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Kurzfassung

Die vorliegende Arbeit beschéftigt sich mit der Abbildung von Faser-Kunststoff-
Verbunden (FKVs) innerhalb eines bestehenden Gesamtentwurfsprozesses fir Ver-
kehrsflugzeuge und nutzt die sich daraus ergebenden neuen Gestaltungsmoglichkeiten.
Dazu werden gezielt deren anisotropen Eigenschaften unter Beriicksichtigung statisch
aeroelastischer Effekte fiir die Gestaltung des Fliigels unter Einsatz von aeroelastic
tatloring ausgenutzt. Die Abbildung dieser Effekte in einer friithen Phase des Flug-
zeugentwurfs kann dazu beitragen, zukiinftige Flugzeugentwiirfe wirtschaftlicher zu
machen und so den Marktanforderungen entgegenzukommen. Fir die Einordnung
der Arbeit wird zuerst ein Uberblick tiber Programme zur Ermittlung der Struktur-
massen von Flugzeugentwiirfen gegeben und herausgestellt, inwieweit die vorliegende
Arbeit eine Liicke im Bereich der Massenabschatzung von Strukturen aus FKVs
fillt. Das Ziel der Arbeit ist damit einerseits die Massenabschétzung von FKVs und
andererseits die Rickfithrung der Ergebnisse auf den integrierten Gesamtentwurf.
Nachfolgend sind der vorliegende Gesamtentwurfsprozess und wichtige Vertreter von
Gesamtentwurfsverfahren fiir Flugzeuge gegentibergestellt worden, um den Detaillie-
rungsgrad des erweiterten Prozesses herauszustellen.

Die notwendigen Erweiterungen im Prozess werden unter Darstellung der verwende-
ten theoretischen Ansétze beschrieben und Losungen der sich ergebenden Problem-
stellungen werden hergeleitet. Am Beispiel eines Mittelstrecken- und eines Langstre-
ckenflugzeuges werden die Erweiterungen auf Gesamtentwurfsebene validiert. Darauf
werden ebenso an diesen Beispielflugzeugen Parameterstudien durchgefiithrt, um die
neuen Fahigkeiten des Gesamtentwurfs und die Sensibilitdten von klassisch isotrop
aufgebauten Fliigeln und solchen aus FKVs auf Anderung der Zirkulationsverteilung
aufzeigen. Sowohl fiir das untersuchte Mittelstrecken- als auch Langstreckenflugzeug
erweisen sich leicht dreieckige Zirkulationsverteilungen als vorteilhaft. Der CFK-
Fliigel zeigt dabei ein Optimum naher der elliptischen Idealverteilung und fithrt zu
generell leichteren Entwiirfen. Der Einfluss der statischen Aeroelastik ist beim Mit-
telstreckenflugzeug gering, beim Langstreckenflugzeug nicht vernachlassigbar.
Abschlieflend ist der Einfluss von aeroelastic tailoring bei einem vorwérts- und ei-
nem riickwértsgepfeilten Fliigel an einem Mittelstreckenflugzeug untersucht worden.
Durch das aeroelastic tailoring kann generell eine leichte Strukturmassenreduktion
aus der passiven Lastreduktion beobachtet werden, ohne sich drastisch negativ auf
die Ruderwirksamkeit auszuwirken. Die Untersuchungen zeigen aber auch, das ae-
roelastic tailoring nicht allein die Schliisseltechnologie ist, um die strukturellen Ge-
wichtsnachteile eines vorwartsgepfeilten Tragfliigels, der aus aerodynamischer Sicht
fiir zuktnftige Verkehrsflugzeuge interessant sein kénnte, zu kompensieren.
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Abstract

The present thesis covers the representation of fiber reinforced plastics within an
existing preliminary aircraft design tool and makes use of the new degrees of free-
dom through this material. Therefore the anisotropic properties under consideration
of static aeroelastic effects are used systematically on the wing design by implemen-
ting aeroelastic tailoring. The representation of these effects in an early stage of the
aircraft design can help to make future aircraft designs more economic and by this to
fulfill the market requirements. For the classification of the thesis first an overview
over codes for mass estimation of aircrafts structures will be given. Further it will
be highlighted, to which extent this theses fills a gap in the field of mass estimation
codes for fiber reinforced plastics. The thesis’ ambition is on the one hand the mass
estimation of fiber reinforced plastics and the feedback on the integrated overall de-
sign process. Following this, the existing preliminary design process and important
representatives of overall preliminary design processes for aircrafts are opposed, to
emphasize the degree of details of the extended process.

The necessary changes in the process are described within the presentation of ap-
plied theoretical approaches and solutions for the resulting problems are derived.
Using the example of a mid and long range aircraft the extensions are validated at
preliminary overall aircraft design level. The new features of the design process and
the sensitivity to different circulations of classic isotropic built wing and wings out
of fiber reinforced plastics are shown within parametric studies for both mid and
long range aircraft. Both types gathering benefits out of a slightly "‘triangular™
circulation in spite of an ideal elliptic circulation. A CFRP wing has an optimum
closer to the elliptic circulation and makes the designs in general lighter as a wing
out of isotropic material. The impact of static aeroelastics are minor to the mid
range aircraft but must not be neglected on long range aircraft.

Concluding, the impact of aeroelastic tailoring is analyzed for a forward swept wing
and a backward swept wing at the example of a mid range aircraft. Through ae-
roelastic tailoring in general a slightly reduction of structure mass can be observed.
The impact on rudder effectiveness is present but brings no reduction of the design
space. As another result the mass disadvantage of the forward swept wing cannot
be reduced to zero by aeroelastic tailoring. However, the results make obvious, that
aeroelastic tailoring brings only minor advantages and that further studies of non
balanced laminates in detail level are necessary.
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1 Einleitung

1.1 Motivation

Mit der Boeing 787-8 ist erstmals ein ziviles Verkehrsflugzeug fiir mehr als 200 Pas-
sagiere vorgestellt worden, bei dem der Massenanteil an Faser-Kunststoff-Verbunden
ca. 50% der Strukturmasse betriagt. Kurze Zeit spater hat Airbus mit der A350
XWB ein Flugzeug mit ahnlich hohem Anteil an Faser-Kunststoff-Verbunden an-
gekiindigt. Beide grofle Flugzeughersteller versprechen mit den neuen Entwiirfen ei-
ne deutlich gesteigerte Wirtschaftlichkeit ihrer Flugzeuge, die neben Verbesserun-
gen in der Antriebs- und Systemtechnik sowie optimierter Aerodynamik zu einem
nicht unerheblichen Teil durch den Einsatz von Faser-Kunststoff-Verbunden in der
Priméarstruktur erreicht werden soll.

Wirft man einen Blick in die historische Entwicklung bei der Einfithrung von Faser-
Kunststoff-Verbunden (FKVs) in Verkehrsflugzeuge, wie es in Abbildung 1.1 an eini-
gen Beispielen verdeutlicht ist, so sind die ersten Erfahrungen bei Airbus und Boeing
mit den Rudern des Hohen- und Seitenleitwerks und aerodynamischen Verkleidungs-
teilen, also in Bauteilen der Sekundérstruktur, gesammelt worden. Der erste grofie
Schritt in Richtung Primarstruktur erfolgte bei Airbus 1985 mit der Einfiihrung der
A310-300, bei der erstmalig bei einem Verkehrsflugzeug ein Seitenleitwerk in CFK-
Bauweise ausgefithrt worden ist. Kurze Zeit spéter folgte der Einsatz von CFK sowohl
im Seitenleitwerk als auch im Hoéhenleitwerk der A320 und spéter bei der A340-300.
Auch Boeing fithrte erstmals 1998 mit der 777 einen FKV-Anteil mit mehr als 10%
der Strukturmasse ein. Damit ist ein eindeutiger Trend im Zuwachs von Struktur-
bauteilen aus FKVs erkennbar.

Die Griinde fiir die zunehmende Verdrangung der erprobten Aluminiumlegierungen
aus der Flugzeugstruktur sind vielschichtig. Die wirtschaftlichen Anforderungen der
Fluggesellschaften und die 6kologischen Forderungen der Gesetzgeber verlangen nach
immer leistungsfiahigeren und emissionsarmen Entwiirfen ([ACA01; ACA10]), die sich
seitens der Hersteller nur mit einem ganzheitlich optimierten Entwurf erfiillen las-
sen. Das Ziel fiir die Priméarstruktur besteht daraus folgend darin, das technologisch
hochste Mafl an Leichtbau unter Beriicksichtigung des finanziellen Rahmens zu er-
reichen.

Betrachtet man die Massenaufteilung von existierenden Mittel- und Langstrecken-
entwiirfen (MR A/C, LR A/C) bezogen auf deren Herstellerleermasse (MEW), wie
es in Abbildung 1.2 dargestellt ist, so ldsst sich durch eine einfache Rechnung das
Gewichtspotential von FKVs in der Priméarstruktur abschéatzen. Da die Leitwerke bei
aktuellen Entwiirfen bereits aus FKVs bestehen, sollen nur die Anteile des Fliigels
und des Rumpfes nédher betrachtet werden. Diese betragen in Summe ca. 49% beim
MR A/C (z.B. A320-200) und ca. 56% beim LR A/C (z.B. A340-300) der MEW.
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Abbildung 1.1: Einzug der Faser-Kunststoff-Verbunde in tragende Strukturen von
Verkehrsflugzeugen in Anlehnung an [Hex10], [Rob09] und [Mid0§|

Wird angenommen, dass die Primérstruktur ca. 80% des Strukturgewichtes ausmacht
([Niu02]), ergeben sich fiir die Anteile der Primarstruktur an der MEW 40% respek-
tive 45%. In Karal [Kar01] und Stumpf, Ho6lzel und Rieke [SHR11] ist gezeigt worden,
dass durch eine zur Aluminiumstruktur gleichwertige CFK-Struktur eine Gewichts-
reduktion von bis zu 30% erreicht werden kann. Da ein hundertprozentiger Ersatz der
Metallstruktur durch CFK nicht moglich ist, bleiben von diesen theoretischen 30%,
bei einer Annahme von 60% CFK-Anteil an der Primérstruktur, noch ca. 18% Ein-
sparpotential iibrig. Auf das MR A/C und das LR A/C angewendet, bedeutet dies
eine Reduktion von 7% bzw. 8% der MEW. Nimmt man fiir die Berticksichtigung der
Schneeballeffekte einen Vergréferungsfaktor von ca. 1.5 an ([Tor82]), ergibt sich auf
die maximale Abflugmasse bezogen eine resultierende Gewichtseinsparung von 11%
fir das MR A/C und 12% fiir das LR A/C. Fiir den Kraftstoffverbrauch folgt dann
eine Reduktion von ca. 9% fiir das MR A/C und 12% fir das Langstreckenflugzeug,
wenn die wichtigen Entwurfsgroflen wie Fliigelfliche oder Triebwerksstandschub fiir
die neuen maximalen Abflugmassen optimiert worden sind ([SHR11]). Die Massen-
reduzierung auf der Strukturseite verbessert so den Kraftstoffverbrauch je nach Flu-
zeugtyp zwischen 9% und 12%. Das bedeutet einen bemerkenswerten Beitrag durch
diese Einzeldisziplin von 18% beim MR A/C respektive 24% beim LR A/C an dem
in ACARE [ACAO01] definiertem Gesamtziel von 50% Verbrauchsreduktion.

Im folgenden sollen die wichtigsten Vor- und Nachteile von Flugzeugstrukturen aus
CFK genannt werden, die zu dem gestiegenen Einsatz in der Priméarstruktur gefiithrt
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Abbildung 1.2: Massenaufteilung eines typischen Mittel- und Langstreckenflugzeuges
bezogen auf die Herstellerleermassen

haben. Ein Gewichtsvorteil der Primarstruktur kann durch die besseren dichtespezi-
fischen mechanischen Eigenschaften von CFK gegentiber den gebrauchlichen Alumi-
niumlegierungen erreicht werden (vgl. [Wie09; Sch07; Erm07]). Dies ist allerdings nur
moglich, solange eine gewisse Orthotropie im Bauteil umgesetzt werden kann, da ein
quasi-isotroper Mehrschichtverbund (MSV) nach Schiirmann [Sch07] nunmehr nur
noch aluminiuméahnliche mechanische Eigenschaften besitzt und als hauptséchlichen
Vorteil eine um ca. 33% geringere Dichte aufweist. Man spricht in diesem Zusam-
menhang von ,schwarzem Aluminium®, welches nach Soden, Kaddour und Hinton
[SKHO04] bei frithen Konstruktionen im Flugzeugbau zur Substitution von Alumini-
umstrukturen Anwendung fand und zudem sehr konservativ ausgelegt worden ist.
Das Leichtbaupotential der FKVs kann aber nur dann ausgenutzt werden, wenn sie
in Bereichen mit eindeutigen Hauptspannungsrichtungen kumuliert iiber alle Belas-
tungen, wie es z.B. bei Auftriebsflichen in grofien Bereichen der Fall ist, eingesetzt
und zudem mit genaueren Versagenskriterien (vgl. [Puc04; SKH04|) beanspruchungs-
gerecht ausgelegt werden. In Bereichen mit mehrachsigen Spannungszustanden, die
einen quasi-isotropen Aufbau des Mehrschichtverbundes verlangen, reduziert sich,
wie eben erwdhnt, der Gewichtsvorteil gegeniiber Aluminium stark, da die hohen
spezifischen Werte nur in Faserrichtung erreicht werden.

Ein weiterer Grund fiir den vermehrten Einsatz von FKVs im Allgemeinem ist das
Ergebnis von Studien von den FKV-Fertigungskosten ([Ach+03; Kar01; Erm90]).
Darin heifit es, dass sich durch den Einsatz von FKVs im Fall der Weiterentwicklung
der Automatisierung eine Kostenreduktion bei der Herstellung von Strukturkompo-
nenten im Vergleich zur Aluminiumbauweise ergibt. Hierzu wird jedoch ein Wechsel
von der derzeit géngigen aber teuren Fertigung von Strukturkomponenten tiber Pre-
Pregs im Autoklaven hin zu Harzinjektionsverfahren (RTM, VAP, SLI, usw.) von
trockenen Multiaxialgelegen oder zu Wickelverfahren, wie sie derzeit bei der Boeing
787 fiir die Rumpftonnen Anwendung finden, notwendig. Ein weiteres Potential wird
durch den Einsatz von thermoplastischen Matrixsystemen erwartet, die aber we-
gen ihrer schlechteren mechanischen Eigenschaften nicht in allen Bereichen sinnvoll
verwendbar sind. Unabhangig von dem Fertigungsverfahren wird eine Kostenreduk-
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tion bei FKV-Bauweisen auch mit dem geringeren Aufwand beim Zusammenbau zu
Baugruppen, z. B. durch Einsparung in der Anzahl der zu fiigenden Teile, begriindet
(integrale Bauweise, [Ano06b]). Dass eine Kostenreduktion zurzeit noch nicht erreicht
ist, haben die ersten Erfahrungen bei der Boeing 787 gezeigt. Gerade die Fertigungs-
technologie wird noch nicht in dem notwendigem Maf§ beherrscht, so dass die Anzahl
der Ausschussteile oder die Haufigkeit von Toleranzproblemen noch zu hohen Kosten
fihren ([Ano07al, [Wie09]). Ob iiberhaupt eine Kostenreduktion maoglich ist, bleibt
damit fragwiirdig.

Im Betrieb eines Flugzeuges verspricht man sich auf Grund der geringeren Ermiidung
der FKVs zusétzliche Einsparung bei den Wartungskosten ([WV09; Fro09; Ano07b;
Add09]). Allerdings ist auch hier noch unbekannt, ob sich die Erwartungen im rea-
len Betrieb erfiillen lassen, da Schiden zu einem groflen Teil nicht mehr visuell
feststellbar sind und aufwendige, teilweise noch zu entwickelnde, zerstorungsfreie
Priifverfahren (NDI, [Bus08]) zur Detektion eingesetzt werden miissen. Gerade der
Rumpf ist nach Sauer [Sau07] stark gefiahrdet, visuell nicht erfassbare Schaden zu
erleiden. So sind 2006 bei der Lufthansaflotte 56% aller Schiaden am Rumpf durch
mechanische Einwirkungen am Boden entstanden, weitere 33% durch Blitzschlag
und die restlichen 11% durch Vogelschlag. Besonders die mechanischen Einwirkun-
gen am Boden stellen eine grofle Gefahr dar, da genau diese Schéden in der Regel
nicht sofort aufgenommen werden (z.B. Rempler beim deboarding) und nur in einer
groflen Inspektion durch NDI-Verfahren festgestellt werden kénnen. Langzeiterfah-
rungen auf dem Gebiet der Schadenstoleranz fehlen bislang. Deswegen finden bei
der Auslegung hohe Sicherheitsfaktoren Anwendung und in Folge dessen geht ein
Teil des Massenvorteils verloren. Besonders kritisch zu dem Thema Sicherheit und
Schadenstoleranz aulert sich Zanden [Zan09], der sogar davon ausgeht, dass bei glei-
cher Sicherheit eine FKV-Struktur mit einer Aluminiumstruktur gewichtsgleich ist.
Jiingste Entwicklungen zeigen jedoch, dass durch modifizierte Harzsysteme die be-
sonders betroffene Druckrestfestigkeit verbessert (CAI, [Wie+11]) und ein Teil der
Bedenken reduziert werden kann. Weiterhin zeigen Wiedemann [Wie09] und auch
Meier [Meill] als moglichen Ausweg aus dem Nachteil in der Schadensdetektion die
Implementation von Sensoren in die Bauteile selbst auf, mit deren Hilfe Schaden
sofort durch sténdige Selbstiiberwachung festgestellt werden koénnen.

Die verminderte elektrische Leitfahigkeit der CFK-Struktur bringt zwei Nachteile
mit sich. Zum einen miissen alle elektrischen Verbraucher statt mit einem Anschluss
an die Masse der Struktur iiber ein weiteres Kabel mit dem zweiten Pol versorgt
werden, was ein Zusatzgewicht bedeutet. Zum anderen bildet ein CFK-Rumpf kei-
nen faradayschen Kéfig zum Schutz vor Strahlung und Blitzschlag. Ebenso muss
der Fliigel gegen die Beschidigung durch einen Blitzschlag abgesichert werden. Dem
wird zurzeit mit dem Nachteil eines Zusatzgewichtes durch Einbringen eines feinen
Kupfer- oder Aluminiumgewebes entgegengewirkt.

Wiéhrend monolitische CFK-Bauteile an sich keine nennenswerte Korrosion aufwei-
sen, miissen Paarungen zwischen CFK und unedlen Metallen (z.B. Aluminium oder
Stahl) mit einigem Aufwand galvanisch entkoppelt werden. Der entstehende Ge-
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wichtsnachteil wird zum Teil durch den Wegfall von nicht mehr notwendigen La-
ckierungen der CFK-Struktur ausgeglichen. Da Titan eine geringe Elektronegati-
vitatsdifferenz zu dem Kohlenstoff in CFK besitzt, wird es vermehrt als Ersatz fiir
Aluminium oder Stahl in CFK-Strukturen und besonders im Ubergang zu Alumini-
umbauteilen eingesetzt und erreicht damit nach Roberts [Rob09] einen beachtlichen
Anteil von ca. 20% der Strukturmasse in den CFK-Flugzeugen Boeing 787 und Air-
bus A350 XWB. Dies liegt weiterhin daran, dass die thermische Ausdehnung von
Titan auch nur etwa halb so grofl wie die von Aluminium ist. Damit ist der Unter-
schied zu einer CFK-Struktur geringer, aber dennoch ausgepragt, da ein MSV aus
CFK abhéngig vom Lagenaufbau nahezu keine oder eine sehr kleine thermischen
Ausdehnung besitzt ([Sch07]).

Letztlich stellen die Reparaturverfahren fiir FKVs eine weitere Herausforderung dar,
die man inzwischen durch die Erfahrungen an den existierenden Leitwerken und Se-
kundérstrukturteilen ([Sau07]) weitestgehend beherrscht. Jedoch muss im Bereich
der rein geklebten Reparaturen von Primérstrukturen Erfahrung gesammelt und ei-
ne groffere Automation zur Sicherstellung gleicher Giite der Reparaturen weltweit
angestrebt werden.

Es wird nun davon ausgegangen, dass in naherer Zukunft fiir viele der erwédhnten Un-
wegsamkeiten bei dem Einsatz von FKVs in der Primarstruktur Losungen entwickelt
werden, so dass FKVs bei allen neuen Entwiirfen mehr und mehr Einzug finden. Un-
geklart bleibt allerdings, bis zu welchem Anteil der Einsatz von FKVs bezogen auf die
Leistungen des Gesamtflugzeuges Sinn hat und ob durch die FKVs neue Konfigura-
tionen moglich bzw. konkurrenzfiahig werden. Zwar kann man mit einfachen Mitteln
das Potential des Einsatzes, wie oben gezeigt, abschétzen, aber nicht die erweiter-
ten Moglichkeiten z. B. durch Ausnutzung der Anisotropie der FKVs beurteilen. An
diesem Punkt soll die vorliegende Arbeit ankniipfen.

1.2 Stand der wissenschaftlichen Entwicklung bei der
Strukturmassenvorhersage

Die Vorhersage der Massen von einzelnen Komponenten und deren Verteilung im
Flugzeug ist, wie anfangs gezeigt, ein zentraler Punkt bei der Berechnung der Ge-
samtflugzeugleistungen. Hierin kommt der Strukturmasse eine besondere Bedeutung
zu, da sie auf Grund ihres grofien Anteils von ca. 50%-60% an der Herstellerleer-
masse auch grofie Auswirkungen auf alle anderen Bereiche hat und sich im Ver-
groferungsgesetz widerspiegelt. Es ist also anzustreben, die Strukturmassen frithzei-
tig so genau wie moglich zu bestimmen.

Nach Heinze [Hei05] lassen sich allgemein die Methoden zur Massenvorhersage im
Flugzeugvorentwurf in drei unterschiedliche Klassen einteilen:

o Klasse 1 - Methoden: statistische Verfahren
o Klasse 2 - Methoden: analytische Verfahren und halb-empirische Ansétze

o Klasse 3 - Methoden: Verfahren zur Vordimensionierung
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Die statistischen Verfahren der Klasse 1 ermitteln aus einer Vergleichsgruppe von
bekannten Entwiirfen die Komponentenmassen. Sie setzen einerseits detaillierte
Masseninformationen dieser Vergleichsgruppe voraus und gelten andererseits nur
fiir Entwiirfe mit gleichem technologischen Stand. Extrapolationen sind damit nicht
moglich oder beinhalten einen grofien Fehler. Der grofie Vorteil dieser Methoden
liegt in der Schnelligkeit, mit der man Ergebnisse erzeugen kann und darin, dass
vergleichsweise wenig Informationen iiber den neuen Entwurf vorliegen miissen, um
eine Masse abzuschétzen.

Die Klasse 2 und Klasse 3 - Methoden basieren dagegen beide auf physikalischen
Modellen. Fiir den Berechnungsprozess ldsst sich fiir Flugzeugkomponenten oder
das komplette Flugzeug eine allgemeine Prozesskette aufstellen ([Ost03; Bad07;
LRT09]). Abbildung 1.3 zeigt das idealisierte Schema der allgemeinen Prozesskette
fir die Massenabschétzung im Flugzeugentwurf. Als Eingabe miissen eine detaillier-
te, in der Regel parametrische, Geometrie- und Strukturbeschreibungen vorliegen.
Weiterhin miissen fiir die gewahlten Materialien und Bauweisen Dimensionierungsbe-
dingungen definiert und entsprechend der Zulassungsvorschriften Lastfélle festgelegt
werden. Mit diesen Informationen koénnen ein Strukturmodell und Aerodynamik-
modell erzeugt werden. Die Luftkrafte werden mit dem Aerodynamikmodell, einem
Losungsverfahren der aerodynamischen Grundgleichungen und den Lastfalldefini-
tionen bestimmt. Weiterhin folgen aus den Lastfalldefinitionen zusétzliche Lasten
wie Tragheiten, Landestofe oder Schubkrifte des Antriebs. Die kumulierten Lasten
werden anschliefend tiber geeignete Verfahren auf das Strukturmodell aufgepriagt
und nach erfolgter Strukturanalyse kann die Dimensionierung - meist iterativ - vor-
genommen werden. Ist die Berticksichtigung der statischen Aeroelastik gewtinscht,
werden die Verformungsergebnisse der Strukturanalyse und neue Lasten errechnet.
Die aeroelastische Schleife wird bis zum Erreichen des Gleichgewichts wiederholt
und letztendlich liegt als Ergebnis die Strukturmasse vor.

Der Unterschied zwischen Klasse 2 und Klasse 3 - Methoden besteht in der Genau-
igkeit der Aerodynamik- und Strukturberechnungsmethoden. Wahrend bei Klasse
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Abbildung 1.3: Verallgemeinerte Prozesskette fiir die Ermittlung von Strukturmas-
sen im Flugzeugvorentwurf in Anlehnung an [Ost03; Bad07; LRT09]
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2 - Methoden analytische Modelle (z.B. Traglinienverfahren, Balkentheorie) ange-
wendet werden, versteht man unter Klasse 3 - Methoden in der Regel numerische
Verfahren zur Stréomungs- und Strukturanalyse (z.B. CFD, FEM), mit denen u.U.
auch nichtlineare Effekte oder dynamische Vorgange berticksichtigt werden kénnen.
In der praktischen Anwendung hat sich gezeigt, dass haufig eine Kombination von
Methoden unterschiedlicher Klassen sinnvoll ist. So ist die oben dargestellte Prozess-
kette fiir die Klasse 2 und Klasse 3 - Methoden nur sinnvoll auf Primarstrukturen
(z.B. Fligelstrukturkasten, Rumpfréhre) anwendbar und fiir die Massenabschétzung
von Sekundérstrukturen (z.B. Hochauftriebsklappen, Fairings) in der Vorentwurfs-
phase weniger geeignet, da deren Ausgestaltung ein hohes Detaillevel benotigt. Wei-
terhin gibt es in der Primérstruktur Anteile, die sich nicht aus den Beanspruchungen
ableiten lassen. Diese konnen z.B. die Schutzlackierung oder Dichtkitt darstellen
und werden im allgemeinen als nichtstrukturelle Massen (NSMs) bezeichnet. Fiir
die Massenabschéitzung der Sekundérstrukturen und der NSMs bieten sich wieder
die Klasse 1 - Methoden an, die neben der statistischen Datenbasis die Flachen-
oder Langenangaben aus der Geometriebeschreibung der abzuleitenden Komponen-
ten der Konfiguration als Eingabe erhalten (z.B. Flachengewicht des Dichtkitts im
Fliigelkasten). Deren Ergebnisse fliefen als Zusatzmassen- und NSM-Verteilung in
die Klasse 2 und Klasse 3 - Methoden ein und verbessern deren Genauigkeit.

Fiir die Beurteilung und Einteilung von Massenabschatzungsverfahren hat Hiirlimann
[Hiir10] aus der allgemeinen Prozesskette unten aufgezéhlte Bewertungskriterien ab-
geleitet, die auch hier angewendet werden sollen. Diese Kriterien sind um die Anzahl
der darstellbaren Komponenten und die Gesamtentwurfskapazititen erweitert wor-
den.

o Modellgeneratorfahigkeiten und Anzahl der Komponenten
o Lasten und Lastfélle

o Genauigkeit Analyseverfahren

o Dimensionierungslogik

o Acroelastikeinfluss

o Gesamtentwurfskapazititen

Tabelle 1.4 gibt einen Uberblick der aktuell verwendeten Programme zur Massen-
abschéitzung im Flugzeugvorentwurf, die nach Meinung des Autors wichtige Ent-
wicklungen darstellen und relevant beztiglich der vorliegenden Arbeit sind. Alle hier
entsprechend den oben aufgestellten Kriterien dargestellten Verfahren verwenden fiir
die Massenabschéitzung Klasse-2 und Klasse-3 Methoden, die fiir die einzelnen Tools
im folgenden kurz beziiglich ihrer physikalischen Ansétze erldutert werden sollen.

1.2.1 Modellgeneratorfahigkeiten

Das Tool DEE (Design and Engineering Engine, [LRT09]), das ETH-MDO-Tool
([Hiir10]) und ebenso das FEMMAS-Tool (Finite Element Models for Mass Estima-
tion, [O1t07; Wen07; WSG12]) sowie das Tool MDCAD (Multi-Disciplinary Concept
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Assessment and Design, [Dea08]) weisen beztiglich der Modellgenerierung die Ge-
meinsamkeit auf, dass sie Modelle tiber den Ansatz des Knowledge Based Engineering
(KBE, [Mil08]) in Verbindung mit einem Geometriekern erstellen. Wahrend DEE aus
Geschwindigkeitsgriinden ein eigenes KBE-Modul mit CAD-Fahigkeiten verwendet,
basieren die anderen Tools auf CATTA V5® und dessen KBE-Schnittstelle ([Led06]).
Allen gemein ist damit eine parametrische und vor allem robuste Geometriemodel-
lerzeugung von vielen Konfigurationen.

Die Fahigkeiten von dem Geometriemodell Aerodynamik- und Strukturmodelle abzu-
leiten, sind unterschiedlich ausgepragt. Wéahrend mit Ausnahme des FEMMAS-Tools
die drei anderen KBE-basierten Tools ein Aerodynamikmodell des Gesamtflugzeuges
erstellen kénnen, liegen jedoch keine Veroffentlichungen vor, die ein FE-Modell der
kompletten Flugzeugprimérstruktur demonstrieren. Auf Komponentenebene werden
wiederum teils sehr detaillierte Schalen-Modelle prasentiert.

Einen anderen Weg der Modellerstellung beschreitet M3 DOE ( Multi- Fidelity Multi-
Strategy and Multi-Disciplinary Design Optimization Environment, [Gho+11]). Es

FAME-W 3
Name DEE ETH-MDO-Tool FEMMAS FAME-F M'DOE
[O1t07] [KG97]
Quelle [LRT09] {;Z‘i?g} [Wen07] [Vel+00] [Gho+11]
[WSG12] [KS02]
§ Rumpf A, S A S S (A, S)
5 Fliigel A, S A, S S A, S (A,S)
§_ HLW A, S A S - (A, S)
g SLW A, S A, S S - (A,S)
M gesamt A A - - (A, S)
Aerodynamik PV, CFD PV extern DLM DLM, Euler
Struktur FEM, Schale FEM, Schale FEM, Schale Balken, FEM FEM, Schale
Lastfille, Lasten VARLOADS | lg, 2.5g, Landung extern extern lg, extern
Dimensionierung ? ESD ESD analytisch FSD
Aeroelastik ja ja ? ja ja
NeoCASS PARA_MAM
Name MDCAD CADac S BOT SAM
[BRIOS] [Ost03]
Quelle [Dea08] [Cav+08] [NMBO04] [Han09]
[Riz+11] [WS10])
g Rumpf A A, S A, S
E Fliigel A, S A.S S A.S
g [HLW A A.S - A, S
g SLW A A, S - A, S
= gesamt A A S - A S
. DLM extern
Aerodynamik Euler VLM, Euler RANS extern PV
Struktur FEM, Schale | analytisch, Balken FEM, Schale FEM, Schale
Lastfille, Lasten V-n min./max. g, extern extern V-n + Landesto3
Dimensionierung Optimierung Optimierung FSD FSD
Aeroelastik ja ja ja ja
A = Aerodynamik, S = Strukturmodell, DLM = Doublet Lattice Method , VLM = Vortex Lattice Method ,
PV = Panel-Verfahren, Euler = Euler-Loser, RANS = Reynold Averaged Navier-Stockes Loser, CFD = hier
Sammelbegriff fiir Euler- und RANS-Loser, FSD = Fully Stressed Design, VARLOADS siehe [Res06]

Tabelle 1.4: Auswahl aktuell verwendeter und beziiglich der vorliegenden Arbeit re-
levanter Verfahren fiir die Massenabschatzung im Flugzeugvorentwurf
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1.2 Stand der wissenschaftlichen Entwicklung bei der Strukturmassenvorhersage

besitzt im Gegensatz zu den erstgenannten Programmen nur sehr eingeschrankte
Modellgeneratorfiahigkeiten und es wird fiir den Start einer Konfigurationsoptimie-
rung sowohl ein Oberflichenmodell als auch ein FE-Modell (Balken und/ oder Scha-
len) bendtigt. Aus dem Oberflichenmodell wird dann automatisiert ein strukturier-
tes Gitter fiir den Euler-Loser erzeugt. Beide Modelle werden bei einer Parame-
teranderung nur noch tber Netz-Morphing-Technologien angepasst. Durch dieses
Vorgehen ist die Variabilitdt deutlich eingeschrankt und man erkennt die Gewich-
tung auf die Optimierung in einem eingegrenzten Parameterraum. Das von Nagel,
Monner und Breitbach [NMB04] présentierte MDO-Tool benotigt fiir die Erzeugung
eines Strukturmodells eine extern erzeugte Oberflichengeometrie (ein unstrukturier-
tes RANS-Gitter), um eine Massenabschiatzung durchfiihren zu kénnen. Weiterhin
beschrankt sich die Strukturmodellgenerierung auf Auftriebsflichen, die dann als
Schalenmodell mit innerer Struktur und Sekundéarstruktur umgesetzt werden.

Die beiden Airbus-Programme FAME-W und FAME-F (Fast and Advanced Mass
Estimation of Wings bzw. Fast and Advanced Mass Estimation of Fuselage, [KGIT;
Vel+00; KS02]) sind zwei getrennte Tools. Wie der Name sagt, ist FAME-W fiir
die Massenabschatzung des Fliigels und FAME-F fiir den Rumpf entwickelt wor-
den. FAME-F erstellt aus den parametrischen Eingaben ein DLM-Modell und ein
analytisches Balkenmodell fiir den Fliigel. FAME-W generiert aus parametrischen
Vorgaben ein FE-Schalenmodell des Rumpfes. Durch die Trennung der Programme
tritt die fiir die Modellerzeugung kritische Schnittstellenproblematik nicht auf und
eine grofle Variantenvielfalt ist moglich.

Das Tool CADac (Computer Aided Design Aircraft, [BRIO8]) ist Teil der CAESIOM-
Entwurfsumgebung ([Riz+11]). Uber CADac kann aus der parametrischen Beschrei-
bung im xml-Format ein Geometriemodell des Gesamtflugzeuges erstellt werden.
Uber Schnittstellen kann diese Geometrie fiir diverse Vernetzer zur Verfiigung ge-
stellt werden, welches aber eines manuellen Eingriffs bedarf. Rizzi u.a. [Riz+11]
hat eine Automatisierung dieses Vorgehens vorgestellt, bei der VLM-, Panel und
CFD-Gitter erstellt werden kénnen. Auf Strukturseite ist der Detaillierungsgrad auf
Balkenmodelle beschrankt, die aber das gesamte Flugzeug abbilden.

Das in dieser Arbeit verwendete und in Kapitel 2.3.3 ndher beschriebene Programm
SAM (Structural Aerodynamic and Aeroelastic Sizing Module, [Ost03; Han09; WS10])
erstellt aus einer parametrischen Beschreibung einerseits Halbmodelle fiir ein Panel-
verfahren und andererseits ein Schalen-FE-Modell. Die automatisch ablaufende auf
analytischen Ansédtzen und einem NURBS-Kern basierte Modellerzeugung hat die
Einschréankung, dass aufgrund komplexer Schnittstellen zwischen Komponenten des
Flugzeuges fiir nicht implementierte Konfigurationen umfangreiche Anderungen im
Programmablauf notwendig sind.

Bezogen auf alle dargestellten Programme lésst sich sagen, dass mit zunehmender
Komplexitdt der Rechenmodelle die Logik der Modellgenerierung aufwendiger und
schwieriger wird. So lassen sich fiir das Gesamtflugzeug Balkenmodelle ebenso schnell
wie DLM- oder VLM-Modelle erstellen, da die Schnittstellen zwischen den Kompo-
nenten einfach sind. Einer ausgefeilteren Logik bedarf es im weiteren schon fiir die
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1 FEinleitung

Erzeugung von Oberflichennetzen fiir Panel-Verfahren und FE-Loser, bei denen keine
Klaffungen oder doppelten Knoten auftreten diirfen. Eine noch grofiere Hiirde stellen
Volumengitter fiir Euler- und RANS-Loser dar. Die KBE-basierten Ansétze schei-
nen zurzeit eine vielversprechende Methodik fiir eine robuste und anpassungsfihige
Modellgenerierung darzustellen ([Konl10]).

1.2.2 Lastfalle und Lasten

Eine Beurteilung der Moglichkeit kritische Lastfille bzw. Lasten zu ermitteln, ist fiir
die aufgefiihrten Programme nur bedingt méglich, da wenig Informationen zu die-
sem kritischen Thema verdffentlicht sind. DEE verwendet Lastfille aus VARLOADS
([Res06]), welches Simulationen des flexiblen Flugzeuges und Flugsteuerungsmodelle
zur Lastabminderung nutzt. Auf diese Weise kénnen sehr gut die spéter im realen
Flugzeug aufkommenden Maximallasten fiir die Dimensionierung genutzt werden.
Problematisch ist jedoch die fiir den Vorentwurf notwendige Reduktion der Lastfalle.

