der
Numerik, der Modellvalidierung, vor allem die deutlich komplexere Fehlerbehandlung und die Datensynthese
hinzu. Derzeit rechnet sich dieser Aufwand ab einer Gréf3enordnung von tber 1000 Cfd Punkten. Abhangig
vor allem von der Modellgré3e, bei der sich gré3ere friher lohnen und kleinere erst bei sehr viel mehr
Punkten.
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Die Anwendung von Multifidelity Verfahren bei AirbusDS basiert auf dem Ansatz, dass eine
Flugzeugkonfiguration (Geometrie) mit unterschiedlichen Detailgraden vernetzt wird. Typischerweise kann ein
feineres Netz zwischen zehn und flinfzig Mal so viele Netzknoten haben wie das grobe Netz. Folglich ist die
Rechnung mit dem feineren Netz auch um denselben Faktor aufwendiger.

Bekanntlich sind gerade bei Aerodynamischen Simulationen nicht alle Punkte in der Enveloppe so
empfindlich, dass hochaufgeldste Modelle nétig sind, um die lokal entscheidenden aerodynamischen Effekte
richtig zu erfassen.

Unter der Annahme, dass ein groberes Modell im Wesentlichen nur eine konstante Abweichung besitzt kann
damit ein Grol3teil der Enveloppe mittels des gréberen Modells berechnet werden.

Die konstante Abweichung kann tber ein gleichmé&Riges Raster an punktuellen Rechnungen mit dem feinen
Modell bestimmt werden. Die grol3e Frage ist, wie bestimmt man die empfindlichen Stellen an denen nur das
feinere Modell die aerodynamischen Effekte auflost.

Daflir werden die entwickelten Verfahren zur Genauigkeitsbewertung AP 1.1 und die Abschatzung des
Diskretisierungsfehlers AP 2.5 zur Hilfe gezogen. Beiden Verfahren sind in die automatische Punktselektion
integriert worden. Dadurch kénnen die empfindlichen Stellen, die mit gré3ter Unsicherheit behaftet sind,
identifiziert werden und durch eine Selektionsfunktion geordnet werden. Abbildung 9 zeigt das Vorgehen. Aus
der Diskrepanz aus LowFi und HighFi kann eine Abweichung berechnet werden. Durch Vorgabe einer
maximalen Toleranz, hier am Beispiel des Rollmomentenbeiwertes dargestellt, kbnnen Bereiche detektiert
werden, in den die Toleranz tberschritten wird. Basierend darauf wird die maximale Abweichung berechnet.
Falls die Toleranz innerhalb einer Polare nicht eingehalten werden kann, wird automatisiert ein Plot mit in rot
markierten Maximalabweichung erstellt. Falls ein gréerer Bereich die Toleranz uberschreitet, wird die Stelle
der grofiten Abweichung detektiert. Die Stellen mit berechnenten Toleranzabweichungen werden durch die
Selektionsfunktion erkannt, und in geordneter Reihenfolge zur Verfigung gestellt, entweder per
Bildschirmausgabe oder in Textform gelogged. Die Selektionsfunktion macht einen Vorschlag von Stellen, an
denen eine HiFi Simulation sinnvoll erscheint.

Die Auswertung erfolgt auf Ebene von Polaren. Das hat den Vorteil, dass die HiFi Punkte pro Polare
individuell an die best-geeignetste Stellen gesetzt werden kénnen. Die MultiFidelity Korrektur erfolgt
anschlieBend auf Polarenebene. Die HiFi-Punkte werden damit automatisch in die Synthesefunktion
(Response-Surface) ibernommen.
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Abbildung 9 Automatische Selektionsfunktion fur HiFi Punkte basierend auf dem
Diskretisierungsfehler

Abbildung 10 zeigt den Vergleich der Abweichung einer MultiFidelity Polare erstellt mit ausgewéhlten HiFi
Punkten per Selektionsfunktion (griin) und beliebig verteilte HiFi Punkte nach Standardvorgehen. Der Fehler
kann durch geschickte Wahl der HiFi Punkte um ca. 40% reduziert werden. Damit ist das SMARTE Ziel dieses
Arbeitspaketes erfillt.
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Abbildung 10 Vergleich der Abweichung einer MultiFidelity Polare erstellt mit ausgewahlten HiFi
Punkten per Selektionsfunktion (griin) und beliebig verteilte HiFi Punkte nach Standardvorgehen.

6.2 Erweiterung der Multifidelity Verfahren auf Komponentenlasten

Zusatzlich zu den aerodynamischen Datensatz des Gesamtflugzeugs, werden immer 6fter auch die Erstellung
von Komponentendatensatzen gefordert. In der Vergangenheit wurden diese mit Daten aus dem Windkanal
erganzt um Daten mit linearen aerodynamischen Verfahren wie der Vortex-Lattice- oder der Doublet-Lattice-
Methode erzeugt. Mit der inzwischen vergleichsweise hohen Punktdichte der CFD Datensétze des
Gesamtflugzeugs ist es aber zunehmend interessant die Komponentendatensatze auch auf dieser Basis zu
erstellen.

In DigiFly wurde deshalb ein Konzept entwickelt wie auch Komponentendaten analog zu
Gesamtflugzeugdaten im Simulationsframe behandelt werden kdnnen (Abbildung 11).
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BetaTAl Clear Selaction Update Selection

iD SimiD | Mach | Apha | Beta | BetaTAU Status
56 18 030 1600 500 500 DONE
460 18 030 1600 500 5.00 DONE

tStart tEnd_| DataSource
010 Aeroloads

8
956 18 030 1600 500 500 DOME

18

1452 188 030 1600  5.00 5.00 DONE
18 010 AeroLoads

1948 188 030 1600 500 500 DONE 999500 000 Aeroloads
26 0.

a2 190 030 2400 500 5.00 DONE

26
958 190 030 2400 500 500 DONE
1072 26 030 2400 5.00 5.00 DONE
1454 10 030 2400 500 5.00 DONE

o
s
111111

26 o 5 0. eroLoads
1950 190 030 2400 500 5,00 DONE 1.322365e-02 999500 000 Aeroloads

Plot Records | Add Attribute | Set Attribute | Create Runs | View Table | Determine Aeroloads | Determine Surface Pits | Determine SurfiC
16 records

Abbildung 11 Erweiterung von CfdControl um Komponentenlasten

Die initiale Idee war es die Koeffizienten der Gesamtflugzeugdaten von Skalaren zu Feldern zu erweitern.
Dies hatte aber sehr groRe Anderungen an der gesamten Datenverarbeitung erfordert. Die Losung ist fur die
Komponentenlasten zusatzliche Datenpunkte zu erzeugen, diesen aber eigene Kategorien zuzuweisen.

Dies hat auch den Vorteil, dass alle bestehenden Funktionen ohne Anpassungen auch auf Komponenten
angewendet werden kdénnen. Insbesondere die Multifidelity Verfahren (Abbildung 12).

Zur Implementierung der Komponentenlasten wurde der Importfilter fir ,AeroLoads“ Daten implementiert und
generisch erweitert, damit beliebige Kombinationen von Kompentenlasten berechnet werden kénnen, um
diese in den Prozess zu verarbeiten.
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Abbildung 12 Anwendung der Multifidelity Verfahren auf Komponentenlasten

Mit diesen Arbeiten wurde der Meilenstein MS2.4.2 ,Erweiterung der vorhandenen Multifidelity Verfahren von
Integralwerten auf lokale StrdomungsgréRen® erreicht.

7 Arbeitspaket 2.5 — Unsicherheiten

Im Arbeitspaket ,Unsicherheiten“ beschaftigen wir uns mit der verbesserten Abschatzung von Fehlern bei
CFD Simulationen.

7.1 Approximation Diskretisierungsfehler und verbesserte Abschéatzung des
Modellierungsfehlers

Die Identifizierung von Toleranzen in aerodynamischen Daten ist nicht trivial, unabhangig davon, woher die
Daten stammen. Bei Windkanaltests beispielsweise werden Aussagen Uber die Fehlerhaftigkeit der Daten
Ublicherweise aus einer Kombination von Wiederholungen und Erfahrungen mit Abweichungen von
Flugtestdaten abgeleitet. Ein solcher Ansatz ist moglicherweise nicht streng und kann nur grobe Schatzungen
der Genauigkeit der gemessenen Windkanaldaten liefern.

Bei CFD-Simulationen gibt es zwei Hauptfehlerquellen, namlich den Diskretisierungsfehler und den
Modellierungsfehler. Wahrend der Diskretisierungsfehler durch die mathematische Theorie beschrieben wird
und somit auf einer gesicherten Grundlage ausgewertet werden kann, ist die Modellierung von Turbulenzen
heuristisch und inkonsistent. Der Modellierungsfehler lasst sich daher nicht durch strenge mathematische
Theorie abschatzen, und jeder Versuch, eine sinnvolle Bewertung zu erzielen, muss auf Annahmen basieren.

Im Folgenden wird ein Verfahren beschrieben, das versucht, den Modellierungsfehler auf ein fir technische
Anwendungen relevantes Genauigkeitsniveau zu quantifizieren, basierend auf den folgenden
Hauptannahmen:

e Der Modellierungsfehler ist proportional zur Gro3e der Turbulenzempfindlichkeit multipliziert mit der
Wirbelviskositat.

o Der Modellierungsfehler ist glatt genug, um eine Interpolation zwischen Geometrien zu ermdglichen,
die sich auf einem in der Industrie typischen Niveau unterscheiden.
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Wir gehen von einem numerischen Setup (Geometrie und Randbedingungen) A aus, bei dem der
Modellierungsfehler bekannt ist, und wir mdchten den Modellierungsfehler auf einem ahnlichen Setup B
approximieren. Die erste Annahme oben fiihrt zu der folgenden Formel fiir den Modellierungsfehler:

Ef =kf 3ot ut (1]
wobei Ef der lokale Modellierungsfehler des Integralwertes i (z.B. lokaler Auftriebsbeitrag) fiir Setup A, ), 9/ =
AC;

Apt A
Fehlerkoeffizient fur den Integralwert kann damit wie folgt berechnet werden:

ist die lokale Sensitivitét des Integralwertes C; auf die Wirbelviskositét, i, von A. Der globale

A
Wegme @

Wir gehen davon aus, dass fur einen ahnlichen Setup B diese Koeffizienten &hnlich bleiben, wir erhalten somit

die Naherung fir den Fehler auf B:

Ef = k{! ¥ of pf [3]

Es ist zu beachten, dass bei dieser Formulierung der resultierende Modellierungsfehler wie gewlinscht &hnlich
ist, wenn der lokale Unterschied im Turbulenzfeld zwischen A und B gering ist oder die lokale Empfindlichkeit
gering ist. Wenn der globale Modellierungsfehler bei A klein ist, d. h. das Turbulenzmodell das Stromungsfeld
gut vorhersagt, weist eine ahnliche Konfiguration B ebenfalls einen geringen Modellierungsfehler auf. Wenn
eine Region auf A eine niedrige Wirbelviskositat aufweist, hat diese Region nur geringe Auswirkungen auf den
globalen Fehler, selbst wenn die Empfindlichkeit erheblich ist.

Das Verfahren basiert auf der Ubertragung bekannter globaler Fehlerdaten fiir eine Konfiguration, die der
analysierten ahnelt, unter der Annahme, dass die Fehlerempfindlichkeiten fur beide Konfigurationen gleich
sind. Das Verfahren ist in einem vom Benutzer festgelegten Ausmalf? lokal, indem die Empfindlichkeiten in
bestimmten Bereichen mit beliebiger Auflésung ausgewertet werden. Da davon ausgegangen wird, dass das
Verfahren keine hohe Genauigkeit aufweist, sollte keine sehr feine Auflésung bei der
Empfindlichkeitsbewertung erforderlich sein, wodurch sich der Rechenaufwand des Prozesses verringert.

7.1.1 Vorgehensweise

Die Vorgehensweise kann wie folgt zusammengefasst werden:

1. Es wird eine bekannte Geometrie mit Stromungsverhaltnissen identifiziert, die der betrachteten
Konfiguration moglichst nahekommt. Diese Kombination aus Geometrie und Randbedingung wird als
Grundlinie bezeichnet. Fir diesen Fall sind globale Modellierungsfehler in den Integralwerten
zwischen CFD-Simulation und experimentellen Daten (Windkanal oder Flugversuch) bekannt. Die
Diskretisierungsfehler wurden mit geeigneten Mitteln bewertet.

2. Der Benutzer gibt N Bereiche an, fir die das Turbulenzfeld fir die Empfindlichkeitsbewertung gestort
werden soll. Die Anzahl der Regionen sollte geringgehalten werden, da fir jede Box eine separate
CFD-Berechnung erforderlich ist.

3. Die turbulente Wirbelviskositat der Referenz Simulation wird mit einem Faktor je nach Region
perturbiert, welcher in Schritt 2 definiert wurde. Dann wird mit der Startldsung der Referenz
weitergerechnet, wobei das perturbierte Wirbelviskositatsfeld fur die Berechnung ,eingefroren® wird.
Diese N Simulationen konvergieren, wegen der kleinen Perturbationen typischerweise sehr schnell.

4. Fur jede der N pertubierten Berechnungen werden die lokalen Anderungen der Integralwerte fiir die
globalen Sensitivitaten berechnet.

Unter der Annahme, dass der globale Fehler entsprechend den Sensitivitaten verteilt ist, wird die
Modellierungsfehlermatrix berechnet, die die Sensitivitdten der Integralwerte entsprechend den
berechneten Stérungen beschreibt. Der globale Fehlerkoeffizient wird dann wie in Gleichung [2]
beschrieben berechnet.

5. Die Turbulenzwirbelviskositat wird durch Interpolation von der Analyse auf das Grundliniennetz
Ubertragen und der Zuwachs der Wirbelviskositat zwischen den beiden Netzen wird fir jeden
Storungsbereich berechnet.

6. Das Wirbelviskositatsinkrement wird mit der Modellierungssensitivitéat (Schritt 5) multipliziert, was dann
eine Schétzung fur das globale Modellierungsfehlerinkrement der Analysekonfiguration ergibt. Dieses
Inkrement kann dann auf den globalen Fehler der Referenzkonfiguration addiert werden, um eine
Schéatzung fur den Modellierungsfehler der Analysekonfiguration zu erhalten.
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Wenn der Unterschied im Stromungsfeld zwischen der Referenz- und der Analysekonfiguration nur in
Regionen auftritt, in denen die Auswirkungen der Turbulenzmodellierung gering sind, wird erwartet, dass die
Schatzung des Modellierungsfehlers dem Fehler in der Referenzkonfiguration sehr &hnlich ist. Eine grindliche
statistische Analyse ist erforderlich, um zu untersuchen, ob die Fehlerschatzungen durch die Einfiihrung von
.Erfahrungsfaktoren“ verbessert werden kénnen, die mit der Ausgabe des aktuellen Verfahrens multipliziert
werden.

7.1.2 Implementierung

Das oben beschriebene Verfahren wurde mit einem hohen Automatisierungsgrad umgesetzt. Als Eingabe
dienen die Feldlésungen der Basislinien- und Analysefélle sowie die Definition der Stérungs- und
Inkrementbereiche. Anschlieend erhéht das Programm automatisch die Turbulenzfelder, startet die
Berechnungen und tiberwacht den Fortschritt. Durch die adaptiven Anderungen der Solver-Einstellungen bei
erkannter Divergenz wird die Robustheit erhdht. Die Software fiihrt dann automatisch die Interpolationen
zwischen den Netzen durch und bewertet die Fehler entsprechend den vom Benutzer angegebenen globalen
Fehlern fir die Basiskonfiguration. Die Implementierung erméglicht die Nutzung aller Funktionalitéten der
CFD-Suite, einschlief3lich der Chimera-Technik.

7.1.3 Anwendung

Um die Implementierung zu verifizieren, wurde ein Testfall bestehend aus einem Delta-Fliigel berechnet. Die
Referenz (Setup A) besteht aus einem 55° gepfeilten Fligel, wahrend die zu analysierende Konfiguration
einem Fligel mit 57° @hnelt (Abbildung 13). Die Machzahl ist 0.5 und der Anstellwinkel AoA=20° fir beide
Setups. Der angenommene Modellierungsfehler fiir Setup A ist in Tabelle 3 aufgeschrieben. Sieben Regionen
fur Perturbationen wurden definiert. Sechs auf der oberen Fligelseite und eine auf der unteren (Abbildung 14).
Die globalen Modellierungsfehler fur die verschiedenen Perturbationflachen sind in Tabelle 4 aufgefiihrt. Die
sich aus dem Verfahren ergebene Schéatzung fur den Modellierungsfehler von Setup B ist in Tabelle 5
dargestellit.

Y Y

L L.

Abbildung 13 Oberflachendruckdiagramme von Setup A (links) und Setup B. Das Strémungsfeld fur
beide Aufbauten ist &hnlich, wie es fir den vorgeschlagenen Ansatz erforderlich ist.
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Tabelle 3 Angenommener Modellierungsfehler fur Setup A
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Abbildung 14 Oberflachendarstellung der oberen Stérungsregionen

CD

CL

CMy

0.001

0.02

0.005

Tabelle 4 Globale Modellierungsfehlerkoeffizienten fur die relevanten Krafte und Momente

CD

CL

CMy

1.992

0.954

2.046

Tabelle 5 Ergebnis der Schétzung des gesamten Modellierungsfehlers des Setup B

CD

CL

CMy

0.001

0.03

0.007

8 Arbeitspaket 3.2 — FlowSimulator Einbindung & Schnittstellen

Ziel der Arbeiten an FlowSimulator ist die Weiterentwicklung und Anpassung der Simulationsinfrastruktur und
des Postprocessing an den neuen CFD Léser CODA. Im Rahmen von des LuFo-V Vorhabens AeroStruct oder
MFly wurden umfangreiche Postprocessing Methoden auf Basis de CFD Ldsers TAU in FlowSimulator
integriert. Zu Beginn der Entwicklung des neuen Stromungslosers CODA ist die Entscheidung getroffen
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worden diesen mit einer cell-centered Diskretisierung zu erstellen. Dies resultiert in einer unterschiedlichen
Datenstruktur im Vergleich zum bisherigen legacy Loser TAU. In diesem Arbeitspaket wurden Anpassungen
vorgenommen, die nétig sind, damit die Postprocessing Methoden auch fiir Losungen basierend auf cell-
centered Netzen funktionieren.