Weniger komplex ist die Bestimmung der Lastfélle iiber die Mandver- und Boen-
Geschwindigkeits-Lastvielfach-Diagramme (V-n-Diagramme). Diese werden zusam-
men mit LandestoBlastvielfachen in MDCAD und SAM genutzt, um aerodynami-
sche Lasten und Tragheitskrafte in ausgetrimmten Flugzustéinden zu bestimmen. Bei
SAM werden zurzeit nur symmetrische Lastfille betrachtet. Auch in NeoCASS (Next
generation Conceptual Aero-Structural Sizing Suite, [Cav+08; CRT11]) werden Maxi-
malmandver (2.5g Abfangen, Triebwerksausfall) zur Lastermittlung genutzt. Weitere
Lastfalle miissen von auflen vorgegeben werden. Diese Einschrankung gilt auch fiir
alle ibrigen Verfahren.

Allen Verfahren gemein ist wieder die automatisch ablaufende Lastbestimmung tiber
die angebundenen Aerodynamikverfahren, der Transfer auf die Struktur und die Ein-
bindung der Tragheitslasten. Wie [OstOB] herausgestellt hat, ist bei der Ermittlung
der aerodynamischen Lasten der ausgetrimmte Flugzustand von grofier Bedeutung,
da iiber die Trimmflachen mit ihrem in der Regel grofien Hebelarm je Trimmzustand
grofle Unterschiede in der Beanspruchung entstehen konnen. Getrimmt gerechnet
wird in DEE, FAME, M3DOE, MDCAD, NeoCASS und SAM. Weichen die ersten
Annahmen der Masse stark von der ersten berechneten Gesamtmasse ab, kann dies
neben der Trimmung auch Auswirkungen auf die Lastfalldefinition haben. Deswegen
ist es ebenso wichtig die Massen auf die Lastfallerzeugungslogik zuriickzufiihren. Dies
ist zurzeit in DEE, MDCAD, NeoCASS und SAM umgesetzt.

1.2.3 Analyseverfahren und Dimensionierung

Die verwendeten Strukturanalyseverfahren gehen in den aufgefiithrten Tools von ana-
lytischen Balkenmodellen (FAME-F, NeoCASS) bis zu FE-Modellen (DEE, ETH-
MDO-Tool, FEMMAS, FAME-F, M*DOE, MDCAD, PARA_ MAM und SAM), die
aus Balken und shell-Elementen aufgebaut sind. M3DOE verwendet nur fiir den
Fliigel Schalen, sonst aber Balkenersatzmodelle. Die SAM-FE-Modelle sind ver-
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1.2 Stand der wissenschaftlichen Entwicklung bei der Strukturmassenvorhersage

gleichsweise grob modelliert, wiahrend bei den anderen Programmen, die nicht das
Gesamtflugzeug abbilden, feinere Diskretisierungen des Schalenmodells zu finden
sind.

GroBere Unterschiede liegen auch bei den Aerodynamikverfahren vor. Auf niedrigs-
tem Detaillevel liegen die DLM/VLM-Methoden, mit denen die Potentialtheorie
ohne Dickeneinfluss abgebildet wird (FAME-F, M3*DOE, NeoCASS). Eine Stufe
genauer sind die Panelverfahren, die ebenfalls auf der linearisierten Potentialglei-
chung basieren, aber den Dickeneinfluss mit beriicksichtigen (DEE, SAM). Loser
der linearisierten Potentialgleichung haben den Nachteil, keine kompressiblen Ef-
fekte, wie sie tiblicherweise im transsonischen Bereich auftreten, abgesehen derer,
welche durch Kompressibilitatskorrekturen (Prandt-Glauert) beeinflusst werden
konnen, auflésen zu konnen. Schwache Nichtlinearitdten kénnen tiber Verfahren zur
Losung der vollstdandigen Potentialgleichung abgebildet werden. Ein solches Ver-
fahren kommt im ETH-MDO-Tool zur Anwendung. Dieses kann ebenso wie die in
MDCAD oder NeoCASS implementierten Eulerverfahren die Grenzschicht ermitteln
und sie iiber eine Netzanpassung berticksichtigen. Die hochste Genauigkeit erreicht
das PARA_MAM/ S_.BOT-Tool iiber die Anbindung eins RANS-Lésers.

Mit der Genauigkeit steigt sowohl bei der Strukturanalyse als auch bei der ae-
rodynamischen Berechnung der Rechenaufwand von Sekunden bei analytischen
Balkenmodellen oder DLM/VLM-Methoden zu Minuten bei FE-Schalenmodellen
und Panelverfahren bis zu mehreren Stunden bei RANS-Lésern.

Neben den Analyseverfahren ist die Dimensionierungslogik der entscheidende Punkt
bei der Massenvorhersage. Bei den meisten Programmen hat sich das Fully Stressed
Design (FSD, [Hor04], Kapitel 3.5) wegen der geringen Rechenzeiten und der Ro-
bustheit durchgesetzt. Trotz der hohen Rechenzeiten finden aber z. B. bei MDCAD
und NeoCASS auch Optimierungsverfahren Anwendung.

Die Dimensionierungsverfahren sind beziiglich der Materialien bei den meisten Ver-
fahren auf isotrope Materialien beschriankt. FKV-Strukturen koénnen aktuell nur
in M3DOFE und S_.BOT dimensioniert werden, wobei nur in S.BOT komplexere
Versagenskriterien ausgewertet werden.

1.2.4 Aeroelastikfahigkeiten

Alle dargestellten Programme bis auf das FEMMAS-Tool, zu dem keine Informatio-
nen vorliegen, haben die Féahigkeit die statische Aeroelastik bei der Dimensionierung
abzubilden. Wahrend bei FAME-F ein geschlossen analytisches Verfahren zum Fin-
satz kommt, verwenden die anderen Tools schwach gekoppelte Schemata zur Berech-
nung des statischen Gleichgewichtes. Allerdings gilt auch hier der Hinweis auf die
Trimmung, die nur bei DEE, M3DOE, MDCAD, NeoCASS und SAM durchgefiihrt
wird. Nur in M2DOE, NeoCASS und FAME-F kénnen die statischen Probleme der
Ruderwirksamkeit und Divergenz aufgezeigt werden.

Dynamische Effekte wie Flattern kénnen im Frequenzbereich von den Tools FAME-
F, M3DOE, NeoCASS und SAM analysiert werden. Nur in M3DOE ist es moglich
iiber implementierte Optimierer den Entwurf automatisch hinsichtlich der Flatter-
neigung anzupassen.
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1 FEinleitung

1.2.5 Gesamtentwurfskapazititen

Betrachtet man in Summe die Eigenschaften der Tools, so sind groBe Uberschnei-
dungen der Féahigkeiten bei der Massenabschitzung von Flugzeugkomponenten
vorhanden. Die meisten Tools beschranken sich allerdings nur auf einzelne Kompo-
nenten und konnen nicht die Priméarstruktur des gesamten Flugzeuges darstellen.
Zwar ist es vom Prinzip her moglich mit den vorgestellten KBE-basierten Tools das
gesamte Flugzeug abzubilden, was hinsichtlich der Aerodynamik auch umgesetzt
ist, aber ein Veroffentlichung in Richtung Strukturgesamtmodell liegt nicht vor. Die
einzigen Programme, die zurzeit sowohl Aerodynamik- als auch Strukturmodelle der
gesamten Primérstruktur erzeugen und eine Massenvorhersage durchfithren kénnen,
sind das in die CAESIOM-Struktur integrierte NeoCASS und das in PrADO inte-
grierte SAM. Bei NeoCASS gilt allerdings die Einschrankung, dass nur die einfachen
Aerodynamiknetze fiir das VLM-Verfahren automatisiert erstellt werden kénnen. Ein
vollstandig automatisierter Ablauf ist jedoch fiir den Gesamtentwurf unerlésslich.

1.3 Ziel der Arbeit

Aus dem im vorhergehenden Kapitel beschriebenen Stand der Technik ergibt sich ei-
ne Liicke fiir die Betrachtung von Primérstrukturen aus FKVs im multidisziplindren
integrierten Gesamtentwurf im mittleren Detaillevel. Denn von den zuvor betrach-
teten Tools mit Gesamtentwurfskapazitidten bietet zur Zeit nur NeoCASS tiber die
Integration in CAESIOM die vollstindige Riickfithrung der Massen-Ergebnisse auf
den Gesamtentwurf. Hier beschranken sich aber die verwendeten Modelle auf Struk-
turseite auf analytische Balkenmodelle mit begrenzter Genauigkeit und es koénnen
keine FKVs abgebildet werden. Das Tool M3DOE stellt dagegen eine eigene Klasse
dar, da es sowohl FKVs als auch statische und dynamische Aeroelastik beherrscht,
jedoch keine direkten Entwurfsfahigkeiten im Sinne eines Gesamtentwurfsprozes-
ses aufweist. Es stellt vielmehr ein Tool zur Verfiigung, mit dem aus bestehenden
Entwiirfen ein optimal auf die gegebenen Randbedingungen angepasster Entwurf
berechnet werden kann. Ebenso kénnen sowohl FAME-F als auch S_. BOT zwar den
Einfluss von FKVs auch mit Beriicksichtigung der statischen Aeroelastik fiir den
Fliigel wiedergeben, besitzen aber selbst keine Gesamtentwurfskapazitaten. Gerade
die integrierte Gesamtentwurfskapazitat ist aber zwingend notwendig, um nah an
der Physik die resultierenden Effekte aus dem aeroelastic tailoring (Strukturgewicht,
resultierende Lasten, aerodynamische Effizienz, usw.) auf die Eigenschaften des Ge-
samtflugzeuges zuriickzufithren. Somit stellt die integrierte Gesamtentwurfskapazitat
die einzige Moglichkeit dar, einen optimierten Entwurf zu entwickeln.

Das Ziel der Arbeit besteht darin, einerseits die Vorhersagegenauigkeit fiir Struk-
turmassen durch eine physikalisch begriindete Modellierung und Bewertung der
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1.4 Vorgehensweise

FKV-Strukturen auf Ebene des Vorentwurfes zu verbessern. Andererseits soll die
Moglichkeit geschaffen werden, den durch die FKVs erweiterten Gestaltungsfreiraum
nutzen zu kénnen, um eine Aussage tiber das hierdurch entstehende Potential bzw.
den Nutzen von FKVs ansich treffen zu konnen.

Konkret sollen die Auswirkungen des einfachen Ersatzes der Aluminiumprimarstruk-
tur durch FKVs und die Anwendung von aeroelastic tailoring an den Tragflachen
sowohl an einem Mittel- als auch an einem Langstreckenflugzeugen untersucht
werden. Weiterhin soll eine Aussage getroffen werden, inwieweit unterschiedliche
Zirkulationsverteilungen sich auf das statisch aeroelastische Verhalten am Alumi-
niumfliigel und am FKV-Fliigel auswirken. Letztendlich soll aufgezeigt werden ob
oder wie grof3 der Effekt der Lastabminderung durch aeroelastic tailoring und Zir-
kulationsverteilung und deren Kombination ist und wie stark die Auswirkungen auf
die Transportleistung bzw. die DOC des Flugzeuges sind.

Durch die Einbindung in den Gesamtentwurfsprozess erweitert sich die Fahigkeit,
schon in einer frithen Entwurfsphase eine Aussage tiber das Potential neuer Entwiirfe
unterschiedlicher Konfiguration zu treffen. So soll im Laufe der Arbeit geklért wer-
den, ob die Gewichtsnachteile eines vorwértsgepfeilten Fliigels, die aus den statisch
aeroelastischen Kigenschaften entstehen, durch den Einsatz von FKVs und aero-
elastic tailoring bei identischen Anforderungen an das Gesamtflugzeug reduziert
werden konnen. Letztendlich soll es tiber den skizzierten Ansatz moglich sein, das
Detailwissen tiber einen Entwurf schon zum Zeitpunkt der Konfigurationsfestlegung
(vgl. Abbildung 2.2) so zu erhéhen, dass das unternehmerische Risiko fiir einen
Entwurf besser abgeschatzt werden kann.

1.4 Vorgehensweise

Es wird angestrebt, das Modellierungslevel zwischen den rechenintensiven numeri-
schen und multidisziplindren Analysemethoden und den auf einfachen analytischen
Struktur- und Aerodynamikanalysen basierenden Gesamtentwurfsverfahren anzu-
siedeln, um bei vertretbarem Rechenaufwand moglichst viele physikalische Effek-
te abbilden zu koénnen. Dazu ist es notwendig, die gesamte Primarstruktur aus
FKVs abzubilden sowie eine Dimensionierung mit Ausnutzung geeigneter Versa-
genskriterien durchzufithren und gegen Stabilitatsversagen auszulegen. Weiterhin
sollen die statisch aeroelastischen Fahigkeiten so erweitert werden, dass aeroelastic
tailoring moglich wird und gezielt eine vordefinierte Zirkulationsverteilung durch
Riickrechnung der jigshape vorgenommen werden kann. Die Einbindung der notwen-
digen Erweiterungen erfolgt nahtlos in das bestehende Programmsystem von PrADO
und SAM in der Programmiersprache Fortran und richtet sich an die dadurch vor-
gegebenen Randbedingungen und Schnittstellen. Fir die Umsetzung dieser Anséitze
wird folgender Weg gewahlt:
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Faser-Kunststoff-Verbunde Die PrADO-Datenbankstruktur wird in der Art er-
weitert, dass orthotrope Materialien eingegeben werden kénnen und es moglich ist,
Laminatdefinitionen fiir die Komponenten vorzugeben. Weiterhin wird der SAM-
eigene FE-Loser so weiterentwickelt, das Mehrschichtverbunde als Scheibe berech-
net werden konnen und eine Auswertung der Lagenspannungen erfolgen kann. Als
Alternative wird die Schnittstelle zum kommerziellen FE-Loser MSC.NASTRAN®
angepasst.

Da die gangigen Handbuchverfahren zur Ermittlung von kritischen Beulspannungen
fiir unausgeglichene Mehrschichtverbunde nicht verwendet werden kénnen, wird ein
Ritz-Ansatz zur Losung der linearen Beulgleichung implementiert. Fiir die Dimensio-
nierung werden die Laminatdefinitionen mit weiteren Randbedingungen wie Art des
Versagenskriteriums oder Beibehaltung des Lagenverhéltnisses gekoppelt. Das Di-
mensionierungsverfahren selbst wird so erweitert, dass nicht nur isotrope Werkstoffe
sondern auch Mehrschichtverbunde iiber die Anstrengung aus wéhlbaren Versagens-
kriterien verarbeitet und die Ergebnisse der Beulanalyse mit beriicksichtigt werden
konnen.

Zirkulationsverteilung Fir die Betrachtung der Zirkulationsverteilung von Auf-
triebsflichen wird eine Auswerte-Routine fiir die Ergebnisse aus dem verwendeten
Panel-Verfahren HISSS erstellt und ein Algorithmus zur Anpassung der Zirkula-
tionsverteilung durch Veranderung der geometrischen Verwindung der Auftriebs-
fliche abgeleitet (siche Abbildung 3.5). Die PrADO-Datenbanken werden hierzu mit
zusétzlichen Vorgaben fiir eine Soll-Zirkulationsverteilung je Auftriebsfliche angerei-
chert.

Riickrechnung der jigshape Die Riickrechnung jigshape aus der 1g flightshape wird
durch Erweiterung der Prozesskette zur Ermittlung der statisch aeroelastischen Aus-
legung in SAM nach Osterheld [Ost03], die als Inhalt der gestrichelten Box in Ab-
bildung 3.15 dargestellt ist, vorgenommen. Uber eine iterative Anpassung der geo-
metrischen Verwindung und optional zusatzlich der V-Stellung, wird die jigshape so
eingestellt, dass im 1g Reiseflug die Soll-Zirkulationsverteilung und, wenn erwiinscht,
die Soll-V-Stellung erreicht wird.
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2 Flugzeugentwurf

In diesem Kapitel soll zunéchst ein Uberblick tiber eine verbreitete Methodik fiir den
Entwurfsprozess eines Verkehrsflugzeuges mit seinen einzelnen Phasen gegeben wer-
den. Weiterhin soll der Begriff , Flugzeugvorentwurf* den zuvor dargestellten Phasen
eindeutig zugewiesen werden, da dieser gerade im internationalen Sprachgebrauch
nicht einheitlich benutzt wird. Bevor anschlieend aus der Sicht des Autors wichtige
Gesamtentwurfsverfahren vorgestellt und in die Phasen des Flugzeugentwurfprozes-
ses eingeordnet werden, um deren Anwendungsbereich innerhalb des Entwurfspro-
zesses abzugrenzen, soll die Rolle des Flugzeugvorentwurfs hervorgehoben werden.
Abschlieend wird das in dieser Arbeit angewendete und erweiterte Gesamtentwurfs-
verfahren PrADO/SAM in seinen Grundziigen beschrieben.

2.1 Entwurfsprozess eines Verkehrsflugzeuges

2.1.1 Phasen des Flugzeuggesamtentwurfs

Abbildung 2.1 stellt den typischen industriellen Entwurfsprozess einer Verkehrsflug-
zeugfamilie nach Kesseler [Kes06]; Badufle [Bad07] und Schmitt [Sch09] dar, der hier
in vier Phasen - Machbarkeit, Konzept, Definition und Entwicklung - unterteilt ist.
In und am Ende jeder Phase gibt es sowohl technische als auch wirtschaftliche Mei-
lensteine, die zur Uberprﬁfung des Fortschritts sowie dem Feststellen des Status und
der Rentabilitdt dienen.

Begonnen wird die Entwicklung mit Phase 1, der Untersuchung der Machbarkeit.
Aus der Beobachtung des Marktes wird eine Produktidee erarbeitet (Meilenstein
MO) und in die erste Phase eingetreten. In einer detaillierten Analyse des Marktes
werden Marktliicken identifiziert (Meilenstein M1) und anschlieend als Anforde-
rungen an die Produktidee definiert und mit Meilenstein M2 festgeschrieben. Aus
diesen lassen sich die ersten Konzepte mit niedrigem Detaillevel ableiten. Nach der
Bewertung aller Konzepte auf Eignung fiir die Produktidee wird die vielverspre-
chendste Konfiguration als weiterer Ausgangspunkt ausgewahlt (Meilenstein M3).
Zu diesem Zeitpunkt sind mit der vorliegenden Definition des Entwurfes bereits 65%
der spéteren Life Cycle Kosten bestimmt (Abbildung 2.1 unten). Gleichzeitig sind
die Investitionen fiir das Projekt und damit das wirtschaftliche Risiko noch gering,
so dass der Abbruch eines Projektes vertretbar ist.

Ist die Flugzeugkonfiguration festgelegt, kann die zweite Phase, die Konzeptphase,
eingeleitet werden. Hierin werden das ausgewéhlte Konzept auf die Anforderungen
mit steigendem Detaillierungsgrad optimiert und die Basiskonfiguration fiir die neue
Flugzeugfamilie definiert (Meilensteine M4 und M5). Damit sind zu diesem Zeitpunkt
bereits 85% der spateren Life Cycle Kosten des Entwurfes festgelegt. Weiterhin stei-
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2 Flugzeugentwurf
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Abbildung 2.1: Phasen des Flugzeuggesamtentwurfs mit wirtschaftlichen und tech-
nischen Meilensteinen in Anlehnung an Kesseler [Kes06]; Badufle

[Bad07] und Schmitt [Sch09]

gen vom FEintritt in die Definitionsphase bis zu deren Ende die Investitionen auf
ca. 50% der spiteren Gesamtausgaben (Abbildung 2.1 unten). Mit Ende der Kon-
zeptphase ist deswegen ein wichtiger wirtschaftlicher Meilenstein erreicht, bei dem
entschieden wird, ob das Projekt weitergefithrt werden soll oder eine Anderung der
Produktidee vorgenommen werden muss (Instruction to Proceed, ITP).

Ab hier schlieit sich die Detaillierungsphase an, in der die Spezifikation der Flug-
zeugfamilie, die Kostenplanung und die Auslegung der Flugzeugkomponenten und
-systeme vorgenommen wird (Meilensteine M6 und M7). Das Flugzeug wird mehr
und mehr auf Komponentenebene betrachtet und diese von der Berechnung, Aus-
legung und Konstruktion bis zur Fertigungszeichnung komplettiert. Ab hier erfolgt
die Freigabe zum Angebot des Entwurfs an die Fluglinien (Autorization to Order,
ATO). Mit Erreichen des Meilensteins M7 sind nunmehr 95% der spéteren Life Cycle
Kosten festgelegt, 50% der Gesamtinvestitionen getatigt und die Entscheidung zum
Programmstart muss getroffen werden (Launch, L).

In der vierten Phase erfolgen die Fertigung von Testkomponenten, der Produktions-
beginn von Teilen fiir die Vorserie und die Endmontage der Prototypen (Meilensteine
M7-M9). Gleichzeitig werden Detaillosungen fir die Serienmaschinen mit den Er-
kenntnissen aus den Komponententests und der Prototypenfertigung tiberarbeitet.
Wichtige Meilensteine sind die Inbetriebnahme des ersten Prototyps (Power On) und
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2.1 Entwurfsprozess eines Verkehrsflugzeuges

Phase 1: Phase 2: Phase 3: Phase 4:
Machbarkeit Konzept Definition Entwicklung, Auslegung und Erprobung

Vorentwurfsphase

100%

80%

60%

40%

20%

Entwicklungsfreiheit, Wissen iiber den Entwurf

0%
Entwicklungszeit

Abbildung 2.2: Entwicklungsfreiheit und Wissen iiber den Flugzeugentwurf iiber die
Entwicklungsphasen in Anlehnung an Schrage u. a. [Sch+91]

der Erstflug (Meilenstein M11) sowie die Zertifizierung des Baumusters (Meilenstein
M12). Es folgen zum Abschluss der Entwicklungsprozesse der Beginn der Serien-
fertigung und Ubergabe der ersten Maschinen an die Fluglinien fiir den reguliren
Flugbetrieb (Meilensteine M12-M14).

2.1.2 Eingliederung und Rolle des Vorentwurfs

Im Rahmen dieser Arbeit sollen die Entwicklungsarbeiten, die mit , Flugzeugvorent-
wurf* benannt sind, in den Entwurfsprozess zwischen den Meilensteinen M2 und M6,
wie Abbildung 2.2 zeigt, eingegliedert werden. Bei Meilenstein M2 liegen alle wichti-
gen Anforderungen (Top Level Aircraft Requirements, TLARs) an den Entwurf und
viele Informationen vor, um erste Konzeptstudien durchfithren zu kénnen. Dieser
stellt damit den Startpunkt fur den Vorentwurf dar. Den Abschluss des Vorentwurfs
bildet der Ubergang von der Flugzeuggesamtentwurfs-Ebene bei Meilenstein M6 zu
der Komponenten-Ebene.

Wie zuvor gezeigt, werden in den ersten drei Phasen des Entwurfsprozesses bereits
95% der spateren Life Cycle Kosten festgelegt. Somit fallem dem Flugzeugvorent-
wurf die folgenden wichtigen Aufgaben zu, die gleichzeitig auch die Anforderung an
Tools im Flugzeugvorentwurf definieren:

o Mit wenig Eingangsinformationen viele Eigenschaften des spateren Entwurfes
moglichst gut vorhersagen.
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2 Flugzeugentwurf

o Viele Varianten in kurzer Zeit berechnen.
o Auswahl des vielversprechendsten Konzeptes aus einer Vielzahl
o Optimierung des vielversprechendsten Entwurfes nach den Anforderungen

o Finanzielles Risiko durch eine friithzeitige Bewertung reduzieren.

Betrachtet man weiterhin die Entwicklungsfreiheit und das Wissen {iiber einen
Entwurf iber der Entwicklungszeit aufgetragen (Abbildung 2.2 nach Schrage u. a.
[Sch+91]), so sind fiir klassische Entwurfsprozesse am Ende des Vorentwurfs ca.
70% des Entwurfes festgelegt aber man kennt nur ca. 35% der Eigenschaften des
Entwurfes. Ziel ist es, durch den Einsatz multidisziplindrer Gesamtentwurfstools in
der Vorentwurfsphase die Entwurfsfreiheit aber auch gleichzeitig die Kenntnis tiber
die Eigenschaften des Entwurfs zu erhohen, um damit das 6konomische Risiko fiir
die letzte Phase des Entwurfes nach dem Programmstart zu minimieren. Daraus
ergibt sich die zentrale Rolle fiir den Vorentwurf.

2.2 Tools fiir den Flugzeuggesamtentwurf

Die heute im Flugzeugvorentwurf eingesetzten Verfahren lassen sich grob in zwei un-
terschiedliche Klassen einteilen. Auf der einen Seite stehen Verfahren, die das gesamte
Spektrum der unterschiedlichen Disziplinen des Flugzeuggesamtentwurfs in geringen,
teils variablen Detaillierungsgraden umfassend abdecken und auf der anderen Seite
gibt es Werkzeuge, die zwei bis drei einzelne Disziplinen - meist mit hohem Detail-
level - miteinander verbinden. Erstere sollen im folgenden Gesamtentwurfsverfahren
und letztere multidisziplindre Analysewerkzeuge (MDO-Tools) genannt werden. Bei-

den gemein ist der multidisziplindre Ansatz, der notwendig ist, um die physikalischen
Effekte am Flugzeug abzubilden ([Tor82; Wec+07; LRT09; Han09; WS10; Hur10]).

2.2.1 Gesamtentwurfsverfahren

In Tabelle 2.1 ist eine Auswahl von aktuell in der Anwendung befindlichen Ge-
samtentwurfsverfahren dargestellt, zu denen Veroffentlichungen vorliegen. Viele der
alteren Programme greifen vollstandig oder teilweise auf die in den Standardwer-
ken des Flugzeuggesamtentwurfs von Torenbeek [Tor82], Roskam [Ros97] und P.R.
[P.R06] beschriebenen Verfahren und damit auf analytische, halbempirische oder sta-
tistische Methoden zuriick. Diese sind auch heute noch von grofler Bedeutung, da
sie eine sehr schnelle Abschétzung eines Parameterraums ermdoglichen oder aus einer
Vielzahl von vorgegebenen Design-Variablen die optimale Kombination ermitteln
konnen. Vertreter dieser Gattung sind die Programme CAPDA (inklusive Visual-
CAPDA und PADIlab), FLOPS, PASS, PIANO, PreSTO und RDS.

Hinter graphischen Benutzeroberflichen oder textbasierten Eingabemasken befinden
sich bei diesen Programmen einzelne Routinen, die iiber eine meist starre Datenbank
miteinander kommunizieren und in festen Prozessketten miteinander verbunden sind.
Andere wiederum nutzen die Moglichkeiten von Tabellenkalkulationsprogrammen,
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2.2 Tools fiir den Flugzeuggesamtentwurf

Abkiirzung Name Entwickler Quellen
AAA Advanced Aircraft Analysis DAR Corporation [AB11]
ACSYNT AirCraft SYNThesis Phoeniz Integration | [MM96]
Inc.
AIDA Avtificial Intelligence supported TU Delft [RIT98]
Design of Aircraft [LRT09]
AMRaven Adaptive Modeling, Rapid air Technosoft Inc. [Ane+07]
vehicle engineering environment [Muk+06]
[SVHO7]
CAPDA Visual- | Computer Aided Preliminary TU Berlin [XH99]
CAPDA Design of Aircraft
CDS Conceptual Design Shop NASA Langley Re- | [Muk07]
search Center
CEASIOM Computerized Environment for EU FPG Projekt: [CAE11]
Aircraft Synthesis and Integrated SimSAC
Optimization Methods
FLOPS Flight Optimization System NASA [NMO09]
MDCAD Multi- Disciplinary Concept Qinetiq [Deals]
Assessment and Design
Pacelab APD Aircraf Preliminary Design PACE GmbH [PAC11]
PADlab Preliminary Adrcraft Design Lab TU Berlin [Harll]
PASS Program for Aircraft Synthesis Stanford University | [Ant-+04]
Studies [Kro92]
PTANO k. A. Lissys Ltd. Sim06]
PreSTo Aireraft Preliminary Sizing Tool HAW Seell]
PrADO Preliminary Aircraft Design and | TU Braunschweig [HsHO1]
Optimization Tool
pyACDT Python based Aircraft Design Mo- | University of To- [PMO8]
delling and Multidisciplinary Opti- | ronto
mization Tool
RDS Raymer’s Design System Conceptual Resae- | [Rayll]
rch Corporation [P.RO6]

Tabelle 2.1: Aktuell in Anwendung befindliche und veréffentlichte Gesamtentwurfs-
verfahren

um den Gesamtentwurf abzubilden (z.B. PreSTO). Der Vorteil dieser Programme
besteht darin, dass recht wenige konkrete Informationen und damit geringe Daten-
mengen notwendig sind, um eine Berechnung zu starten und dass ein grofler Design-
Raum mit wenigen Einschrankungen abgedeckt wird. Dies hat jedoch zur Folge,
dass die Sensitivitaten auf spezifischen Probleme kaum oder gar nicht abgebildet
werden konnen, da die dahinter liegenden Verfahren diese nur teilweise oder gar
nicht beriicksichtigen (z.B. transsonische Effekte). Der typische Anwendungsbereich
dieser Methoden liegt zwischen den Meilensteinen M2 und M5 und damit am Beginn
der Vorentwurfsphase.

Die folgende Gruppe der Gesamtentwurfsverfahren kennzeichnet sich dadurch, dass
in vielen Bereichen die Handbuchmethoden durch zumeist einfache, aber physikalisch
basierte Methoden ersetzt werden. Dazu gehoren AAA, ACSYNT, AIDA, AMRa-
ven, CDS, CAESIOM, MDCAD, Pacelab APD, PrADO und pyACDT. Viele dieser
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2 Flugzeugentwurf

Programme haben einen Schwerpunkt auf eine oder zwei Entwurfsdisziplinen (z.B.
AMRaven: militirische Flugmissionen) und decken daher nicht jede Disziplin in glei-
cher Genauigkeit ab. Da die physikalisch basierten Methoden schon mehr Informatio-
nen tiber einen Entwurf benétigen, konnen diese Gesamtentwurfsverfahren meist erst
ab dem dritten Meilenstein des vorgestellten Entwurfsprozesses eingesetzt werden.
Dafiir liegen dann aber auch Ergebnisse vor, die Aussagen iiber einzelne Komponen-
ten wie z.B. der Triebwerksmasse zulassen. Diese im spéateren Abschnitt des Vorent-
wurfs eingesetzten Verfahren reichen damit bis zum Ende der Vorentwurfsphase bei
Meilenstein M6.

2.2.2 Multidisziplinare Analysemethoden

Die wichtigsten Vertreter der multidisziplindren Analysemethoden sind bereits in
Kapitel 1.2 genannt worden. Neben dieser Gruppe, die sich hauptsichlich mit der
Massenvorhersage beschéftigt, findet man einzelne Verfahren die sich auf sehr hohem
Detaillevel auf Seite der Aerodynamik gezielt mit aeroelastischen Problemstellungen
befassen (z.B. SOFIA, SOlid-Fluid InterAction, [Bra0O8]) oder mit dynamischen
Prozessen wie der Landung ([KVKO02]). Diese werden im Anschluss an die Vorent-
wurfsphase eingesetzt und sollen nicht mehr im Rahmen dieser Arbeit betrachtet
werden.

Gerade in jlingerer Zeit wird jedoch die Grenze zwischen den in die Breite gehenden
Gesamtentwurfsverfahren und den Verfahren mit hoher Qualitidt durch das Zusam-
menschlieBen von unterschiedlich detaillierten MDO- Tools zu erweiterten Prozessket-
ten immer unschérfer. Dies ist mit der fortschreitenden Entwicklung in Computer-
technik und Fortschritten bei numerischen Verfahren sowie der globalen Vernetzung
iiber das Internet moglich geworden. Beispiele fiir die Kopplung von MDO-Tools
sind die européischen Projekte MOB ([Mor02]) und VIVACE ([Kes06]) oder das
DLR interne Projekt TIVA und dessen Nachfolger VAMP ([LH11]). Hier spielen
MDO-Frameworks wie z.B. iSIGHT (|[DSS11]), ModelCenter ([PI11]) oder COFFEE
([Ant+04]) bei der Verkniipfung von einzelnen Tools zu einem optimierungsfahigem
Prozess eine entscheidende Rolle.

2.3 Entwurfsprogramm PrADO

Der Grundstein fiir das Preliminary Aircraft Design and Optimization Tool, kurz
PrADO, ist vor ca. 25 Jahren am Institut fir Flugzeugbau und Leichtbau der
TU Braunschweig mit der Arbeit von Pohl [Poh87] gelegt worden und von Hein-
ze [Hei94] entscheidend zu dem eigentlichen Gesamtentwurfsprogramm weiterent-
wickelt worden. Seitdem befindet es sich in sténdiger Weiterentwicklung ([Ost03;
Han09; WS10)).

PrADO kennzeichnet sich durch eine modulare Struktur aus, die es gestattet, die
einzelnen Disziplinen des Flugzeugentwurfs auf meist mehreren Detailebenen abzu-
bilden und in einem Gesamtprozess zusammenzufassen. Es deckt zwar die gesamte
zuvor beschriebene Vorentwurfsphase im Entwicklungsprozess ab, kann aber seine
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2.3 Entwurfsprogramm PrADO

PrADO - PRELIMINARY AIRCRAFT DESIGN AND OPTIMIZATION TOOL
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Konvergenz
Kontrolle

Iteration bis Konvergenz

Abbildung 2.3: PrADO Entwurfsmodi und Entwurfsmodule

Vorteile auf Grund des hoheren Modellierungsgrades erst nach der frithen Phase
des Konzeptentwurfs ausspielen. Das Spektrum an Konfigurationen ersteckt sich zur
Zeit von konventionellen Drachenflugzeugen ([HsHO1]) tber Blended Wing Body-
Flugzeuge (BWB, [Han09]) bis hin zu unkonventionellen Entwiirfen ([WWHHO0S])
und deckt damit einen Grofiteil der mit aktueller Technologie moglichen Flugzeu-
gentwiirfe ab.

2.3.1 Programmstruktur PrADO

Abbildung 2.3 zeigt die auf die Kernfunktionalitit reduzierte Programmstruktur
von PrADO. Hierin gliedert sich der eigentliche Entwurfsvorgang in den Preproces-
sing-Modus, den Analyse-Modus und den Postprocessing-Modus. Im Preprocessing-
Modus wird die Transportaufgabe (Reichweiten, Nutzmassen, Auslegungsmission)
definiert und die initiale Idee der Konfiguration (Drachenflugzeug, Schulterdecker,
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2 Flugzeugentwurf

BWB, Kabinengestaltung, Triebwerke) in parametrischer Form mit Hilfe der graphi-
schen Benutzeroberfliche (GUI) als Vorgabedatei fir den Analyse-Modus aufgebaut
und kontrolliert. Hierzu sind in der Regel erste Abschétzungen tiber den gewiinschten
Entwurf aus einfachen statistischen Methoden hilfreich.

Mit der nun vorliegenden Beschreibung des Entwurfes kann der Analyse-Prozess ge-
startet werden. Dieser besteht aus drei unterschiedlichen Analyse-Typen, von denen
die Einzelanalyse den wichtigsten Typ darstellt, weil sie die Grundlage fiir die beiden
anderen Typen, der Parameterstudie und der Konfigurationsoptimierung, bildet. Bei
der Einzelanalyse werden die Entwurfsmodule, die hier durch die Hauptdisziplinen
repréasentiert sind, sequenziell durchlaufen, bis alle abhdngigen Entwurfsparameter
das festgelegte Konvergenzkriterium erfiillen. Typischer Weise werden als abhéngige
Parameter die wichtigen Gesamtflugzeugmassen (Betriebsleermasse, Kraftstoffmas-
se, maximale Abflugmasse) und der Standschub der Triebwerke gewéhlt. Das damit
formulierte iterative Vorgehen birgt jedoch die Gefahr, dass keine Konvergenz er-
reicht wird. Dies ist z.B. der Fall, wenn physikalisch widerspriichliche Eingaben wie
ein Missverhéltnis zwischen Nutzmasse und Reichweite bei fest eingestellter Geome-
trie erfolgt sind.

Die Parameterstudie erméglicht es dem Benutzer bestimmte unabhangige Variablen,
die von den Entwurfsmodulen nicht verdndert werden kéonnen, innerhalb eines inter-
essierenden Bereichs zu variieren, um sich einen Uberblick tiber den Entwurfsraum
zu verschaffen, so dass man ein Optimum identifizieren und verstehen kann. Hierfiir
muss fiir jede Entwurfsvariable eine Einzelanalyse durchgefiihrt und innerhalb der
vorgegebenen Variation des Parameters wiederholt werden. Eine parametrische Stu-
die besteht folglich aus mehreren Einzelanalysen, die automatisiert durchlaufen wer-
den. Ein Nachteil dieses Vorgehens ist der enorme Rechenaufwand.

In diesem Punkt dhnelt sie der Optimierung, bei der im Unterschied zur Parame-
terstudie allerdings fiir einen Satz von Entwurfsvariablen ein Variationsbereich fest-
gelegt und eine Zielfunktion (z.B. die Betriebsleermasse) definiert wird, so dass der
Optimierungsalgorithmus die Gradienten zwischen den Einzelanalysen bilden und
ein Entwurfsoptimum, welches die Zielfunktion erfullt, finden kann. Mit deutlich
weniger Einzelanalysen im Vergleich zur Parameterstudie kann so ein lokales Opti-
mum gefunden werden. Der Nachteil ist allerdings, dass die Zusammenhénge, warum
bei einer bestimmten Konstellation von Entwurfsvariablen ein Optimum liegt, nicht
mehr einfach zu erkennen sind.