8.1 Weiterentwicklung und Anpassung der Simulationsinfrastruktur und des
Postprocessing an den neuen CFD Loser (CODA)

Die Arbeiten fokussierten sich auf das Postprocessing von Aerodynamiksimulation mit FlowSimulator. Eine
Einordnung in FSDM ist mit roter Umrahmung in Abbildung 1 zu sehen.

r _‘Ll ;:::-.dr
Application D
FSDM
N
II"Tfs.lf.ll'l.l'l Flugins
.

' FSDM Kernel

3
> B A
Pa :

F

Abbildung 15 FlowSimulator Umgebung

Das Postprocessing mit FlowSimulator erlaubt das Erstellen von Isoflachen, Volumen- und
Oberflachenschnitten, Oberflachenextrahierungen, Integration sowie Stromlininen. Ergebnisse des
Postprocessings sind beispielhaft in Abbildung 2 zu sehen. Diese sind essentieller Bestandteil der
aerodynamischen Analyse und Bewertung im Auslegungs- und Entwicklungsprozesses.

Abbildung 16 Postprocessing Beispiele — Isoflachen und Stromlinien

Das smarte Ziel ist Arbeitspaketes ist die Anpassung der parallelen Postprocessing Methoden an das
Datenmodell von CODA, damit die Postprocessingzeit einer CODA Simulation einer agilen
Flugzeugkonfiguration um mehr als 50% reduziert wird und die Vorhaltung von Volumenlésungen, die ca. 70%
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des Datenvolumens einer Simulation entsprechen, zu umgehen gegentber konventionellem Postprocessing
mit z.B. Tecplot.

Der Stromungsléser TAU beruht auf einer sogenannten cell-vertex Diskretisierung. Bei der Diskretisierung der
Navier-Stokes Gleichungen sind die Primarvariablen, also Druck, Geschwindigkeiten, Dichte sind an den
Zelleckpunkten gespeichert (schwarze Punkte). Im Gegensatz dazu basiert der neue Stromungsléser CODA
auf einer sogenannten cell-centered Diskretisierung. Die Lésungsvariablen sind hierbei am Zellmittelpunkt
gepeichert (blaue Punkte).

\ /N \
AN ,‘} N\
. N\ ® /
\ ° \ /
.

Abbildung 17 Diskretisierung am unstrukturierten Netz mit Volumenschnitt visualisiert in zwei
Dimensionen.

Abbildung 3 zeigt ein schematisches Beispiel anhand eines unstrukturierten Netzes. Das Postprocessing wird
am Beispiel einer Voluemschnitterstellung gezeigt. Um den Volumenschnitt zu extrahieren, mussen bei einer
cell-vertex Diskretisierung die Werte der Zelleckpunkte entlang Zelllinien zum Schnittpunkt mit der
Schnittebene interpoliert werden (graue Punkte). Wenn dagegen die Werte bei der cell-centered
Diskretisierung am Zellmittelpunkt (blaue Punkte) gespeichert sind, gibt es keine direkte geometrische
Verbindung zur Schnittebene. Die Schnittpunkte (griine Punkte) missten aus allen umliegenden
Zellmittelpunktswerden interpoliert werden. Dies ist in Abbildung 4 gezeigt. Dieses Vorgehen hat potentiell
mehrere Nachteile. Es wird eine Cell-to-node Verbindung gebraucht, der Einflussbereich muss nicht immer
genau definiert sein. Zudem wird bei der parallelen Verarbeitung ein Abgleich der unterteilten Gebiete
gebraucht und das Verfahren kann potentiell hohe Dissipation und damit eine Verschlechterung der
Genauigkeit zur Folge haben.

Abbildung 18 Diskretisierung am unstrukturierten Netz mit Volumenschnitt visualisiert in zwei
Dimensionen. In rot dargestellt ist die Interpolationen der Zellmittelpunktswerte auf die Schnittebene.

Das Cell-Vertex Mapping hat dagegen nur einen lokalen Einflussbereicht und benétigt nur lokale Daten.
Desweiteren ist es unabhéangig vom Zelltyp.
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Abbildung 19 Diskretisierung am unstrukturierten Netz mit Volumenschnitt visualisiert in zwei
Dimensionen. In rot dargestellt ist die Konvertierung der Zellmittelpunktwerte zu den Eckpunkten.

Im Rahmen dieses Projektes wurde ein cell-centered zu cell-vertex Konvertierung implementiert. Die
Zellmittelpunktwerte werden dabei auf die Zelleckpunkte interpoliert. Abbildung Mit diesem Schritt gelangt man
von der Coda Diskretisierung zur Datenstruktur einer Tau Diskretisierung. Das gewohnte Postprocessing kann
somit ohne Einschrankung wie gewohnt und in voller Funktionalitat durchgefiihrt werden.

Das postprocessing in FlowSimulator kann vollends parallel durchgefiihrt werden. Die parallele Verarbeitung
erlaubt eine starke Reduktion der Postprocessing Berechnungszeit. Zudem kénnen die Operationen wahrend
der Simulationslaufzeit durchfiihrt und extrahiert werden. Eine Speicherung der Volumenldsung fir ein
postprocessing nach Beendigung der Simulation ist nicht mehr nétig. Die Vermeidung des Exports einer
Volumenldsung spart grof3e Datenmengen ein und erlaubt die CFD Massenproduktion.

9 Arbeitspaket 3.3 — Templates fur Postprocessing

Im Rahmen von DigiFly — DigiDesign ist die automatische Analyse von aerodynamischen Simulationen auf
neue Verfahren und Prozessketten erweitert worden. Diese betreffen das Mulit-Fidelity Verfahren, den neuen
CFD-Loser CODA und Optimierungsketten.

9.1 Erstellung einer automatisierten Analyse die komplexe Simulationsketten
(Multifidelity Verfahren, CFD-CSM, neuer LOser) integriert

Die MultiFidelity Methode wurde in das Airbus Defence and Space Simulationsframework CfdControl
implementiert und automatisiert. Abbildung 20 Prozessautomatisierung High und Low Fidelity Punkte in
cfdControl zeigt die graphische Nutzerschnittstelle nach dem Einlesen der Simulationen, die nun durch eine
neue, zusatzliche Fideltiy Variable in Low- und HighFidelity Simulationen unterschieden werden kénnen.
Ausgehend von den Simulationen kénnen automatisiert Low- und HighFidelity Polaren erstellt werden
(Abbildung 20 und Abbildung 21).Im Anwendungsfall des Use-Case wurde basierend auf den Polaren wurde
eine automatisierte HighFidelity Korrektur auf Polarenebene durchgefuhrt, wodurch eine MultiFidelity Polare
abgeleitet werden kann (Abbildung 22).
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Abbildung 20 Prozessautomatisierung High und Low

File Data View

Simulations | ctd Points | Buns | Functions | Eles |

Alpha BetaTAU | Status | Deta | Fidely | Domain Clear Selection | |Update Seiection

\D_| SimiD | Mach | Alpha | Bets | BetaTAU | Status | QM [ Detta | Fdaifty | Domain tStat | tEnd | DataSanrce |-
206 64 0. 0. 5.00 -5.01 DONE -4.211560e03  0.00 low CombinedMesh 0.05 010 AeroLoads
210 66 08s 500 500 DONE 145497402 000 low CombinedMesh  -9999.00 0.00 AeroLoads
218 68 08s 500 500 DONE 3453702002 0.00 low Combineakesh 005 010 AeroLoads
222 70 085 5.00 -5.00 DONE 5.582776e02  0.00 low CompinedMesh -9999.00 0.00 Aeroloads
230 72 0.85 5.00 -5.00 DONE 7.795195e02  0.00 low CombinedMesh 0.05 010 AeroLoads
234 74 08s 500 500 DONE 998207102 000 low CompinegMesh  -9999.00 0.00 AeroLoads
242 76 08s 500 500 DONE 121815001 0.00 low Combineakesh 005 010 AeroLoacs
246 78 08s 500 500 DONE 1432837001 000 low Combineakesh  -9999.00 .00 AeroLoads
254 B0  0.B5 5.00 -5.00 DONE 1.608044e01  0.00 low CombinedMesh 0.05 010 AeroLoads
258 82 0.B5 5.00 -5.00 DONE 1.802450e01  0.00 low CombinedMesh -9999.00 0.00 Aeroloads
266 83 085 500 500 DONE 1922562601 0.00 low CompineaMesn 0.05 010 AeroLoads
270 86 08s 500 500 DONE 200576901 0.00 low Compineakesh  -9999.00 0.00 AeroLoads
278 88 0.85 5.00 -5.00  DONE 2.080557e01  0.00 low Compinedmesn 0.05 010 AeroLoads
282 90 085 5.00 -5.00  DONE 2.121719e01  0.00 low CombinedMesh -9999.00 0.00 Aeroloads
200 92 08s 500 500 DONE 224258801 000 low ComoineaMesh 0.05 010 Aeroloads
204 91 08s 500 500 DONE 2331448601 000 low ComoineaMesh  -9999.00 0.0 Aeroloads
302 9 08s 500 500 DONE 241780401 000 low Combineabtesh 005 010 Aerolosas
306 98 085 5.00 -5.00  DONE 2489435601 0.00  low CombinedMesh -9999.00 0.00 Aeroloads
314 100 085 5.00 -5.00 DONE 2581374201 0.00 low CombinedMesh 0.05 010 Aeroloads
18 102 0.85 5.00 -5.00 DONE 2.645638e-01 0.00 low CompinedMesh -9999.00 0,00 Aeroloads
326 104 085 5.00 -5.00 DONE 2.704232e-01 0.00 low CombinedMesh 005 010 AeroLoads
330 106 085 500 500 DONE  2748745e01 000 low CombinedMesh  -9999.00 .00 AeroLoads
33 108 08s 500 500 DONE 278315301 000 low CombinedHesh 005 010 Aerolosds
142 110 0.8% 5.00 -5.00 DONE 2.813432e01  0.00 low CombinedMesh -6999.00 0.00 Aeroloads
150 112 085 5.00 -5.00 DONE 2.840711e01  0.00 low CombinedMesh 0.05 010 AeroLoads
356 14 oss 500 500 DONE 2866315201 000 low CombinedMesh  -9999.00 0.00 AeroLoads
32 116 08s 500 500 DONE 288740901 000 low CombinedMesh 010 AerolLoads
312 18 oss 500 500 DONE  2831005e01 000 low CombinedHesh 005 010 Aerolosds
182 120 0.85 5.00 -5.00 DONE 2.846826e01  0.00 low CombinedMesh 0.0! 0.10 Aeroloads
186 122 085 5.00 -5.00 DONE -2.16849%e02  0.00 low CombinedMesh -9999.00 0.00 Aeroloads
34 124 08s 500 500 DONE 3937135202 000 low CombinedMesh .05 010 Aeroloads
a8 216 08s 500 500 DONE  1612841e01 000 high  CombinedMesh  -9999.00 0.00 Asroloads
490 218 0.85 5.00 -5.00 DONE 2.127648e01  0.00 high CombinedMesh -0999.00 0.00 Aeroloads
4902 220 0.85 5.00 -5.00 DONE 2.299300e01  0.00 high CombinedMesh -0999.00 0.00 Aeroloads
40 222 08s 500 500 DONE 2633715601 000 high  CombinedMesh  -9999.00 0.00 Aeroloads
496 224 08s 500 500 DONE 3861140802 000 high  CombinedMesh  -9999.00 0.00 Aeroloads
]