Der Postprocessing-Modus erlaubt es dem Nutzer abschliefend, die berechneten Da-
ten zu tberpriifen. Hierzu stehen vielfaltige graphische Ausgaben zur Verfligung.
Neben der Flugzeuggeometrie ( siche Abbildung 2.4) kénnen z.B. die Ergebnisse der
Aerodynamikberechnung in Form von Druckverteilungen oder Gesamtflugzeugpola-
ren dargestellt werden. Besonders wichtig ist auch die Kontrollmoglichkeit der sich
iiber die Auslegungsmission verdndernden Daten, welches anhand sogenannte Missi-
onsprotokolle erfolgt. Neben diesen hervorgehobenen Beispielen kénnen in PrADO
fast alle Eingangsvariablen in Form von Diagrammen dargestellt werden.
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2.3 Entwurfsprogramm PrADO

Abbildung 2.4: PrADO-Flugzeuggeometriedarstellung eines Mittelstreckenflugzeu-
ges dhnlich der A320-200

2.3.2 Entwurfsmodule

Den zentralen Block in PrADO nehmen die Entwurfsmodule ein. Diese kommuni-
zieren iiber das data base management system (DMS) miteinander, in welchem alle
relevanten Daten fiir den Entwurf thematisch sortiert abgelegt sind. Die Entwurfs-
module lassen sich wiederum in Module unterteilen, die die absolute Geometrie aus
den parametrischen Daten erzeugen und die Module, mit denen Berechnungen wie
z.B. das Strukturgewicht durchgefiithrt werden.

Geometrie In den Geometriemodulen wird aus der parametrisierten PrADO-Ge-
ometriebeschreibung ein Abbild des zu entwerfenden Flugzeugs, wie es in Abbildung
2.4 gezeigt ist, erstellt. Dadurch, dass jede Komponente zunéchst getrennt betrach-
tet wird, konnen Rumpf, Fahrwerk und die Auftriebsflichen inklusive Klappen und
interner Struktur zunéchst direkt aus den Vorgaben abgeleitet werden. Fiir die Po-
sitionierung der Komponenten zueinander werden aus deren absoluten Grofien die
Positionen bestimmt und gegebenenfalls eine Korrektur der Komponenten durch-
gefiihrt.

Die Geometrie der Triebwerke mit Gondeln und Pylons stellt hier eine Ausnahme
dar. Sie kann nicht direkt aus der Parameterbeschreibung aufgebaut werden, sondern
es muss eine initiale Simulation des Kreisprozesses erfolgen, um auf die vollsténdige,
absolute Geometrie schliefen zu kénnen. Dazu wird auf das spéter genutzte Berech-
nungsmodul fiir den Antrieb zuriickgegriffen.
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2 Flugzeugentwurf

Berechnungsmodule Die Berechnungsmodule von PrADO entsprechen weitest-
gehend den Hauptdisziplinen des Flugzeugentwurfs: Aerodynamik, Antrieb, Last-
berechnung und Flugmechanik, Massen- und Steifigkeitsbestimmung und der Be-
rechnung der betriebswirtschaftlichen Leistungen, wie sie auch in Abbildung 2.3
aufgefithrt sind.

Im Aerodynamikmodul werden sowohl die Nullwiderstandsberechnung nach [Ano02c]|
(Horner-Fiecke) als auch die acrodynamischen Kennfelder der Gesamtkonfiguration
berechnet. Fiir die Kennfeldberechnung kénnen unterschiedliche Verfahren eingesetzt
werden. Dies ist zum einen das am DLR Braunschweig entwickelte Mehrfachtragli-
nienverfahren Lifting Line ([Hor87]) und zum anderen das Panel-Verfahren HISSS
(EADS-M, [For84]). Die Kennfelddaten bestehen aus den Derivativa Cy, Cy; und
Cy und deren Steigungen und beinhalten den Einfluss der Trimmung mit den HLW.
Sie werden in vielen Modulen von PrADO wie z.B. der Flugmissionsberechnung oder
bei der Uberpriifung der HLW-Wirksamkeit benotigt. Weiterhin werden im Aerody-
namikmodul die maximalen und minimalen Auftriebsbeiwerte fiir Start-, Landung
und in den zu erfliegenden Flugsituationen bestimmt.

Das Antriebsmodul berechnet wie oben erwéhnt aus den parametrischen Beschrei-
bungen iiber eine Kreisprozesssimulation ([Hei+09; SHS10]) die Triebwerkskennfel-
der. Es kéonnen sowohl Turbofan- als auch Turboprop-Triebwerke und dazu unter-
schiedliche Kraftstoffarten (z.B. Kerosin oder Wasserstoff) getrennt und im Misch-
betrieb beriicksichtigt werden. Zusammen mit den aerodynamischen Kennfeldern
flieen die Triebwerkskennfelder in die Flugmissions- und Flugleistungsberechnung
ein. Das Triebwerk kann auch als ,Gummi“-Triebwerk angenommen werden, welches
sich an die Schubanforderungen der Konfiguration anpasst.

Im Fahrwerksmodul wird aus der Beschreibung des Fahrwerks mit Handbuchmetho-
den nach [Ano02c] und Niu [Niu02] die load classification number (LCN) berechnet.
Weiterhin werden die resultierenden Beschleunigungslasten fiir verschiedene Fille
bestimmt (siehe Kapitel 3.2.1).

Das Flulsimulations-Modul dient der Ermittlung von notwendigen Kraftstoffmassen
(einschlieBlich Reserven), die sich bei Beachtung von Aerodynamik, Triebwerksver-
halten und Flugbahnvorgaben fiir charakteristischen Missionen eines Verkehrsflug-
zeugs ergeben. Weiterhin werden fiir eine Vielzahl von Beladungs- und Flugsituatio-
nen Schwerpunktsbereiche und die fiir die Strukturmassenabschatzung bendtigten
Fluglastfalle iber die Béen- und Manover-V-n-Diagrammen nach FAR-25 bzw. CS-
25 bestimmt ([Anol0Ob; Anol0Oal, siche auch Kapitel 3.2).

Die Strukturmasse kann iiber eine Reihe von Methoden unterschiedlicher Genau-
igkeit bestimmt werden. Neben den eingangs erwédhnten statistischen Verfahren
reichen die Berechnungsverfahren von semi-empirischen Methoden ([Dri49; BP52])
iiber analytischen Balkenansiatzen bis zu der in SAM verwendeten FE-Methode
(siche Kapitel 2.3.3). Die nichtstrukturellen Massen werden teils aus geometrischen
Abschéatzungen (z.B. Bestuhlung) und teils aus statistischen Nédherungen bestimmt.
Letztendlich werden in dem folgendem Modul, den globalen Massen, alle Einzelge-
wichte zu der globalen Masse des Flugzeuges in der jeweiligen Situation aufsummiert
und die Schwerpunktslagen abgeleitet.
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2.3 Entwurfsprogramm PrADO
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Abbildung 2.5: Strukturdimensionierungs- und Aeroelastikmodul SAM

Mit diesen Informationen kénnen aus den Start- und Landesimulationen die Antriebs-
leistung und Start- und Landebahnlédnge sowie Hindernishéhen nach den Richtlinien
FAR-25 bzw. CS-25 tiberpriift werden. Ebenso erfolgt eine Uberpriifung der SLW-
und HLW-Wirksamkeit.

Bevor abschlieBend eine Uberpriifung der abhingigen Flugzeugeigenschaften auf
Konvergenz durchgefiithrt wird, erfolgt die Flugsimulation fiir den festgelegten, be-
triebswirtschaftlichen Auslegungspunkt und die direkten Betriebskosten werden
ermittelt. Wenn die Konvergenzpriifung negativ ausféllt, wird eine neue Iteration
gestartet.

2.3.3 Strukturdimensionierungs- und Aeroelastikmodul Modul SAM

Das Strukturdimensionierungs- und Aeroelastikmodul SAM bietet das hochste in
PrADO verfiighare Detaillevel im Bereich der Massenprognose und der aerodyna-
mischen Analysen an. Dies wird durch den Einsatz von numerischen Methoden,
Panel-Verfahren und FEM, moglich. Abbildung 2.5 zeigt den prinzipiellen Ablauf
eines Strukturmassenberechnungsvorganges.
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2 Flugzeugentwurf

Ein Teil von SAM bereitet die aus PrADO zur Verfiigung gestellten Informationen
zu den kritischen Lastféllen auf. Dazu werden die nicht im Simulationsmodell abge-
bildeten und nichtstrukturellen Massen inklusive der Kraftstoff und Nutzlastmassen
iiber die Beschleunigungsvorgaben der Lastfalldefinition in Krafte umgerechnet und
auf das Strukturmodell geméf ihrer Position verteilt. Weiterhin werden die Last-
falldefinitionen als Randbedingungen fiir das Panel-Verfahren und den FEM-Loser
formuliert.

Eine Kernfunktionalitdt von SAM ist die Simulationsmodellgenerierung, die auf der
PrADO-Geometrie aufbaut, aber im Unterschied zu dieser einerseits abstrahiert und
andererseits eine Verkniipfung der Bauteile vornimmt. Gerade dieser Punkt gestaltet
sich bei einer groflen Varianz von Konfigurationen als kritischer Punkt und begrenzt
die Modellvielfalt. SAM erzeugt fiir das Panel-Verfahren HISSS ein diskretes Ober-
flachennetz inklusive Nachlauf, welches in Abbildung 2.6 rechts zu sehen ist. Die
Oberflachenpanel werden spéter in HISSS mit Dipolen und Quellen bzw. Senken
und der Nachlauf mit Dipolen zur Losung der linearisierten Potentialgleichung be-
legt (siehe Kapitel 3.3.2).

Das Strukturmodell des Rumpfes besteht aus der AuBlenhaut (Schalenelemente), den
Ringspanten (Balkenelemente), dem vorderen und hinterem Druckdom (Balken und
Schalen), den Fuiboden (Balken und Schalen) und dem Fliigelmittelkasten (Stébe,
Balken und Schalen). An den Fligelmittelkasten ist der Strukturkasten des Fligels
angeschlossen, welcher aus Stdben, Balken und Schalen aufgebaut ist. An diesen
schliet wiederum eine Pylon-Ersatzstruktur an, an die das Triebwerk als Punktmas-
se angekoppelt ist. Wahrend der Strukturkasten des SLWs direkt mit dem Rumpf
verbunden ist, ist der Strukturkasten des Hohenleitwerks tiber eine Vereinfachung
der Pendellagerung angebunden. Bei den Auftriebsflichen ist die Nasen- und Hinter-
kantenstruktur nur iiber Punktmassen in deren Schwerpunkten an die Holme ange-
bunden. Alle durch Stringer versteiften Elemente sind verschmiert modelliert (siehe
Kapitel 3.4.3). Dies ist am Beispiel des Mittelstreckenflugzeuges in Abbildung 2.6
links zu sehen.

Nachdem die Simulationsmodelle aufgebaut und die Lastfille aufbereitet sind, wer-
den die Luftkrafte mit HISSS berechnet. Aus den Momentenbeiwerten und den
Schwerpunktslagen wird iterativ der ausgetrimmte, stationédre Flugzustand ermittelt,
welches nach Osterheld [Ost03] wichtig fiir die realititsnahe Bestimmung der Struk-
turmasse ist (Biegemomenteneinfluss auf den Rumpf aus der Trimmflache). Liegen
die Luftkréafte in Form einer Druckverteilung vor, werden diese auf das Strukturmo-
dell iibertragen und zu Kréften aufintegriert. Die Lasten auf nicht im Strukturmodell
abgebildete Bereiche (z. B. Nasenkante) werden auf die néchstliegende Struktur unter
Einhaltung des Kréfte- und Momentengleichgewichtes aufgeprigt. Eine detaillierte
Beschreibung findet sich in [Ost03)].

Es folgt die Strukturberechnung. Dazu stehen sowohl ein inhouse-FE-Loser als auch
der kommerzielle FE-Loser MSC.NASTRAN® zu Verfiigung. Der Losungsprozess ist
eingebettet in den Dimensionierungsalgorithmus, der ausfithrlich in Kapitel 3.5 be-
schrieben ist. Nach der Dimensionierung liegen die Komponentenstrukturmassen,
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2.3 Entwurfsprogramm PrADQO

Finite Elemente-Modell

Struktur: Massen-, Stab-, Balken- und Schalenelemente

Quell-, Senken- und Dipol-Oberflichenpanel Dipol-Nachlaufpanel

Aerodynamik-Modell fiir das Panel-Verfahren HISSS

Abbildung 2.6: SAM-Simulationsmodelle fiir das in Abbildung 2.4 dargestellte Mit-
telstreckenflugzeug

-verschiebungen und -steifigkeiten vor. Im Falle der starren Analyse wird SAM been-
det und die Strukturmassen werden an PrADO {ibergeben. Ist jedoch eine statisch
aeroelastische Auslegung gefordert, werden die Verschiebungen auf das Aerodyna-
mikmodell aufgeprigt und die dargestellte aeroelastische Schleife bis zum Erreichen
des statischen Gleichgewichts ausgefithrt. Am Ende werden auch hier die Struktur-
massen an PrADO tbermittelt. An dieser Stelle ist deutlich die in Abbildung 1.3
dargestellte verallgemeinerte Prozesskette zur Strukturmassenbestimmung erkenn-
bar.

Im folgendem Kapitel wird néher auf die Theorie hinter den in SAM verwendeten
Verfahren und die mit dieser Arbeit vorgenommenen Erweiterungen von SAM einge-
gangen, die zur Abbildung von statisch aeroelastischen Effekten in Wechselwirkung
mit Faser-Kunststoff-Verbunden notwendig gewesen sind.
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3 Analyse- und Entwurfsmethoden fiir den
multidisziplinaren Entwurf

3.1 Einleitung

Analyse- und Entwurfsmethoden fir den multidisziplindren Entwurf miissen den
bestimmten, teilweise divergierenden Anforderungen eines automatisch ablaufenden
Prozesses entsprechen. Sie stellen fast immer einen Kompromiss auf der einen Seite
aus Abbildungsgiite der Physik und auf der anderen Seite des Modellierungsaufwan-
des und der Rechenzeit dar. Nicht zuletzt miissen auch alle Informationen fiir den
Detailgrad der Methode vorhanden oder durch sinnvolle Annahmen ergédnzbar sein.
Wie in Kapitel 2.1 gezeigt worden ist, zeichnet sich der Flugzeugvorentwurf durch
umfangreiche Parameterstudien oder Optimierungsrechnungen aus, die notwendig
sind, um einen realisierbaren und auf dem Markt erfolgreichen Flugzeugentwurf her-
vorzubringen. Um so in iiberschaubarer Rechenzeit zu einer Aussage zu kommen,
ergibt sich die Forderung nach einer geringen Rechenzeit der einzelnen Methoden.
Wie in Kapitel 2.3.3 dargestellt worden ist, werden in SAM Verfahren zur Berech-
nung der kritischen Lastfille, Berechnung der aerodynamischen Lasten und Trag-
heitslasten, Strukturanalyse und -dimensionierung genutzt, um eine Strukturmasse
vorherzusagen. Da in dieser Arbeit die Abbildung von Faserkunststoffverbunden in
der Strukturauslegung und der Einfluss auf den Gesamtentwurf unter aeroelastischen
Gesichtspunkten thematisiert werden soll, bilden SAM und damit die von Osterheld
[Ost03] eingefiihrten und realisierten Verfahren die Basis der Methodenerweiterung.
Die von Osterheld [Ost03] postulierten Anforderungen an Analyse- und Entwurfs-
methoden im Vorentwurf haben weiterhin Bestand, miissen aber hierzu noch, wie
nachfolgend aufgefiihrt, erweitert werden. Neben

o physikalisch begriindeter Modellvorstellung

o Abbildung des globalen Verhaltens

o sinnvoller Zahl von Eingangsparametern

o robustem Verhalten in automatischer Prozesskette und

o kurzer Modellierungs- und Rechenzeit
miissen noch weitergehende Anforderungen erfiillt werden:

o Analyse und Dimensionierung der lokalen und globalen Stabilitét der Struktur

o Analyse und Dimensionierung von Faser-Kunststoff-Verbundstrukturen

In den folgenden Unterkapiteln werden die Grundlagen und im Besonderen die Er-
weiterungen der bestehenden Methoden sowie deren Umsetzung und Eingliederung
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3 Analyse- und Entwurfsmethoden fiir den multidisziplindren Entwurf

in die bestehende Prozesskette von SAM beschrieben. Der Berechnung der aerody-
namischen Lasten mit potentialtheoretischen Verfahren soll im Hinblick auf Eignung
bei typischen Reiseflugmachzahlen um Ma,;se &~ 0.8 besondere Aufmerksamkeit ge-
widmet werden und im Kontext mit Rechenzeiten im Flugzeugvorentwurf bewertet
werden.

Das Ergebnis der Strukturdimensionierung und damit die Gewichts- und Steifigkeits-
prognose eines jeden Strukturentwurfs ist im hohen Mafe von der richtigen Auswahl
der kritischen Lastfille und von der physikalisch korrekten Bestimmung der auf die
Struktur wirkenden Lasten fiir diese Lastfille abhéngig ([Wie96b], [Ano02b], [WCO08],
[Niu02]), weshalb dieses Thema nachfolgend beleuchtet wird.

3.2 Auswahl und Berechnung von kritischen Lastfallen

In diesem Kapitel soll die Bestimmung und Eingrenzung der Lastfélle fiir die Aus-
legung der globalen Flugzeugstruktur auf Vorentwurfsebene nédher erldutert werden,
da das Ergebnis der Strukturdimensionierung und damit die Gewichts- und Steifig-
keitsprognose eines jeden Strukturentwurfs im hohen Mafle von der richtigen Aus-
wahl der kritischen Lastfille und von der physikalisch korrekten Bestimmung der auf
die Struktur wirkenden Lasten fiir diese Lastfélle abhangig ist ([Kos96], [Ano02b],
[WCO08], [Niu02]). Als Einstieg wird mit Abbildung 3.1 in Anlehnung an [WCO08] ein
kurzer Uberblick iiber die wichtigsten Krifte, die auf ein Verkehrsflugzeug einwirken,
gegeben. Die Tragheitskrafte, die aerodynamischen Kréifte und die elastischen Kréfte
bilden das sogenannte Lastendreieck, in dem sich die verschiedenen Disziplinen ( Ae-
rodynamik, Strukturmechanik und Flugmechanik) widerspiegeln. Hierin kann die
Flugmechanik als Interaktion der Tragheitskréifte und der Aerodynamik angesehen
werden. Aus der Kombination der Krafte an den Ecken des Lastendreiecks ergibt
sich ein wichtiger Anteil der auf das Flugzeug wirkenden Lasten:

o Bodenmanoverlasten

o stationdre und dynamische Mandverlasten des starren Flugzeuges

o stationdre und dynamische Mandverlasten des flexiblen Flugzeuges

e Boen- und Turbulenzlasten
Weitere, nicht mit dem Lastendreieck erfasste, wichtige Einfliissse auf die Flug-
zeugstruktur sind nach [Ano02b]:

« Acrostatische und hydrostatische Krafte (Innendruck, Kraftstoff)

o Antriebskrafte

o Crash- und Ditching-Lasten

o Vogelschlag und Hagel

o Temperatur-Lasten
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3.2 Auswahl und Berechnung von kritischen Lastfillen
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Abbildung 3.1: Lastendreieck in Anlehnung an [WCO0§]

In den folgenden Unterkapiteln werden zunéchst die oben aufgefithrten Lasten be-
schrieben. Zudem wird auf die Zulassungsvorschriften fiir Verkehrsflugzeuge FAR-25
bzw. CS-25 ([Anol0a; Anol0b]) eingegangen, die sehr umfangreich nachweispflichtige
Lastfélle beschreiben.

3.2.1 Bodenmanover und Landevorgange

Bodenmanéver decken eine Reihe von Lasten ab, bei denen das Flugzeug durch das
Fahrwerk mit dem Boden verbunden ist und in der Regel keine oder in erster Linie
vernachlassigbar kleine aerodynamische Krafte herrschen. Beispiele hierfir sind das
taziing, das Bremsen oder auch Abschleppvorginge. In aller Regel sind dies dyna-
mische Vorgange, bei denen die Tragheitskréafte im dynamischen Gleichgewicht mit
den Kraften aus der elastischen Verformung des Flugzeuges stehen. Fiir die globale
Flugzeugstruktur kénnen die Lasten aus Bodenmanovern auf Ebene des Vorent-
wurfs vernachléssigt werden, da z.B. die typischen Lastvielfachen beim Rollen 1,2g
nicht {iberschreiten und damit wesentlich unkritischer als LandestoBe sind ([Tor82;
Niu02]). Abschleppvorgénge konnen fiir den vorderen, unteren Teil des Rumpfes in
der Nahe des Bugfahrwerks entscheidend sein, werden aber in keinem bekannten Vor-
entwurfsverfahren berticksichtigt. Landevorgénge sind keine reinen Bodenmanover,
da neben den Tragheitskraften und den elastischen Kréften die aerodynamischen
Kréfte beriicksichtigt werden miissen. Sie sind damit in der Mitte des Lastendrei-
ecks angesiedelt. Kritisch fiir die globale Struktur sind die bei der Landung ma-
ximal auftretenden Trégheitskrifte beim Landestof. In den Zulassungsvorschriften,
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3 Analyse- und Entwurfsmethoden fiir den multidisziplindren Entwurf

dem Luftfahrttechnischem Handbuch ([Ano08]) und Lehrbiichern ([Tor82; Niu02;
WCO08]) werden verschiedene Methoden zur {iberschligigen Berechnung der maxi-
mal auftretenden Lastvielfachen fiir Landestofle dargestellt. Diese sind fiir den Vor-
entwurf ausreichend, aber in der Detaillierungphase des Entwurfs durch gekoppelte
Mehrkorpersimulationen ([Krii00; KVKO02]) zu ersetzen. Im Anhang A.1 ist die Vor-
gehensweise nach Niu [Niu02] wiedergegeben, die in PrADO in ganz dhnlicher Form
angewendet wird.

3.2.2 Manover- und Boenlasten

Manover- und Boéenlasten lassen sich sowohl fiir das starre Flugzeug als auch fiir
das flexible Flugzeug bestimmen. Dabei muss zwischen stationdren und dynami-
schen Zustanden unterschieden werden. Unter stationdren Mandvern versteht man
das Gleichgewicht zwischen den zeitlich unverdndert auftretenden Kraften. Bei dem
starren Flugzeug sind dies die Tragheitskrafte und die aerodynamischen Kréfte. Im
flexiblen Fall kommen die elastischen Kréfte der Flugzeugstruktur, die mit den aero-
dynamischen Kraften interagieren, hinzu. Stationdre Mandver sind z. B. das Rollen
mit konstanter Rollrate oder das Abfangen mit konstanter Nickrate. Dagegen sind
bei den dynamischen Manovern die Kréafte nicht mehr zeitlich konstant, sondern va-
riabel (Abfangen aus einem Sinkflug, vertikale Boe) und héaufig phasenverschoben,
wie es z.B. beim Flattern der Fall ist. Damit einher kénnen die Lastmaxima an un-
terschiedlichen Stellen des Flugzeuges zeitlich versetzt eintreten. Solche Vorgiange
lassen sich teilweise elegant im Frequenzbereich 16sen ([Res06; Teu03]). Weisen die
Gleichungen allerdings Nichtlinearitéten auf, werden aufwendige Zeitbereichssimula-
tionen unumgénglich ([Ano00b; Mic09]).

Im Flugzeugvorentwurf werden die komplexen Vorgange bei Manévern und infol-
ge von Boen in der Regel auf quasi-statische Lastfille im Gleichgewicht reduziert
([Tor82; P.R06]), um von der aufwendigen Zeitbereichssimulation zu einer stationaren
Betrachtung zu gelangen. Diese wird haufig weiter auf das starre Flugzeug angewen-
det, um die Interaktion von Aerodynamik und elastischer Verformung, der Aeroelas-
tik, nicht mit simulieren zu missen. Da es eine unendliche Anzahl von moglichen
Flugmanévern gibt, ist gerade im Flugzeugvorentwurf eine weitere Vereinfachung
vonnoten. Dies geschieht durch die Einfiihrung der Manéver-Flugenvelope und Boen-
Flugenvelope. Mit ihnen kann die Anzahl der zu betrachtenden Lastfille fiir die
Strukturauslegung auf Kombinationen von Geschwindigkeiten Vgag¢ und Lastviel-
fachen n reduziert werden. Die Ermittlung beider Envelopen und damit die Be-
rechnung der zuldssigen positiven und negativen Lastvielfachen in Abhédngigkeit der
Fluggeschwindigkeit ist in den Zulassungsvorschriften FAR-25 bzw. CS-25 ([Anol0a;
AnolOb]) beschrieben. Fiir deren Erklarung werden zunéchst die Begriffe  sichere
Last“ (limit load, LL) und ,Bruchlast* (ultimate load, UL) erlautert.

Als sichere Lasten werden die Lasten bezeichnet, bei denen keine permanente Ver-
formung der Struktur auftritt. Alle Spannungen diirfen maximal die Flielgrenze der
entsprechenden Werkstoffe erreichen. Sowohl bei versteiften, metallischen Strukturen
als auch bei versteiften FKV-Strukturen darf laut Degenhardt und Tessmer [DTO7]
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3.2 Auswahl und Berechnung von kritischen Lastfillen
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Abbildung 3.2: Beispiel fiir eine kombinierte Manéver-Boen-Envelope der Lande- und
Reiseflugkonfiguration eines A320 dhnlichen Flugzeugs

lokales Beulen aber kein stabilitdtsgefihrdendes globales Beulen auftreten. Den si-
cheren Lasten ist ein sicheres Lastvielfaches, ny = A;/G, zugeordnet, welches nach
CS-25/ FAR-25 fiir Verkehrsflugzeuge im Bereich ng = 2.5 — 3.8 liegt. Bruchlasten
ergeben sich aus den sicheren Lasten mal den vorgeschriebenen Sicherheitsfaktor j (
meist j = 1.5) und es darf bis zum Erreichen der Bruchlast kein Versagen auftreten.
Den Bruchlasten ist das Bruch-Lastvielfache, ng, = Ap,/G = j - A;/G, zugeordnet.
Abbildung 3.2 zeigt sinnbildlich eine kombinierte Manéver-Boen-Envelope fiir ein
A320 dhnliches Flugzeug. Die zuldssigen sicheren Lastvielfachen n, sind fiir die bei-
den Envelopen iiber der dquivalenten Geschwindigkeit Vg 45 aufgetragen. Man erhalt
aus der kombinierten Envelope die zulédssigen Lastvielfachen n, fiir die verschiedenen
Flugpunkte, die maximal bzw. minimal erflogen werden diirfen. Aus dem Lastvielfa-
chen, dem Flugzeuggewicht und der Geschwindigkeit kann der notwendige Auftrieb
fiir den entsprechenden Flugpunkt berechnet werden. Diese bilden zusammen mit
der Flugh6he und dem Schwerpunkt die Definition eines Lastfalls, zu dem somit die
aerodynamischen Lasten berechnet werden kénnen.

3.2.3 Weitere Lasten

Die aerostatische Last aus dem Innendruck im Flugzeugrumpf lésst sich aus der Dif-
ferenz des Kabineninnendrucks und der Flughohe berechnen. Hydrostatische Kréfte,
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3 Analyse- und Entwurfsmethoden fiir den multidisziplindren Entwurf

Nr. | Gesamt- | Nutz- | Kraftstoff- SP Flughohe Punkt im
masse masse masse V-n-Diagramm
1 ma my,1 0 aus Beladung 0 Max. von C’, C
2 MA max MmN 1 MK max TSP 0 Max. von F’, F
3 MA max MmnN,1 MK max TSPw 0 Max. von C’, C
4 MA max MN max MK max TSPk 0 Max. von F’, F
5 MAmaz | MN,maz Mg 1 Tsph 0 Max. von C’, C
6 mr 1 my,1 MK 2 TSpw 0 Landung
7 ML maz | MN,maz Mg, 3 TSp,h 0 Landung
8 MoEg 0 0 aus Beladung | Hyez * Max. von D’; D
9 MA maz | "MN,mazx MK, 1 aus Beladung Hpp * Reiseflug

ma,1 = Mo + My

MN 1 = TAmax — (mK,maaf + mOE)
mri1 = mMoE + MN1+ MK res
MK1 = MAmax — (mN,max + mOE)
MK.2 =ML maez — (MN1+MOE)
mg,3 = ML max — (mN,mar + mOE)
* mit Innendruck

Tabelle 3.1: Definition der Lastfalle fiir SAM

wie sie im Tank finden, wie Hiirlimann [Hiirl10] gezeigt hat, auch im Vorentwurf An-
wendung. Die Antriebslasten ergeben sich aus dem notwendigen Vortrieb und wirken
abgesehen vom Segelflug, gegen die Inertialkréifte und den aerodynamischen Wider-
stand. Crash und Ditching sind hochdynamische Vorgiange, die sich auf Grund der
groflen Unsicherheiten nur ansatzweise und nicht mit linearen Theorien simulieren
lassen. Sie werden deswegen im Rahmen des Vorentwurfs nicht einbezogen. Tempera-
turlasten konnen gerade bei Strukturen aus Faser-Kunststoff-Verbunden einen grofien
Einfluss haben und werden tiber reduzierte Materialkennwerte mit beriicksichtigt.

Ein wichtiger Einflussfaktor bei modernen Verkehrsflugzeugen auf die Lasten ist das
Flight Control System (FCS), welches je nach Vorgabe des Flugzeugherstellers z.B.
bestimmte Steuereingaben des Piloten begrenzt oder Boenlasten abmildert (gust load
alleviation, [WCO08; Teu03; Res06]). Im Rahmen dieser Arbeit und innerhalb der
Vorentwurfsumgebung sind FCS zur Zeit nicht implementiert. Da diese in der Regel
Lasten begrenzen, ist iiber die zu hohen Lasten ein konservatives Vorgehen gewahrt.

3.2.4 Zusammenstellung der relevanten Lastfidlle

Nach [Ost03] haben sich fiir den Vorentwurf acht symmetrische Lastfille als Kompro-
miss aus Rechenzeit und Vorhersagegenauigkeit fiir die Strukturauslegung herausge-
stellt. Davon sind sechs Lastfille Boen- und/ oder Mandverlasten fir unterschiedli-
che Flugzeugmassen und Schwerpunktslagen und zwei Lastfille decken Landestofe
mit unterschiedlichen Massenverteilungen ab. Tabelle 3.1 zeigt einen Uberblick tiber
die Lastfille und gibt Massen und Schwerpunktslagen sowie die Punkte im Mandver-
Boen-V-n-Diagramm fiir die Fluglastfille an. Der neunte Lastfall gibt den Flugpunkt
zu Beginn des Reisefluges an, welcher in erster Naherung den Auslegungspunkt des
Entwurfes darstellt.
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3.3 Stationdre Stromung der Gesamtkonfiguration

Genauigkeit
Verfahren zu l6sende subsonisch transsonisch Rechenzeit | Modellierungs- Beispiel
DGL A W A W aufwand
RANS +++ | +++ | +++ | +++ - - Tau, elsA,
EULER (+Grenzschicht) ++(+H) | ++(H) | +o(+) | +o(+) --(-) --(-) FLOWer
nichtlineare
BLWF
; ial w1 wi )
Field Panel Po.tentlad1 ++ + + o + + TRANAIR
gleichung
High & linearisierte PANAIR,
Low Order Potential- ++ +Wi o w1 ++ ++ HISSS,
Panel gleichung! VSAERO
linearisierte
DLM Potential- + o2 o - w2 +++ +++ NASTRAN,
. 2 ZAERO
gleichung
T Auftriebs- und Dickenproblem, 2 Auftriebsproblem,
W1 nur Druck- und induzierter Widerstand, "V'2 nur induzierter Widerstand

Tabelle 3.2: Vergleich aerodynamischer Berechnungsverfahren fiir die Eignung im
Flugzeugentwurf

3.3 Stationare Stromung der Gesamtkonfiguration

Dieses Kapitel soll zunéchst eine kurze Ubersicht iiber die im Flugzeugentwurf ein-
gesetzten Aerodynamikverfahren fiir die Berechnung der stationdren Stromung von
Fliigel-Rumpf-Leitwerk-Konfigurationen geben und aufzeigen, worin die Stéarken und
Schwéchen der Verfahren liegen. Weiterhin wird das verwendete Panel-Verfahren
HISSS (Higher-Order Subsonic and Supersonic Singularity Method, [For84]) in
Grundziigen vorgestellt und besonders auf die fiir die Arbeit wichtige Bestimmung
der Zirkulationsverteilung von Auftriebsflachen eingegangen. Abschlieffend wird eine
einfache Methode beschrieben, wie einzelne oder mehrere Auftriebsflichen einer gege-
benen Flugzeugkonfiguration hinsichtlich einer gewtinschten Zirkulationsverteilung
angepasst werden kénnen.

3.3.1 Numerische Aerodynamikverfahren im Flugzeugentwurf

Die Bandbreite der numerischen Verfahren zum Berechnen stationdrer Stromungen
um Flugzeugkonfigurationen erstreckt sich mit zunehmendem Grad der Verein-
fachung von Losern der vollstdndigen Navier-Stokes-Gleichungen, tiber Loser der
Reynoldszahl gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen (RANS) und Loser der Euler--
Gleichungen bis hin zu Losern der vollsténdigen und linearisierten Potentialglei-
chung. Diese sind zur Veranschaulichung in Tabelle 3.2 in Bezug auf Genauigkeit
der Auftriebs- und Widerstandsbestimmung sowie der Rechenzeit und des Model-
lierungsaufwandes aufgezeigt ([Eri90], [Ano00a], [FP08], [KP08], [Tin91], [Biis08],
[ZH10]).

Nimmt man die Anforderungen des Vorentwurfs

o Stromungsgeschwindigkeiten von Ma., = 0 bis 0.95
o gute Genauigkeit der Auftriebskrifte = Gewichtsprognose, Aeroelastik

o gute Genauigkeit des induzierten Widerstandsanteils = Flugleistung
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e Rechenzeit kleiner 5 min je Rechnung
o geringer Modellierungsaufwand = Konfigurationsvielfalt

e automatisierter Ablauf

auf Detailebene von PrADO/SAM an ein Aerodynamikverfahren fiir die Bewer-
tung als Grundlage, so sind die RANS- und Euler-Loser auf Grund ihrer hohen
Rechenzeit bzw. der notwendigen Details der Geometrieabbildung nicht geeignet.
Weiterhin kommt hinzu, dass eine Automatisierung dieser Verfahren wegen des Man-
gels an Robustheit bzw. der notwendigen Anpassungen der Netztopologie und der
Losungsparameter in Abhéngigkeit von dem Modell und der Strémungsbedingungen
mit den derzeit verfliigbaren Programmen nicht moglich ist.

®,? ®,” d.>
0 (1-%) 4w (1) v (122 -

P, P o, 0.,

Es bleiben die Loser der Potentialgleichung 3.1, welche sich aus den Navier-Stokes-
Gleichungen mit Vernachlédssigung von Reibung und Drehung ergibt, als Kandidaten
iibrig. Sie haben den Nachteil, dass sie viskose Effekte nicht berticksichtigen kénnen
und damit die Grenzschicht nicht auflésen. Die Field Panel-Verfahren kénnen zumin-
dest die transsonischen Effekte inklusive milder Stoleffekte abdecken. Fiir die Genz-
schichtberticksichtigung ist eine Kopplung mit separaten Grenzschichtlosern ebenso
wie bei Euler-Verfahren moglich. Die Field Panel-Verfahren erfiillen damit gerade
noch die oben genannten Anforderungen. Allerdings existieren nur wenige als Pro-
gramm umgesetzte Field Panel-Verfahren (z.B. TRANAIR und BLWF), die zudem
nicht oder nur eingeschrankt zugénglich sind.

P(z,y,2) = Usow + (2,9, 2) (3.2)
(1= M%) @ + @y + 922 = 0 (3.3)

Als Alternative bleiben die Losungsverfahren der linearisierten Potentialgleichung
3.3, die sich fiir kleine Storungen (Gleichung 3.2) aus Gleichung 3.1 entwickeln lésst.
Vertreter dieser Kategorie sind die Panel-Verfahren (z.B. PANAIR, HISSS, VSAE-
RO), die sowohl das Dicken- als auch das Auftriebsproblem lésen. Verbreitet sind
ebenso Verfahren die nur das Auftriebsproblem l6sen (z.B. Mehrfachtraglinienver-
fahren, doublet lattice method (DLM)). Alle potentialtheoretischen Verfahren kénnen
weder viskose Effekte noch StoBe und nur eingeschrankt Kompressibilitat abdecken.
Die Grenze fiir die Kompressibilitatsberiicksichtigung ist abhéngig von der jeweiligen
Profildicke und der kritischen Machzahl des verwendeten Korpers und ist z. B. bei
diinnen Profilen bei Mas = 0,8 erreicht ([ST01b]). Damit ist die Anforderung an
den Machzahlbereich mit diesen Verfahren nicht mehr erfiillt. Lokale transsonische
Korrekturen dieser Verfahren kénnen mit Hilfe der aus der Aeroelastik bekannten
Streifentheorie vorgenommen werden ([For74; Biis08; WS10]), welche aber auf Grund
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3.3 Stationdre Stromung der Gesamtkonfiguration

der vereinfachten Annahmen nur in bestimmten Bereichen der Auftriebsflichen mit
guter Naherung eingesetzt werden kann. Dieses ist im transsonischen Geschwindig-
keitsbereich z. B. am Fligel ohne Triebwerke in der Regel zwischen Kink bis ca. 85%
der Spannweite der Fall ([Wun05]). Dreidimensionale Einfliisse sowohl in der Néhe
der Fliigelwurzel durch den Rumpf als auch im Bereich der Fliigelspitze durch deren
Umstromung koénnen nicht oder nur teilweise durch konfigurationsabhéngige Anpas-
sungen abgebildet werden.