Add Attribute | Set Attribute | Create Runs | View Table | Determine Aeroloads  Determine Suriace Pits | 29

36 records

Quit

File Data View

Fidel

Simulations | Cra Points | Runs | Eunctions | Elles

wpra | s | oem figeity | Doman | Gear seecton | update seecton
D | Mach | mpna | Beta | Dema | Py | omain =
3 085 VAR .00 .00 low CombinedMesn
4 0.85 VAR 5.00 0.00 low CombinedMesh
1 085 VAR 000 0,00 hign Combinesiesn
12 0.85 VAR 5.00 0.00 high CombinedMesh
15 oss VAR 000 0.00  alpha correctea CombineaMmesn
18 0.85 VAR 5.00 0.00 alpha_corrected CombinedMesh

Plot Runs.

6 recoras.

Add Attribute | Set Attribute | Export Tecplot | View Table | Update Records | Remove Records

Quit

Abbildung 21 Automatische Erstellung der Polaren

Mach: 0.85 Status: DONE Beta: 5.0 BetaTAU: -5.0 Domain: CombinedMesh Delta: 0.0
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Abbildung 22 Asymmetrische Datensynthese
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Abbildung 23 Darstellung der Synthese in Form von Hypercubes

Die Prozessautomatisierung ist voll funktionstiichtig, erleichtert die Anwendung der MultiFidelity Methode fur
den Nutzer und bringt in der Auswertung eine deutliche Zeitersparnis ein und ist weniger fehleranfallig als das
bisherige Framework.

9.2 Erweiterung um neuen CFD Léser CODA

Die in LuFo-Toscana aufgebaute automatische Analyse von aerodynamischen Simulationen wurde um
komplexe Simulationsablaufe wie MultiFidelity Verfahren, Optimierung und dem neuen Léser CODA erweitert.
Die Erweiterungen fur den neuen Loser CODA wurde am Anwendungsfall getestet. Daflr wurde der Use-
Case mit CODA gerechnet und automatisiert ausgewertet. Alle Fahigkeiten und Funktionen der Analysekette
kénnen stehen dem Nutzer nach der Integration zur Verfigung und kénnen im vollen Umfang genutzt werden.
In Abbildung 24 ist beispielhaft die Auswertung von Oberflachendruckverteilungen und die Analyse des
Konvergenzverlaufes gezeigt. Die Implementierung ist unter Vorbehalt, dass sich die Schnittstelle des, derzeit
nach wie vor sich in Entwicklung befindenden, Lésers CODA noch &ndern kann in Zukunft.
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Abbildung 24 Automatisierte Analysekette erweitert um den neuen CFD Léser CODA.
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9.3 Optimierungskette

Die Analysekette wurde zudem erweitert, um Optimierungen automatisiert verarbeiten zu kdnnen, siehe
Abbildung 25. Die Optimierungsverarbeitung ist generisch gehalten und kann fur
Turbulenzmodelloptimierungen, fur Geometrie- und Shapeoptimierungen sowie im Sinne einer
Multidisziplindren Optimierungen in Richtung CFD-CSM Kopplung genutzt werden.
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Abbildung 25 Erweiterung der Anlayse komplexer Simulationsablaufte um Optimierungsstudien

10 Arbeitspaket 3.4 — K| Unterstltzung

Um ein besseres Verstandnis fur den Anwendungsbereich fur KI im Rahmen von DigiDesign zu bekommen
hilft es, den grundsatzlichen Prozess fir die Erstellung eines aerodynamischen Datensatzes zu verstehen.
Vorgelagert zu dem Prozess steht eine Kundenanfrage, die eine veranderte Enveloppe, eine Anpassung der
AuR3enform eines existierenden Fluggeréts oder die Entwicklung eines neuen Fluggeréts Bedarf. Beispiel fur
eine veranderte Enveloppe kdnnen neue Aktuatoren mit gré3eren Klappenausschlagen sein. Eine Anpassung
der AuRenform kann auch eine neue Behangung bedeuten. Das sind alles Falle, die regelméf3ig auch in
fertigen Serienprodukten eintreten. Je nach Abschatzung kann eine Anfrage zu dem Schluss fiihren, dass ein
neuere aerodynamischer Datensatz bzw. eine Anpassung eines existierenden Datensatzes notwendig ist.
Dann wird der in Abbildung 26 dargestellte Prozess initiiert. In den meisten Fallen werden bis heute fir
Kampfflugzeuge Windkanaldaten als Grundlage fiir aerodynamische Datenséatze verwendet. Daher wird sich
auf diesen Fall in dieser Arbeit fokussiert.

ANALYSIS & Review BUILD QA OF
) GENERATION
PROPOSAL Meeting(s) - DATASET DATASET

Abbildung 26: Darstellung des Datensatzdesignprozesses flur Kampfflugzeuge.
Der Prozess stellt die Kernarbeitsschritte flr die Erstellung eines aerodynamischen Datensatzes dar:

1. Im ersten Schritt werden die Daten intensiv ausgewertet, um darauf aufbauend Vorschlage fir die
Generierung des Datensatzes zu erarbeiten. Hier kommt es darauf an, die Expertise einflieBen zu
lassen, um korrekte Komplettierungsmethoden zu identifizieren. Haufig wird in Abh&ngigkeit der in der
Einleitung genannten Einflussfaktoren eine Vielzahl verschiedener Methoden vorgeschlagen. Das fuhrt
zur Erstellung vieler einzelner Datentabellen.

Die Vorschlage werden im Expertenkomitee Uberpruift.

Der Datensatz kann gemaR des Vorschlages mithilfe existierender Tools generiert werden.

Der Datensatz wird final kompiliert, um die einzelnen Datentabellen zu kombinieren.

Der Datensatz wird einer Qualitatsprifung unterzogen.

Erst wenn diese wesentlichen Schritte durchlaufen wurden, ist der Datensatz fertig.

QENFAEN

Bemerkung: Flugtestdaten finden im Datensatz ebenfalls immer Berlicksichtigung. Jedoch folgt das erst nach
Freigabe des Datensatzes und der im Anschluss resultierenden Flugerprobung.
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10.1 Automatisierte Generierung von Aerodatensatzen auf Basis von
Neuronalen Netzen (Kl)

Hauptanwendungsfall ist die Beschleunigung des intensiven Auswertungsprozesses zu Beginn der
Datensatzgenerierung. Das ist in Abbildung 27 dargestellt. Hierbei wiirde eine neue Methode die ersten 3
Schritte tibernehmen. Nur noch die Kompilierung und natiirlich Uberpriifung und Qualitatspriifung bleiben

bestehen.
Review BUILD QA OF
Meeting(s) SENERATEN DATASET DATASET -
BUILD QA OF
DS DS

Abbildung 27: Reflektion der méglichen Anpassung des Datensatzdesignprozesses mithilfe
Neuronaler Netze als neue Methode.
Bemerkung: Das Postprocessing wird von der aktuellen Tatigkeit ausgeklammert.
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Weitere Anwendungsfalle sieht die automatische Generierung eines Datensatzes als Referenz fir eine der 5
Prozessschritte vor und die Erstellung vorlaufiger Datenséatze ist ebenfalls ein Anwendungsfall.