Abschlielend betrachtet besitzen Field-Panel-Verfahren mit gekoppelter Grenzschi-
chtlosung das giinstigste Verhéltnis zwischen Rechenzeit, Modellierungsaufwand und
Giite der Ergebnisse im Bereich des Auslegungspunktes eines Verkehrsflugzeuges fiir
das Detaillevel von PrADO/SAM, was Zhang und Hepperle [ZH10] mit der Validie-
rung von BLWF an der DLR-F6 Konfiguration bestatigen. Die erh6hte Rechenzeit
mit gekoppelter Grenzschichtlosung bei Verwendung gleicher PC-Hardware (ca. 1-
2h je Rechnung), der hohe Modellierungsaufwand und die Notwendigkeit manueller
Eingriffe sind ein Ausscheidungskriterium fiir von Euler-Verfahren. Wegen der einge-
schriankten Verfugbarkeit eines Field-Panel-Verfahrens und der Nachteile der Euler-
Loser bleiben die Panel-Verfahren mit Kompressibilitdatskorrektur nach Goéthert zur
Zeit in PrADO/SAM der beste Kompromiss.

3.3.2 Stromungsberechnung mit dem Panelverfahren HISSS

Das potentialtheoretische Panel-Verfahren HISSS ([For84]) wird aus den oben ge-
nannten Griinden weiterhin fiir die Berechnung der Beiwerte fiir den Auftrieb Cly,
das Moment C'; und fiir den induzierten Widerstand Cyy; der Gesamtkonfigurati-
on sowie fiir die Bestimmung der Druckverteilung ¢, auf der Oberfliche benutzt.
Fiir die Nachrechnungsaufgabe 1l6st HISSS tiber die Panelmethode ([Eri90], [KPO0S])
die linearisierte Potentialgleichung fiir kleine Stérungen (Gleichung 3.3), indem un-
ter Ausnutzung der Géthert’schen Ahnlichkeitsregel fiir den Unterschall ([STO1a))
die Losung auf den inkompressiblen Fall Ma., = 0 zurtickgefithrt wird (Gleichung
3.4). Dazu werden Stromungsgrofen und die Geometrie entsprechend transformiert
([STO1Db]).

Oaz T Pyy T P2z = 0 (3.4)

Durch Verwendung von Quellen und Senken bzw. Dipolen auf den Paneln als Grund-
losungen der linearen inkompressiblen Potentialgleichung 3.4 lasst sich sowohl das
Auftriebsproblem als auch das Dickenproblem in HISSS beriicksichtigen. Der bei
Panel-Verfahren notwendige Nachlauf ist methodentypisch mit Dipolen belegt.

Die aerodynamischen Beiwerte konnen bei Panel-Verfahren auf zwei Arten im An-
schluss an die Bestimmung der Singularititen, Oberflichengeschwindigkeiten! und
Druckverteilungen bestimmt werden.

'Die Tangentialgeschwindigkeiten u; sind bei potentialtheoretischen Verfahren auf der Ober-
flachenkontur ungleich Null, da die Grenzschicht nicht beriicksichtigt wird.
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Direkte Bestimmung Auftrieb A und induzierter Widerstand W; kénnen aus der
Zirkulation eines spannweitigen Profilschnitts I'(y) berechnet werden, wie Gleichun-
gen 3.5 bis 3.8 zeigen. Die Zirkulation wird dafiir aus der tangentialen Oberflachen-
geschwindigkeit u, tiber Integration umlaufend entlang einer geschlossenen Kurve ds
ermittelt.

I'(y) = ﬁutds (3.5)

dA = pocUsT (y)dy (3.6)
b/2
A= poclUs / I'(y)dy (3.7)
—b/2
b/2
bf/ ) L(y)dy

Analog ergibt sich der induzierte Widerstand unter Ausnutzung des Gesetzes von
Biot-Savart fiir die Bestimmung des Abwindes w;(y) (Gleichung 3.9 bis 3.11):

b/2

1 dr dy
wily) = — / L) (3.9)
47T_b/2 dy'y—vy
b/2
Wi = poo / L (y)w;(y)dy (3.10)
—b/2
b/2 b/2 ,
I 1) ( [ d_y,dy) dy
—b/2 e WYY
Chi = (3.11)

SULF

Numerisch einfacher ist die Bestimmung des lokalen Auftriebs dA aus den Druckbei-
werten ¢, auf der Oberflache iiber Summation der Kraftkomponenten in Auftriebs-
richtung umlaufend iber einen spannweitigen Profilschnitt (Gleichung 3.12). Der
Widerstand kann ebenso im Zwischenschritt iiber die Zirkulation (Gleichung 3.13)
ermittelt werden.

N
dA = Z (Cp:” ’ F”>Z—Komponente (312>
n=1
dA
I'y) = ——- 3.13
@) PocUscdy (3.13)

In gleicher Weise kann z.B. das Moment M, um die y-Achse in einem Referenzpunkt
R tber Integration aus den Druckbeiwerten gewonnen werden. Die Hebelarme 7, ,,
und 7, sind darin der Abstand des Panels n zum Referenzpunkt R, M die Anzahl
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3.3 Stationdre Stromung der Gesamtkonfiguration

//, Trefftz Plane

Survey Points™

Abbildung 3.3: Definition der Trefftz-Ebene aus Smith [Smi96]

der spannweitigen Panel bzw N die Anzahl der Panel umlaufend um das Profil
(Gleichungen 3.14 und 3.15).

M N
My=> 1> (o Fo)yrom+ (Cpn Fn), Tonm (3.14)
m=1 Ln=1 m
M
Cuy = T—7 77 3.15
M L pacUn Fb (3.15)

Indirekte Bestimmung Die Zirkulationsverteilung kann alternativ aus dem Nach-
lauf in der sogenannten Trefftz-Ebene ([KP08]) bestimmt werden. Dazu wird in wei-
tem Abstand hinter der Auftriebsflache nach Abbildung 3.3 die Zirkulation I' aus
der Dipolstéarke p entsprechend Gleichung 3.16 berechnet.

I'(y) = Usohtn€:n (3.16)
mit e, , als z-Komponente des Panels n

Hiermit kénnen dann genau wie beim direkten Verfahren die Beiwerte C'y und Cyy;
bestimmt werden.

In [Smi96] sind umfangreiche Vergleiche der beiden Verfahren fiir die Beiwertbestim-
mung durchgefiihrt worden. Als Ergebnis hat sich die Bestimmung des induzierten
Widerstandes aus der Trefftz-Ebene als vorteilhaft gegeniiber der direkten Metho-
de herausgestellt, da der Einfluss der Diskretisierung auf die Giite der Ergebnisse
weniger stark ist. Ebenso ist der Fehler in der Zirkulation in Abhéngigkeit vom An-
stellwinkel bei der Berechnung tiiber die Trefftz-Ebene geringer. Beides konnte von
[Wig09] fiir HISSS bestétigt werden. Weiterhin ist in [Smi96] gezeigt worden, dass
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die Auftriebsbestimmung iiber die Trefftz-Ebene fehlerhaft ist, solange der Nachlauf
nicht kraftefrei ist. Dies ldsst sich einerseits durch einen starren, in Richtung der An-
stromung zeigenden Nachlauf mit der Einschrankung auf planare Auftriebsflachen er-
reichen oder andererseits tiber ein physikalisch korrektes Aufrollen des Nachlaufs. Die
Nachlaufentspannung ist wegen des iterativen Charakters zeitaufwendig und fiithrt
bei kleinen Fehlern schon zu signifikanten Abweichungen in den Beiwerten, so dass
der Auftrieb wie auch das Moment tiber die direkte Methode bestimmt werden sollte.
Fiir alle weiteren Betrachtungen werden deswegen der induzierte Widerstandsbeiwert
ausschlieBlich aus Trefftz-Ebene und Auftrieb- und Momentenbeiwert aus der direk-
ten Bestimmung gewonnen.

3.3.3 Anpassen der Zirkulationsverteilung

Fir die Untersuchung des Einflusses einer Zirkulationsverteilung einer Auftriebs-
fliche auf den Gesamtentwurf ist es notwendig, eine Schar von Zirkulationsvertei-
lungen zu entwickeln, die den selben Auftrieb erzeugen. Mathematisch heifit das,
dass die Flache unter den Zirkulationsverteilungen gleich grof3 sein muss. Ist der not-
wendige Auftriebsbeiwert der Konfiguration bekannt, kann die optimale, elliptische
Zirkulation bestimmt werden:

b b
2 2
29\ 2 b

SIS
o

In Gleichung 3.17 ist I',,,, die kleine Halbachse der Ellipse und %” die Flache der
halben Ellipse mit der kleinen Halbachse b = 1. Diese in Gleichung 3.8 eingesetzt
ergibt

Fmaxb’/r

Cp = QUOOF . (318)

Gleichung 3.18 kann nach I',,,, aufgelost und anschlieBend entdimensionalisiert wer-
den, so dass sich folgender Zusammenhang zwischen Auftriebsbeiwert und der kleinen
Halbachse der elliptischen Zirkulation ergibt:

2CA
maxr — ~_x * 3.19
gt — (3.19)

Damit ist die elliptische, dimensionslose Zirkulation in Abhéngigkeit des Auftriebs-

beiwertes und der Spannweitenposition n = %y:

2c A
Y(y) = AV U (3.20)
Mit Hilfe einer trigonometrischen Funktion, die so definiert ist, dass sie integriert tiber

die Halbspannweite Null ergibt, kénnen andere Zirkulationsverteilungen mit identi-
schem Gesamtauftrieb durch Uberlagerung mit der elliptischen Verteilung erzeugt
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Abbildung 3.4: Unterschiedliche Zirkulationsverteilungen mit gleichem Gesamtauf-
trieb (Ymazx = 0.05, ¢4 = 0.785, A = 10)

werden. Abbildung 3.4 zeigt unterschiedliche Zirkulationsverteilungen mit gleichem
Gesamtauftrieb, die nach Gleichung 3.21 erzeugt worden sind.

2
v(y) = 75\4 V1—n2+ (1 - e);—’?\ sin(3 arccos(n)) (3.21)
Darin steuert der Faktor e das Maf3 der Elliptizitét:

e e >1 = auflen fiillige Verteilungen,
« ¢ =1 = elliptische Verteilung (minimaler induzierter Widerstand),

e e <1 = innen fillige, dreieckige Verteilungen.

Hat man eine Soll-Zirkulationsverteilung definiert, so kénnen im néchsten Schritt
die Parameter der Auftriebsfliche diesbeziiglich verdndert werden. Bei gegebenen
Anstromungsbedingungen und Vorgabe von Auftrieb und Moment bleiben als freie
Parameter die Profilgeometrie je spannweitigem Schnitt, die Planform der Auftriebs-
flache, die V-Stellung und die geometrische Verwindung iiber. Will man diesen Pa-
rameterraum nutzen, so ist keine eindeutige Losung ohne einen Optimierungsansatz
moglich. Der daraus resultierende Rechenaufwand in der Detaillierungstufe von SAM
ist zu hoch, so dass im Rahmen dieser Arbeit allein die Verwindungsverteilung va-
riiert werden soll. Hierzu ist kein Optimierungsverfahren notwendig, da auch ein
iteratives Vorgehen robust zum Ziel fithrt, wie in Kapitel 4.1.4 gezeigt wird.
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Auslegungspunkt:
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Parametrische Geometriebeschreibung
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Abbildung 3.5: Ablaufdiagramm zur Anpassung der geometrischen Verwindungsver-
teilung ay,(y) zum Erreichen der Soll-Zirkulationsverteilungen

Das Vorgehen fiir die Anpassung der geometrischen Verwindungsverteilung fiir eine
gegebene Auftriebsfliche einer Konfiguration ist in Abbildung 3.5 dargestellt. Dazu
muss als erstes der Auslegungspunkt des Flugzeuges bekannt sein, so dass Machzahl,
Flughohe und der bendétigte Auftriebsbeiwert bzw. der Momentenbeiwert fiir die
Schwerpunktslage vorliegen. Diese kénnen z.B. aus einer Vorstudie mit PrADO/SAM
ohne angepasste Zirkulation abgeleitet werden. Aus der vorliegenden, parametri-
sierten Geometrie wird fiir die Start-Verwindungsverteilung mit dem Modellgenera-
tor aus SAM das Aerodynamikmodell erzeugt. In einer Trimmiteration werden mit
HISSS zwei Rechnungen fiir die Ermittlung des Auftrieb- und Momentenanstieges
(%, 8(%‘4 ) infolge des Anstellwinkels o und zwei Rechnungen fiir die Ermittlung des
Auftriebs- und Momentenanstieges (%, %Szf ) infolge des Hohenrudereinstellwinkels
ep im Bereich der Eingabeparameter durchgefithrt. Anschliefend wird tiber die linea-
risierten Anstiege eine Kombination von o und ey bestimmt und iiber eine erneute
Rechnung tiberpriift und gegebenenfalls solange variiert, bis die Sollwerte C'y 4p und
Cnap mit den Toleranzen €4 und )/ erreicht sind.
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Als Ergebnis liegt dann unter anderem die Zirkulationsverteilung v4p(y) passend zu
der Start-Verwindungsverteilung des getrimmten Flugzeuges im Auslegungspunkt
vor. Aus der Abweichung der Start- mit der Soll-Zirkulationsverteilung kann iiber
die empirische Gleichung 3.22 eine neue geometrische Verwindungsverteilung berech-
net werden. Darin lasst sich mit dem Faktor s, das Konvergenzverhalten steuern.
Als guter Kompromiss zwischen Anzahl der Iterationen und Genauigkeit hat sich ein
Wert von s, = 10 herausgestellt.

__ar(y) s
Aa9<y) - ’VAP,Soll(y> 4 (322)

Ist die Soll-Zirkulationsverteilung mit einer Toleranz €., realisiert, kann die Iteration
abgebrochen werden und es liegt eine neue Verteilung des geometrischen Verwin-
dungswinkel fir die betrachtete Auftriebsfliche vor.
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3.4 Strukturanalyse

3.4.1 Grundlegende Annahmen

Alle Struktur-Berechnungsmethoden, die innerhalb der Arbeit Verwendung finden,
beruhen auf linearen Theorien, da nur diese zu einer vertretbaren Rechenzeit fithren.
Es gelten somit die Gleichgewichtsbedingung, die Verzerrungs-Verschiebungs-Bedin-
gung und das Stoffgesetz der linearen Elastizitatstheorie. Weiterhin wird die An-
nahme getroffen, dass bei der Berechnung der diinnwandigen Strukturen der ebe-
ne Spannungszustand giiltig ist. Thermische Lasten sowie Eigenspannungen werden
nicht beriicksichtigt.

Die Losung der statischen Probleme erfolgt mit der Methode der finiten Elemente
mittels des kommerziellen Programmpaketes MSC.NASTRAN®, welches die beno-
tigten Elemente Punktmassen, Stab, Balken, Scheibe und Schale sowie die klassi-
sche Laminattheorie unterstiitzt. Als Alternative steht ein von Osterheld [Ost03]
eingefithrtes FE-Programm zur Verfiigung, welches im Rahmen dieser Arbeit fiir or-
thotrope Laminate erweitert wurde.

Die Implementierung der weiter unten vorgestellten Versagenshypothesen fiir Faser-
Kunststoff-Verbunde erfolgt im Nachlauf an die FE-Losung, da nur eine geringe
Auswahl direkt von MSC.NASTRAN® unterstiitzt wird. Fiir die Untersuchung der
Stabilitdt wird ein analytisches Verfahren angewendet, das aus der verschmierten
Darstellung von Haut und Versteifung die korrekte Biegesteifigkeit entwickelt. Dies
ist wegen des vereinfachten Modellierungsansatzes mit der FEM nicht moglich.

In den folgenden Unterkapiteln wird zuerst auf die Berechnung und Festigkeitsanaly-
se von Faser-Kunststoff-Verbunden und spater auf die Stabilitatsbetrachtung mittels
des Ritz-Verfahrens eingegangen.

3.4.2 Analyse von Faser-Kunststoff-Verbunden

Faser-Kunststoff-Verbunde werden innerhalb dieser Arbeit ausschliellich nach der
klassischen Laminattheorie (KLT) ([Sch07; Ano0O6a; Red04]) als diinne Laminate
und damit reduziert auf den ebenen Spannungszustand betrachtet. Randeffekte, De-
fekte und Degradation konnen auf Grund ihrer Komplexitiat kein Bestandteil einer
Untersuchung auf Vorentwurfsebene sein und werden tiber die Ausnutzungen (vgl.
Kapitel 3.5.2) pauschal beriicksichtigt. Nach einer kurzen Ubersicht iiber die KLT
erfolgt eine Darstellung der verwendeten Versagenshypothesen fiir Faser-Kunststoff-
Verbunde. Aulerdem werden einige hdufig verwendete Laminate erlautert.

Klassische Laminattheorie

Ausgehend von der Kirchhoffschen Theorie wirken auf ein Laminat die in Abbildung
3.6 skizzierten Kraftfliisse fi sowie Momentenfliisse m und es gilt der Zusammenhang
zwischen diesen und den Verzerrungen € bzw. den Kriimmungen & nach Gleichung
3.23, welche das Elastizititsgesetz des kombinierten Scheiben-Plattenelements re-
prasentiert.
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Normalkraftfliisse am Scheibenelement Momentenfliisse am Plattenelement

Abbildung 3.6: Schnittgroflen an dem Schalenelement

Nga A A A B Bz Big Exa
'ﬁ'yy Ag1 Agy Ass Do Bay  Bag Eyy
Ny As1 As2 Ass Bes1 Bs2 B Vay

_ . (3.23)

Die Gesamtsteifigkeitsmatrix besteht aus der Submatrix A, der Membransteifigkeit
des Scheibenelementes, der Submatrix D, der Biegesteifigkeit des Plattenelementes
und den Submatrizen B, die wegen ihrer FEigenschaft Koppelsteifigkeiten heiflen. Die
Gesamtsteifigkeitsmatrix wird nach ihren Submatrizen auch ABD-Matrix genannt.
Sie setzt sich fiir einen Mehrschichtverbund aus der Uberlagerung der Steifigkeiten
der unidirektionalen Einzelschichten (UD-Schicht) zusammen. Gleichung 3.24 stellt
das Elastizitatsgesetz der orthotropen Einzelschicht mit der Steifigkeitsmatrix Qo4
im Orthotropieachsensystem, die aus einer verschmierten Darstellung der Verbund-
eigenschaften von Matrix und gleichgerichteten Verstéarkungsfasern resultiert, dar.

) VL By
ol e N[N S AL g
g vi) By B £l
- vy I=vapvo "
# #
0 0 Gy
Qu Q12 Qe gl
= Qa1 Q22 Qo i =N (3.24)

Qo1 Qo2 Qoo y #

Durch Drehung von Qo4 mittels Transformationsgesetz (Gleichung 3.25) auf den
entsprechenden Lagenwinkel o bezogen auf das globale xy-Achsensystem erhalt man
die Steifigkeit der gedrehten Einzelschicht Qg .

Quyr = TOaszy - Qoa - T‘Toj;ny (3.25)
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Darin sind T3 ,_,,, und T 2y die Drehmatrizen abhéngig von dem Lagenwinkel

a bezogen auf das globale xy-Achsensystem:

cos? a sin? a —sin 2«

DAy = | sina cos? o sin 2cv (3.26)
10,58in2a —0,5sin2a  cos 2«

[ cos’a  sin?a 0,5sin2a
€ _ 12 2 : _ moT
w04 = | sinfa  cos*a —0,5sin2a| =T (3.27)

OA—zxy
—sin 2o sin 2« cos 2«

Die Steifigkeiten werden dann fiir die Lagen £ = 1...n nach Gleichung 3.28 bis 3.30
zu der Gesamtsteifigkeitsmatrix fiir jeden Eintrag ij aufsummiert.

Ajj = Z Qijk - th (3.28)
k=1
n t
Bij =3 Qijp -t (Zk - ;) (3.29)
k=1
" ty )2
Dij = Z ka . E + 1 - (Zk — 2) (330)
k=1

Hierin ist t; die Dicke der entsprechenden Lage k und z, der Abstand dieser La-
ge zu einer frei wiahlbaren Bezugsebene. Diese wird bei symmetrischen Aufbauten
sinnvollerweise in die Symmetrieebene eines Mehrschichtverbundes gelegt, da so eine
zugéanglichere Beurteilung der Spannungs- und Dehnungszustédnde moglich ist.

Fiir die Berechnung der Spannungen der Einzelschicht o, ;, ist zunachst die Dehnung
der Einzellage €,, , aus den bekannten Verzerrungsvektoren €., und k., des Lami-
nates iitber Gleichung 3.31 zu berechnen. Diese eingesetzt in Gleichung 3.24 ergibt
dann die Spannungen der Einzelschicht o, ; im globalen xy-Achsensystem.

Eyy | = |y | + 2k | Byy (3.31)
Vay k Vay Ray

Die nun vorliegenden Dehnungen miissen von dem globalen xy-Achsensystem in das
lagenbezogene Orthotropieachsensystem nach Gleichung 3.32 transformiert werden.

Sl cos’a  sina  0,5sin2a E
el | = sinfa  cosa —0,5sin2al - | gy,
Y/ —sin 2« sin 2« cos 2 Yoy |,
15}
E0AK = ry—OA © Exyk (332)

Die Spannungen op4; der Einzellage erhélt man aus dem Elastizitatsgesetz nach
Gleichung 3.24. Die klassische Laminattheorie ist in den meisten FE-Programmsys-
temen, wie auch im verwendeten MSC.NASTRAN®, implementiert und es liegen dem
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Nutzer die Spannungen im OA-System fiir die weitere Verwendung in Versagenshy-
pothesen vor.

Versagenshypothesen

Ahnlich wie bei metallischen Werkstoffen braucht man zur Bewertung der Festigkeit
bei Faser-Kunststoff-Verbunden eine Versagenshypothese, die vorhandene Spannun-
gen mit ermittelten Materialkennwerten in Relation setzt. Wahrend sich bei den Me-
tallen die Gestaltanderungsenergiehypothese nach von Mises fiir sehr viele Beanspru-
chungsfille als vorteilhaft erwiesen hat, kann bei Faser-Kunststoff-Verbunden zurzeit
keine Hypothese allen Anforderungen gerecht werden, wie innerhalb der World Wide
Failure Ezercise (WWFE, [SKH04]) ermittelt worden ist. In der WWFE sind die
wichtigsten Vertreter in Form einer Blindstudie verglichen worden. Die Ergebnisse
sind nachfolgend zusammengefasst:

o Es gibt fiinf Favoriten unter den Versagenskriterien: Zinoviev, Bogetti, Tsai,
Puck und Cuntze.
o Alle Kriterien haben Bereiche, in denen sie nichtkonservativ sind.

o Eine Kombination von mehreren Kriterien kann zu einer besseren Vorhersage
fithren.

o Die Aussage fur den Mehrschichtverbund ist schlechter als fiir eine Einzel-
schicht.

o Der Initialfehler wird schlechter vorhergesagt als das Versagen des Mehrschicht-
verbundes.

Die wichtigste Forderung gerade im Hinblick auf den Flugzeugvorentwurf ist ein kon-
servatives Kriterium, da in der Vorauslegungsphase in vielen Punkten Unsicherheiten
zusammentreffen. Die Vorhersage des Versagens darf allerdings nicht so konservativ
sein, dass die Potentiale der Faser-Kunststoff-Verbunde nicht ausgeschépft werden,
da so keine realistische Bewertung in Vergleich zu metallischen Werkstoffen erfolgen
kann. Damit eine Einordnung der Kriterien vorgenommen werden, kann sollen auf
Grund der Verbreitung und ausgehend von den Ergebnissen der WWFE folgende
Kriterien unter Annahme des ebenen Spannungszustandes und des linear elastischen
Materialgesetzes nédher betrachtet werden:

o Kriterium der maximalen Spannungen
« Kriterium der maximalen Dehnungen nach [Ano02c]
« Kriterium der maximalen Dehnungen nach [HS9§]

o Kriterium nach Tsai-Wu

o Kriterium nach Puck
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Diese lassen sich in die Global-Bruchkriterien und die Bruchtyp-Bruchkriterien un-
terteilen. Wéhrend erstere keinen Bruchtyp zu unterscheiden vermégen und nur ein
Versagen der UD-Schicht bzw. des Mehrschichtverbundes als Ganzes vorhersagen,
wird bei den Bruchtyp-Bruchkriterien mindestens zwischen Faserbruch (fiber failure,
FF) und Zwischenfaserbruch (inter fiber failure, IFF) unterschieden. Zu den Global-
Bruchkriterien zahlen die Kriterien der maximalen Spannungen, der maximalen Deh-
nungen und das Kriterium nach Tsai. Als Vertreter der Bruchtyp-Bruchkriterien soll
das Kriterium von Puck ndher beleuchtet werden.

Global-Bruchkriterien: Einer der dltesten und einfachsten Anséatze ist das Krite-
rium der maximalen Spannungen ([Niu02]). In der Ursprungsversion werden je
Lage des Mehrschichtverbundes die UD-Schichtspannungen im Orthotropieachsen-
system mit zuldssigen Spannungen (Rﬁ, RT, Ry, Gleichung 3.33) verglichen.

Rﬁ <o < Rr‘r

R} <o, < R}
T4 S Ry (3.33)

[Zin+98| hat dieses im nichtlinearen Bereich nach der Initialschadigung erweitert.
Innerhalb dieser Arbeit wird allerdings nur der lineare Bereich betrachtet, weswegen
das urspriingliche Kriterium der maximalen Spannungen ausreicht.

Das Kriterium der maximalen Dehnungen nach [HS98] ist in der in Gleichung
3.34 dargestellten Ursprungsform dem Kriterium der maximalen Spannungen sehr
ahnlich. Hier werden anstelle der Spannungen die Dehnungen der Einzelschicht gegen
zulassige Dehnungen R. im Orthotropieachsensystem verglichen.

-1 e < R

Y < Rey (3.34)

Auch hier gibt es mehrere erweiterte Ableger, von denen eines das oben erwahnte
Kriterium von [Bog+04]| mit der Erweiterung auf den dreidimensionalen Raum und
Anpassungen fiir Nichtlinearitaten ist.

Eine ganz andere Vorgehensweise beschreibt das Kriterium der maximalen Deh-
nungen nach [Ano02c|. Es gilt nur fiir die Familie der Flugzeugbau-Laminate (Ka-
pitel 3.4.2) und basiert auf vielen im Versuch ermittelten Messwerten, aus denen
zulassige Dehnungen abgeleitet worden sind, wie es in Gleichung 3.35 dargestellt ist.
Dabei werden die Dehnungen unter der Bezugsrichtung des Mehrschichtverbundes
(&, 0°), unter £45° und unter 90° sowohl auf Zug als auch auf Druck beriicksichtigt.
Die Dehnung unter +45° ist dabei tiber Gleichung 3.36 zu berechnen. Da auf diese
Weise hauptséichlich Matrixversagen beriicksichtigt wird, ist es sinnvoll, es mit einem
Kriterium fur Faserversagen zu kombinieren ([Sch07]). Das Kriterium nach [Ano02c|
betrachtet den Mehrschichtverbund als Ganzes und trifft keine Aussage tiber das
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Versagen der Einzellage. Wird ein Lagenaufbau abweichend von der Familie der
Flugzeugbau-Laminate gewéhlt, so darf es nicht mehr angewendet werden.

3,9%0 < &, <5,0%0
3,9%0 < &, < 5,0%0

3, 9%0 S éj:45o S 4, 5%0 (335)
mit
. Lo .
E4450 = 5 (Ex + Ey F ’}/zy) (336)

Wiéhrend die oben genannten Kriterien keine Interaktion zwischen den Spannun-
gen bzw. Dehnungen berticksichtigen, beruht der Ansatz von Tsai ([LT98]) auf ei-
nem verallgemeinerten Ansatz der von von Mises entwickelten Gestalténderungsen-
ergiehypothese. Mathematisch beschreibt Gleichung 3.37 einen Ellipsoiden im Span-
nungsraum oj, o und 7. Der Interaktionsterm Fj ist ein zusétzlicher Parame-
ter, den es aus Versuchen zu ermitteln gilt. Kennt man ihn nicht, kann fir CFK-
Mehrschichtverbunde in erster Naherung F; = —0.5 gewéhlt werden.

Da nach [Puc04] und [SKHO04] das Kriterium von Tsai im faserparallelen Zug und
besonders im Druckbereich physikalisch nicht sinnvolle zulédssige Anstrengungen lie-
fert, ist es notwendig den Ellipsoiden bei Erreichen der maximalen Festigkeiten Rﬁ
abzuschneiden.

2 * 2 2
il 2Fwy0\\gl 0 T4
fe= -+ + —+ +
RiR|  \/RIRRIR] RIRL (Ry)’
1 1 1 1
f == =0+ |=r—=—|0oL (3.37)
Rﬁ R, : [RI RJ_]

Bruchtyp-Bruchkriterien: Das Versagenskriterium von Puck ([PS98; Puc04;
Sch07; AnoO6a]) unterscheidet zwischen den Ursachen des Versagens einer UD-
Lage je nach Beanspruchung zwischen Faserbruch und Zwischenfaserbruch. Fiir den
Faserbruch wird der auch aus Gleichung 3.33 bekannte Ansatz in Gleichung 3.38 als
Anstrengung formuliert empfohlen.

Faser-Bruch:

’ RW fir o | = 0
BrF = -l mit (3.38)
Rﬁ fur o I <0
Die Bruchanalyse auf Zwischenfaser-Bruch wird abhédngig von den Spannungen o |

und 74 in drei Modi unterteilt und bildet damit in der o -74-Ebene einen nicht-
stetigen, zusammengesetzten Kurvenzug:
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Modus A: Giltigkeitsbereich o, > 0

R\ (o) e\’ o
L 1

Modus B: Giiltigkeitsbereich o; < 0 und 0 < ‘;—; < %
2 N 2
— (T L] - 9L 4 3.40
JE1FF (R#> + (R#Ol +pL|IR# = (3.40)
Modus C: Giiltigkeitsbereich oy < 0 und 0 < |7%| < |24
11
2 2 _
TH# o RL
=ls———5 | t{5 <1 3.41
e~ (ryems) + () ] 5 o)

Die in den Gleichungen 3.39 bis 3.41 zusatzlichen Parameter pr und p | beschreiben

die Anderungen der Steigungen des Kurvenzugs im Ubergang zwischen den Bruch-
modi und heifflen deswegen auch Neigungsparameter. Die neu eingefithrte Festigkeit
R% | ist die Festigkeit der UD-Schicht senkrecht zu der Bruchebene und wird des-
wegen als Bruchebenenwirkwiderstand bezeichnet. Die Neigungsparameter und der
Bruchebenenwirkwiderstand konnen miteinander in Beziehung gesetzt werden, so
dass sich die zu bestimmenden Kennwerte reduzieren lassen. Der Bruchebenenwirk-
widerstand kann tiber Gleichung 3.42 bestimmt werden und der Neigungsparameter
p |, tber Gleichung 3.43.

R R
RY = |14 |1+2p7, =L 3.42
11 2p¢|| ( LIIR# ( )

N
= — 3.43
P11 Ry Dy ( )

Letztendlich sind trotz der Parameterkopplung noch die zwei Neigungsparameter pi“”
und p; entweder als Kennwert zu ermitteln oder es konnen aus [Puc04] oder [Sch07]
Anhaltswerte genommen werden.

Weiterhin ist es sinnvoll, den Einfluss der faserparallelen Spannung o mit zu be-
riicksichtigen. Hierzu liefern [Puc04] und [Sch07] den Ansatz iiber einen globalen
Abminderungsfaktor 7,,. Dieser ldsst sich nach Gleichung 3.44 bestimmen und wirkt
sich auf alle IFF-Anstrengungen in Abhéngigkeit von der faserparallelen Anstrengung
fe.pr und den Parametern s und a aus. Mit s wird der Beginn der Beeinflussung
festgelegt und mit m kann der minimale Wert fiir n,, vorgegeben werden. Die An-
haltswerte fiir s = 0.5 und fiir m = 0.5 kann man Schiirmann [Sch07] entnehmen.
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Im Endeffekt ergibt sich die abgeminderte IFF-Anstrengung fg ;rr, nach Gleichung

3.46.
2
T = \l 1- (fE’FF - 8) (3.44)
a
mit
1—

0= (3.45)

1 —m?
fE1FFa = fET’]IFF (3.46)

Vergleich der Kriterien:

Im folgenden sollen die Kriterien der maximalen Spannung, der maximalen Dehnung,
nach Tsai und nach Puck kurz gegeniibergestellt werden. Dazu sind die Bruchkorper,
die sich aus den Versagenshypothesen mit fr = 1 ergeben, im Spannungsraum oj-
0 1-Ty graphisch in Abbildung 3.7 fiir eine UD-Schicht des héufig benutzten CFK-
Werkstoffs T300 15k / 976 dargestellt. Zum Erstellen der Bruchkorper wurden die
in Tabelle 3.3 aufgefithrten Daten benutzt. Fiir das Tsai-Kriterium wurde die oben

T300 15k / 976
+ = + =
EH EH EL EL G# V||L
MPa MPa MPa MPa MPa -
135122.4 | 128918.0 | 9238.0 | 10065.0 | 6274.0 | 0.318
T = T =
kg/m3 MPa MPa | MPa | MPa | MPa
1620.0 1455.0 | 1296.0 | 39.0 207.0 | 76.5
Py Py s m Fry
0,35 0,3 0,5 0,5 0,5

Tabelle 3.3: Kennwerte fiir den CFK-Werkstoff T300 15k / 976 nach [Ano02a] und
Parameter fiir die Kriterien nach Puck und Tsai

eingefiithrte Beschrankung des Ellipsoiden auf Rﬂ[ vorgenommen, die anderen Krite-
rien sind unmodifiziert abgebildet. In der o; = 0-Schnittebene ist der Unterschied
zwischen den Kriterien von Tsai und Puck relativ gering und die Kriterien der ma-
ximalen Spannung und Dehnung gleichen sich ebenfalls stark. Zwischen den beiden
Gruppen ist die Abweichung bei gleichzeitig hohem Vorkommen von oy und 75; am
groften. Eine Verringerung der Festigkeiten in diesem Bereich konnte in der WWFE
([SKHO04]) nachgewiesen werden, so dass im Gegensatz zu den anderen sowohl Tsai
als auch Puck hier am ehesten konservativ sind. Die Unterschiede zwischen den Kri-
terien werden besonders deutlich in der o; = RﬁE—Schnittebene sichtbar. Wahrend
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Tsai im Zugbereich geringere Festigkeiten als Puck vorhersagt, Puck aber innerhalb
der beiden Maximalkriterien liegt, kehrt sich der Zusammenhang im Druckbereich
deutlich um. Das Kriterium von Tsai liefert hier zuléssige Festigkeiten, die sogar noch
oberhalb der Maximalkriterien liegen.

maximale Spannungen
maximale Dehnungen
Tsali
Puck

v,
~H 100 ATk T

Abbildung 3.7: Vergleich der Kriterien der maximalen Spannungen, der maximalen
Dehnungen und der Versagenskriterien nach Tsai und Puck

Der Vergleich hat gezeigt, dass bei grofien O'i[ = (-Spannungen, wie sie bei Leicht-
baustrukturen durch die hohe Ausnutzung der Werkstoffs auftreten, der Unterschied
zwischen den Kriterien grof§ ist. Die WWFE hat verdeutlicht, dass alle Kriterien Be-
reiche haben, in denen sie nichtkonservativ sind. Man kann die WWFE aber so inter-
pretieren, dass das Kriterium von Puck am ehesten den Anforderungen entspricht.
Das Tsai-Kriterium kann mit den gemachten Einschrénkungen ebenso konservativ
sein, ist aber sehr sensibel, wenn man den Interaktionsterm F;, nicht experimentell
ermittelt hat. Da fiir die im Vorentwurf verwendeten Materialien F in der Regel
nicht vorliegt, entsteht eine grofie Unsicherheit, weswegen das Tsai-Kriterium hier
nicht bevorzugt wird. Als Fazit soll das Kriterium von Puck fiir die Vorentwurfstu-
dien der folgenden Kapitel genutzt werden.

Laminatnotation

Im Laufe der Arbeit werden immer wieder bestimmte Laminatschichtungen verwen-
det, die hier kurz in ihren Eigenschaften erlautert werden sollen. Dazu sei zunéchst die
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verwendete Syntax fiir die Beschreibung eines Laminates aufgeschliisselt. Wahrend
(0°,445°,90°, —45°,0°) eine Laminatfamilie mit den angegeben Lagenwinkeln be-
schreibt, definiert [0/445/90/ —45/0]s den festen Lagenaufbau eines symmetrischen
Laminates mit 10 Lagen. In letzterer Darstellung wird die Einheit Grad weggelassen.
In beiden Darstellungen ist keine Aussage iiber den Anteil der Einzellagen am Ver-
bund enthalten. Dies kann dann fiir obiges Beispiel in folgender Weise ausgedriickt
werden: [0/ 4+ 45/90/ — 45/0]s (22%/22%/12%/22%/22%). Die Angabe der Einzel-
lagendicken wird wegen der Ubersichtlichkeit in Tabellenform angegeben.