10.1.1 Methode

Die hier beschriebene Methode ist im Wesentlichen vom Kooperationspartner der TU Kaiserslautern erarbeitet
worden. Erste Ergebnisse und Diskussion méglicher Methoden finden sich im Meilensteinbericht 2.3.2. Hier
wird die final ausgewéhlte Methode beschrieben: ein adaptiver, automatisierter Trainingsprozess flr neuronale
Netze. Damit wird je nach Datengrundlage automatisch eine neue neuronale Netzarchitektur generiert. Es
handelt sich also nicht um eine fest definierte Architektur, vielmehr um einen Trainingsalgorithmus, der die
Architektur in Anbetracht der Eingangsdaten automatisch optimiert.

10.1.2 Bewertungskriterien

Als Bewertungsgrundlage sind von Industrieseite wesentliche Anforderungen definiert worden. Diese
fokussierten sich auf die Definition von Toleranzen, die als Grenzwert fur akzeptable Abweichungen zwischen
experimentellen und Modelldaten fungieren. Toleranzen sind hier sowohl fur den untersuchten Koeffizienten
CM, als auch dessen wesentliche Gradienten CMa und CMp definiert worden. Die Toleranzinformation spiegelt
eine wesentliche Metrik wieder.

Somit sind insgesamt folgende Metriken als Bewertungsmalstab fur das neuronale Netz verwendet worden:

R2 — Korrelationsfaktor

RMSE — Root Mean Square Error / Fehlerabweichung
CM Toleranz

CMa / CMB Toleranz

10.1.3 Architektur

Die final gewéhlte Architektur besteht aus 3 grundsatzlichen Bausteinen: Datenaufbereitung, Training des
neuronalen Netzes, k-Fold Cross Validation Training. Dabei ist das Training des neuronalen Netzes als Tell
des k-Fold Trainingsprozesses zu verstehen. Weitere Architekturen sind vom Kooperationspartner der TU
Kaiserslautern untersucht worden und ist im Meilensteinbericht 2.3.2 beschrieben. Die hier beschriebene
Architektur hat sich jedoch als performanteste Losung erwiesen.

Es ist nicht Aufgabe dieses Berichts, die Details der k-Fold Cross Validation Prozedur zu beschreiben. Um
jedoch das wesentliche Merkmal der entwickelten Architektur zu erklaren, hilft eine grundsétzliche

@AIRBUS Datum: 28.06.2024 |  Dokument Nr: TEAG-R-2420001 Ausgabe: A Seite: 27/ 41

DEFENCE & SPACE



Erlauterung. K-fold cross validation Training wird verwendet, um die performanteste Netzarchitektur aus einer
Vielzahl von Architekturen zu bestimmen. Jede Architektur ist Gber ein Satz an sogenannten Hyperparametern
definiert. Als Startpunkt fir das Training erlaubt man jedem Hyperparameter eine diskrete Variation, wodurch
sich eine Vielzahl verschiedener Architekturen ergeben. Eine Liste wesentlicher Hyperparameter und
mdglicher Parametervariation ist in Abbildung 28 dargestellt. Fir jede Architektur werden nun folgende
Schritte als Trainingsprozedur durchgefihrt:

1. Teile alle verwendeten Eingangsdaten in k Gruppen auf. Merke: Vorab sollten die gesamten Daten
bereits in Training- und Testdaten aufgeteilt werden. Testdaten werden nur final zur Bewertung
verwendet, nicht jedoch dem Training beigefugt. Trainingsdaten werden als Eingangsdaten verwendet.

2. Dann fuhre fir jede der k Gruppen folgendes durch:

a. Nutze die Gruppe als Validierungsdatensatz.

b. Nutze alle anderen Eingangsdaten als Trainingsdatensatz.

c. Trainiere die ausgewdhlte Netzarchitektur fur die Trainingsdaten. Dafur wird als Zielfunktion
klassisch das RMSE Kriterium verwendet.

d. Evaluiere die trainierte Architektur gegen den Validierungsdatensatz. Hier liegt ein
Kernmerkmal der neuen Methode. Fir die Evaluation wird eine andere Zielfunktion verwendet
— das wird unten beschrieben.

Um die statistische Signifikanz zu erhdhen, kann man die Trainingsprozedur mehrmals wiederholen.
Die Zielfunktion fiir die k-foll cross Validierung ist wie folgt:
Score = RMSE(l + |k1 log(rCM) +k, 108(7‘ch)|)

K1 und kz sind hier Gewichtungsfaktoren. Rcm fur CM und rdem fir CMa bzw. CM ist der Anteil an Punkten,
die auRerhalb der Toleranz liegen im Vergleich zur Gesamtmenge an Datenpunkten. Uber die logarithmische
Kopplung wird also der klassische RMSE penalisiert, je nachdem, wie viele Datenpunkte auf3erhalb der
Toleranz liegen.

{

: [250, 500],

6 (641,

T : [0, 1],

5 : [ 1.

9 : [3]

10 N[ 1.
11 : [ 1,

12 : {

13 : [s0, 150, 250, 500],

14 : [s0, 150, 250, 500],

15 : [50, 150, 250, 500]

16 }

17 z o

18 : [0.0, 0.5, 0.75],

19 : [0.0, 0.5, 0.75],

20 : [0.0, 0.5, 0.75]

21 }

22 [ , 1,
23 [ 1,

24 : [ 1,

25 : [1e-1, 1le-2, 1e-3, 0],
26 5 [t 1.

27 [ 1,
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33 : [1e-9],

34 : [2000],

35 : [1e3],

36 : [25],

37 : [2000],

38 : [0],

39 : [0],

40 : (1]

1}

Abbildung 28: Liste méglicher Hyperparameter und erlaubte diskrete Variationen.

10.1.4 Ergebnisse
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Reprasentative Ergebnisse sind im Abschnitt zum Arbeitspaket 4.2 Simulationen (Abbildung 41) dargestellt.
Verglichen werden hier SACCON Windkanaldaten, die das Modell nicht als Input bekommen hatte mit der
Modellvorhersage. Das wird im traditionellen Polarenformat sowohl fiir CM als den Gradient von CM
dargestellt. Zusatzlich wird die geforderte Toleranz abgebildet. Es lasst sich erkennen, dass das Modell die
SACCON Windkanaldaten gut vorhersagt. Insgesamt sind die Ergebnisse zufriedenstellend.

11 Arbeitspaket 4.1 — Use Case Definition

Der UseCase DigiDesign fasst die Arbeiten des von ADS im Technologieprojekt DigiFly zusammen und bildet
die Grundlage anhand derer der Erfolg des Projektes gemessen werden kann.

Der UseCase umfasst daher verschiedene Aspekte die in diesem Projekt bearbeitet werden.
Im Einzelnen sind dieses:

1. Multifidelity Methoden

2. Verbesserung der Netzgenerierung mit Polyedern

3. Postprocessing

4. Kiunstliche Neuronale Netze fur aerdynamische Datensétze
5. Aeroakustisches Design

Die Erzeugung der Windkanaldaten ist explizit nicht Teil des Use Case, da dies mit erheblichem Aufwand und
Kosten verbunden wére (Modellbau, Windkanalmesszeit, etc.). Fur den Use Case wird daher auf eine
bestehende Konfiguration zurlickgegriffen fiir die es bereits experimentelle Daten gibt.

11.1 Multifidelity Methoden

Erweiterung und Verbesserung der in ViTAM entwickelten Verfahren zur Genauigkeitsbewertung und
Ableitung von Toleranzbandern daraus.

Die folgenden Methoden sind Teil des Use-Cases die an der im Meilensteinbericht Use Case Definitionen (MS
4.1.1) beschriebenen Planform Konfiguration NA2 demonstriert werden

e Automatischen Approximation des Diskretisierungsfehlers

e Automatischen Selektion fur hochaufgeloste Simulationspunkte

e Lokale Sensitivitat der Stromung in Abhangigkeit vom Modellierungsfehler
e Multifidelity fur Komponentenlasten.

11.2 Verbesserung der Netzgenerierung mit Polyedern

Im neuen CFD Loser (CODA) wird derzeit die Unterstiitzung fur Polyeder und Kartesische Netze
implementiert. Polyeder werden wie normale Elemente eines unstrukturierten Netzes behandelt. Der bei
AirbusDS entwickelte und verwendete Netzgenerator (Mesher) kann diese derzeit nicht erzeugen, aber es gibt
Anwendungsfélle in denen diese sehr nitzlich waren wie zum Beispiel Multinormals.

Diese Multinormals ermdglichen es backward facing steps so zu vernetzen, dass grol3e Gradienten Uber
deutlich mehr Elemente verteilt werden kénnen, was die Wahrscheinlichkeit von nicht physikalischen
Zustanden der Losung (und damit der Abbruch der Rechnung) deutlich mindert.

Teil des Use-Case ist es Multinormals an einem industriellen Beispiel zu demonstrieren.

11.3 Postprocessing

Die im Rahmen des LuFo-V Vorhaben AeroStruct in den FlowSimulator integrierten Postprocessing Methoden
sollen auch fur CODA angepasst werden. Die im FlowSimulator verfligbaren Postprocessing Methoden sind
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alle fur unstrukturierte Cell-Vertex Netze implementiert worden. Zu Beginn der Entwicklung des neuen Ldsers
(CODA) ist die Entscheidung getroffen worden diesen mit einer Cell-Centered Diskretisierung zu erstellen.

Teil des Use-Case ist es diese Postprocessing Methoden mit Rechnungen von CODA zu demonstrieren.

11.4 Kinstliche Neuronale Netze fur aerodynamische Datensatze

Die Generierung aerodynamischer Datenmodelle mit kiinstlich neuronalen Netzen (KNN) ist ein weiterer
Aspekt in DigiDesign. Diese Aufgabe lasst sich in folgende Unterschritte aufteilen.

1. Auswahl der Daten und ggf. Erweiterung
2. Datenvorbereitung

3. Wahl der Hyperparameter fiir das KNN
4. Trainieren des KNN

5. Verifizierung des KNN

Nachdem die Daten aus einem Windkanaldatensatz extrahiert wurden sind, wird ggf. durch logische
Spiegelung asymmetrischer Klappenausschlage die Datenabdeckung der Envelope erhoht. Des weiteren
wurden gemeinsam mit dem Verbundpartner TU Kaiserslautern verschiedene Methoden der Data
Augmentation (z.B. Variational Autoencoder) untersucht, um durch gré3ere Datenmengen robustere Modelle
zu erhalten.

Nach Vorbereitung der Daten zum Trainieren der Modelle missen die Hyperparameter gewahlt werden.
Dieser Vorgang ist iterativ und die Wahl neuer Hyperparameter abhangig vom Trainingsergebnis. Auch hier
wurde gemeinsam mit der TU Kaiserslautern an verschiedenen Techniken gearbeitet.

Das aerodynamische Datenmodell wird durch Anwendung globaler Qualitdtsmaf3e aber auch durch die
Bewertung der Reprasentation kritischer Regionen des aerodynamischen Datensatzes verifiziert.

Der Use-Case besteht aus der Anwendung dieser Schritte auf die SACCON Konfiguration die in Abschnitt
10.6 Beschrieben ist.

11.5 Testfalle zu akustischen Vorhersagen

Im Rahmen von DIGIFLY sollen aerodynamische Simulation durchgefiihrt und daraus abgeleitete akustische
Vorhersagen Uberprift werden. Dabei sollen zwei generische Testfélle untersucht werden. Der erste Testfall ist
Turbulenz-getriebener Larm einer Wirbel-dominierten Strémung, der zweite Testfall ist generischer Strahllarm.

Fur beide Testfalle sind numerische und experimentelle Ergebnisse aus dem LuFo5-3 INTONE oder
Vorgéangerprojekten vorhanden. Diese Daten sollen zur Validierung herangezogen werden. Tabelle 6 zeigt dabei
die Validierungsfalle mit den entsprechenden Validierungszielen.

Validierungsfall Validierungszweck Numerischer Fokus

Airfram noise Wirbeldominierende Strémung, Vergleich Verfahren hoher Ordnung mit klassischen
Klappenseitenkante Wirbel-Oberflachen -Interaktion Verfahren, Tubulenzmodellierung, CAA Schnittstellen
Jet noise Strahlstromung mit starken Scherschicht- Gitterstudien, Scherschichtgradienten, Numerische
Generischer Strahllarm Gradienten als CAA Input Stabilitat, HPC Leistung, CAA Schnittstellen

Tabelle 6: Ubersicht der akustischen Validierungsféalle in DIGIFLY

Die einzelnen Testfalle sind in den folgenden Abschnitten beschrieben.

11.5.1 Lé&arm wirbeldominierter Stromungen

Die Umstromung einer Klappenseitenkante ist eine dominante Quelle, die in Uberflugmessungen von
Zivilflugzeugen anhand von akustischen Quelllokalisierungen identifiziert worden ist. Abbildung 29 zeigt dazu
eine Ubersicht zum Schallentstehungsmechanismus, wie anhand von Strémungssimulationen bestatigt werden
kann.
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Abbildung 29: Ubersicht der Schallenstehungsmechanismen [1] an einer generischen
Klappenseitenkante (links) im Vergleich zu einem Wirbelpfad aus einem exemplarischen
Strémunggsergebnis (rechts)

Der Testfall ist ein generischer Windkanalaufbau der in Aeroakustischen Windkanal in Braunschweig (AWB)
vermessen [1]. Dabei wurden verschiedene Anstellwinkel und Geschwindigkeiten vermessen.

Einstellung Werte
Alpha [m/s] 20,25,30
V [m/s] 40, 50, 60

Tabelle 7: Einstellungen der generischen Klappenseitenkante

Abbildung 30 zeigt dazu den Aufbau im Windkanal und ein entsprechendes Strémungsergebnis [2]. Zur
Validierung stehen aerodynamische und akustische Messdaten zur Verfugung.

Abbildung 30: Windkanalaufbau der generischen Klappenseitenkal
Strémungsfeld (rechts)

nte (links) und ein berechnetes

Die Stromungsdaten sollen hinsichtlich aerodynamischer und akustischer Genauigkeit bewertet werden

11.5.2 Strahllarm

Im zweiten Testfall soll der Strahllarm an einem generischen Beispiel einer Rechteckdiise getestet werden. Die
Messdaten wurden in INTONE im Aeroakustischen Windkanal in Brauschweig (AWB) aufgezeichnet, eine
Bewertung der Ergebnisse dort steht noch aus. Riickfalloption ist eine generische Runddiise. Die Ubersicht der
Einstellungen ist in Tabelle 8 zusammengefasst.

Einstellung Werte
WT [m/s] 0, 30.6, 42.9, 60
Strahl [Ma] 0.5, 0.66, 0.75
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Tabelle 8: Einstellungen der generischen Rechteckdiise

Ziele ist der Untersuchungen sind die Stabilitdt und die Genauigkeit der RANS Untersuchen fir Strahllarm
speziell die Darstellung der Scherschichtgradienten und der Turbulenzparameter. Diese sollen in einem
nachfolgenden Schritt akustisch bewertet werden. Abbildung 31 zeigt dabei den Simulationsaufbau und das
Strémungsgitter der isolierten generischen Rechteckdiise.

CFD domain Nozzle Fine shear layer resolution

Abbildung 31: Simulationsaufbau einer generischen Rechteckdiise und ein entsprechendes
Stromungsgitter

In Abbildung 32 ist eine exemplarische Verteilung der turbulenten kinetischen Energie dargestellt. Diese wir als

Eingangsparameter flr die stochastische Quellmodellierung zur Berechnung der akustischen Schallausbreitung
genommen.

z =0 plane

Abbildung 32: Darstellung der turbulenten kinetischen Energie aus der RANS L6sung

Damit ist die Turbulenzmodellierung innerhalb der Stromungssimulation entscheidend fur die Genauigkeit der
akustischen Vorhersage. Abbildung 33 zeigt dazu eine Berechnung der akustischen Schallausbreitung an der
Rechteckdise, die zur Bewertung herangezogen wird.

|

Abbildung 33: Darstellung der zeitlichen Ableitung des Drucks bei eine generischen Recheckdiise im
Mittelschnitt

11.6 Datenbasis aus der SACCON Forschungskonfiguration

9) . . . .
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Bei der Generierung von aerodynamischen Datenmodellen mit kiinstlich neuronalen Netzen wurden als
kritischste Anwendungsfalle in der zukunftigen, zivilen Luftfahrt Blended Wing Body (BWB) Konfigurationen

identifiziert (Abbildung 34).

Abbildung 34 Blended Wing Body Demonstator von Airbus [1]

Eine Anforderung an den Datensatz ist die hohe Menge an Datenpunkte und eine mdglichst gleichmaRige
Abdeckung des Parameterraums. Auf Grund ihrer geometrischen ahnlichen Charakteristik wurde die
SACCON Forschungskonfiguration, die in der NATO AVT-161 Arbeitsgruppe entworfen wurde, ausgewahit.

Zu dieser Konfiguration stehen transsonische Windkanaldaten des DLR-F17E Modells (Abbildung 35 und
Abbildung 36) zur Verfligung.

Abbildung 35 DLR-F17E Windkanalmodell [2]
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Abbildung 36: Skizze des DLR-F17E Modells mit MaRen, Referenzpositionen und Steuerflachen [2]

Das Modell wurde bei folgenden Strémungsbedingungen, Anstell- und Schiebewinkeln
Steuerflacheneinstellungen experimentell untersucht:

Einstellung Werte

Machzahl 0.5,0.7,0.8,0.85,0.9

Anstellwinkel -5° bis 25° (diskret und kontinuierlich)
Schiebewinkel -10° bis 10° (diskret und kontinuierlich)
LOB +20°, £10°, -10°, -5°, 0°, 5°, 10°

LIB -10°, -5°, 0°, 5°, 10°

RIB 0°, 10°

ROB 0°

Anmerkung: Ein £-Vorzeichen bei den Steuerflacheneinstellungen steht fur die Anwendung einer
Spreizklappe.

12 Arbeitspaket 4.2 — Simulationen

Im Arbeitspaket 4.2 Simulationen wurden die Erstellung eines aerodynamischen Datensatzes auf Basis von
Neuronalen Netzen als Ziel gesetzt.

12.1 Erstellung eines Aerodatensatzes auf Basis der neuen Methoden

Die Methode ist im Detail im parallel erreichten Meilenstein 3.4.2 beschrieben. Als wesentliches
Bewertungskriterium sind Toleranzen fur CM und dessen Gradienten mit Anstell- und Schiebewinkel (CMa
und CMBp) von Airbus zur Verfligung gestellt worden.