Die Laminatfamilie (0°, +45°,90°, —45°,0°) wird haufig als ,,Flugzeugbau“-Laminat
bezeichnet, da es fiir jede primare Beanspruchungrichtung, wie sie z.B. in einer
Fliigelbehdutung vorkommt und generell in Leichtbaustrukturen héufig zu finden
ist, eine Verstiarkungslage aufweist. Ein besonderer Vertreter ist das quasiisotrope
Flugzeugbau-Laminat:

(0°, £45°,90°) (25%/50%/25%).

Es enthalt 25% Lagen mit 0°,50% Lagen mit 445° und 25% Lagen mit 90° und ist
symmetrisch in Dickenrichtung aufgebaut. Die Gesamtsteifigkeitsmatrix eines solchen
Laminates sieht dann folgendermafien aus (Bezugsebene in Symmetrie):

-AH A12 0 0 0 0
A An 0 0 0 0
0 0 Ag 0 0 0
ABD,;, = (3.47)
0 0 0 Dy, Dy 0
0 0 0 D Dy O
0 0 0 0 0 D)

Wie bei einem isotropen Werkstoff entfallen sowohl die Koppelmatrizen B als auch
die Koppelterme in den Submatrizen A und D. Weiterhin sind die Gréfen fiir Langs-
und Quersteifigkeit fiir Membran- bzw. Plattensteifigkeiten identisch. Im Falle eines
quasiisotropen Kohlenstofffaser-Kunststoff-Verbundes spricht man von ,schwarzem
Aluminium®, da es bei etwas geringerem Gewicht dhnliche Steifigkeiten wie moderne
Aluminumlegierungen aufweist. Es findet dort Einsatz, wo mehrachsige Spannungs-
zustande mit nahezu gleichen Anteilen von oy, 0,, und 7,, herrschen oder sich die
Hauptspannungsrichtung zwischen den Lastfillen stark unterscheiden.
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Abbildung 3.8: Vergleich der effektiven Moduli von Laminaten der Flugzeugbau-
Laminatfamilie berechnet nach [Sch07]

Faser-Kunststoff-Verbunde koénnen erst dann ihre Vorteile ausspielen, wenn in
einem Bauteil das Verhaltnis der ebenen Spannungsanteile o,,, oy, und 7., tber
die Lastfille dhnlich ist bzw. die Hauptspannungsrichtung wenig variiert. In der
Fliigelbehdutung z.B. dominieren in der Regel die Normalspannung o,, und die
Schubspannung 7,,,, wihrend die Normalspannung o,, deutlich kleiner ist (x-Achse
= elastische Achse, [Niu02]). Abgeleitet aus dem Spannungszustand werden deswegen
bevorzugt mittensymmetrische Flugzeugbau-Laminate mit einem Dicken-/ Massen-
verhéltnis von

(0°,£45°,90°%) (44%/44% /12%)
oder
(0°, £45°,90°%) (50%/40%/10%)

eingesetzt. Als Abkiirzung fiir die Schreibweise des Dicken-/ Massenverhéltnisses soll
fiir die Klasse der Flugzeugbau-Laminate statt z.B. (0°, £45°,90°) (44%/44% /12%)
im folgenden nur noch 44/44/12 geschrieben werden. Ebenso wie bei dem quasiiso-
tropen Laminat sind bei den Laminaten 44/44/12 und 50/40/10 die Kopplungsma-
trizen B und die Koppelterme zwischen Zug/ Druck und Schub in der Membran-
steifigkeitsmatrix A und die Koppelterme zwischen Biegung und Drillung in der
Biegesteifigkeitsmatrix D identisch Null. Sie weisen aber deutliche Unterschiede in
den Membran- und Biegesteifigkeiten in faserparalleler Richtung und senkrecht dazu
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auf, was gerade ihren Vorteil im Vergleich zu einem isotropen Werkstoff ausmacht.
Zur Verdeutlichung sind in Abbildung 3.8 die effektiven Moduli £} und £, fiir drei
Laminatmassenverhiltnisse und zwei UD-Materialien? sowie der E-Modul einer Alu-
miniumlegierung aufgetragen. Je spezieller das Laminat ist, desto weiter ist es von
der Linie der isotropen Materialien entfernt.

3.4.3 Berechnung des Stabilitatsverhaltens

Betrachtet man versteifte, diinnwandige Schalenstrukturen, so muss zwangslaufig ei-
ne Uberpriifung der Stabilitéit erfolgen ([Niu02; Wie96a; Wie96b; Red04]). Wihrend
lokale Beulerscheinungen zwischen Versteifungen héufig nicht stabilitdtsgefahrdend
sind, stellt das bei Laststeigerung gleichzeitig drohende Ausknicken der Versteifun-
gen, das globale Beulen, die Stabilitédtsgrenze der Struktur dar. Auf Grund der grofien
Unsicherheiten in der Vorentwurfsphase muss sowohl lokales als auch globales Beu-
len der Struktur ausgeschlossen werden. Beide Beulerscheinungen kénnen mit der
linear statischen FEM-Berechnung nicht aufgezeigt werden, weswegen analytische
Beulanalysen oder weitergehende FEM-Berechnungen notwendig sind. Nichtlinear
statische Berechnungen oder lineare Beulanalysen mittels der FEM sind wegen der
groben Diskretisierung des im Vorentwurf verwendeten Flugzeug-FE-Modells, der
langen Rechenzeiten und der schwierigen Automatisierung nicht fiir den in dieser
Arbeit dargestellten Prozess geeignet und sollen nicht weiter betrachtet werden. Im
folgenden wird deswegen eine Losung, basierend auf analytischen Ansétzen, fiir die
Stabilitdtsbetrachtung dargestellt. Die Stabilitdtsbetrachtung soll sich auf die als
Schalen ausgefiihrten Bereiche beschranken, welche sowohl versteift als auch unver-
steift in der Struktur vorkommen. In Abbildung 3.9 ist links die unversteifte Schale
mit den Dimensionen a und b und der Gesamtdicke ¢,4.s dargestellt, rechts ist die ver-
steifte Schale oben mit verschmiert idealisierten Stringern und darunter mit diskret
ausgebildeten Stringern abgebildet. Die verschmierte Idealisierung der Stringer er-
laubt eine einfachere Modellierung des Flugzeug-FE-Modells und ist in Bezug auf die
Membransteifigkeit gleichwertig mit einer diskreten Stringermodellierung. Fiir eine
Stabilitatsbetrachtung wird allerdings die Biegesteifigkeit der diskret mit Stringern
versteiften Schale ben6tigt. Um aus der verschmierten Darstellung zu der diskreten
zu kommen, sei zunéchst gefordert, dass

n- FStringer =a- tStringer == FStr,ges (348)

ist. Hierin ist n die Anzahl der Stringer auf dem betrachteten Schalensegment,
Fstringer die Querschnittsfliche eines einzelnen Stringers und a und Zsipinger sind
die in Abbildung 3.9 dargestellten, bekannten Gréfien. Sowohl n als auch Fiypinger
lassen sich nicht direkt eindeutig aus der verschmierten Darstellung ableiten. Deswe-
gen wird ein Ansatz benotigt, der eine sinnvolle Kombination von Abstand a’ und

2T300 15k/976: B/} = 135122MPa, B = 9238MPa, Gy = 6274MPa, v = 0,318, p = 1650kg/m*
IMS60/RTM6: E;" = 175000MPa, ET = 10500MPa, G4 = 4500MPa, v = 0,35, p = 1536kg/m?

Il
([Ano02a])

25

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.
Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.



3 Analyse- und Entwurfsmethoden fiir den multidisziplindren Entwurf

Unversteifte Schale Versteifte Schale

verschmierte Stringer

Lsiringer UMgerechnet in Stringer

Abbildung 3.9: Grélen an der unversteiften und versteiften Schale

Steifigkeit I der Stringer abgeleitet aus der verschmierten Darstellung liefert. Es wird
hierfiir die Forderung nach Sicherheit gegen globales Beulen genommen.

Globales Beulen - Stringerknicken Trifft man die vereinfachte Annahme, dass lo-
kales Beulen vor dem globalen eintritt und in diesem Zustand die Haut der Schale
nicht mehr tragt, miissen die Stringer die ganze Last aufnehmen. Um globales Beulen
zu verhindern, diirfen die Stringer also dann bei der anliegenden Last nicht auskni-
cken. Die Stringer haben allerdings nur dann eine versteifende Wirkung, wenn die re-
sultierende Last parallel zur Kante b angreift. Andernfalls kann nur eine Uberpriifung
auf lokales Beulen zwischen den Stringern durchgefiithrt werden. Zunéchst sollen fiir
die Betrachtung des Stringerknickens folgende Vereinfachungen getroffen werden:

o Steifigkeit der Haut wird vernachléssigt.
o Mittragende Breite wird vernachlassigt.
o linear elastische Materialeigenschaften
o Crippling wird nicht beriicksichtigt.
« Stringerenden sind gelenkig gelagert.
e Es wird nur die Drucklast parallel zur Kante b beriicksichtigt.
Mit diesen Vereinfachungen lasst sich direkt die Formel fiir die Knickfélle des Stabes

nach Euler (Gleichung 3.49) nutzen. Hier, mit der gelenkigen Lagerung, gilt der
zweite Eulerfall, bei dem der Einspannungsfaktor ¢ gleich Eins ist.
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by
Abbildung 3.10: Dimensionen des Z-Stringers

cr?El,

= T 4
bQFStringer (3 9)

O-CT'

Aus der Forderung nach Knicksicherheit der Stringer kann auf die notwendige Strin-
gersteifigkeit £ und damit auf dessen Geometrie iiber ein iteratives Vorgehen ge-
schlossen werden. Dafiir wird einheitlich fiir alle Strukturbauteile ein Z-Stringer, wie
er haufig im Flugzeugbau Anwendung findet ([Niu02]), angenommen. Hier kommt
die Wahl der offenen Profilgeometrie des Z-Stringers der spéter getroffenen Annahme
nach gelenkiger Lagerung der Haut beim lokalen Beulen auf Grund dessen geringer
Torsionssteifigkeit entgegen. Die geometrischen Grofien des Stringers sind die in Ab-
bildung 3.10 dargestellte Kopfbreite bx, die Hohe h, die Fubreite br und die Dicke
tsy- Um die frei wahlbaren Parameter gering zu halten, sind die Fuflbreite br und
die Hohe h des Stringers an dessen Kopfbreite bx und die Dicke tg;,. an die Dicke der
Haut ¢y, gekoppelt worden.

bp = by (3.50)
h=15 bk (3.51)
tStT - 07 . tHaut (352)

Die Erfahrungswerte sind in Gleichungen 3.50 bis 3.52 in Anlehnung an [Niu(2]
dargestellt und stellen einen Kompromiss zwischen optimaler Gestaltung und Re-
chenaufwand dar.

Das Flussdiagramm in Abbildung 3.11 zeigt die notwendigen Schritte zur Ableitung
der zu bestimmenden Groéflen aus der verschmierten Darstellung auf. Als Startwert
wird willktirlich ein fester Wert von 20mm genommen. Mit diesem und der bekann-
ten Hautdicke tpq.¢ wird die Querschnittsflache eines einzelnen Stringers Fgiyinger
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Startwert: by =20mm
v
FStringer = (bK+bF+h) tStr
49720 byt
v

n = Fg, o0 Fiyinger 2 ganzzahlig runden = n

.

gerundet

F, Stringer = F Str,ge/ ngerundet
v
bK = 20/49 FStringer/ tHaut
h = 3/2by n=n-1
n (bg+bp) <0,5a nein
oder
n=1
I, aus Gleichungen A.4
Eg, aus Steifigkeit der Haut
v
o, aus Gleichung 3.48
v
O-vorh = EStr ’ 8Str
nein

Ergebnis: - Stringer knickt ja/ nein
- Stringerabstand a* bzw.
Anzahl n der Stringer

Abbildung 3.11: Flussdiagramm fiir die Bestimmung der Stringer
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berechnet. Aus dieser kann nun zusammen mit der zur Verfiigung stehenden Quer-
schnittsfliche Fygy; ges die mogliche Anzahl n von Stringern durch Runden auf ganze
Zahlenwerte bestimmt werden. Aus der aktualisierten Querschnittsfliche des einzel-
nen Stringers Fypinger kann nun wieder auf die Kopfbreite, die Fufbreite und die
Hohe geschlossen werden. Im néchsten Schritt wird tiberpriift, ob bei der gewéahlten
Anzahl der Stringer und vorhandener Kopf- und Fuflbreite maximal die Halfte der
Panelbreite @ mit Stringern besetzt ist. Dies ist notwendig, da eine engere Staffelung
der Stringer weder aus Sicht der Fertigung noch aus konstruktiver Sicht sinnvoll ist.
Solange diese Bedingung erfiillt und n > 1 ist, wird n um Eins reduziert und neue
Stringerparameter werden berechnet.

Um die kritische Druckspannung o.. nach 3.49 berechnen zu koénnen, werden als
nachstes der E-Modul Fg;, der Stringer und ein Fléachentragheitsmoment I benétigt.
Der E-Modul Fg wird dquivalent zu der Steifigkeit der Haut in Stringerrichtung
gewahlt. Fir die Wahl des Flachentragheitsmoments wird vereinfacht angenom-
men, dass die Verbindung des Stringers mit der Haut intakt ist und dass die Haut,
trotzdem sie lokal ausgebeult sein kann, den Stringer in y-Richtung stiitzt. Mit
dieser Annahme wird als mafigebliches Flachentrédgheitsmoment I, und nicht das
Fléachentragheitsmoment I, um die weiche Hauptachse gewahlt. Die Eigenanteile des
Flachentragheitsmoments des Z-Stringers lassen sich durch Zerlegung in drei Ein-
zelkorper (I, IT und IIT) nach Gleichung A.2 und der Steineranteil nach Gleichung
A.3 berechnen und es ergibt sich das gesuchte Fliachentriagheitsmoment fir den Strin-
ger aus Gleichung A 4.

Ist die kritische Spannung o, nach 3.49 berechnet, muss diese im nachsten Schritt
gegen die vorhandene Spannung im Stringer o,,,, verglichen werden. Sie ldsst sich
vereinfacht aus der Stringersteifigkeit Fs;. und der Dehnung in Stringerrichtung gy,
berechnen. Ist die kritische Spannung hoher als die vorhandene oder die Anzahl der
Stringer n = 1, ist die Analyse abgeschlossen und fiir die weitere Betrachtung des
lokalen Beulens liegt der Stringerabstand o’ und damit die Breite des Beulfeldes
vor. Andernfalls wird versucht die Stringeranzahl zu reduzieren und dadurch die
verschmierte Stringerfliche auf weniger aber dafiir steifere Stringer zu verteilen. Ist
die vorhandene Spannung immer noch grofler als die kritische, so ist eine Erhohung
der Schalendicke ¢,.s notwendig. Auf die Dimensionierung der Schale wird spéter in
Kapitel 3.5.3 eingegangen.

Lokales Beulen - Ritz-Ansatz Gerade Bauteile aus FKV sind auf Grund ihrer
hoheren Festigkeit und Steifigkeit gegeniiber Aluminium und der damit diinnwan-
digeren Ausfithrung stark beulgefahrdet. Das verwendete Verfahren zur Analyse auf
lokales Beulen muss deswegen sowohl fiir FKV als auch fiir isotrope Materialien ge-
eignet sein. In der Literatur ([Ano02c; Niu02]) finden sich zwar zahlreiche Ansétze,
das linearisierte Beul-Problem einer Schale aus FKV zu 16sen, diese sind aber héufig
nur auf die orthotrope Schale beschrankt und kénnen nicht alle drei Schnittkraft-
fliisse in der Schalenebene (7, 71y, und 7,,) in Kombination berticksichtigen. Dage-
gen vermag das Verfahren von Ritz ([Rit09; Lei87; TM95; Red04]) als Vertreter der
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Abbildung 3.12: Definition der Normalkraftfliisse an der Schale

Energiemethoden das Problem der anisotropen Schale fiir die gewiinschte Lastkom-
bination, wie in Abbildung 3.12 dargestellt, 16sen. Auch hier ist es sinnvoll aus Sicht
des Flugzeuggesamtentwurfs einige Einschrankungen zu treffen:

o Kirchhoffsche Plattentheorie

o Rechteckige Schalengeometrie

o Ebene Schale bzw. keine Kriimmung

o Nur unversteifter Hautbereich der Schale

o Nur symmetrische Laminate

e Reine Membrankrafte

 Allseitig gelenkig gelagert (torsionsweiche Stringer)
Die bestimmende Differentialgleichung fiir das elastische Beulen einer symmetri-
schen, anisotropen Platte mit der Plattensteifigkeit D ist in Gleichung 3.53 ([TM95;
Red04]) ausgedriickt in der Verschiebungsfunktion w(z,y) dargestellt. Die Steifig-
keiten und die Ableitungen der Verschiebungen auf der linken Seite stehen mit den
Kréften auf der rechten Seite im Gleichgewicht. Sowohl in [TM95] als auch in [Red04]
wird deutlich darauf hingewiesen, dass selbst kleine Terme fiir die Biege-Torsions-

Kopplungen Dyg und Dsg das Beulverhalten massiv beeinflussen. Dies wird spéter in
Kapitel 3.4.3 an einem einfachen Beispiel gezeigt.

NMw Mw Mw NMw NMw
Dy —+2(D 2D¢6) ——— + Doo—— + 4D1g——— + 4Dog———
1 5 +2(D12 + 2Dsg) 0220y + Do oy + 160x38y + 4D D20y
A ow ow ow (3.53)

— + 20, + N
0x? Y 0x0y Y 02
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Im néachsten Schritt muss Gleichung 3.53 so umgeformt werden, dass sie die totale po-
tentielle Energie Il des Systems abbildet. Diese gilt es dann fiir die Losungsfindung zu
minimieren. Dazu wird statt der direkten Ableitung der totalen potentiellen Energie
IT des Systems der Weg iiber die klassische Naherung und damit tiber die Varia-
tionsrechnung gewéhlt und man erhélt mit 0l = 0 die Gleichgewichtsbedingung
dquivalent zu Gleichung 3.53 und mit §?II = 0 die Bedingung fiir lokales Beulen
([Smi99; Red04]), da auch tber das Vorhandensein eines benachbarten Extremwer-
tes auf die Indifferenz des Gleichgewichtszustandes geschlossen werden kann. Die
zweite Variation der totalen potentiellen Energie lautet damit:

w O*0w Pw *ow  0*w O*ow
2
o _0_//{Dla232 D12(8y2 92 o2 6y2>

0*w 06w 0*w 00w
2o daty oady
“2D. ( 0w 06w n 0*w 325w>
Jxdy 0x? — 0x? dxdy
*w 0%0w  0*w O*ow
<8x8y 0y? i Oy? (91:(97;)
i, (2e30 , udbe) |, dudi
Jy Ox oxr 0y My dy Oy

} dady (3.54)

Weiterhin gilt es geeignete Ansatzfunktionen fiir w und dw zu wéhlen. Diese lauten
in allgemeiner Form als Reihenansatz:

M N
wlz,y) =YY kiwii(e,y) (3.55)
i—1j—=1
und
M N
ow(z,y) = szpqg’pq(may) (3.56)
p=1g=1

Fir die Funktion ¢(x,y) ist es tiblich, die trigonometrische Losungsfunktion, die die
Verformung des Balkens beim Knicken beschreibt, sowohl fiir die x-Richtung als auch
fiir die y-Richtung zu wéhlen. Um den Randbedingungen der allseitig gelenkigen
Lagerung gerecht zu werden, ergibt sich in dem Fall der rechteckigen Schale ein
Doppel-Sinus-Ansatz ([Red04]):

wij(z,y) = sin (T) sin (]Zy> (3.57)
und

opg(T,y) = sin <p7;$) sin <q7;y> (3.58)
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Diese Ansatzfunktionen werden anschlielend in Gleichung 3.54 eingesetzt und es
ergibt sich

M N (M N b ra
S S ([ Uil sini) st i)
p=1q=1 | i=1;j=1
+Bijpq cos(a,x) cos(B,y) cos(ay,) cos(B,y)
—Cjpqg cos(a;z) cos(B;y) sin(a,x) sin(f,y)
—D;jpg sin(a; ) sin(5;y) cos(a,x) cos(Byy)] dedy
— /Ob /Oa [Nz cOs(yx) sin(5;y) cos(a,x) sin(Byy)asay

+7y, sin(o,x) cos(B;y) cos(ay,x) sin(B,y)Bi B,

+lgy (sin(oyx) cos(5;y) cos(a,x) sin(Byy) B0y

+ cos(a; ) sin(f;y) sin(a,x) cos(B,y) i By)] da:dy) ki }5kpq (3.59)

mit den Abkiirzungen o; = = und §; = IF bzw. a;, = 2% und 8, = % und den

b
Koeffizienten

N

ipg = Duafal+ Dy ( 2ol + Oz?ﬁg) + Dy 3237
g = 4Deccvifjon0y

ijpg = 2 (D1604z‘5j%2; + Dza%ﬂjﬁg)

ijpg = 2 (D16O‘§O‘pﬁq + D%’ﬁjzapﬂq) :

Damit Gleichung 3.59 fiir alle beliebigen dk,, gilt, muss der Ausdruck in der ge-
schweiften Klammer Null ergeben. Fasst man die Integralausdriicke zu Faktoren

@ijpq, Vijpgs Cijpg UNA dijpg DZW. Viipg, Kijpg UNd [1ijp, zusammen, erhélt man folgende
Gleichung;:

QW™
Lo

D

M N
T =0 = Z Z (Aiquaiqu + Bijpgbijpg — CijpaCijpg — DijpeQijpqg

i=1j—=1
- [ﬁm%‘qu + NyyKijpg + ﬁwy:“l'qu] )kij (3.64)

Gleichung 3.64 beschreibt vom Typ ein Eigenwertproblem, wie man in der konden-
sierten Form besser erkennt:

(E—AN)k =0 (3.65)

Darin ist E die Steifigkeitsmatrix, N die Lastmatrix und A sind die Eigenwerte
und damit die Beullastfaktoren des Systems. Fiir die Ermittlung der Losung sind
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abhingig von der Anzahl der Glieder M und N der Ansatzfunktionen jeweils (2M +
2V) Koeffizienten fiir E und N in folgender Form aufzustellen:

Eijpq = AijpqQijpq + Bijpgbijpg — CijpaCijpg — DijpaQijpg (3.66)
Nijpq = Nz Vijpg + NyyFijpg T Nayllijpq 3.67)
1=1.M,j5=1.Np=1.M,q=1..N

Die Losung des Eigenwertproblems fiir die Beullastfaktoren A in Gleichung 3.65
lasst sich tber vielfaltige Losungsverfahren, auf die hier nicht weiter eingegangen
werden soll, numerisch bewerkstelligen. Gesucht wird der niedrigste Beullastfaktor
A. Ist er kleiner Eins, so tritt lokales Beulen bei dieser Lastkombination auf. Um-
gekehrt, iiberschreitet der Beullastfaktor Eins, tritt keine Instabilitat auf. In einer
Nachlaufrechnung konnen die Koeffizienten k;j,,, die Eigenvektoren, der Ansatzfunk-
tion w(x,y) bestimmt und graphisch ausgewertet werden.

Da die gewéhlten Ansatzfunktionen nicht exakt die reale Verformung beschreiben,
ist es notwendig eine hinreichende Anzahl von Gliedern M und N zu wéahlen. Wahlt
man z.B. M = N = 1, werden die Integralausdriicke vor Dy und Dys zu Null und
man erhalt nur noch die Losung der orthotropen Schale, wie in Kapitel 3.4.4 gezeigt
wird.

3.4.4 Beulanalyse - Vergleich mit analytischer Methode und linearer FEM

Fiir die Uberpriifung der Analysemethode auf lokales Beulen werden zwei ebene Test-
geometrien, eine quadratische Platte a/b = 1 und eine rechteckige Platte a/b = 3,
mit allseitig gelenkiger Lagerung sowohl mit einem analytischen Ansatz (Gleichung
3.68, [RMRAO5]), als auch mit der implementierten Methode nach Ritz, als auch mit
einer linearen FEM-Beulanalyse fiir die Lastfdlle 1 und 2 berechnet. Weiterhin wird
der Ansatz aus [Ano02c| fiir die reine Schubbelastung (Lastfall 3) zur Uberpriifung
benutzt (vgl. Gleichung 3.69). Mittels der FEM wird zusétzlich der Einfluss der
Abweichung von der quadratischen bzw. rechteckigen Form (Trapezverzerrung, Par-
allelogrammverzerrung) untersucht. Abschliefend wird der Einfluss der Anzahl der
Ansatzterme im Ritzverfahren auf die Ergebnisgenauigkeit aufgezeigt.

2Dn (m/a)" +2 (D12 + 2Dgs) (m/a)” (n/b)? + Das (n/b)*
g (m)a)? +ny, (n/0)* + nay (mn/ab)

m2
Ngy = ksg D11D§2 (369)

Tabelle 3.4 gibt einen Uberblick iiber die Geometrie, die Lastdefinition und die Er-
gebnisse fiir die untersuchten ebenen Platten mit der Lagenorientierung 0°, d.h. par-
allel zu Seite b, und der Lagenorientierung 22.5°. Die Platten sind in allen Féllen
allseitig gelenkig gelagert (SSSS) und haben eine Dicke von t = 2mm. Als Materi-
al ist ein hochfester Verbund aus HTS40 C-Fasern und dem Injektionsharz RTM6

Ay = (3.68)
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als Matrix® gewihlt worden. Mit den unterschiedlichen Verfahren kénnen nicht alle
Geometrien bzw. Lastfille gerechnet werden. So kénnen das analytische Verfahren
und die auf einem Ritz-Ansatz basierenden Methoden, wie sie in eLamX ([HR11])
und in der vorliegenden Arbeit umgesetzt sind, nur rechteckige Geometrien korrekt
beriicksichtigen. Mit der FEM ist es wiederum auf Grund der im Konflikt stehen-
den Randbedingungen schwierig, eine korrekte Schubbelastung aufzuprigen. Sie ist
deswegen nicht fiir Lastfall 2 und 3 verwendet worden. Die Netzfeinheit fiir die FEM-
Losung ist von grob (5 Elemente pro Kante) bis fein (40 Elemente pro Kante) variiert
worden, wobei als Elementtypen bilineare Vier-Knoten-Schalenelemente (CQUADA4)
verwendet worden sind. Wie Abbildung A.2 zeigt, reichen 20 Elemente pro Kante,
um einen geringen Fehler von 0.1% zur analytischen Losung zu einzuhalten.

Ergebnisse von Lastfall 1

Die niedrigste Beullast der orthotropen Platte mit 0° Lagenwinkel wird fiir Geome-
trie 1 und 2 iiber den analytischen Ansatz und die Ritz-Losungen exakt identisch
wiedergegeben, was auch so sein muss, da sich beide Methoden im orthotropen Fall
auf die selbe Differentialgleichung zurtiickfiihren lassen. Die FEM hat eine geringe
Abweichung von ca. 0.1%, die mit der Wahl der Diskretisierung begriindet werden
kann (vgl. Abbildung A.3).

Betrachtet man die Losungen der anisotropen Platte, bei der die Kopplungsterme
Dig/61 und Dygjeo der Biegesteifigkeitsmatrix nicht mehr Null sind, so liefert Glei-
chung 3.68 unweigerlich falsche Werte, da sie nur fiir orthotrope Probleme gilt. Der
Fehler im Vergleich zu den beiden Ritz-Ansitzen betriagt fir Geometrie 1 ca. 41%
und fiir Geometrie 2 ca. 17% und ist auf Grund der zu optimistischen Abschatzung
nach oben und der Hohe der Abweichung nicht mehr tolerierbar. Die FEM und die
Ritz-Ansétze weisen eine Abweichung von unter einem Prozent auf und kénnen somit
als gesichert angesehen werden.

Die FEM liefert weiterhin einen Anhalt dafiir, inwieweit sich die kritischen Beullasten
andern, wenn Abweichungen von der idealen rechteckigen Platte auftreten, was sich
im realen Einsatz der Verfahren nicht vermeiden ldsst. Sowohl eine trapezférmige
als auch eine Parallelogrammverzerrung (Geometrie 3 und 4) fithrt zu einer Ab-
weichung von ca. 8% im Vergleich zu der idealen Geometrie. Diese Abweichung ist
gliicklicherweise so, dass eine Vernachlassigung zu konservativen Ergebnissen fiihrt.

Ergebnisse von Lastfall 2

Beim Hinzufiigen eines Schubflusses als Last zeigt sich, dass Gleichung 3.68 eine Ab-
weichung von ca. 75% fiir Geometrie 1 und ca. 45% fir Geometrie 2 gegentiiber den
Ritz-Ansdtzen nach oben hin aufweist. Die Erweiterung der bekannten Losung der
orthotropen Platte ([Wie96a]), wie sie von [RMRAO5] fiir den Schubfluss eingefiihrt

SHTS40/RTM6: E; = 148000MPa, £ = 10000MPa, G4 = 4600MPa, v = 0.35, p = 1580kg/m?
([Ano02a])
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worden ist, scheint zudem physikalisch unlogisch, da sich je nach Annahme des Vor-
zeichens des Schubflusses andere Losungen fiir die orthotrope Platte ergeben. Dies
darf nach der Plattentheorie nicht sein.

Ist die Biegesteifigkeitsmatrix voll besetzt, so zeigt der analytische Ansatz noch
groBere Abweichungen zu dem Ritz-Ansatz, da wie oben erwahnt, Dig/61 und Dog /g2
nicht im Ansatz der analytischen Formel beriicksichtigt sind.

Geometrie 1 Geometrie 2 Geometrie 3 | Geometrie 4
Lagenwinkel 0° 22.5° 0° 22.5° 0° 0°
Lagerung SSSS | SSSS | SSSS | SSSS SSSS SSSS
Geometrie Quadrat Rechteck Trapez Parallelogr.
Lange a/mm | 500 500 1500 1500 500 500
Lénge b/mm | 500 500 500 500 400/600 500/79°
Dicke t/mm 2.0
Lastfall 1

ng/ N/mm -1 -1 -1 -1 -1 -1

ny/ N/mm -1 -1 -1 -1 -1 -1
Ngy/ N/mm 0 0 0 0 0 0

FErgebnis: niedrigste Lastfaktoren )\

Glg. 3.68 2.1708 | 3.3123 | 0.3495 | 0.6892 - -
eLamX 2.1708 | 2.3507 | 0.3495 | 0.5913 - -
eigenes 2.1708 | 2.3507 | 0.3495 | 0.5913 - -

NASTRAN | 2.1730 | 2.3486 | 0.3499 | 0.5867 2.3421 2.3388
Lastfall 2
ng/ N/mm -1 -1 -1 -1 -1 -1
ny/ N/mm -1 -1 -1 -1 -1 -1
Ngy/ N/mm 1 1 1 1 1 1
Ergebnis: niedrigste Lastfaktoren )\,

Glg. 3.68 3.6180 | 6.6247 | 0.4993 | 0.9846 - -
eLamX 2.0617 | 1.7282 | 0.3439 | 0.5269 - -
eigenes 2.0617 | 1.6934 | 0.3439 | 0.5201 - -

NASTRAN - - - - - -
Lastfall 3
ng/ N/mm 0 0 0 0 0 0
ny/ N/mm 0 0 0 0
Ngy/ N/mm 1 1 1 1 1 1
Ergebnis: niedrigste Lastfaktoren )\

Glg. 3.68 5.4270 - 1.1650 - - -
eLamX 9.5166 | 5.0529 | 2.6612 | 2.3708 - -
eigenes 9.5143 | 4.9613 | 2.6608 | 2.3427 - -

Glg. 3.69 9.5119 - 2.6547 - - -

Tabelle 3.4: Ubersicht der Geometrie, Lastfalldefinition und Ergebnisse des Verglei-
ches der Beulanalysemethoden (Anzahl der Ansatzterme M = N = 10
fir eLamX und M = N = 20 fur das eigene Verfahren)
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Ergebnisse von Lastfall 3

Fiir Lastfall 3 wurde mit Hilfe von Gleichung 3.69 das Beulen unter reiner Schub-
belastung tiberpriift. Die Beulkoeffizienten k, sind dabei fiir Geometrie 1 und 2 aus
[Ano02c] fiir das wirksame Seitenverhéltnis und dem Seydelschen Orthotropiepa-
rameter entnommen (ky; = 4.75, ks2 = 5.10). Da Gleichung 3.69 nur fiir ortho-
trope Platten giiltig ist, wurden auch nur diese betrachtet. Es ergibt sich eine gute
Ubereinstimmung von deutlich unter einem Prozent zwischen der Methode nach Glei-
chung 3.69 und den beiden Ritz-Anséatzen. Die analytische Methode nach Gleichung
3.68 liefert wie bei Lastfall 2 unzuléssig grole Abweichungen, was auf einen Fehler
im Ansatz der Formel schlieflen lasst.

Einfluss der Anzahl der Ansatzterme

Der Einfluss der Anzahl M = N der Doppel-Sinus-Ansatzterme (vgl. Gleichung 3.58)
in Gleichung 3.59 bestimmt die Genauigkeit der Ergebnisse. Grundsétzlich liefert das
Verfahren nach Ritz eine Abweichung von den wahren Ergebnissen nach oben, so dass
bei zu geringer Anzahl der Ansatzterme die Beulgefahr unterschétzt wird ([Red04;
TMO95]). Um die Abweichung zu charakterisieren sind fiir Geometrie 1 und 2 fiir alle
drei Lastfalle die Anzahl der Ansatzterme zwischen M = N = 3 und M = N = 20
variiert worden (Tabelle 3.5).

Bei Betrachtung der Lastfialle 1 und 2 zeigt sich fiir die 0°-Lagenwinkel schon bei
M = N = 3 ein Fehler bezogen auf das Ergebnis mit M = N = 20 von unter ei-
nem Prozent. Betrachtet man den reinen Schublastfall, bei dem die Beulform nach
[Wie96a] bei 45° liegt, so steigen die Abweichungen bei M = N < 4 stark an. Dies
liegt daran, dass sich die gedrehte Beule nicht mehr mit wenigen Sinusformen wie-
dergeben lédsst. Ein exaktes Ergebnis fiir Schub ist mit dem Sinus-Ansatz deswegen
auch nicht moglich. Mit M = N > 4 kann der Fehler aber schon unter ein Prozent
gedriickt werden und ist damit deutlich besser als die gewiinschte Genauigkeit von
ca. £2% fur PrADO/SAM.

Ganz ahnlich verhédlt es sich, wenn die Kopplungsterme Dig und Dsg grofier Null
sind (Lagenwinkel 22.5°). Auch hier liegt die Beule wieder schriag zu den Kanten
(vgl. Abbildung A.3) und kann nicht exakt mit einem Sinus-Ansatz wiedergegeben
werden. Ab M = N > 10 ist der Fehler jedoch im Bereich der geforderten +2%.
Wie Tabelle 3.5 zeigt, ist der Einfluss der Dig und Dyg-Terme mit ca. 30-200% bei
einem Lagenwinkel von 22.5° sehr grof§ und darf nicht mehr vernachléssigt werden.
Deswegen sollte auch die Ursprungsgleichung von Gleichung 3.68 ohne den Schub-
flussterm nur fiir orthotrope Laminate genutzt werden.

Die GroBe der Matrizen im Eigenwertproblem ist proportional zu 4 (Gleichung
3.69), womit im gleichem Maf} die Rechenzeit zunimmt. Dies ist in Abbildung A.1
dargestellt. Unterhalb von 10 Ansatztermen liegt die Rechenzeit im Bereich von hun-
dertstel Sekunden und damit in einem Bereich, der fiir die PrADO/SAM-Umgebung
mit ca. 20000 Elementen sinnvoll ist.
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Beschreibung Geometrie 1 Geometrie 2
Lagenwinkel 0.0° L 22.5° 0.0° L 22.5°
Lastfall 1 )
Anzahl Ergebnis: niedrigste Lastfaktoren Ay
20 2.1708 [ 2.3049 | 0.3495 [ 0.5836
Abweichung zum Ertgebnis mitIQO Termen
3 0.00% 9.28% 0.00% 5.33%
10 0.00% 1.98% 0.00% 1.32%
12 0.00% 1.35% 0.00% 0.92%
20 ohne D167 D26 - 4371% - 1810%
Lastfall 2
Anzahl Ergebnis: niedrigste Lastfaktoren A,
20 2.0677 \ 1.6934 \ 0.3439 \ 0.5201
Abweichung zum Ergebnis mit 20 Termen
3 0.29% | 12.59% | 0.08% 5.50%
10 0.00% 2.06% 0.00% 1.31%
12 0.00% 1.39% 0.00% 0.91%
20 ohne D16, D26 - 8719% - 3037%
Lastfall 3
Anzahl Ergebnis: niedrigste Lastfaktoren )\,
20 9.5143 | 4.9613 | 2.6608 | 2.3427
Abweichung zum Ergebnis mit 20 Termen
3 7.85% | 25.54% | 1.10% | 21.48%
10 0.02% 1.85% 0.01% 1.10%
12 0.01% 1.23% 0.01% 0.80%
20 ohne Dqg, Dog - 193.00% - 113.16%

Tabelle 3.5: Einfluss der Anzahl der Ansatzterme auf das Ergebnis der Beulrechnung
mit dem Ritz-Verfahren

Genauigkeit der verwendeten Ritz-Methode

Wie die Testfille gezeigt haben, ist bei ausreichender Anzahl der Ansatzterme
eine gute Ubereinstimmung der verwendeten Ritz-Methode mit dem Doppel-Sinus-
Ansatz im Vergleich zu bewéhrten analytischen Verfahren und der FEM mdglich.
Sowohl aus Sicht der Genauigkeit als auch aus Sicht der Rechenzeit stellt die Wahl
von M = N = 10 fiir das implementierte Ritz-Verfahren letztendlich einen guten
Kompromiss dar.