12.1.1 Annahmen

Die folgenden Annahmen unterliegen der Generierung des Datensatzes:
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e Es wird ein Koeffizient modelliert. Hierbei ist das Nickmoment reprasentativ als relevanteste Achse an
einem instabilen Fluggerat verwendet worden.

e Die Anzahl an Eingangsparameter ist limitiert auf in den Windkanaldaten variierende Parameter.

e Der Ergebnisraum ist definiert durch die Eingangsdaten, also werden Extrapolationen ausgeschlossen.

e Post-Processing beschrankt sich auf das Ausschreiben von Polaren und ist sonst nicht Teil des
Anwendungsbereiches.

12.1.2 SACCON Dataset/SACCON Datensatz

Im Folgenden befindet sich eine Darstellung der relevanten Eingangsparameter, um das Nickmoment CM zu
modellieren:

o - AoA Cum
S — >
3 - AoS

Mach ; Mach
pe—— Surrogate Model

Reynolds | Reynolds

LTIP g 3
==  Machine Learning
LIB ,

method
LOB ’

ROB A /. | m——
.

RIB Black Box

e ——

RTIP

RTIP >

Abbildung 37: Darstellung der Eingangs- und Ausgangsvariablen im Datensatzmodell. AoA =
Anstellwinkel, AoS = Schiebewinkel, LTIP = Left Tip Flap (linke Fligelspitzenklappe), LIB = Left
Inboard (linke Innenklappe), LOB = Left Outboard (linke Aul3enklappe), ROB = Right Outboard (rechte
Aul3enklappe), RIB = Right Inboard (rechte Innenklappe), RTIP = Right Tip Flap (rechte
Flugelspitzenklappe)

Dabei handelt es sich um Daten, die vom DLR-F17E und DLR-F19 SACCON (Stability And Control
CONfiguration) Modell stammen. Im Weiteren werden die Daten einfach also SACCON Daten bezeichnet. Die
Daten sind eine Sammlung aus mehreren Windkanalkampagnen mit dem urspringlichen Zweck, detaillierte
Stability & Control (S&C) Analysen an einer Nurfliiglerkonfiguration mit unkonventionellen
Klappenkonfigurationen durchzufiihren. Sie sind daher bestens fur den Zweck eines S&C basierten
aerodynamischen Datensatzes geeignet. Ein Layout der Klappenkonfiguration fir die DLR-F19 ist in
Abbildung 38 dargestellt. Eine detailliertere Distribution der Daten anhand von Violinplots ist bereits im
Meilensteinbericht 2.4.2 enthalten.

Spiit Tip Port Spit Tip Starboard

(Split only) (Split only)
SP_Tip_P. Elevon Inboard Starboard SP_Tip_S
‘ EV_IB_S k
Split Inboard Starboard
SP_OB_S

Elevon Outboard Starboard
EV_OB_S
Split Outboard Starboard
SP_OB_P SP_OB_S

Abbildung 38: lllustration der Klappenkonfiguration am SACCON Windkanalmodell. Die Nomenklatur
ist identisch zur Beschreibung unter Abbildung 3.

12.1.3 Datencharakteristik
Im Folgenden ist graphisch exemplarisch dargestellt, welche Charakteristiken die SACCON Windkanaldaten
innehaben. Dabei zeigt sich, dass sich der Hinterkantenklappeneffekt Gblicherweise in einem Offset in den
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Daten widerspiegelt. Dafiir sind die Effekte des Schiebewinkels (Sideslip), der Mach und Reynoldszahl
durchaus erratisch und bilden daher eine reprasentative, komplexe Datenstruktur dar, die das Modell
rekonstruieren muss. Charakteristisch zu beobachten ist ein starker Nickmomentenanstieg im Bereich AoA =
12°, auch Pitch-up genannt. Dieses signifikante Phanomen wird durch den Schiebewinkel stark verschoben.
Dieses Verhalten rekonstruieren zu kénnen ist daher von besonderer Bedeutung.

Flap control surface effect ( Mach=0.8, Beta=0°

) Sideslip effect ( Mach=0.8, zero Control)

a ( . ° H 10 15 ) 5 ) B o s 10 5 0 2
M Apha Apha

ROBD: 0.0 LOBD: 0.0 RIB: 0.0 RTIP: 0 Beta: 0.0 LTIP: 0 LOBM: 0.0 LI8: 0.0 TP: EXP ROBM: 0.0 ROBM: 0.0 Beta: 0.0 Mach: 0.5 LIB: 0.0 LTIP: 0 LOBD: 0.0 TP: EXP RTIP: O RIB: 0.0 ROBD: 0.0 LOBM: 0.0

Abbildung 39: exemplarische Darstellung der physikalischen Charakteristiken der SACCON
Windkanaldaten. Oben links: Darstellung des Einflusses der Hinterkantenklappen in CM und CMae.
Oben rechts: Effekt des Schiebewinkels auf CM und CMe. Unten links: Effekt der Machzahl auf CM und
CMa.Unten rechts: Effekt der Reynoldszahl auf CM und CMa.

12.1.4 Ergebnisse

Die Ergebnisse der Datensatzgenerierung sind in 3 Abschnitten dargestellt. Im ersten Abschnitt werden
klassische globale Trainingsergebnisse fir neuronale Netze préasentiert. Im Anschluss folgende dedizierte
Ergebnisse anhand von Testdaten. Final gehen wir noch auf die Konsistenz des Modells ein, ein wichtiger
Faktor fur die Bewertung aerodynamischer Effekte besonders im Hinblick auf S&C. Es ist anzumerken, dass
die Resultate federfuhrend durch die Kollegen der TU Kaiserslautern aufbereitet wurden.

12.1.5 Gesamtuberblick
Ein Gesamtiberblick aller Ergebnisse ist in der folgenden Tabelle dargestellt:
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Parameter Value

R2 0.9938
RMSE 2.449 - 1073
Cu 6160 | 346
aCy/0a 5073 | 369
aCy/0p 967 | 88

Abbildung 40: Zusammenfassung der globalen Leistungswerte fiir das neuronale Netz. R2 ist der
Korrelaktionsfaktor. RMSE (Root Mean Square Error) reflektiert die Abweichung zwischen Modell und
Testdaten. Fir CM, CMa und CMp werden die Anzahl an Punkten | Punkte auRerhalb der Toleranz
wiedergegeben.

Es ist sichtbar, dass Korrelationsfaktor und quadratische Abweichung sehr gute Werte liefern. Das spiegelt

sich auch in der Anzahl an Punkten, die au3erhalb der Toleranz liegen, wider. Aus Industriesicht sind diese
Werte akzeptabel.

12.1.6 Testdatenanalyse

Repréasentative Ergebnisse sind in Fehler! Verweisquelle konnte nicht gefunden werden. dargestellt.
Verglichen werden hier SACCON Windkanaldaten, die das Modell nicht als Input bekommen hatte mit der
Modellvorhersage. Das wird im traditionellen Polarenformat sowohl fur CM als den Gradient von CM
dargestellt. Zusatzlich wird die geforderte Toleranz abgebildet. Es lasst sich erkennen, dass das Modell die
SACCON Windkanaldaten gut vorhersagt.
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Abbildung 41: Resultate des neuronalen Netzes im Vergleich zu Testdaten. ML steht fir Machine
Learning und reflektiert die Vorhersage des neuronalen Netzes. Dazu im Vergleich stehen die Wind
Tunnel Testdaten, also dem Modell unbekannte Daten. Zusétzlich ist die von Industrieseite definierte
Toleranz mit dargestellt.

12.1.7 Konsistenzcheck

In einem letzten Schritt ist die Konsistenz der Ergebnisse tberprift worden. Hiermit wird die Frage untersucht,
wie gut das Modell eine Parametervariation reprasentieren kann. In diesem Fall haben wir das schwierigste
Fallbeispiel, eine Variation in Beta untersucht, wie in Abbildung 42 dargestellt. Es zeigt sich, dass das Modell
fehlende Bausteine innerhalb der Dimension gut auffillen kann. Das ist in im Bild rechts dargestellt. Wenn
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Informationen der gesamten Dimension fehlen, dann lernt das Modell, Daten benachbarter Punkte zur
Rekonstruktion zu verwenden. Das zeigt der Vergleich auf der linken Seite, in dem die Informationen bei
Nullausschlagen (Zero Control) als Basis genommen wurden, um die Informationen mit LIB = -10° zu
rekonstruieren.

Reynolds: 2.8 Mach: 0.8 RIB: 0.0 LOBD: 0.0 LTIP: 0 ROBM: 0.0 RTIP: 0 LIB: 0.0 LOBM: 0.0 TP: EXP ROBD: 0.0 Reynolds: 2.8 Mach: 0.8 RIB: 10.0 LOBD: 0.0 LTIP: 0 ROBM: 0.0 RTIP: O LIB: 10.0 LOBM: 0.0 ROBD: 0.0
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Abbildung 42: Darstellung der Konsistenz des neuen Modells. In blau sind rekonstruierte
Modellergebnisse dargestellt. In griin werden dem Modell unbekannte Windkanaltestdaten dargestellt.
Oben links: Hier ist als Referenz das Schiebewinkelverhalten ohne jegliche Klappenausschlage
dargestellt. Unten links: Reproduktion des Verhaltens unter Schiebewinkel ohne jegliche Information
bei diesem Klappenausschlag. Rechts: Hier zeigt sich die Rekonstruktionsfahigkeit des Modells, wenn
eine Schiebewinkelpolare nicht vorhanden ist. In beiden Féllen hat es von dhnlichen
Klappenausschlagen gelernt, anstatt einfach zu interpolieren.