Wie die FEM gezeigt hat, bewirkt die Abweichung der Plattengeometrie von der
idealen rechteckigen Form eine Erhéhung des Beullastfaktors, so dass die Ver-
nachlassigung zu einer konservativen Annahme fiihrt. In der im Modell typisch
maximal vorkommenden Verzerrung der Elemente, wie sie auch bei den Geometrien
3 und 4 gewahlt worden ist, fithrt dies zu einer zusatzlichen Sicherheit von ca. 7%,
welches fiir die wenigen betroffenen Elemente als vertretbar angesehen werden kann.
Weiterhin ist bislang vereinfacht eine ebene Geometrie angenommen worden, die
sich so im Flugzeug nicht finden ldsst. Berticksichtigt man die Krimmung der
beulgefihrdeten Struktursegmente, so erhoht sich nach [Wie96a| die kritische Beul-
spannung mit zunehmender Kriimmung bis zum Grenzfall des Rohrbeulens. Fiir
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den Rumpf ergibt sich fiir einen Teil der Lastfélle eine zusétzliche Sicherheit gegen
Beulen, die aus dem Innendruck resultiert. Beide Effekte fithren dazu, dass die hier
getroffenen Annahmen konservativ sind.

3.5 Strukturdimensionierungsverfahren

3.5.1 Einleitung

Unter einer Strukturdimensionierung versteht man allgemein die Auslegung einer
mechanischen Konstruktion auf die Weise, dass bei allen im normalen Gebrauch
auftretenden Lasten deren Funktion gewéhrleistet ist und kein Versagen auftritt.
Fiir die Durchfithrung der Strukturdimensionierung braucht man ein aus der Geome-
trie und den Materialien abgeleitetes Analysemodell, die Belastungen der Struktur
und ein geeignetes Berechnungsverfahren, dessen Ergebnisse in ein zweckmafiges
Bewertungskriterium einflieen. Aulerdem miissen weitere Anforderungen und Re-
striktionen wie z.B. minimales Gewicht oder das Einhalten einer maximalen Ver-
formung, die haufig an die Strukturdimensionierung gekoppelt sind, erfiillt werden.
Die Losung dieser Zielvorgaben lésst sich auf unterschiedlichen Wegen erreichen,
die nur in giinstigen Féllen zu einem optimalen Ergebnis fithren. Zum einen ist die
Methode der maximal spannungsbelasteten Struktur (Fully Stressed Design, FSD,
[Hor04]) gebrauchlich, zum anderen bietet das grofie Feld der Optimierung vielfaltige
Ansétze zur Problemlosung ([Sch05]). Fiir den Flugzeugvorentwurf hat sich fiir die
Auslegung der Gesamtstruktur das FSD als beste Losung herausgestellt, da dieses
Verfahren bei einer groffen Anzahl von Designvariablen nach kurzen Rechenzeiten
zu einem Ergebnis fithrt, das nahe am Optimum liegt (vgl. [Ost03; Hor04]). Damit
das FSD zu physikalisch sinnvollen Ergebnissen fiihrt, miissen allerdings ein Reihe
von Nebenbedingungen eingefiihrt werden, die spater nédher erldutert werden.
Eigene Vergleichsrechnungen, bei denen die Dimensionierungsaufgabe mit FSD-aqui-
valenter Anzahl von Designvariablen und Lastfillen fiir einen gradientenbasiertes
Optimierungsverfahren (MSC.NASTRAN®: solution 200) formuliert worden ist, ha-
ben gezeigt, dass die Rechenzeit um ein Vielfaches (5 Tage statt 0.5h bei FSD)
ansteigt und das Endgewicht der Flugzeugstruktur grofler als bei FSD ist. Dies lasst
sich damit erkldren, dass auf Grund der vielen Freiheitsgrade die Gradienten sehr
klein und relativ zueinander sehr dhnlich sind. Hier stofit der gradientenbasierte
Optimierer (MSC.NASTRAN®: DOT) an seine Grenzen. Fiir eindeutige Gradienten
wére es notwendig, die Designvariablen durch Kombination zu reduzieren. Dies ergibt
dann neben der Rechenzeit einen zusatzlichen Nachteil gegeniiber dem FSD, womit
die Dimensionierungsaufgabe nicht mehr sinnvoll mittels Optimierung gelost werden
kann. Hansen [Han09] hat jedoch in seiner Arbeit gezeigt, dass eine Kombination aus
Optimierungsverfahren und dem FSD mit vertretbarer Rechenzeit gute Ergebnisse
liefert, indem die Erkenntnisse einer Detailoptimierung in Form einer responce sur-
face dem FSD zugefiihrt werden. Diese Methode ist immer dann ratsam, wenn das
Analysemodell der Gesamtstruktur zu grob in seiner Diskretisierung ist, um Effekte
eines Details wie z.B. eines Tirausschnitts wiederzugeben oder Nichtlinearitaten,
wie sie im Nachbeulbereich auftreten, zu beriicksichtigen.
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Die zentrale Konvergenz-Bedingung des FSD, welches deswegen auch stress-ratio
method genannt wird, lautet

‘O-vorh ’

= Anstrengungsverhaltnis < 1. (3.70)
zul

In Gleichung 3.70 wird eine berechnete Spannung, o,.,1, einer als zuldssig definier-
ten Spannung, o,,, gegeniibergestellt und gefordert, dass dieses Verhéltnis kleiner
gleich 1 ist. Das Strukturelement soll also so belastet sein, dass es zu 100% bzgl. der
Spannung ausgenutzt wird. Statt des Vergleiches von zwei Spannungen kann man
Gleichung 3.70 auch allgemeiner als Anstrengungsverhéltnis, wie es in Versagens-
hypothesen fiir Faser-Kunststoff-Verbunde gebréuchlich ist, formulieren. Die oben
genannte Dimensionierungsbedingung ldsst sich ebenso fiir eine Auslegung gegen
Versagen durch Beulen aufstellen, indem das Anstrengungsverhéltnis als Kehrwert
des Beullastfaktors geschrieben wird.

Abgeleitet aus der zentralen Konvergenz-Bedingung berechnet sich allgemein ein zu
dimensionierender Parameter eines Strukturelementes d, z.B. die Wandstéarke einer
Scheibe, nach folgender Vorschrift fiir den nichsten Iterationsschritt:

dpew = Anstrengungsverhéltnis - dy;. (3.71)

Damit verdndert sich der Dimensionierungsparameter linear mit dem Anstrengungs-
verhéltnis. Der lineare Zusammenhang aus Gleichung 3.71 funktioniert jedoch nur
bei einfachen Strukturen. Wie weiter oben erwdhnt, muss man, um physikalisch
sinnvolle Ergebnisse mittels FSD bei komplexen Strukturen zu erhalten, zusétzliche
Nebenbedingungen formulieren:

o Getrennte Dampfungsfunktion fiir Erhohung und Abminderung
o Glattung iiber angrenzende Elemente
o Untere Grenze

¢ Obere Grenze

Die ersten drei Punkte in der Aufzihlung sind von Osterheld [Ost03] eingefiihrt
worden. Die Dampfungsfunktion verhindert ein starkes Oszillieren der Dimensionie-
rungsparameter nach Gleichung 3.71 iiber den Verlauf der Iterationen und verbessert
damit die Konvergenz. Hierin ist die unterschiedliche Wahl der Dampfungsfunktion
fiir die Erhohung und die Abminderung des Dimensionierungsparameters von be-
sonderer Bedeutung und von der Wahl der Ausgangssituation abhingig. Startet die
Dimensionierung von der unteren Grenze der Dimensionierungsparameter, so hat es
sich als sinnvoll erwiesen, die Erhohung schwécher als die Abminderung zu dampfen
oder fiir eine schnelle Konvergenz die Erhohung sogar zu beschleunigen. Startet die
Dimensionierung von der oberen Grenze oder einer vordimensionierten Struktur, so
kehrt sich der Sachverhalt um.
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Eine weitere notwendige Mafilnahme ist das Glétten der Dimensionierungsparame-
ter angrenzender Elemente auf Grund zweier Effekte. Zum einen kénnen z.B. bei
einer Struktur aus Scheibenelementen schachbrettartige Wandstérkenverteilungen
auftreten, wenn jedes Element getrennt dimensioniert wird. Zum anderen kann es zu
Materialanhédufungen kommen, die aus konstruktiver Sicht nicht sinnvoll sind. Die
schachbrettartigen Wandstarkenverteilungen, die auch in der Topologieoptimierung
bei zweidimensionalen Strukturen bekannt sind, werden zum Teil durch die oben
erwahnten Dampfungsfunktionen abgemindert. Sowohl schachbrettartige Wandstéar-
kenverteilungen als auch Materialanhdufungen liegen darin begriindet, dass eine
erhohte Steifigkeit nach einem Dimensionierungsschritt wiederum Spannungen an-
zieht. Ein Losungsansatz existiert darin, mehrere Elemente in einem Gebiet zusam-
menzufassen und immer gemeinsam nach dem kritischsten Element zu dimensionie-
ren. Osterheld [Ost03] hat fiir Scheibenelemente einen Ansatz iiber den gewichteten
Mittelwert, wie er auch von Li, Steven und Xie [LSXO01] fiir derartige Probleme bei
Topologieoptimierungen vorgeschlagen wird, gewahlt:

dj' 4

N -
di F,

5!

<
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-
I
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(3.72)
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.

+ X5

Mit Gleichung 3.72 wird der Mittelwert cij fiir Element 5 aus dem dimensionierten
Wert d des Elementes j und den angrenzenden Elementen ¢ = 1...N, gewichtet tiber
die Elementflichen F, berechnet. Uber Gleichung 3.73 ergibt sich der neue Wert fiir
d; aus dem alten und dem gemittelten Wert, deren Verhéltnis iiber w gewichtet wird.
Ein Wichtungsfaktor von w = 0.4...0.6 hat sich dabei als geeignet erwiesen.

d; = wd; + (1 —w) d, (3.73)

Mit der Begrenzung der Dimensionierungsparameter (Gleichung 3.74) nach unten
werden Fertigungsaspekte und nicht mit dem Modell berticksichtigbare Beanspru-
chungen mit einbezogen. Mit der Begrenzung der Dimensionierungsparameter nach
oben wird unterstiitzend zur Glattung einer Materialanhédufung bzw. einem physi-
kalisch nicht sinnvollem Lastpfad entgegengewirkt. Dies wird dort von Bedeutung,
wo Scheibenelemente und Stab-/ Balkenelemente die gleiche Funktion erfiillen und
die Glattung auf Grund der unterschiedlichen Elementtypen nicht greift. So lédsst
sich auch gezielt ein Konstruktionsprinzip wie z.B. beim Fliigel, die Moglichkeit eine
dicke Behdutung und schmale Holmgurte vorzusehen (vgl. [Niu02]), realisieren.

dmin S d S dmam (374)
In den folgenden Unterkapiteln wird beispielhaft an einem Scheibenelement der Zu-
sammenhang zwischen der Dimensionierungsbedingung und geometrischer Grofle, in
diesem Fall der Dicke ¢ der Scheibe, erlautert. Zur Vorgehensweise bei einem Balken-
element sei auf die Arbeit von Osterheld ([Ost03]) verwiesen.
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3.5.2 Fully Stressed Design und Fully Exerted Design

Isotrope Werkstoffe Gleichung 3.75 beschreibt die Berechnung der neuen Schei-
bendicke t,., aus der alten Scheibendicke t,; und dem Anstrengungsverhéltnis.

talt : (CI\/ o;::f) fiir Ovorh < Ozyl = t \l/

_ (3.75)
talt : <02 (M)Q - ]-> fiir Ovorh = Ozul = 13 T

Ozul

tneu

Dieses wird bei isotropen Werkstoffen aus der Vergleichsspannung nach von Mises
(= 0porn) und der zuldssigen Spannung (= 0,,;) gebildet. Die zuldssige Spannung
ergibt sich je nach zugrunde liegender Last aus der FlieBgrenze R, /2 bei LL oder
der Bruchgrenze R, bei UL abgemindert durch einen Ausnutzungsfaktor ¢ (Glg.
3.76).

¢ Rejpoz filr LL
Oul — (376)
- Ry, fir UL

Uber den Ausnutzungsfaktor ¢ wird der Idealisierung der Struktur bzw. der Ver-
nachléassigung der detaillierten Bauweise (Ausschnitte, Nietlocher, Verbindungsstel-
len), die mit der groben Diskretisierung des Strukturmodells einhergeht, Rechnung
getragen. Dieser muss individuell in Abhédngigkeit vom Bauteil aus Handbuchmetho-
den, wie sie z.B. im Handbuch Struktur Berechnung (HSB, [Ano02c¢]|) und Niu [Niu02]
zu finden sind, iiber die Ermittlung von Spannungsiiberh6hungen oder Kerbfaktoren
bestimmt werden. Typische Werte fiir ¢ liegen zwischen

0.3 < ¢ <0.6. (3.77)

Wie oben erlautert, sind die Ddmpfungsfaktoren ¢; und ¢, und die Dampfungsfunk-
tion, die tiber das Anstrengungsverhéltnis gelegt wird, wichtig fiir die Konvergenz
und speziell auf das Dimensionierungsproblem angepasst. In Abbildung 3.13 sind
die Dimensionierungsfaktoren (Multiplikatoren von t,; in Glg. 3.75) fiir das Ab-
mindern und das Aufdicken zusammen mit einem linearen Verlauf tiber der An-
strengung aufgetragen. Die Faktoren ¢; und ¢y &uflern sich in einer Verschiebung
der Verlaufe in Ordinaten-Richtung. Die Abminderung beginnt stark geddmpft und
verlauft progressiv mit kleiner werdender Ausnutzung. Das Aufdicken ist zu Beginn
beschleunigt und verlduft mit steigender Anstrengung degressiv. Aus dem Verlauf
der Dampfungsfunktionen, beschleunigtes Aufdicken und gedampftes Abmindern,
ist zu erkennen, dass diese fiir ein Analysemodell aufgestellt worden sind, welches
von Mindestwandstéarken startet.

bait,L - <C1 f;‘:L> fur f7, <1=1irl
tneu,L - (378)
tait,L - (02 (frn)? — 1) fir fr, >1=1,1
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Abbildung 3.13: Dampungseinfluss

Faser-Kunststoff-Verbunde Bei Faser-Kunststoff-Verbunden gibt es mehrere Mog-
lichkeiten vorzugehen. Die erste besteht darin, analog zu dem Ansatz fir isotrope
Werkstoffe neue Wandstéarken zu berechnen und Gleichung 3.78 fiir Faser-Kunststoff-
Verbunde direkt aus Gleichung 3.75 abzuleiten, indem das Verhéaltnis von o, zu
0. durch die Anstrengung f7 ; ersetzt wird, die nach Gleichung 3.79 aus dem Ergeb-
nis einer Versagenshypothese fiir FKV und dem Ausnutzungsfaktor ¢ schichtweise
nach [Ano06a] berechnet wird. Statt der Wandstérke ¢, fiir das komplette Schei-
benelement muss hier die Wandstarke der Einzellage ¢, ; betrachtet werden. Man
erhalt als Ergebnis die neue Dicke %, r der betrachteten Lage.

fo=tf (3.79)

L= &
Damit erfihrt die dimensionierte, mehrlagige Scheibe eine fiir jede Lage unterschied-
liche Aufdickung und das vorher vorhandene Verhéltnis der Massen der einzelnen
Orientierungen der Lagen (z.B. 44% 0°-Lagen, 44% =445°-Lagen, 12% 90°-Lagen,
[44]44]12]) geht verloren, was in vielen Féllen - z.B. aus Symmetriegrinden - nicht
gewollt ist. Dieses kann man umgehen, indem die maximale Anstrengung tiber alle
Lagen eines Elementes bestimmt wird und die Lagendicken geméf der notwendigen
Aufdickung der maximal beanspruchten Lage skaliert werden (vgl. Gleichung 3.80).

tneu
tneu,L - Znet, L fmea) . talt,L (380)
Lalt,L(fmaz)
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3.5 Strukturdimensionierungsverfahren

Auch hierbei finden die weitergehenden Informationen aus dem verwendetem Ver-
sagenskriterium keine Anwendung. Das Kriterium von Puck ([Has83; PS98]) liefert
zusitzlich zum Anstrengungsverhéltnis f.; eine Aussage, ob Faserbruch oder Zwi-
schenfaserbruch der betrachteten Lage vorliegt. Dies kann man z.B. dazu ausnut-
zen, um die Anstrengung einer Mode A beanspruchten 90°-Lage auf benachbarte
0°-Lagen zu iibertragen, also die Versagensursache physikalisch zu deuten, wie es
auch in Schiirmann [Sch07] zu lesen ist.

Die physikalische Deutung der Versagensmodi mit dem Zweck, gezielt aufzudicken,
ist besonders dann sinnvoll, wenn eine detaillierte Betrachtung an einem feiner dis-
kretisierten Modell, als es im Vorentwurf der Fall ist, vorgenommen wird und kein
festes Lagenverhaltnis eingehalten werden soll. Fiir den Vorentwurf hat sich das Vor-
gehen tiber die Skalierung des Laminates auf Grund der am héchsten beanspruchten
Lage als am geeignetsten erwiesen, da letztendlich tiber die Skalierung auch die La-
gen mit der kleinsten Differenz zur Hauptdehnungsrichtung verstarkt werden. Eine
optimale Ausnutzung aller Lagen bei festem Lagenverhéltnis, welches fiir das aeroela-
stic tatloring sinnvoll ist, ist mit dieser Vorgehensweise jedoch nur bedingt moglich,
da niedrig beanspruchte Lagen nicht reduziert werden.

3.5.3 Dimensionierung gegen Beulen

Das Dimensionieren gegen Beulen lauft fiir die versteifte Haut in zwei Schritten
ab. Im ersten Schritt wird aus der verschmierten Stringerbeschreibung, wie in Ka-
pitel 3.4.3 dargestellt, eine diskrete Beschreibung der Stringer tiber die Forderung
der Knicksicherheit abgeleitet. Aus dem dann vorliegenden Stringerabstand kann
die Beulgefahrdung der Haut zwischen den Stringern tiberpriift werden. Als Ergeb-
nis erhélt man eine Aussage, ob das betrachtete Strukturelement global oder lo-
kal bei anliegender Last beult. Reicht die verschmierte Stringerquerschnittsfliche
nicht aus, um durch Verringerung der Stringeranzahl und damit einhergehend ei-
ner Vergroferung der einzelnen Stringersteifigkeit, globales Beulen zu verhindern,
so wird das Strukturelement nach Gleichung 3.81 aufgedickt. Die Begrenzung des
Wandstéarkenmultiplikators auf 1.5 und das lineare Verhéaltnis von Wandstarkenmul-

Ocr

tiplikator zur Anstrengung P hat sich im Verlauf der Dimensionierung als vorteil-

Oyor

haft herausgestellt. Eine Reduzierung der Wandstérke auf Grund der Stabilitét ist
hier nicht angestrebt.

tait fiir Zeerh < 1 = t = const.
tnew = Toorh . Uacrh (381)
ta - max (1.5; a—) fir Zeest > 1 = ¢ 7

Tritt bei der Uberpriifung gegen lokales Beulen ein Beullastfaktor A < 1 auf, so muss
auch in diesem Fall die Wandstéarke erhoht werden, wie Gleichung 3.82 zeigt.

to fir A > 1=t = const.
tneu - (382)

Lo - MAT (1.5; %) firA<1l=1t7
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Auch hier hat sich ein linearer Zusammenhang zwischen Beullastfaktor und Wand-
starkenmultiplikator als vorteilhaft erwiesen. Abgeleitet aus der Proportionalitat von
kritischer Beulspannung zur Wandstiarke im Quadrat o, o t? geddmpft iiber die
Quadratwurzel ist dies auch begriindbar.

3.6 Statische Aeroelastik

Tragheitskrafte

% Sy

. Stabilitat
statische und
Schwingungen \Od/ Kontrolle
un
=0<< dynamische C
=0
Aeroelastik

Elastische Aerodynamische
Krafte Krafte

—QO— starres Flugzeug ~0O— flexibles Flugzeug
Abbildung 3.14: Aeroelastisches Dreieck in Anlehnung an [WCO08]

Der Begriff Aeroelastik beschreibt allgemein die Wechselwirkung der aerodynami-
schen Krafte, der elastischen Kréifte und der Tragheitskrafte, die auf einen flexiblen
Korper wirken. Dieser Korper kann sowohl ruhend wie im Falle eines Bauwerkes
sein als auch sich frei im Raum bewegen, wie es bei einem Flugzeug der Fall ist.
Das in Abbildung 3.14 dargestellte aeroelastische Dreieck verdeutlicht diesen Zu-
sammenhang, wie er schon in dhnlicher Form im Lastendreieck dargestellt wurde.
Die aeroelastischen Phénomene lassen sich danach in zwei Kategorien einteilen:

 statische Aeroelastik

— Torsionsdivergenz

— Ruder- und Leitwerkswirksamkeit

— Einfluss auf die Zirkulationsverteilung
o dynamische Aeroelastik

— Stabilitat: z.B. Flattern

— Antwortprobleme: z.B. Béen
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3.6 Statische Aeroelastik

Die statische Aeroelastik wird in der urspriinglichen Darstellung des aeroelastischen
Dreiecks nach Collar [Col78] als reine Interaktion von stationdren aerodynamischen
Kraften und elastischen Kraften aus der Strukturverformung angesehen. Da in der
Praxis immer Tragheitskréfte in Form der Gravitation vorhanden sind, ist es sinnvoll
diese ebenso wie die dynamische Aeroelastik in der Mitte des Dreiecks anzuordnen,
wenngleich die Gravitation als zeitlich invariant angesehen wird.

Z F=0= Faero + Fstruk + Fgrav (383)

Gleichung 3.83 gibt die Forderung des statischen Gleichgewichts der Krifte und Mo-
mente F fiir die statische Aeroelastik wieder. Die klassischen Problemfelder der stati-
schen Aeroelastik ([For74; WCO08]), die Torsionsdivergenz, die Ruder- und Leitwerks-
wirksamkeit und der Einfluss auf die Zirkulationsverteilung, sind nur bei fliigeldhn-
lichen Bauteilen von Relevanz. Bei der Torsionsdivergenz reichen die riickstellenden
Krafte der Struktur nicht mehr aus, um das Gleichgewicht mit den aerodynamischen
Kraften, welche die Torsion verursachen, und der Gravitationskraft zu gewéahrleisten.
Es kommt zum katastrophalen Versagen der Struktur. Die Ruder- und Leitwerkswirk-
samkeit ist dann gefdhrdet, wenn die Torsionssteifigkeit der lasttragenden Struktur
zu niedrig ist und trotz Ausschlagen der Steuerflichen keine zuséatzliche Luftkraft er-
zeugt werden kann. In dieser Arbeit soll dem Einfluss der statischen Aeroelastik auf
die Zirkulationsverteilung ein besonderes Augenmerk gewidmet werden, da dies von
entscheidender Bedeutung hinsichtlich des induzierten Widerstandes ist (vgl. Kapi-
tel 3.3.2). Als dynamische Aeroelastik bezeichnet man die Phanomene, bei denen die
drei Krifte (Aerodynamik, Struktur, Triagheit) instationér oder nicht in Phase sind.

S_F(t) = ma(t) = Foerolt) + Fatrur(t) + Fyran(t) (3.84)

Gleichung 3.84 gibt die Forderung des dynamischen Gleichgewichts der Krafte und
Momente F fiir die dynamische Aeroelastik wieder. Sie wird noch einmal in Stabi-
litdtsprobleme und Antwortprobleme unterschieden. Ein haufig vorkommendes Sta-
bilitdtsproblem ist das Flattern, bei dem z.B. eine Torsionsschwingung durch den
zeitlich versetzten Wechsel der aerodynamischen Lasten, induziert durch ein ge-
genphasiges Ausschlagen eines Ruders, angefacht wird ([For74]). Ein typisches Ant-
wortproblem stellt das Einfliegen des flexiblen Flugzeugs in ein vertikales Boenfeld
und seiner dynamischen Reaktion darauf mit den Steuerflichen dar. Die dynami-
schen Probleme sollen hier wegen ihrer Komplexitit nicht weiter betrachtet werden.
Ansétze, diese auf Vorentwurfsebene mit einzubeziehen, finden sich in [Teu03; Res06;
Rie+4-06].

Die Gleichungen 3.83 und 3.84 fiithren in der Regel zu einem Satz gekoppelter Dif-
ferentialgleichungen (DGL), die nur fiir einfache Félle wie z.B. das zweidimensio-
nale, drehelastisch gelagerte Fliigelprofil geschlossen gelost werden kénnen ([For74;
WCO08]). Die simultane Losung der DGLn wird auch als starke Kopplung bezeich-
net. Fiir den Flugzeuggesamtentwurf relevante Probleme sind aber zu komplex fiir
diese Losungsmethodik, so dass die Differentialgleichungen einzeln fiir jede Disziplin
mit entsprechenden Verfahren sequentiell gestaffelt gelost werden. Man spricht dann
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von sogenannter schwacher Kopplung ([Ung04]). Die DGL der Strukturanalyse wird
haufig tiber die FEM gelost, die die Trigheitskrafte ebenso mit einbezieht. Auf Seite
der Aerodynamik stehen mehrere Verfahren wie z.B. Traglinien-, Panel- oder CFD-
Verfahren zur Verfligung. Die getrennte Losung fiihrt allerdings dazu, dass zwischen
den in der Regel unterschiedlich diskretisierten Simulationsmodellen ein Transfer von
Verformungen und Kréiften notwendig ist, der mit einer Interpolation der Grofien auf
dem gemeinsamen Rand I' einhergeht. Diese Interpolation muss konservativ, d.h. wie
in Gleichung 3.85 dargestellt, energieerhaltend ausgefiihrt werden, damit die Losung
zu dem korrekten Ergebnis fiihrt.

[Fa-us) = [Fs-ugl' (3.85)

Fordert man, dass es eine Transformationsmatrix Mg gibt, die die Verschiebungen
ug der Struktur auf das Aerodynamikmodell tibertragt (vgl. Gleichung 3.86), so kann
ohne Nachweis gezeigt werden, dass die Transponierte dieser Transformationsmatrix
MY ¢ identisch mit der Transformationsmatrix Mgy ist, die die Krifte F4 auf das
Strukturmodell tibertragt (vgl. Gleichung 3.87).

uy = MASLIS (386)
Fg = MgaF,4 (3.87)
Mga = MY (3.88)

Daraus kann man schliefen, dass der Transfer der Kréifte dann konservativ ist, wenn
die aerodynamischen Krafte bereits auf dem Rand I' des Aerodynamikgitters aus
den Druckbeiwerten aufintegriert wird. Dies ist in der Arbeit von [Ost03] auf Grund
des hohen Aufwandes nicht so umgesetzt und die Integration der Kréfte auf dem
Strukturgitter ist damit nicht konservativ. Dennoch ist iiber eine Skalierung der ae-
rodynamischen Krafte Fg auf dem Strukturgitter gewéhrleistet, dass nur ein kleiner
Fehler auftritt.

3.6.1 Strukturauslegung mit Verformungseinfluss

Der in Osterheld [Ost03] présentierte Prozess zur Strukturauslegung mit Verfor-
mungseinfluss hat den Einfluss der flexiblen Struktur auf die Zirkulation der Auf-
triebsflichen verdeutlicht. Ankniipfend daran ist es aus Sicht des Gesamtentwerfers
wiinschenswert, gezielt eine Zirkulation fiir den Reiseflug vorzusehen. Ein Erweite-
rung des vorliegenden Prozesses hinsichtlich dieser Moglichkeit soll im folgenden be-
schrieben werden. Dazu seien zunachst die Begriffe flightshape und jigshape erlautert.

Unter der flightshape einer Auftriebsfliche versteht man die Verwindungsverteilung
und V-Stellung, wie sie sich unter Einwirkung aller Krafte im jeweiligen Flugpunkt
im statisch aeroelastischen Gleichgewicht einstellt. Unter der jigshape einer Auf-
triebsfliche versteht man die Verwindungsverteilung und V-Stellung, wie sie in der
Konstruktionszeichnung und bei der Montage in der Vorrichtung vorhanden sind.
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3.6 Statische Aeroelastik

Dies ist gleichbedeutend mit dem Zustand der vollkommen unbelasteten Struktur
bzw. der Struktur in Schwerelosigkeit. Ziel ist es, die jigshape so vorzusehen, dass
sich die gewtinschte flightshape durch Verformung fiir den gewiinschten Flugpunkt
im aeroelastischen Gleichgewicht einstellt. Sinnvollerweise wird hiefiir die flightshape
des 1g-Reiseflugs im Entwurfspunkt des Flugzeuges gewéhlt.

Abbildung 3.15 zeigt die hierfiir notwendigen Schritte in Form eines Flussdiagramms
auf. Der gesamte Prozess hat iterativen Charakter und besteht aus ineinander ver-
schachtelten Schleifen, von denen aus Griinden der Ubersichtlichkeit nur die beiden
auleren dargestellt sind. Die duflere Schleife lauft dabei iiber die Iterationen k,
die notwendig fiir das Erreichen der angestrebten jigshape sind. Die innere Schleife
- der mit der gestrichelten Linie umrandete Teil - mit dem Zéhler n beschreibt
den Ablauf, wie er von [Ost03] zur Berechnung des statisch aeroelastischen Gleich-
gewichts umgesetzt worden ist. Dazu werden aus der in Datenbanken abgelegten
Geometriebeschreibung tiber einen Modellgenerator das Aerodynamikmodell und
das Strukturmodell in der ersten Iteration & = 1 in der vorgegebenen flightshape
aufgebaut. In den folgenden stationidren aerodynamischen Berechnungen werden die
getrimmten Flugzustinde, wie in der Lastfalldefinition beschrieben, berechnet. Das
Ergebnis sind die aerodynamischen Lasten F 4, fir die nte aeroelastische Iterati-
on in Form von Cp-Verteilungen je Lastfall i. Mit dem von [Ost03] beschriebenen
Lasttransfer werden die Druckverteilungen je Lastfall auf dem Strukturnetz zu Kno-
tenlasten Fg,, aufintegriert und die Strukturdimensionierung durchgefiihrt.

Als Ergebnis erhélt man die Verformungen Ug,, fiir jeden Lastfall und die Mas-
se M,, des Entwurfs. Die Verformungen Ug,, der Struktur werden mit Hilfe einer
Spline-Interpolation ([Ost03]) auf das Aerodynamikmodell als Uy, iibertragen. Die
Iterationen werden solange wiederholt, bis eine Konvergenz der Verformungen Ug,,
und der Masse M,, und damit das statisch aeroelastische Gleichgewicht erreicht ist.
Die nun nach der ersten Iteration & = 1 vorliegende verformte Geometrie entspricht
weder der flightshape des Reiseflugs noch der jigshape, kann aber auf Grund der
Linearitdt der verwendeten Verfahren genutzt werden, um die jigshape zu bestim-
men. Aus den berechneten Verformungen Ug y werden dazu die Anderungen in der
Verwindungswinkelverteilung «(n), und der V-Stellung (n); entlang der Spann-
weite des Fliigels in Bezug auf die bei k = n = 1 vorliegende flightshape-Verteilung
bestimmt und negativ auf die flightshape-Verteilung aufgepragt, wie Gleichungen
3.89 und 3.90 zeigen.

a(n)ir1 = a(n)r=1 — c[a(n)r=1 — a(n)i] (3.89)
K(Mke1 = KM)r=1 — c[K(N)k=1 — K(N)k (3.90)
mit ¢ = 0,9 als Dampfungsfaktor

Ebenso wie bei der Dimensionierung ist es sinnvoll, in dem iterativen Prozess eine
Déampfung vorzusehen. Hier wird mit dem Faktor ¢ = 0,9 eine Abminderung vorge-
nommen. Konvergenz ist dann erreicht, wenn die Abweichung der Zirkulation ~(n)g
der aktuellen Iteration k zu der Soll-Zirkulation 7(n)s.y; kleiner als ein Schwellen-
wert € ist und damit der flightshape entspricht. Ist nach Erreichen der maximalen
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Modellgenerierung:
Aerodynamik / Struktur

Lastfalldefinition LF i=/...1

stationire Aerodynamik:
getrimmt fiir LF i=1...1

9 Krafte FA,nzﬁl’fZ"" :.f.l]n
Lasttransfer F,, , > Fg,

Strukturdimensionierung:

fiir LF i=1...] Ve‘;fr"rn“f“f}gs'
- Verformung U ,=[u,, u,,... , u,Js, U aeeU.
- Masse M, & i
nein
n=N

statisch aeroelastisches GGW: neue Verwindung:
—> Zirkulationsverteilung Fligel am),

1g Reiseflug nn), und

- Verwindungswinkel Fliigel neue V-Stellung:
1g Reiseflug a(7); K(1);

nein

k=K

Ergebnis: - jigshape passend zur 1g
flightshape

Abbildung 3.15: Bestimmung der jigshape aus vorgegebener flightshape
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3.6 Statische Aeroelastik

[terationen keine Konvergenz vorhanden, ist der Zustand der Divergenz erreicht, was
bedeutet, dass es keine physikalische Losung fiir die gewéahlten Eingabeparameter des
Entwurfes gibt. Folglich muss die Konfiguration oder Materialparameter angepasst
werden, um zu einer umsetzbaren Losung zu kommen.

3.6.2 Aeroelastic Tailoring - Theorie

Shirk, Hertz und Weisshaar [SHWS86]| definieren Aeroelastic Tailoring folgenderma-
Ben: |, Aeroelastic tailoring is the embodiment of directional stiffness into an aircraft
structural design to control aeroelastic deformation, static or dynamic, in such a fa-
shion as to affect the aerodynamic and structural performance of that aircraft in a
beneficial way.”

Aeroelastic Tailoring stellt eine Form des Leichtbaus dar, bei der durch Ausnutzung
der Effekte am Gesamtsystem eine Verbesserung der Gesamtleistung des Flugzeuges
erzielt wird. Das Phédnomen welches man sich zu Nutze macht, ist die Erzeugung ei-
ner Kopplung zwischen Zug bzw. Biegung und Torsion der tragenden Struktur einer
Auftriebsfliche durch den Einsatz einer gerichteten Steifigkeit, die sowohl durch Rip-
pen und Stringer, als auch durch Faser-Kunststoff-Verbunde erzeugt werden kann.
Auf letztere Moglichkeit soll im folgendem néher eingegangen werden.

X X !
Zug-Torsionskopplung X X 0
ABD — (.
O pen = -45° oben XX I
0 X X
A % B
By

7nﬁ‘é¥ X
=

Y, v 3
v ABD = |®WE x N
0 = +45° unten X X [+
unten 0 : X X |+
Z, W e x

Biege-Torsionskopplung
6,

oben

= -45° F

Abbildung 3.16: idealisierte tragende Struktur eines Fliigels
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Betrachtet man die idealisierte, boxartige tragende Struktur einer Auftriebsfliche
unter einer Last F', die im Schubmittelpunkt angreift (Abbildung 3.16 oben), so
kann eine Zug-Torsionskopplung durch gegenlaufiges Anordnen der Hauptsteifigkeit
(2.B. Opper, = —45° und Oypen, = +45°) zur x-Achse auf Ober- und Unterseite erreicht
werden. Dies kann z.B. bei der Gestaltung von Rotoren von Interesse sein. Fiir einen
Flugzeugfltigel ist die Biege-Torsionskopplung von groflerem Nutzen, da, wie in dem
unteren Beispiel in Abbildung 3.16 gezeigt, eine Biegebeanspruchung aus den aero-
dynamischen Lasten resultierend zu einer Torsion des Fliigelkastens fithrt und damit
direkt Einfluss auf die lokalen Anstellwinkel hat.

Weiterhin sind in Abbildung 3.16 die Gesamtsteifigkeitsmatrizen ABD der oberen
und unteren Behautung aufgefithrt. Durch einen symmetrischen, aber nicht ausgegli-
chenen Laminataufbau lassen sich Laminate erzeugen, die keine Kopplung zwischen
Membran- und Biegesteifigkeit (B = 0) besitzen, aber eine Kopplung innerhalb dieser
Quadranten aufweisen. Die Membransteifigkeitsterme A;5/61 bzw. Agg/62 koppeln die
Normalkraftfliisse 7, bzw. fi,, mit den Schubverzerrungen ,, in der Ebene. Ebenso
enstehen Kopplungen durch die Biegesteifigkeitsterme Dyg/61 bzw. Dag/o zwischen
den Biegemomentenfliissen 7, bzw. 1, und den Verdrillungen x,, (vgl. Gleichung
3.23 Kapitel 3.4.2).