12.1.8 Zusammenfassung

Es wurde gezeigt, wie ein aerodynamisches Datensatzmodell mithilfe neuronaler Netze erstellt werden kann.
Die Problemstellung wurde erlautert und die zugrundeliegenden Daten beleuchtet, um ein Verstandnis tiber
kritischen Bereich zu bekommen. Der Untersuchungsraum ist Uber einen Satz an Annahmen beschrankt
worden.

Anhand der Resultate hat sich gezeigt, dass das generierte Modell erfolgreich in der Lage ist, den
aerodynamischen Parameterraum zu reprasentieren.

13 Arbeitspaket 4.3 — Evaluierung & Best Practice

Zu den in DigiFly / DigiDesign entwickelten Methoden und Technologien wurde bereits viele Erfahrungen
gesammelt und teilweise sind die Arbeiten bereits im industriellen Einsatz. Beschreibungen zu den innerhalb
von DigiFly erarbeiteten Best Practices sind gro3tenteils in den Entsprechenden Kapiteln zu den
Arbeitspaketen zu finden.

Im folgenden Abschnitt werden die Best Practices zu der Aerodatensatzerstellung beschrieben.

13.1 Evaluierung der Aerodatensatzerstellung

Nach erfolgreicher Anwendung auf den SACCON Datensatz wurde die entwickelte Methode auch im
industriellen Kontext bei Airbus Defence and Space angewendet. Auch hier ist der Hauptanwendungsfall durch
eine Beschleunigung der Datensatzgenerierung definiert. In Abbildung 18 ist schematisch dargestellt, wie die
entwickelte Methode im industriellen Kontext derzeit genutzt wird bzw. werden soll. Anstatt einer zeitintensiven,
iterativen Analyse — und eines Reviewprozesses wird das trainierte Modell angewendet. Eine zusatzlich
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entwickelte Pre - und Postprocessing Routine stellt sicher, dass die Daten in die jeweils richtigen Formate
Uberfuihrt werden.

BUILD QA OF
DATASET DATASET

Review
Meeting(s)

ANALYSIS &

PROPOSAL GENERATION

Replace

Review
Meeting

ARTIFICIAL

AR NEURAL
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PROCESSING PROCESSING
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Abbildung 43: Industrieller Anwendungsfall der entwickelten KI-Methodik.

Weiterhin kénnen die folgenden zukilinftigen Anwendungsfélle abgeleitet werden:

- Automatische Generierung eines Datensatzes als Referenz fur einen der in Abbildung 18 gezeigten
Prozessschritte
- Erstellung Kl-basierter vorlaufiger Datensatze fiir variierende Konfigurationen

14 Arbeitspaket 4.4 — Einbindung in Industrielle Prozesse

Das Ziel von DigiDesign ist es die erarbeiteten Methoden und Technologien mdglichst schnell in Industriellen
Prozessen einzubinden. Die Use-Cases sind so gewahlt, dass sie moglichst reprasentativ sind. An dieser
Stelle soll der Stand und der weitere Weg zur Industrialisierung der einzelnen Technologien nochmals
aufgezeigt werden.

14.1 Industrialisierung der Methoden und Werkzeuge

Die implementierten Technologieerweiterungen im Rahmen von DigiFly — DigiDesign sollen in Bezug auf
Industrialisierung bewertet werden. Es wird nach den Technologieschwerpunkten Netzgenerierung,
MultiFidelity Methoden, Fehlerabschéatzungen, die Erweiterung des Postprocessings,
Aerodatensatzerzeugung mit Kl und Aeroakustik mit CODA unterschieden

14.2 Netzgenerierung

Der Netzgenerator wurde um eine Pointinsertion und Multinormals erweitert, mit dem Ziel Netze verbesserter
Qualitat fur robustere Simulationen zu erzeugen. Vor allem die Erstellung Prismenschichten profitiert von den
erweiterten Fahigkeiten.

Aufgrund der erheblichen Verbesserung der Netzqualitat und Robustheit durch die Pointinsertion, ist die
Methode bereits vollends in die Arbeitsprozesse integriert und im taglichen Gebrauch.

Die Erweiterung der Multinormals wurde erfolgreich demonstriert und wird derzeit von ausgewahlten Nutzern
auf industrielle Problemstellungen angewandt. Erste Erfolge sind zu verzeichnen. Durch Schulung der Nutzer
soll die Technologie im Laufe des Jahres 2022/2023 Einzug in die Flugzeugprogramme erhalten.

14.3 MultiFidelity Methoden
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Die Vorteile von Multifidelity Methoden kdnnen nur bei groRen Datensatzen genutzt werden, da man
hinreichend viele Stitzstellen aus der genaueren Quelle benétigt, um eine Fehlerabschéatzung fur die
effizientere Methode abzuleiten. Dieser Vorteil muss gegen den Zusatzaufwand zwei Datenquellen zu
verwenden hinreichen grol3 werden. Es kommt zusatzlich zur weiteren Modellgenerierung, der Einstellung der
Numerik, der Modellvalidierung, vor allem die deutlich komplexere Fehlerbehandlung und die Datensynthese
hinzu. Derzeit rechnet sich dieser Aufwand ab einer Gré3enordnung von tber 1000 Cfd Punkten. Abhangig
vor allem von der Modellgré3e, bei der sich gréRere friher lohnen und kleinere erst bei sehr viel mehr
Punkten.

Im Rahmen von DigiDesign sind folgenden Verbesserungen und Erweiterungen realisiert worden:

1. Prozessautomatisierung der MultiFidelity Methode
2. Erweiterung auf Komponentenlasten
3. Optimale Wahl der HighFidelity Punkte inklusive Fehlerabschéatzung

Diese werden im Folgenden auf deren Industrialisierung bewertet.

Alle drei Punkte sind vollends industrialisiert und in die Arbeitsablédufe eingebunden. Die
Prozessautomatisierung der Methode ist grundlegende Voraussetzung fir die industrielle Nutzung. Die
Erweiterung auf Komponentenlasten und die optimale Wahl der HighFidelity Punkte wurde bereits am
industriellen Beispiel demonstriert und diente als Grundlage zur Datenerzeugung eines erfolgreichen TRL4
einer Flugzeugkonfiguration.

14.4 Komplexe Simulationsablaufe

Die in LuFo-Toscana aufgebaute automatische Analyse von aerodynamischen Simulationen wurde um
komplexe Simulationsablaufe wie MultiFidelity Verfahren, Optimierung und dem neuen Léser CODA erweitert.
Alle Fahigkeiten und Funktionen der Analysekette kbnnen stehen dem Nutzer nach der Integration zur
Verfiigung und kénnen im vollen Umfang genutzt werden Fehlerabschéatzung.

Die Roadmap zur Industrialisierung der Adaption auf den neuen Léser CODA ist an die
Industrialisierungsroadmap von CODA gekoppelt. Ein Entry-into-Service ist auf Seiten ADS fur 2027 geplant.
Die Arbeiten in DigiFly sind grundlegende und unabdingbare Voraussetzung fur die Industrialisierung von
CODA.

In DigiDesign sind verbesserte Fehlerabschatzungen allgemein und angewandt fur MultiFidelity Methoden
entwickelt worden. DigiFly erlaubte die Etablierung der nétigen Infrastruktur der Fehlerabschatzung fir
industrielle Anwendungen und eine erste Methode zur Ableitung eines Fehlers. Die Roadmap zielt auf
hoherwertige und zuverlassigere Fehlerabschatzungen, um dem Fernziel ,Certification by analysis“ ndher zu
kommen.

14.5 Postprocessing Erweiterung

Das Ziel dieses Arbeitspaketes war die Weiterentwicklung und Anpassung der Simulationsinfrastruktur und
des Postprocessings an den neuen CFD-Léser CODA. Das FlowSimulator postprocessing wurde angepasst
durch eine Konvertierung der cell-centered Variablen auf die cell-vertex Werte, um Variablen, Oberflachen,
Isoflachen, Ebenenschnitte und Stromlinien auswerten zu kénnen.

Die Roadmap zur Industrialisierung der Adaption auf den neuen Léser CODA ist an die
Industrialisierungsroadmap von CODA gekoppelt. Ein Entry-into-Service ist auf Seiten ADS fur 2027 geplant.
Die Arbeiten in DigiFly sind grundlegende, unabdingbare Voraussetzung fur die Industrialisierung von CODA.

14.6 Aerodatensatzerzeugung mit Kl
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Die Aerodatensatzerzeugung mit KI wurde erfolgreich an der SACCON Konfiguration demonstriert. Im Zuge der
Industrialisierung soll die Technologie Einhalt in die Flugzeugentwicklung erhalten. Derzeit laufen die
Anwendung und Adaption auf industriell relevante Konfigurationen. Ein TRL4 wurde erfolgreich bestanden.

Aus den Erfahrungen auf industriell relevante Konfigurationen sollen Technologieliicken fir den Weg in
Richtung eines TRL5 identifiziert werden.
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