Bei der Zug-Torsionskopplung entsteht die Verdrillung des gesamten Fliigelkastens
ausschlieBlich durch die gegengerichtete Zug-Schub-Kopplung resultierend aus den
Membransteifigkeitstermen Ajg/61 und Agg /2. Die gegengerichtete Schubverzerrung
fithrt zu der Verwolbung des Flugelkastens und damit der Verdrillung ([Kos96]). Bei
der Biege-Torsionskopplung fithrt die Querkraft zu einer Zug-Beanspruchung der
oberen Haut und zu einer Druckbeanspruchung der unteren Haut. Ebenso wie bei
der Zug-Torsionskopplung entsteht eine gegengerichtete Schubverzerrung, die zu der
Verwolbung des Fliigelkastens fithrt. Weiterhin wird diese Verdrillung durch den Bie-
gemomentenfluss M., der an sich eine Verdrillung der Behdutung bewirkt, verstarkt.
Die Stérke des Kopplungseffektes hangt damit von der Grofie der Terme an den Stel-
len 16/61 und 26/62 in der Membran- und Biegesteifigkeitsmatrix ab. Das wirft die
Frage auf, wie man die stiarkste Kopplung bei geringsten Einsatz von Zusatzgewicht
erreichen kann. Schaut man sich die Polardiagramme der Steifigkeiten (15,6, und
()26/62 in Abbildung 3.17 an, so sieht man, dass diese bei unterschiedlichen Lagen-
winkeln maximal sind. Wahrend Q1661 bei £230° maximal wird, ist QQ26/62 bei £60°
maximal. Welcher der beiden Kopplungsterme nun stéirker zur effektiven Schubver-
ZeITung 7y, beitrdgt, hangt, wie man in Gleichung 3.91, ausgedriickt in Nachgiebig-
keiten, sieht, stark von dem Beanspruchungsvektor o ab.

Exx Sll 512 516 Oxx
Eyy | = 521 522 826 Tyy (391)
Vay 561 562 566 Ty

Kommen 7., und 7, zu gleichen Teilen vor, so kann man direkt aus dem Polardia-
gramm (Abbildung 3.17) sehen, dass unter £45° die Summe beider Anteile Q16/61
und (96/62 und damit auch die daraus resultierende Schubverzerrung am grofiten
sind. Fiir jedes Verhéltnis der beiden Normalkraftfliisse zueinander gibt es somit
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Abbildung 3.17: Polardiagramm fiir die UD-Steifigkeiten Q16/61 und Q26,62

einen optimalen Winkel, bei dem die Summe der Kopplungsterme @15/61 + Q2662 die
groffte Wirkung erzielt.

+1
A= pUss [ T (3.93)
-1
Poc
A(n) = pocUsI'(n)dn = Ev(n)dn (3.94)

Weiterhin soll gezeigt werden, welchen Nutzen man aus der Biege-Torsionskopplung
fir die Struktur einer Auftriebsfliche ziehen kann. Dazu muss prinzipiell zwischen
vorwéartsgepfeilten und rickwértsgepfeilten Auftriebsflachen unterschieden werden.
Die Pfeilung selbst verursacht eine Biege-Torsionskopplung in der Art, dass die
vorwéartsgepfeilte Auftriebsflache bei einer Durchbiegung nach oben eine lokale An-
stellwinkelerhohung mit Maximum an der Spitze erfahrt. Bei der riickwartsgepfeilten
Auftriebsflache kehrt sich dieser Sachverhalt um ([For74; Rei07; WCO08]). Dieses hat
direkten Einfluss auf die Zirkulationsverteilung und die resultierende flightshape (vgl.
Kapitel 3.3.2 und 3.6.1). Da die lokale, dimensionslose Zirkulation () nach Kutta-
Joukowski (Gleichung 3.92 bis 3.94, [ST01b]) proportional zur lokalen Auftriebskraft
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Abbildung 3.18: Vergleich unterschiedlicher dimensionsloser Zirkulationsverteilun-
gen y(n) und der resultierenden Auftriebskrifte A

A(n) ist, bewirkt eine Verschiebung der Zirkulation ebenso eine Anderung des Wur-
zelbiegemomentes der Auftriebsfliche. Ein grofleres Wurzelbiegemoment erfordert
eine starker dimensionierte und damit schwerere Struktur.

In Abbildung 3.18 sind drei Zirkulationsverteilungen (elliptisch, aulen fiillig und drei-
eckig) mit dem gleichen Gesamtauftrieb A tiber der dimensionslosen Halbspannweite
n einer Auftriebsfliche zur Verdeutlichung dargestellt. Daran sieht man den Einfluss
auf den Hebelarm des resultierenden Auftriebs. Wahrend bei der riickwértsgepfeil-
ten Auftriebsfliche eine Auftriebserhohung, z.B. durch eine vertikale Boe oder ein
Abfangmandver, zu einer Entlastung durch Entwindung im Auflenbereich iiber eine
mehr dreieckige Zirkulationsverteilung erfahrt, verschiebt sich die resultierende Auf-
triebslast bei einer vorwartsgepfeilten Auftriebsfliche nach aufien und die Struktur
wird stérker belastet. Diesen Nachteil kann man durch die Biege-Torsionskopplung
iiber gerichtete Steifigkeiten, d.h. tiber aeroelastic tailoring, ausgleichen. Dieses wirkt
dann ebenso positiv auf die kritische Torsionsdivergenz-Geschwindigkeit des vor-
wartsgepfeilten Fliigels. Eine Zusammenfassung der oben beschriebenen Effekte ge-
ben Shirk, Hertz und Weisshaar [SHW86] mit Abbildung A.4. Darin sind auch weitere
Einfliisse des Tailorings, z. B. auf die Ruderwirksamkeit und die Flatterneigung, auf-
gefiihrt.

AbschlieBend gibt Abbildung 3.19 noch einmal einen Uberblick tiber die Verwin-
dungsidnderung der ungepfeilten, des vorwarts- und riickwértsgepfeilten Kragarms
infolge einer reinen, nach oben zeigenden Biegebelastung wieder, die sich durch die
Verlagerung der elastischen Achse ergibt. Im Falle einer profilierten Auftriebsflache
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Abbildung 3.19: Auswirkung der gerichteten Steifigkeiten auf die Verwindung im
Endschnitt

sind die mit dem Staudruck steigenden Momente um den Bezugspunkt, z.B. die Vor-
derkante, mit zu beriicksichtigen.

Weitere Methoden zur Verlagerung der elastischen Achse sind das Drehen der Rippen,
der Stringer und gezieltes Ausrichten der Rifistopper-Doppler. Reich [Rei07] und auch
jingst Harmin u.a. [Har+11] haben fiir metallische Fliigelstrukturen gezeigt, dass
iiber das Verdrehen der Rippen ebenso wie durch das Tailoring der FKV-Behautung
eine Biege-Torsions-Kopplung erzeugt werden kann. Es ist darin auch gezeigt wor-
den, dass mit dem Drehen der Rippen immer eine Anderung in der Biegesteifigkeit
einhergeht. So konnen zwar iiber negative Drehwinkel der Rippen gegeniiber der 50%-
Linie des Strukturkastens (gleiche Vorzeichenkonvention wie beim Tailoring-Winkel
) an einem ungepfeiltem Fligel eine Entwindung (wash out) erzeugt werden, aber
die Biegesteifigkeit reduziert sich ebenso. Bei einem Drehwinkel der Rippen > 40°
nimmt zwar nach Harmin u.a. [Har+11] die Biegesteifigkeit wieder zu, solche Win-
kel sind aber aus Montagegrinden nicht mehr in der Praxis zu realisieren. An einem
stark gepfeiltem Fliigel iberwiegt zudem der Biege-Torsions-Kopplungseffekt aus
der Pfeilung gegeniiber dem aus der Rippendrehung, wie das Beispiel von Harmin
u.a. [Har+11] des realistischen riickwartsgepfeilten Fliigel unter verteilter Belastung
zeigt. Eine Rippenorientierung orthogonal zur 50%-Linie des Strukturkastens fithrt
hier zu den geringsten Verdrehungen an der Fliigelspitze. Eine kleine Variation des
Rippenwinkels um diese Position fiihrt auf Grund der groflen Steigung im Verlauf
der Anstellwinkelinderung auf einen nutzbaren Effekt, da der Abfall in der Biege-
steifigkeit um diese Position klein ist.

Gleicher Zusammenhang gilt fiir die Variation der Stringerwinkel und Riflstopper-
Doppler ([Niu02],[RR08],[Har+11]). Auch hier wird aber immer die Biegesteifigkeit
mit der Verdrehung beeinflusst und der sinnvoll nutzbare Bereich ist auf kleine Win-
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Abbildung 3.20: FE-Modell des einseitig fest eingespannten, ungepfeilten Kragarms
mit im Schubmittelpunkt angreifender Last

kel beschrankt. Das Tailoring iiber FKVs bietet gegeniiber den anderen Methoden
den Vorteil, dass eine Biege-Torsions-Kopplung erzeugt werden kann, ohne die Bie-
gesteifigkeit des Fliigels zu reduzieren. Nur so kann der Effekt voll genutzt werden.

3.6.3 Aeroelastic Tailoring - Beispiel

Im vorangegangenen Abschnitt sind die theoretischen Zusammenhéinge des aero-
elastischen Tuilorings dargestellt worden. An dieser Stelle sollen die Einfliisse der
Tailoring-Lagenwinkel 6 auf die Biege-Torsionskopplung eines idealisierten Fliigel-
kastens charakterisiert werden. Dazu sind drei unterschiedliche FE-Modelle (Pfeil-
winkel ¢ = +30° = Vorwértspfeilung, Pfeilwinkel ¢ = 0°, Pfeilwinkel ¢ = —30° =
Riickwirtspfeilung) aufgebaut worden, die alle die gleiche Lange der elastischen Ach-
se besitzen. In Abbildung 3.20 ist der ungepfeilte Kragarm mit den geometrischen
Maflen und der Bezugsrichtung fiir die Laminate aufgezeichnet.

Fiir alle drei Geometrien wird der Tailoring-Lagenwinkel von § = 0° bis § = +60°
gleichsinnig in der Ober- und Unterhaut variiert. Alle Laminate bestehen aus der
Materialkombination T300/976 (Tabelle E.1) und haben eine Dicke t = 2mm. Der
Lagenaufbau ist nach Abbildung A.1 dabei so gewahlt, dass alle Laminate nahezu die
gleichen Steifigkeiten Ajq, Ags, A3z bzw. Dyy, Dao, D33 besitzen, so dass es besonders
beim gepfeilten Kragarm nicht zur Uberlagerung mit der durch die Pfeilung verur-
sachten Biege-Torsions-Kopplung kommt. Weiterhin ist die Orientierung der Lagen
so gewahlt, dass eine Biege-Torsions-Kopplung entsteht und die zusétzlichen Lagen
einen gleichen Anteil von ca. 20% am Gesamtlaminat besitzen. Die Gesamtdicke der
Lagen und damit das Gewicht wird dadurch konstant gehalten.

Abbildung 3.21 zeigt die Auswirkung des Tailorings auf die Verdrillung des Krag-
arms im Endschnitt bei x = 3m fiir die Pfeilwinkel ¢ = 0°, -30° und +30°. Die
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erste Auffilligkeit besteht darin, dass der Einfluss der Pfeilung auf die Verdrillung
mit Aay = £0,5° ungefdhr dreimal so grof} ist, wie der Effekt der Biege-Torsions-
Kopplung durch das Tailoring mit ca. 20% wirksamen Massenanteil am Gesamtla-
minat (Aay = 0, 15°). Die maximal erreichbare Kopplung liegt, wie in der Theorie
vorrausgesagt, bei einem Tailoring-Winkel von 6§ = £+30° vor.

Im folgenden soll die Anstrengung der Elemente - hier mit dem Kriterium nach Puck
- in die Bewertung der Auswirkungen mit einbezogen werden, da diese spéter iiber
das Dimensionieren der Hautdicken direkt Einfluss auf das Gewicht hat und damit
den gewiinschten Effekt durch das Tailoring beeinflusst. Um dies zu verdeutlichen,
zeigt Abbildung 3.22 exemplarisch fiir den ungepfeilten Kragarm die gemittelte An-
strengung der Behautung, der Endrippe und den Mittelwert der Anstrengung aller
Elemente. Die Diagramme fiir die gepfeilten Kragarme sind im Anhang unter A.5
und A.6 zu finden.

Aus den Darstellungen der Anstrengungen iiber den Tailoring-Winkeln léasst sich ent-
nehmen, dass mit steigendem Tailoring-Winkel 6 die maximale Anstrengung tiber
die Lagen des MSV zunimmt. Die Behdutung erreicht bei einem Tailoringwinkel
von |0 = 30° erstmals ein Maximum, welches mit der maximalen Winkelanderung
Aay aus Abbildung 3.21 korreliert. Die mit |#| zunehmende Verwolbung des Pro-
fils, welche einen grofien Teil der Biege-Torsions-Kopplung ausmacht, schligt sich
in der Beanspruchung der Endrippe besonders deutlich nieder. Bei den gepfeilten
Kragarmen fithrt ein Tailoringwinkel zur Reduzierung der Effekte aus der pfeilungs-
bedingten Biege-Torsions-Kopplung (Pfeilung ¢ = positiv = 6 = positiv; Pfeilung
¢ = negativ = 6 = negativ) zur hochsten kombinierten Anstrengung. Damit ergibt
sich gerade im relevanten Anwendungsfall ein gegenlédufiger Effekt in der Art, dass
am Beispiel des vorwarts gepfeilten Fliigels einerseits das Gewicht durch Tailoring
reduziert werden kann, indem eine Verminderung der Anstellwinkelzunahme am Au-
Benfliigel hervorgerufen wird. Andererseits fithrt das Tailoring zu einer Erhohung der
Anstrengung und damit unter Umstédnden zu einem grofleren Strukturgewicht. Da
dieses Verhalten sowohl von dem Strukturaufbau des Tragfliigels als auch von seinen
aerodynamischen Eigenschaften als auch vom eingesetzten Material abhéngt, ist es
nicht moglich eine allgemeine Aussage zu treffen. In dem hier vorgestellten Beispiel,
bei dem weder aeroelastische noch Schneeball-Effekte berticksichtigt sind, liegt das
Optimum bei |f| = 30°, da alle Anstrengungen unter eins liegen. Der Temperaturein-
fluss ist ein weiterer Aspekt, der in Zusammenhang mit Tailoring betrachtet werden
sollte. FKVs weisen ebenso im Warmeausdehnungsverhalten wie bei der Steifigkeit
auf Ebene der unidirektionalen Einzelschicht ein orthotropes Verhalten auf ([Sch07]).
Unausgeglichene Laminate, wie sie beim Tailoring eingesetzt werden, fithren damit
auch bei einer thermischen Last genau wie bei einer mechanischen Last zu einer
gekoppelten Biege-Torsions-Verformung. Um diese Einfliisse zu verdeutlichen, ist in
dem Beispiel aus Abbildung 3.20 die mechanische Last durch eine thermische Last
von AT = 50K, wirkend auf die obere Behdutung (+2z), ersetzt worden. Diese konnte
z. B. durch Sonneneinstrahlung auf einen Fliigel entstehen. Die verwendeten linearen
Wiérmeausdehnungskoeffizienten sind Tabelle E.1 zu entnehmen.
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Abbildung 3.21: Verlauf der Verdrillung o = oy + ap iiber dem Tailoring-Winkel 6
fiir die Pfeilwinkel ¢ = 0°, +30° und -30°
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Abbildung 3.22: Verlauf der maximalen Anstrengung je Lage im MSV nach Puck
iiber dem Tailoring-Winkel 6 fiir den Pfeilwinkel ¢ = 0°
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In Abbildung 3.23 ist die Verdrillung der Endrippe durch die rein thermischen Last
zusammen mit den Einfliissen durch die rein mechanische Last iiber dem Tailoring-
Winkel aufgetragen. Die Verdrillung nimmt nahezu linear zwischen 0° und =+ 45°
zu und flacht danach ab. Sie weist in die gleiche Richtung wie die Verdrillung aus
der rein mechanischen Last. Da sowohl die mechanische als auch die thermische
Last unabhéngig von realen Belastungen gewéhlt worden sind, kann keine Aussage
iiber die Relation der Groflenordnung der thermisch verursachten und der mecha-
nisch verursachten Verdrillung gemacht werden. Sie liegen hier allerdings in dhnlicher
GroBenordnung. Betrachtet man die in Abbildung 3.24 dargestellten Anderungen in
der Anstrengung der oberen Behdutung, auf die die thermische Last aufgebracht wor-
den ist, so ist auch hier wie bei der mechanischen Last eine deutliche Zunahme mit
grofler werdendem Tailoring-Winkel festzustellen. Der Anstieg bei den interessanten
Winkeln um [f| = 30° ist erfreulicherweise mit ca. 18% noch moderat. Auch hier
ist aus dem gleichen Grund wie bei der Verdrillung keine allgemeine Aussage tiber
die die Relation der Groflenordnung zwischen Anstrengungen aus thermischer und
mechanischer Last moglich. In diesem Beispiel liegt die Zunahme in der Anstrengung
durch die thermische Last eine Gréflenordnung hoher als bei der mechanischen Last.
Zusammenfassend lasst sich sagen, dass der groite Effekt des Tailorings bei |0] = 30°
vorliegt und sich mit der Theorie deckt, solange keine Festigkeiten beriicksichtigt
werden. In den oben aufgefiihrten Beispielen konnte jedoch gezeigt werden, dass die
Anstrengungen der Struktur bei || = 30° gerade auf Grund der Kopplungseffekte
und der Verwolbung im Vergleich zu 6 = 0° grofler sind. In Abhéngigkeit der Festig-
keitsreserven, kann dies nun dazu fithren, dass das Gewichtsoptimum nicht mehr bei
exakt |#] = 30° liegt. Am realen Fliigel kommt weiterhin zu tragen, dass die durch
die vollbesetzten Dehn- und Biegesteifigkeitsmatrizen zusatzlichen Spannungen kon-
struktiv zwischen Behautung, Holmen und Rippen weitergeleitet werden miissen, um
die Biege-Torsions-Kopplung zu erreichen. Die dadurch héhere Beanspruchung der
Verbindungsstellen fithrt unweigerlich zu grofSeren Strukturgewichten, welche wieder-
um dem positiven Effekt des Tailorings entgegenwirken. Ebenso bewirken thermische
Lasten eine zusétzliche Beanspruchung und koénnen damit zuséatzlich zu grofleren
Strukturgewichten fithren. Beides kann im Rahmen der hier angewendeten Metho-
den nicht beriicksichtigt werden.
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Abbildung 3.23: Verlauf der Verdrillung iiber dem Tailoring-Winkel 6 fiir den Pfeil-
winkel ¢ = 0° unter statischer Last im Vergleich zur thermischen
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Abbildung 3.24: Verlauf der maximalen Anstrengung nach Puck tiber dem Tailoring-
Winkel 6 fiir den Pfeilwinkel ¢ = 0°unter thermischer Last von
AT =50 K
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4 Validierung

Inhalt dieses Kapitels soll die Validierung der in Kapitel 3 vorgestellten neuen Me-
thoden fiir SAM im Rahmen der Gesamtentwurfskette sein. ZweckméfBiger Weise
werden dazu die Module zum Anpassen der Zirkulationsverteilung einer Auftriebs-
flache, fir die Rickrechnung der jigshape und die veranderte Dimensionierungslogik
fir Faser-Kunststoff-Verbunde am Beispiel eines Mittelstreckenflugzeuges, zu dem
Referenzwerte in der Literatur vorliegen, iiberpriift. Dazu wird im ersten Schritt das
Referenzflugzeug nachmodelliert und darauf aufbauend die Auswirkungen der neuen
Modulteile herausgestellt und bewertet. Weiterhin wird die Gesamtentwurfsmetho-
dik auf eine Langstreckenflugzeugfamilie angewendet, um die Vorhersagegenauigkeit
der Gesamtflugzeugmassen mit Zunahme der Einfliisse aus der Aerodynamik abzu-
sichern.

4.1 Entwurfsstudie eines Mittelstreckenflugzeug

Die Primarstruktur eines Fliigels in Faser-Kunststoff-Verbund-Bauweise von der
Konstruktion und Simulation iiber Technologieiiberlegungen und Komponententests
bis hin zum Bau und Test eines Demonstratorfliigels ist in dem NASA-Composite
Wing Program ([Kar01], [WPL96]) in Kooperation mit Boeing realisiert worden. Ein
Teil der Betrachtungen ist am Beispiel eines modifizierten Entwurfes auf Basis der
McDonald-Douglas MD-90-30, der McDonald-Douglas MD-90-40X, vollzogen wor-
den. Mit Hilfe der umfangreichen Informationen zur MD-90-30 in Boeing [BoelOc;
BoelOb] und der verdffentlichten Daten der NASA-Studie, ist es moglich, den
PrADO/SAM-Gesamtentwurfprozess fiir Flugzeuge mit Faser-Kunststoff-Verbund-
Fligeln zu validieren. Als Ausgangspunkt fiir den Abgleich der Ergebnisse zeigt
Abbildung 4.1 in Anlehnung an Karal [Kar01] die Basisentwurfsdaten und die Geo-
metriebeschreibung der MD-90-40X, wie sie mit Hilfe von PrADO als parametrischer
Datensatz nachempfunden worden ist.

Im ersten Schritt der Validierung werden die veroffentlichten Werte genutzt, um
den Basisentwurf der MD-90-40X in rein metallischer Bauweise mit den aus PrA-
DO/SAM ermittelten Gesamtflugzeugdaten und Fliigeldetailmassen abzugleichen.
Darauf wird die neue Dimensionierungslogik (Fully Ezerted Design) angewendet,
um einen Gesamtentwurf mit CFK-Fliigel entsprechend der Studie durchzurechnen.
Anschlieflend sollen an dieser Konfiguration die Module zur Anpassung der Zirku-
lationsverteilungen, zur Riickrechnung der Jigshape und zur Dimensionierung gegen
Beulen demonstriert werden.
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MD-90-40X Charakteristik -
MTOW 87543 kg /
OEW 46722 kg /
Nutzmasse 22000 kg / /
PAX 180 /4 44/44/12
Reichweite 5556 km
Fliigelfliche 134.43 m?
Streckung 9.137 4
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Abbildung 4.1: Charakteristik der McDonald-Douglas MD-90-40X in Anlehnung an
[Kar01]

4.1.1 Vergleich der Strukturmassen und der Gesamtentwurfsdaten mit dem
Referenzflugzeug

In Abbildung 4.1 sind neben den Basisentwurfsdaten auch die Anderungen am
Rumpf gegeniiber der MD-90-30 - es wurden 13 zusétzliche Spante eingefiigt - und
die neue Fligelplanform sowie die Materialreferenzrichtung fiir Rumpf und Fliigel
aufgezeichnet, auf die sich die spéter definierten Laminate beziehen. Fiir den rein
metallischen Basisentwurf liegen keine genauen Angaben iiber die verwendeten Alu-
miniumlegierungen vor, so dass gebrduchliche Legierungen fiir Rumpf, Fliigel und
Leitwerke aus [Niu02| genommen worden sind.

Nach [Kar0l] sind als Faser-Kunststoff-Verbundmaterial hauptsiachlich Hercules
AS4-Fasern mit einem Injektionsharz (3501-6) verwendet worden. Fir dieses Mate-
rial existieren in [DI94] fiir eine Vorauslegung geeignete Kennwerte, die in Tabelle
E.3 abgelegt sind. Weiterhin sind in den zugbeanspruchten Bereichen die AS4-
Fasern in den 0°-Lagen durch IM7-Fasern substituiert. Die generisch ermittelten
UD-Eigenschaften von IM7-Fasern mit dem Injektionsharz 3501-6 sind in Tabelle
E.5 hinterlegt. Um den Einflilssen durch das verwendete Preform-Verfahren und
dem Stitching Rechnung zu tragen, ist es sinnvoll die Materialkennwerte auf Grund
der eingebrachten Ondulation um ca. 10% zu reduzieren ([Sch07]). Die reduzierten
Werte sind den Tabellen E.4 und E.6 zu entnehmen und sollen fiir alle weiteren
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4.1 Entwurfsstudie eines Mittelstreckenflugzeug

Aluminium CFK CFK Aluminium 44/44/12
Referenz Referenz Referenz PrADO/ PrADO/
(RT&D) (H&W) SAM SAM
Globale Flugzeugmassen
MTOW 87543 kg unbekannt | unbekannt 88244 kg 85924 kg
OEW 46723 kg unbekannt | unbekannt 46832 kg 44894 kg
Nutzmasse 22000 kg 22000 kg 22000 kg 22000 kg 22000 kg
Detailmassen der Fliigelstruktur ohne Mittelkasten (eine Fliigelhilfte)
Ea\‘}zr(;:en 865 ke 21 % 16 % 813 ke 22 %
Haut unten 971 ke 41 % 39 % 081 kg 38 %
+ Verst.
gf;?:n& 860 kg 34 % 33 % 775 ke 22 %
Summe 2695 kg -32 % -30 % 2570 kg -28 %
Fliigelspitzendurchbiegung w in z-Richtung im 1g Reiseflug
w i - T - [ - ] 6l6mm | 50mm
Fliigelsteifigkeit
Biegung - - - 100 % 115 %
Torsion - - - 100 % 84 %

RT&D = Raumtemperatur und trocken; H&W = heifl und nass

Tabelle 4.1: Vergleich der Originaldaten der MD-90-40X aus [Kar01] mit den Ergeb-
nissen von PrADO/SAM

Untersuchungen als Basismaterial dienen. In der Originalstudie sind zuséatzlich die
Umwelteinflissse in Form von Temperatur und Feuchtigkeit auf die Materialeigen-
schaften charakterisiert worden. Auf Grund fehlender Daten werden an dieser Stelle
allerdings nur die Materialeigenschaften bei 20°C und trocken verwendet.

Wie in Kapitel 3.4.2 gezeigt, werden fiir Fliigel haufig Flugzeugbaulaminate mit
einem Massenverhéltnis 44/44/12 verwendet, welches auch in dieser NASA-Studie
vorgesehen worden ist. Dieses wird vereinfacht fiir alle Bauteile des Fliigels ange-
nommen.

Trotz der vielen Informationen fehlen fiir die korrekte Strukturmassenvorhersage
des Aluminium-Referenzentwurfes die original verwendeten Aluminiumlegierungen
und der exakte strukturelle Aufbau sowie die in der Konstruktionspraxis verwen-
deten bauteil- und materialabhdngigen Ausnutzungsfaktoren. Um dennoch einen
sinnvollen Vergleich anzustellen, ist es tiblich, tiber die Ausnutzungsfaktoren ¢; (vgl.
Gleichung 3.77) im Rahmen von physikalisch sinnvollen Grenzen das Verfahren
auf einen Referenzentwurf zu kalibrieren ([Ost03; Han09; WS10]). Dazu hat Diet-
rich in vergleichenden Detailmodellanalysen von metallischen und FKV-Strukturen
([Die08]) gezeigt, dass die Vernachlissigung von Spannungsiiberh6hungen an Aus-
schnitten und Randern mit einer abgesenkten Materialausnutzung von ¢ ~ 0.35 in
der groben Idealisierung des Vorentwurfsmodells sowohl bei metallischen als auch bei
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FKV-Strukturen berticksichtigt werden kann. Mit dieser Begrenzung der zuldssigen
Ausnutzung fiir das grobe, verschmiert modellierte Modell erhalt man nach der
Dimensionierung gegen Spannungen vergleichbare Gewichte und Steifigkeiten wie
bei der detaillierten Modellierung, bei der die Festigkeiten vollstandig ausgenutzt
worden sind. Der empfohlene Wert der Ausnutzung ist als Ausgangspunkt der Ka-
librierung gewéahlt worden. Diese ist letztendlich im Bereich von Ausnutzungen
von 0.25 < ¢ < 0.35 fiir die MD-90-40X Aluminiumversion durchgefiithrt worden.
Unangetastet hingegen sind die an anderen Entwiirfen tiberpriiften Werte fiir nicht-
strukturelle, flichenbezogene Zusatzmassen wie Farbe, Niete oder Kitt und Vorder-
und Hinterkantenstrukturen geblieben.

Durch die Kalibrierung ist eine Beurteilung der Absoluten Ergebnisse von PrA-
DO/SAM in Bezug auf die Studie obsolet. Stattdessen ist es angebracht, die relativen
Anderungen der unter gleichen Bedingungen gerechneten CFK-Version zu bewerten.
Nichtsdestotrotz sind in Tabelle 4.1 die Originaldaten der Studie als Absolutwerte
mit denen der kalibrierten Nachrechnung mit PrADO/SAM gegeniibergestellt. Der
Vergleich der PrADO/SAM Version komplett aus Aluminium mit den Referenz-
daten zeigt durch die Kalibrierung eine unerhebliche Abweichung von 0.8% in der
MTOW, 0.2% in der OEW und 4.7% in der Fligelstrukturmasse und gentigt damit
der erreichbaren Genauigkeit des Vorentwurfsprozesses.

Bevor die Bewertung der Ergebnisse der CFK-Variante mit denen der Aluminiumver-
sion erfolgt, soll zundchst die Dimensionierungslogik fiir Faser-Kunststoff-Verbunde,
das Fully Ezerted Design, am CFK-Fligel ausgewertet werden. Dazu werden die
maximale Anstrengungen f iiber alle Lagen je Element fiir die obere und untere
Behautung fiir die den Fliigel dimensionierenden Lastfille (Lastfall 4 und 5, vgl.
Kapitel 3.2) dieser Konfiguration wiedergegeben. Der zuldssige Wert fiir die An-
strengung ist so definiert, dass bei f’ = 1.0 gerade das erste Versagen in einer
Lage des MSV einsetzt, wobei tiber den bauteil- und materialabhdngigen Ausnut-
zungsfaktor ¢ die oben erwahnte Sicherheit mit eingeschlossen ist (vgl. Gleichung
3.79). Eine Anstrengung von f* = 1.0 bedeutet somit eine Materialausnutzung, die
100% des um den Ausnutzungsfaktor ¢ reduzierten zulassigen Wertes entspricht.
Die Abbildungen 4.2 und 4.3 zeigen die Verteilung der Anstrengungen fiir die beiden
grofiten gegensétzlichen Lasten am Fliigel nach der Dimensionierung gegen Festig-
keit und Stabilitdt. Im Riickenflug mit -1g wird der Fliigel in negative z-Richtung
beansprucht, so dass in der obere Behéutung eine Zugbeanspruchung dominiert
und in der unteren Druckbeanspruchung. Dies kehrt sich im Abfanglastfall mit 3.2g
um, und in der oberen Behautung dominiert eine Druckbeanspruchung wahrend
in der unteren eine Zugbeanspruchung vorherrscht. Da die Dimensionierung durch
die Randbedingung der minimalen Wandstdrke nach unten begrenzt ist, wird im
wenig beanspruchten Auflenfliigelbereich in beiden dargestellten Lastfillen keine
vollstandige Ausnutzung des Materials erreicht. In den Bereichen, wo eine Erhéhung
der Wandstarke notwendig ist, liegt die Ausnutzung im angestrebten Bereich zwi-
schen 0.8-1.0.

Der Verlauf der prozentualen Anteile an iiber- und unterdimensionierten Elementen
iiber alle Lastfélle ist in Abbildung B.1 im Vergleich mit dem erprobtem FSD-
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Abbildung 4.2: Vergleich der maximalen Anstrengungen f tiber alle Lagen der
oberen und unteren Behdutung des MD-90-40X Fliigels fiir -1g
Riickenflug (Lastfall 4)

Verfahren fiir isotrope Werkstoffe bis zum Erreichen der Massenkonvergenz darge-
stellt. Wie man sieht, sind sich die beiden Verldufe sehr dhnlich. Damit dies der Fall
ist, ist eine leichte Anpassung der Dampfungen ¢; und ¢y in Gleichung 3.75 notwen-
dig gewesen. Aus dem Verlauf tiber die Iterationen lisst sich ebenso schlieflen, dass
das FED vergleichbar robust wie die bewehrte FSD-Methode funktioniert und hohe
Materialausnutzungen erreicht werden kénnen.

Betrachtet man mit diesem Wissen wieder die Ergebnisse des Vergleiches in Ta-
belle 4.1, bei dem die fiir die Aluminium-Referenz ermittelten Ausnutzungen ¢;
unverdandert fiir die CFK-Variante tibernommen worden sind, so zeigt sich eine
sehr gute Ubereinstimmung der Ergebnisse der NASA-Studie mit denen der PrA-
DO/SAM Vorhersage. Die Betrachtung der Detailmassen des Fliigels lasst kleinere
Abweichungen erkennen. So wird die Masseneinsparung der oberen Behautung inklu-
sive Versteifungen leicht tiberschétzt. Weiterhin ist der Effekt der IM7-Fasern auf die
Masseneinsparung in der Unterhaut (Zugspannung) deutlich erkennbar, aber nicht
so stark ausgepragt, wie es bei der NASA-Studie der Fall ist. Die Einsparung bei
den Holmen und Rippen ist dagegen mit einer Abweichung von 8% am schlechtesten
wiedergegeben. Die Ursache hierfiir bleibt unbekannt und dndert nichts an der guten
Vorhersage der globalen Fliigelstrukturmassenvorhersage. Diese weicht im Vergleich
zu den optimistischen Materialannahmen um ca. 4% und im Vergleich zu den durch
Umwelteinfliissen reduzierten Materialannahmen um ca. 2% ab.
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Abbildung 4.3: Vergleich der maximalen Anstrengungen f* tiber alle Lagen der obe-
ren und unteren Behdutung des MD-90-40X Fliigels fiir ein 3.2g Ab-
fangmandéver (Lastfall 5)

Interessant sind die Auswirkungen auf die Fliigelspitzendurchbiegung im Reiseflug,
die einen Hinweis auf die Steifigkeit des Fliigels geben. Der Fliigel aus CFK biegt
sich im Reiseflug rund 16% weniger durch. Dies folgt einerseits aus dem geringeren
Gesamtgewicht und der damit verbundenen geringeren Auftriebskraft und ande-
rerseits aus der hoheren Steifigkeit. Belastet man die Fliigel mit einer Einheitslast
und vernachlissigt damit die Gewichtskraft des Fliigels, so erhélt man die reinen
Steifigkeiten. Die Biegesteifigkeit des CFK-Fliigels ist demnach rund 15% hoher
aber die Torsionssteifigkeit um rund 16% geringer. Der Nachteil der geringeren Tor-
sionssteifigkeit féllt allerdings im Reiseflug nicht ins Gewicht, da durch die geringere
Durchbiegung des Fliigels, auch die Biege-Torsionskopplung niedriger ausfallt. Die
Entwindung der Fligelspitze liegt beim CFK-Fliigel im 1g Reiseflug nur rund 3%
hoéher im Vergleich zum Aluminiumfliigel. Bei den spéter vorgestellten Betrachtun-
gen mit Riickrechnung auf die jigshape ergibt sich dann daraus ein etwas geringerer
Gewichtsvorteil gegeniiber dem Aluminiumfliigel.

Die Nachrechnung der NASA-Studie hat gezeigt, dass trotz der vielen zu treffen-
den Annahmen eine gute Ubereinstimmung in den relativen Ergebnissen vorliegt.
Die Vorhersage der Strukturmasseneinsparung mit dem weiterentwickeltem Berech-
nungsmodul in SAM fiithrt damit zu vergleichbaren Werten. Weiterhin gibt die
Methode den Einfluss von unterschiedlichen Materialeigenschaften (AS4 Faser gegen
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IM7-Faser) auf die Strukturmasse gut wieder. Es ist also davon auszugehen, dass
SAM geeignet ist, Masseneinsparungseffekte durch den Einsatz von FKVs auch bei
anderen Entwiirfen von der Tendenz her richtig vorherzusagen.

4.1.2 Einfluss der Schneeballeffekte

Nachdem im vorhergehenden Kapitel die Ergebnisse der konvergierten Einzelana-
lysen, bei der die PrADO-Module iterativ bis Erreichen der Konvergenzkriterien
durchlaufen werden (vgl. Kapitel 2.3), vorgestellt worden sind, soll hier der Einfluss
auf die Massen des Gesamtentwurfs bei einem Austausch des Fliigelmaterials ohne
Riickfiihrung der Ergebnisse der Strukturmassen aus SAM auf andere Entwurfs-
module gezeigt werden. Aus diesem Vergleich konnen direkt die Schneeballeffekte
abgelesen werden, welche nur in einem Gesamtentwurfsprozess abgebildet werden
konnen.

Dazu werden die aus der Einzelanalyse ermittelten Werte der zuvor beschriebenen
und mit PrADO berechneten MD-90-40X ganz in Aluminiumbauweise als Basis fiir
die Substitution des Fliigelmaterials herangezogen. In den Datenbanken werden die
selben Daten, die auch fiir die oben beschriebene CFK-Variante der MD-90-40X
fiir den Fliigel benutzt worden sind, eingetragen und die Strukturmassenmodule von
PrADO/SAM einmalig ausgefiihrt. Das Ergebnis ist in Abbildung 4.4 und B.1 aufge-
tragen. Bei der einmaligen Neuberechnung der Strukturmasse sind die Auswirkungen
auf die Eigenschaften des gesamten Flugzeuges nur auf die direkte Massenredukti-
on der Fliigelstrukturmasse zuriickzufiithren. Es werden auf diese Weise nur die in
SAM beriicksichtigten Bauteile (Fliigel, Rumpf, HLW und SLW) beeinflusst, nicht
aber die Auswirkungen auf andere Entwurfsmodule, z.B. zur Berechnung der Start-
und Landebahnldnge, mit erfasst. So reduziert sich die Fliigelmasse direkt und indi-
rekt die Rumpfmasse und damit auch die Betriebsleer- und Abflugmasse. Wird eine
komplette Neuberechnung vorgenommen, so hat die reduzierte Fliigelmasse ebenso
Auswirkung auf die Rumpfmasse und die Betriebsleermasse, aber jetzt wirkt sich
die Massenreduktion auch auf den notwendigen Auftrieb und damit die dimensio-
nierenden Aerodynamiklasten aus, so dass der Fliigel mit -20,0% gegentiber -18,1%
deutlich leichter im Vergleich zur einmaligen Neuberechnung wird. Bei der komplet-
ten Neuberechnung werden dementsprechend auch die Massen des Fahrwerkes, der
Systeme und des Kraftstoffs fiir die Auslegungsmission positiv beeinflusst. Durch die
Reduktion der Abflugmasse werden dann wiederum bei gleicher Aerodynamik und
Triebwerksleistung die notwendigen Start- und Landebahnlangen deutlich, um -5,8%
bzw. -2,6%, verkiirzt.

Dieses Beispiel zeigt, dass die beschriebenen Schneeballeffekte keinesfalls gering aus-
fallen und unterstreicht somit die Notwendigkeit der Einbettung des Massenabschétz-
ungsverfahrens fiir Faser-Kunststoff-Verbunde in die Gesamtentwurfskette.
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Abbildung 4.4: Einfluss  der  Masseneinsparungen  durch  Anderung  des
Fliigelmaterials von Aluminium nach CFK mit und ohne Schnee-
balleffekte

4.1.3 Dimensionierung mit und ohne Beulkriterium

Das Dimensionieren gegen Beulen ist, wie in Kapitel 3.5.3 dargestellt, eingefiithrt wor-
den, da gerade die hochfesten Faser-Kunststoff-Verbunde zu theoretisch sehr diinnen
und damit stabilitdtskritischen Wandstarken fithren. Die Auswirkungen auf das Di-
mensionierungsergebnis wird im folgendem an vier Versionen der MD-90-40X darge-
stellt, die jeweils einmal mit und einmal ohne Beulkriterium dimensioniert worden
sind. Die erste Version ist die zuvor behandelte Aluminium-Referenz, bei den weite-
ren Version sind die Fliigel aus CFK aufgebaut. Einmal ist die Materialkombination
T300/976 (Tabelle E.1) und einmal die Materialkombination aus der NASA-Studie
(AS4/ IM7, Tabelle E.4 und E.6) gewéhlt worden. Fiir die dritte CFK-Version hat
eine hochfeste Materialkombination (HTS40/RTM6, Tabelle E.2) Verwendung ge-
funden, um die Effekte zu verstdrken. Die Ergebnisse der Einzelanalysen sind im
Anhang in Tabelle B.2 und B.3 in Form einer Tabelle zusammengefasst.

Die Abbildungen 4.5 und B.5 zeigen die Massendnderungen fiir den Fliigel, den
Rumpf sowie Betriebsleermasse und maximale Abflugmasse bezogen auf die Ergeb-
nisse identischer Vorgaben, bei denen das Beulkriterium ausgeschaltet worden ist.
Bei allen vier Versionen zeigt sich eine Zunahme der Strukturmasse mit der Akti-
vierung des Beulkriteriums. Diese fallt umso grofler aus, je hoherfest das eingesetzte
Material ist und korreliert damit mit der Annahme, dass diinnwandige Bauteile aus
hochfestem Material zunehmend durch Stabilitdt dimensioniert werden.
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Abbildung 4.5: MD-90-40X: Prozentuale Massendnderung bezogen auf die Versionen
ohne Dimensionierung gegen Beulen

Folgerichtig greift die Dimensionierungslogik gegen Beulen in Bereichen wo grofie
Druckbeanspruchungen, hohe Schubbeanspruchungen oder aus beiden kombinierte
Spannungszustinde auftreten. Hierzu sind in Abbildung 4.6 am Fliigel die Elemente
rot hervorgehoben, bei denen das Stabilitdtsmafl dimensionierend gewesen ist.
Entgegen einer ersten Vermutung, sind nicht nur die obere Behdutung, der Steg des
Holms und die Rippen betroffen, sondern auch die untere Behdutung. Dies liegt an
den unterschiedlichen Lastfillen, die zur Dimensionierung genommen worden sind
(vgl. Kapitel 3.2). Wéhrend der Abfanglastfall mit grofiter positiver g-Last auf der
Oberseite des Aufenfliigels zu einer kritischen Druckbeanspruchung fithrt, sind fiir
die untere Behautung der Riickenflug und die Landestofle entscheidend.

Bei allen Lastféllen erfahrt der Holmsteg Schub und ist somit erwartungsgemafl beul-
gefihrdet. So ist auch hier der grofite Einfluss feststellbar, wie man bei den Details
der Fliigelmasse in Abbildung B.5 sieht. Einen dhnlichen Einfluss des Beulkriteri-
ums ist in den Rippen feststellbar. Auch diese werden sowohl bei positiver als auch
negativer Fliigeldurchbiegung auf Druck und Schub belastet und neigen bei reiner Di-
mensionierung gegen Spannungen zur Instabilitat. Dieses Ergebnis ist bei allen drei
CFK-Varianten dhnlich, aber bei der dargestellten MD-90-40X-Version mit hochfes-
ten CFK besonders deutlich zu erkennen. Aus den Ergebnissen der Beispiele kann
man schlieflen, dass die gleichzeitige Dimensionierung gegen Spannungen und Stabi-

97

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.
Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.



4 Validierung

hinterer Spant untere Fliigelhaut  obere Fliigelhaut  vorderer Spant

| Dimensionierung durch Spannung I Dimensionierung durch Beulen

Abbildung 4.6: MD-90-40X CFK HTS40: Einflussbereiche des Beulkriteriums am
Fliigel

litdt notwendig ist, um die Aussagekraft der Ergebnisse zu verbessern. Im gezeigten
Beispiel sind die Auswirkungen zwar gering, miissen aber auch in Zusammenhang
mit dem Fliigel kleiner Spannweite gesehen werden.

4.1.4 Anpassung der Zirkulationsverteilung

Die in Kapitel 3.3.3 beschriebene Methode zur Anpassung der Zirkulationsverteilung
wird auf die Tragfliche der PrADO/SAM-Aluminium-Referenz der MD-90-40X an-
gewendet. Als Lastfall wird der Auslegungspunkt des Entwurfes gewiahlt (Lastfall
9 aus Tabelle 3.1). Aus dem konvergierten Entwurf ergeben sich daraus folgende
Eingangsparameter fiir die aerodynamische Analyse mit HISSS:

e Ma=02.8

o H =10.5km

o my = 88.244to0

e Cherp=0.616

o Crerf = —3.874

Der erforderliche Auftriebsbeiwert C'4 ., ¢ ergibt sich aus dem Gewicht m 4, der Mach-
zahl und den Standardatmosphéredaten in der Hohe H und der Momentenbeiwert
Chrerp aus der Schwerpunktslage und dem Neutralpunkt der Konfiguration. Als Soll-
Zirkulationsverteilung wird in diesem Fall eine ideal elliptische Verteilung angestrebt.
Dies entspricht einer Elliptizitat von e = 1.0 (vgl. Gleichung 3.21). Abbildung 4.7
zeigt dazu im oberen Teilbild die Anderung der dimensionslosen Zirkulationsver-
teilungen v(n) aufgetragen tiber der normierten Halbspannweite. Ausgehend von
der Ausgangszirkulation sind tiber die Iterationen der Methode die Soll- und End-
Zirkulationsverteilung eingezeichnet. Der plotzliche Abfall der Zirkulation im Bereich
der Spannweitenposition 1 = 0.14 riihrt dabei aus dem Ubergang des Fliigels an den
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Ausgangs-Verwindungsverteilung — elliptische Verwindungsverteilung

Car | Cwir | €osrp | Ca | Cwi | eos a €H
Beginn | 0.63 | 0.0154 | 0.90 | 0.62 | 0.0162 | 0.84 | 3.06° -1.74°
Ende 0.64 | 0.0144 | 0.99 | 0,62 | 0.0150 | 0.90 | 2.87° -2.40°

elliptische Verwindungsverteilung — dreieckige Verwindungsverteilung

CA,F OWz‘,F €os,F Ca Cwi €0s « €H
Beginn | 0.64 | 0.0144 | 0.99 | 0.62 | 0.0150 | 0.90 | 2.87° -2.40°
Ende 0.64 | 0.0176 | 0.81 | 0.62 | 0.0183 | 0.77 | 2.71° -1.05°

Tabelle 4.2: Vergleich der aerodynamischen Beiwerte zu Beginn und am Ende der
Anpassung

Rumpf. Das untere Teilbild zeigt den Ausgangs- und Endzustand der Verwindungs-
verteilung a,(n) itber der dimensionslosen Halbspannweite n. Fir die Anpassung
sind in diesem Fall 10 Iterationen bendtigt worden, um die dargestellte Endzirku-
lation zu erreichen. Diese liefert eine Oswaldzahl von epgrr = 0.99 fir den Fliigel
und stellt eine deutliche Verbesserung im Vergleich zur Oswaldzahl der Ausgangs-
Verwindungsverteilung von eps 4 = 0.90 dar. Der induzierte Widerstand hat sich in
gleicher Weise von Cyy; pa = 0.0154 zu Cyy; pp = 0.0144 reduzieren lassen, was eine
Anderung von ca. 6.5% bedeutet.

Betrachtet man die Beiwerte der Gesamtkonfiguration (vgl. Tabelle 4.2 oben), so
hat sich durch die Anpassung der Zirkulation das Nullmoment des Fliigels gedndert
und eine andere Trimmung ist notwendig. Trotz des betragsméafig grofleren Hohen-
rudereinstellwinkels e ist durch die elliptische Verteilung der induzierte Widerstand
insgesamt geringer bzw. die Oswaldzahl grofler als bei der Ausgangs-Verwindungs-
verteilung. Durch Verschiebung des Fliigels mit elliptischer Zirkulationsverteilung
nach vorn kann der Trimmnachteil reduziert werden.

Als zweites Beispiel fir die Methode ist anhand der gleichen Konfiguration ausge-
hend von dem Entwurf mit der elliptisch angendherten Zirkulationsverteilung die
Elliptizitat von e = 1.0 auf e = 0.5 verédndert worden. Die Ergebnisse sind in Abbil-
dung B.2 und in Tabelle 4.2 unten dargestellt.

Ebenso sind fiir die Anpassung 10 Iterationen bendtigt worden, um die dargestell-
te nahezu dreieckige Zirkulation zu erreichen. Diese liefert eine Oswaldzahl von
eos,rr = 0.81 fiir den Fliigel und ist damit deutlich schlechter im Vergleich zur
Oswaldzahl der nahezu elliptischen Zirkulation von eps pa = 0.99. Der induzierte
Widerstand hat sich in gleicher Weise von Cy; pa = 0.0144 zu Cy; pp = 0.0176
verschlechtert, was eine Anderung von ca. 8.2% bedeutet. Auch hier zeigt sich durch
die Anderung des Nullmomentes des Fliigels aufgrund der anderen Verwindungsver-
teilung eine deutliche Auswirkung auf den Hohenrudereinstellwinkel und damit auf
den Trimmwiderstand, der fiir diese Konfiguration bei einer dreieckigen Zirkulati-
onsverteilung geringer ist.

Fiir beide Anpassungen sind im Anhang unter Abbildung B.3 und B.4 die Aus-
wirkungen auf den lokalen Auftriebsbeiwert ¢,(y) als Ergédnzung aufgezeichnet. Die
Einfliisse der gednderten Zirkulationsverteilung auf den Gesamtentwurf werden aus-
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Abbildung 4.7: Anpassung der Zirkulationsverteilung durch Anderung der geome-
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Abbildung 4.8: Riickrechnung der geometrischen Verwindungsverteilung der jigshape
aus der flightshape

fithrlich in Kapitel 5.1.1 besprochen und sollen an dieser Stelle nicht weiter vertieft
werden.

4.1.5 Riickrechnung der jigshape aus der flightshape

Die Methode zur Riickrechnung der jigshape aus der flightshape soll ebenso an der
MD-90-40X demonstriert werden. Dazu ist es notwendig SAM im elastischen Modus
anzustarten und so die aeroelastischen Effekte zu beriicksichtigen. Die vorgegebe-
ne flightshape entspricht der in der PrADO-Vorgabedatei eingegebenen Geometrie
und soll sinnvollerweise im Entwurfspunkt erreicht werden. Bei dem gezeigten Bei-
spiel soll die flightshape des Fliigels mit oben berechneter elliptischer Zirkulation im
1g-Reiseflug erreicht werden. Es gelten dafiir die selben Flugbedingungen im Ent-
wurfspunkt wie in Kapitel 4.1.4. Am Ende eines Dimensionierungszyklusses mit SAM
liegt die zu der 1g flightshape dazugehorige jigshape vor. Die geometrischen Verwin-
dungsverteilungen «, sind hierzu in Abbildung 4.8 iiber der dimensionslosen Spann-
weite aufgetragen. Wéhrend die Verwindungsverteilung der unverformten Struktur
den Sollzustand beschreibt, verdeutlicht die Verwindungsverteilung nach der ersten
aeroelastischen Rechnung den elastischen Einfluss. Wie man sieht, wird die Verwin-
dungsverteilung o,(n) des unverformten Fliigels (jigshape) am Ende der Iterationen
durch den Algorithmus so eingestellt, dass sich im aeroelastischen Gleichgewicht ge-
rade die flightshape des definierten Auslegungspunktes ergibt. D.h., die Forderung
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Abbildung 4.9: Vergleich der Zirkulationen des starren Fliigels und der des flexiblen
Fliigels im Verformungszustand der flightshape im Auslegungspunkt

nach Gleichheit der starren und elastischen Verwindungsverteilung wird mit gerin-
gem Fehler erreicht.

Dies wird durch den Vergleich der Zirkulationen der starr gerechneten Aerodynamik
und des sich im aeroelastischen Gleichgewicht befindenden Flugzeugs unterstrichen.
In Abbildung 4.9 sind diese gegeniibergestellt. Weiterhin zeigt der Vergleich der Bei-
werte fiir Auftrieb und Widerstand in Tabelle 4.3, wie gering der Fehler ist. Der
Einfluss der Aeroelastik auf die Gesamtentwurfsdaten wird ausfithrlich im Rahmen
der Parameterstudien in Kapitel 5.1.2 behandelt.

starr | flexibel | Abweichung
Ca | 0.62957 | 0.62982 0.4%0
Cw; | 0.01543 | 0.01545 1.3%o0
Tabelle 4.3: Vergleich der aerodynamischen Beiwerte starr und flexibel
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Abbildung 4.10: Charakteristik der Boeing 787-8 in Anlehnung an [BoelOb]

4.2 Entwurfsstudie eines Langstreckenflugzeugs

Die Boeing 787-Familie ist einerseits auf Grund ihren grofien Anteils von Faser-
Kunststoff-Verbunden in der Priméarstruktur von Interesse fiir die Nachrechnung mit
dem erweiterten Dimensionierungsverfahren fiir SAM und andererseits als Vertre-
ter der Langstreckenflugzeuge im Kontrast zu der fiir die Mittelstrecke entwickelten
MD-90-40X ausgewéhlt worden. Auch wenn nur wenige technische Daten zu der 787
veroffentlicht worden sind, so soll die Nachrechnung zeigen, dass trotz der kleinen
Datenbasis ein Entwurf mit dhnlichen Eigenschaften durch Anpassung der Ausnut-
zungsfaktoren ¢ im physikalisch sinnvollem Rahmen erstellt werden kann. Unter
Beibehaltung der ermittelten Ausnutzungsfaktoren sollen auf Basis der 787-8 die Fi-
genschaften der gestreckten 787-9 vorhergesagt werden, um damit die physikalisch
richtige Abbildung des erweiterten Dimensionierungsverfahren zu tuberpriifen.

4.2.1 Vergleich der Strukturmassen und der Gesamtentwurfsdaten mit dem
Referenzflugzeug

Fir den Abgleich des PrADO/SAM-Entwurfs mit dem realen Flugzeug ist es notwen-
dig, verschiedene Annahmen fiir die nicht verfiighbaren Daten zu treffen. Ein grofier
Teil der geometrischen Daten kann zwar [BoelOa] und [BoelOc] entnommen werden,
aber es fehlen z.B. fiir die Abbildung der Aerodynamik die genauen Profildaten und
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die Verwindungsverteilung der Auftriebsflachen. Fir den Fliigel sind aktuelle super-
kritische Profile aus dem Aerodynamikmodell des vierten Drag Prediction Workshops
entnommen worden ([Vas+08]) und fiir das Seiten- und Hoéhenleitwerk finden sym-
metrische NACA-Profile Anwendung. Die geometrische Verwindungsverteilung fiir
den Fliigel ist dabei so gewahlt worden, dass eine elliptische Zirkulationsverteilung
im Reiseflug vorliegt, um den induzierten Widerstand auf ein Minimum zu reduzieren
und der Ankiindigung Boeings eines widerstandsarmen Entwurfs mit der 787 nahe
zu kommen.

Neben diesen geometrischen Groflen sind weiterhin die Materialwahl und der La-
genaufbau fiir die Primarstruktur unbekannt und miissen mit Erfahrungswerten ab-
geschétzt werden. Als Lagenaufbau findet fiir den Fliigel ein 44/44/12-Flugzeugbau-
laminat und fiir den Rumpf ein 33/33/33-Flugzeugbaulaminat, abgeleitet aus den
Hauptspannungsrichtungen, Anwendung. Beide Laminatklassen bestehen aus einem
Verbund eines Zwischenmodul-C-Fasergeleges mit einem schlagzdhen Epoxidharz.
Die Materialkennwerte hierzu sind in Tabelle E.6 aufgefithrt und bereits aufgrund
nicht zu vermeidender Ondulation in den mechanischen Eigenschaften ebenso wie
bei der Nachrechnung der MD-90-40X reduziert worden.

Um nun die Strukturmassen richtig abschétzen zu konnen, ist es notwendig die
Nutzlast-/ Reichweitenspezifikationen zu kennen. Da diese je nach Airline variieren,
sind fiir die Nachrechnung jeweils die hochsten zusammengehorigen Werte fiir die
Nutzmasse und Reichweite gewahlt worden und ergeben die in Abbildung 4.10 darge-
stellten Annahmen. Weiterhin werden fiir das PrADO-Antriebsmodul die Triebwerks-
daten des eingesetzten Rollce Royce Trent 1000 bendtigt, um auf den spezifischen
Kraftstoffverbrauch der verschiedenen Betriebszustinde und die Triebwerksmassen
zu kommen. Die Eingangsdaten fiir das Antriebsmodul sind [EAS11] entnommen
worden.

In Abbildung 4.11 und B.4 sind die aus den Quellen ermittelten Daten zur 787-8 den
Ergebnissen einer Einzelanalyse mit PrADO/SAM gegeniibergestellt. Die vorhan-
dene gute Ubereinstimmung der Hersteller- bzw. Betriebsleermasse konnte dadurch
verbessert werden, dass die Materialausnutzungen im Rahmen von physikalisch sinn-
vollen Grenzen (vgl. Gleichung 3.77) angepasst worden sind, wie es im Vorentwurf
bei der Kalibrierung auf ein Referenzflugzeug iiblich ist ([Ost03; Han09; WS10]).
Wie auch bei dem MR A/C ist hier der von Dietrich empfohlene Wert fiir die Aus-
nutzung als Ausgangspunkt der Kalibrierung gewéhlt worden, die letztendlich im
Bereich von 0.27 < ¢ < 0.37 stattgefunden hat. Unangetastet hingegen sind die
an anderen Entwiirfen tiberpriiften Werte fiir nichtstrukturellen, flichenbezogenen
Zusatzmassen wie Farbe, Niete oder Kitt und Vorder- und Hinterkantenstrukturen
geblieben.

Die von der Strukturmasse abhéngigen Werte ergeben sich aus den Berechnungsmo-
dellen von PrADO ohne weitere Anpassungen. So sind die Gleitzahl, die Kraftstoff-
masse fiir den Reiseflug und die maximalen Abflugmasse bei Einhaltung der Trans-
portaufgabe das Ergebnis der Analysen mit Berticksichtigung aller Schneeballeffekte.
Auch hier zeigt sich eine gute Ubereinstimmung der PrADO /SAM-Ergebnisse mit
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Abbildung 4.11: Vergleich der Boeing 787-8 Referenzdaten mit den PrADO-
Ergebnissen

den veroffentlichten Werten. Die grofiten Abweichungen sind mit ca. 5% bei der ope-
rationellen Ausriistung zu finden. Diese kann aber stark von der jeweiligen Airline
abhédngen und ist hier weniger relevant, zumal diese bezogen auf die Betriebsleer-
masse nur einen geringen Anteil hat. An der guten Ubereinstimmung der maximalen
Lande- und Kraftstoffnullmasse sieht man, dass die getroffenen Annahmen sich stim-
mig zu einem Gesamtergebnis zusammenfiigen und so eine gute Ausgangsbasis fiir
weitere Analysen geschaffen worden ist.

Die Verifikation der vorhergesagten Komponentenmassen fiir die 787-8 ist wegen
fehlender Quellen nur iiber andere Vorentwurfsmethoden moglich, die aber meist
auf empirischen Formeln und statistischen Annahmen beruhen. Da es im zivilen
Luftfahrtbereich keine Verkehrsflugzeuge mit dhnlichem FKV-Anteil gibt, steht fiir
empirische oder statistische Verfahren allerdings kein verlasslicher Referenzdatensatz
zur Verfiigung. Damit sind diese Ansétze fir Flugzeuge mit hohem Anteil an FKVs
mit Vorsicht zu bewerten, wie in Kapitel B.5 gezeigt wird.

4.2.2 Vergleich mit der gestreckten Version

Ein Vergleich innerhalb der 787-Flugzeugfamilie fithrt wie bei der zuvor beschrie-
benen McDonald-Douglas MD-90-40X zu einer verlésslicheren Aussage, da hier bei
den Varianten gleiche Annahmen und gleiche Methoden verwendet werden und ab-
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Abbildung 4.12: Vergleich der Boeing 787-9 Referenzdaten mit den PrADO-Ergeb-

nissen

solute Werte weniger Bedeutung haben. In Abbildung B.6 sind die 787-8 und 787-9
gegentibergestellt. Der Fliigel ist von seinen Abmessungen unverdndert, aber die
787-9 weist einen um ca. 6m (je 120 Zoll bzw. je fiinf Spante in Sektion 43 und 46)
verlangerten Rumpf im Vergleich zur 787-8 auf und kann dadurch insgesamt 284 Pas-
sagiere aufnehmen ([Dom08]). Fir die vergleichende Betrachtung ist die Nutzmasse
fiir die Auslegungsmission nur um das Mehrgewicht der Passagiere und deren Gepéck
erhoht worden. Die zusétzliche Nutzfrachtmasse betrigt bei beiden 787-Versionen
19to. Auf Grund der damit verbundenen héheren maximalen Abflugmasse der 787-9
ist der Standschub der Triebwerke von 285kN auf 329kN je Triebwerk angehoben und
die Kreisprozessdaten entsprechend angepasst worden. Weiterhin ist eine Steigerung
der Reichweite um 650km vorgesehen (vgl. [BoelOb)).

Neben diesen Konfigurationsanpassungen sind in Domke [Dom08] angedachte Ge-
wichtssparmafinahmen gegeniiber der 787-8 aufgezeigt, welche zum einen den Einsatz
von Leichtgewichtssitzen und zum anderen verbesserte Fliigelrippen und Rumpfsek-
tionsverbindungen beinhalten. Diese Annahmen sind in den Entwurf der 787-9 mit
eingeflossen.

Betrachtet man in Abbildung 4.12 die Abweichungen der Flugzeugdetailmassen der
787-8 zur 787-9 zueinander, so werden bis auf die maximale Landemasse und die
maximale Kraftstoffnullmasse die globalen Massen sehr gut wiedergegeben. Auch
die Anderung in den Komponentenmassen im Vergleich zur 787-8 (vgl. Abbildung
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4.3 Zusammenfassung der Validierungsergebnisse

B.4) sind nachvollziehbar. Der deutlichste Unterschied ist bei der Rumpfmasse zu
verzeichnen. Dieser rithrt zum gréfiten Teil aus dem Mehrgewicht der zusétzlichen
Rumpfsegmente aber auch aus den verlangerten Hebelarmen zum HLW und Bug, die
ein groBeres Biegemoment und damit eine héhere Belastung im Ubergang zum Fliigel
erzeugen. Dies wird durch die erhohte Abflugmasse zusétzlich verstéarkt. Damit muss
der Fliugel auch mehr Auftrieb erzeugen und erfahrt selbst eine hohere Belastung, wel-
che durch strukturelle Verstdrkungen abgefangen wird, was man an der gestiegenen
Fliigelstrukturmasse sieht. Die erhohten Strukturmassen ziehen als Sekundareffekt
ein verstarktes Fahrwerk nach sich und der gestiegene Schub ein héheres Pylonge-
wicht. Die Massen der Systeme, der Ausstattung und der Ausriistung folgen den
Anderungen des Rumpfes ebenso.

Letztendlich zeigt der Vergleich, dass PrADO/SAM die physikalischen Auswirkun-
gen einer Rumpfstreckung nachvollziehbar und quantitativ sehr gut wiedergeben
kann, wenn eine Kalibrierung auf das Basisflugzeug erfolgt. Es muss allerdings die
Einschrénkung vorgenommen werden, das der Vergleich nur anhand der Daten aus
[Dom08] erfolgt ist und daher eine gewisse Unsicherheit birgt.

4.3 Zusammenfassung der Validierungsergebnisse

Die Berechnungen der Strukturmassenénderungen durch den Einsatz von FKVs im
Fliigel des Mittelstreckenflugzeugs MD-90-40X haben die physikalisch nachvollzieh-
bare Funktionsweise der Modifikation des FSD zum FED bewiesen. Auch ist an
der MD-90-40X gezeigt worden, dass bei der Dimensionierung mittels FSD/FED
bei hochfesten Werkstoffen ein Kriterium zur Berticksichtigung der strukturellen
Stabilitdt notwendig ist, um unzuldssiges Beulen von Hautfeldern oder Versteifung
auszuschliefen. Weiterhin ist verdeutlicht worden, dass die Schneeballeffekte durch
die Materialsubstitution am Fliigel nicht zu vernachléssigen sind und durch einen
Gesamtentwurfsprozess abgebildet werden konnen. Ebenso ist die Funktionsweise
der Methoden zur Anpassung Zirkulationsverteilung an Auftriebsflichen und zur
Riickrechnung der jigshape aus der flightshape an der MD-90-40X nachgewiesen wor-
den. Diese werden im nachfolgendem Kapitel bendtigt, in dem die Auswirkungen von
unterschiedlichen Zirkulationsverteilungen im Reiseflug untersucht werden.

An der Boeing 787 mit ihrem hohem Anteil an FKVs in der Primérstruktur ist mit
dem Einsatz der neuen Methoden demonstriert worden, dass trotz wenig verfiigharer
Informationen zu den Details des Flugzeuges die Auswirkungen einer Rumpfstre-
ckung auf die Gesamtentwurfsdaten sowohl qualitativ als auch quantitativ gut vor-
hergesagt werden koénnen.

Zusammenfassend lésst sich sagen, dass die Analysen am Mittelstreckenflugzeug und
Langstreckenflugzeug verdeutlicht haben, dass PrADO/SAM die physikalischen Aus-
wirkungen einer Materialénderung im Falle der MD-90-40X und einer Rumpfstre-
ckung im Falle der 787 nachvollziehbar wiedergeben kann, wenn eine Kalibrierung
durch Anpassung der Materialausnutzungen in physikalisch sinnvollen Grenzen auf
das Basisflugzeug erfolgt.
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5 Parameterstudien

Unterschiedliche Zirkulationsverteilungen am Fliigel im Reiseflug haben grofien Ein-
fluss auf den Gesamtentwurf, da sie sowohl den Kraftstoffverbrauch iiber die Auswir-
kung auf den induzierten Widerstand (Kapitel 3.3.2 beeinflussen, als auch Auswir-
kungen auf die Strukturmasse des Fliigels haben. So liefert z. B. eine elliptische Zir-
kulation zwar den minimalen induzierten Widerstand, der Hebelarm der resultieren-
den Auftriebskraft und damit das Wurzelbiegemoment ist aber verhéltnismaBig grofl
(Kapitel 3.6.2). Ein ,dreieckige* Zirkulationsverteilung hat wiederum einen héheren
induzierten Widerstand, aber verursacht ein geringeres Wurzelbiegemoment. Zwi-
schen den beiden Extremen ldsst sich ein Kompromiss finden, der ein Optimum
fiir den Gesamtentwurf darstellt. Durch die gegenseitige Abhéngigkeit kénnen die
Phénomene aber nur durch die Verkniipfung der beiden Disziplinen Aerodynamik
und Strukturauslegung in einem Prozess mit Riickfithrung der Werte auf den Ge-
samtentwurf (Schneeballeffekte) aufgezeigt werden.

Weiterhin soll in diesem Kapitel gezeigt werden, inwieweit sich die Berticksichtigung
statisch aeroelastischer Effekte und die Materialsubstitution von Aluminium durch
hochfeste und hochsteife Faser-Kunststoff-Verbunde auf den Gesamtentwurf in der
Uberlagerung mit unterschiedlichen Zirkulationsverteilungen auswirken. Die dazu
durchgefithrten Parameterstudien werden sowohl an einem Mittelstreckenflugzeug
als auch an einem Langstreckenflugzeug durchgefithrt, um Einfliisse von Auslegungs-
reichweite und Transportarbeit offenzulegen. Der Einfluss von unterschiedlichen La-
minaten bei Verwendung von FKVs und die Auswirkungen unterschiedlicher Fliigel-
steifigkeiten erfolgt in Kapitel 6.

5.1 Parameterstudie am Mittelstreckenflugzeug

Als Mittelstreckenflugzeug ist die in Kapitel 4.1 vorgestellte MD-90-40X zunéchst
in Aluminiumbauweise (MR-Alu) und spéter mit CFK-Fligel (MR-CFK) als Aus-
gangsentwurf gewahlt worden.

5.1.1 Einfluss der Zirkulationsverteilung im Reiseflug ohne Einfluss der
Elastizitat auf die flightshape

Die Zirkulation des Fliigels wird dafiir entsprechend der in Kapitel 4.1.4 dargestellten
Methode von einer elliptischen Verteilung hin zu einer dreieckigen variiert. Um den
reinen aerodynamischen Effekt hervorzuheben ist bei allen Berechnungen das Flug-
zeug als starr angenommen worden. Abbildung 5.1 zeigt die Zirkulationen zu Beginn
des Reisefluges fiir die gerechneten Varianten im Vergleich. Die dazugehorigen Auf-
triebsbeiwerte variieren auf Grund der unterschiedlichen Flugzeugmassen und sind
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Abbildung 5.1: Zirkulationsverteilungen der MR-~Alu Varianten

deswegen mit im Diagramm aufgefiihrt. In Abbildung C.1 im Anhang sind die Ergeb-
nisse der Einzelanalysen aufgelistet. Die wichtigsten Werte fiir die MR-Alu Entwiirfe
sind in Abbildung 5.2 bezogen auf den Entwurf mit elliptischer Zirkulation darge-
stellt.

Es gibt zwei sich tiberlagernde Effekte, die sich besonders deutlich auf das Struktur-
gewicht der Tragfliche auswirken. Zum einen verringert sich durch die Verlagerung
der resultierenden Auftriebskraft zur Fliigelwurzel mit abnehmender Elliptizitat das
Wurzelbiegemoment am Fligel (vgl. Abbildung 5.1), zum anderen nimmt gleichzei-
tig damit der induzierte Widerstand zu. Der erste Effekt hat direkten Einfluss auf
die Strukturmasse des Fliigels, da dieser mit Abnahme des Wurzelbiegemomentes
geringer dimensioniert werden kann und damit leichter wird. Der aerodynamische
Effekt schlagt sich sekundér iiber die Zunahme der notwendigen Kraftstoffmasse fiir
den Reiseflug nieder und wird durch Schneeballeffekte verstarkt. Die Uberlagerung
dieser beiden Effekte auflert sich darin, dass bei geringer Abweichung von der ellipti-
schen Zirkulationsverteilung zunéchst der positive Effekt der Massereduzierung des
Fliigels uberwiegt und trotz der schlechteren Aerodynamik im Endeffekt die direk-
ten Betriebskosten (DOC) geringer als bei der Variante mit elliptischer Zirkulation
ausfallen. Wahrend bei e = 0.85 die bendétigte Kraftstoffmasse auf Grund der Ge-
wichtsreduzierung sogar noch geringer ausfillt, steigt er bei e < 0.80 wieder an. Bei
der Referenz-Version und allen anderen Varianten mit e < 0.70 iiberwiegt die Ge-
wichtsersparnis gegeniiber der Zunahme der Kraftstoffmasse allerdings, so dass die
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Abbildung 5.2: Auswirkungen von verschiedenen Zirkulationsverteilungen bezogen
auf den MR-Alu Entwurf mit elliptischer Zirkulationsverteilung

maximalen Abflugmassen unter der Abflugmasse der Variante mit elliptischer Zirku-
lationsverteilung bleiben. Die besten DOCs hat die MR-Alu Variante mit e = 0.70,
bei der das Verhaltnis von Gewichtsreduzierung zur Zunahme des induzierten Wider-
standes am giinstigsten ist. Bei den Varianten mit e < 0.60 wirkt sich die schlechtere
Aerodynamik so stark aus, dass die maximale Abflugmasse und bei e = 0.50 infolge
dessen die Fliigel- und Betriebsleermasse wieder ansteigen. Die optimale Zirkulati-
onsverteilung dieser Konfiguration bezogen auf den Reiseflug liegt damit zwischen
0.85 > e > 0.70 bzw. in der Néahe der Zirkulationsverteilung der Referenz.
Betrachtet man die Auftriebsverteilung entlang der Spannweite (Abbildung C.1), so
werden die Anpassungen der Zirkulation durch lokale Anderung der geometrischen
Anstellwinkel der Profile sichtbar. Um die elliptische Zirkulation aus der Referenz-
Version zu erzeugen, muss die geometrische Verwindung besonders im Auflenbereich
erhoht werden, wenn die Profileigenschaften und der Fliugelgrundriss unverédndert
bleiben. Dies wirkt sich ungtinstig auf das Abreiflverhalten aus, da im Bereich der
maximalen Auftriebsverteilung bei elliptischer Zirkulation bei ca. 13.8mdie Quer-
ruder des MR A/C liegen (zwischen 11 - 14m). Ein Strémungsabriss in diesem
Bereich macht das Flugzeug damit unkontrollierbar und muss vermieden werden,
indem Profile mit hoherem maximalen Auftriebsbeiwert eingesetzt werden. Deswei-
teren verdandert sich die Auftriebsverteilung mit grofler werdendem Abstand von der
elliptischen Zirkulation ganz analog zu einer Erhohung der Zuspitzung ([ST01b]).
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Abbildung 5.3: Auswirkungen von verschiedenen Zirkulationsverteilungen bezogen
auf den MR-CFK Entwurf mit elliptischer Zirkulationsverteilung

Ein weiterer Einfluss durch die Variation der Zirkulationsverteilung besteht in der
Verédnderung des Nickmomentes und damit verbunden in der Trimmung des Flugzeu-
ges. Betrachtet man hierzu das Nickmoment bei einem konstanten Auftriebsbeiwert
(vgl. Abbildung C.1), so ist dies bei der elliptischen Zirkulationsverteilung am nied-
rigsten und steigt mit abnehmender Elliptizitdt an. Da sowohl die Schwerpunkte als
auch der aerodynamische Neutralpunkt sich nur wenig &ndern, erfordert die ellip-
tische Zirkulationsverteilung den grofiten Hohenleitwerkstrimmwinkel im Vergleich
zu den anderen Versionen. Dies bedeutet, dass der geringe induzierte Widerstand
der elliptischen Zirkulation durch die Trimmung wieder erh6ht wird und durch eine
Verschiebung des Fliigels nach vorn kompensiert werden muss, wie es auch schon in
Kapitel 4.1.4 erlautert worden ist. Dennoch liefert die elliptische Zirkulationsvertei-
lung den geringsten induzierten Widerstand der Vergleichsgruppe.

Die gleichen Zirkulationsverteilungen sind ebenso bei der MR-CFK untersucht wor-
den. In Abbildung 5.3 sind hierzu analog zu Abbildung 5.2 die Ergebnisse zu der
Variante mit elliptischer Zirkulation aufgetragen. Auch hier ist zunéchst generell ei-
ne Zunahme der bendtigten Kraftstoffmasse fir die Auslegungsmission mit grofier
werdender Abweichung von der ideal elliptischen Zirkulation zu verzeichnen, aller-
dings korreliert die Reduktion der Fligelmasse nicht mehr in gleicher Weise wie
bei dem Aluminiumfligel mit Anderung der Zirkulationsverteilung. So ist zwar bei
e = 0.85 eine dhnliche Masseneinsparung wie bei dem Aluminiumfliigel zu sehen, aber
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ab der CFK-Referenzversion nimmt die Fliigelmasse trotz Entlastung nicht weiter
ab. Dies kann einerseits durch den Effekt, dass zunehmend das Beulkriterium eine
Rolle bei der Dimensionierung spielt, und andererseits durch den gegeniiber dem
Aluminiumfliigel deutlich geringeren prozentualen Anteil der CFK-Fliigelmasse an
der Abflugmasse begriindet werden.

Zum Verstindnis sind in den Abbildungen C.2 und C.3 die fiir die Elemente di-
mensionierenden Kriterien einmal am Entwurf mit Aluminiumfliigel und einmal am
Entwurf mit CFK-Fliigel beides fiir das Extremum e = 0.5 gegeniibergestellt. Bei
dem Aluminiumfliigel sind sowohl die untere, als auch die obere Behdutung nach
dem Spannungskriterium dimensioniert, bei dem CFK-Fliigel ist dagegen die untere
Behédutung des Fliigelkastens, die die hochfesten IM7-Fasern enthélt, fast ausschlief3-
lich durch das Beulkriterium bestimmt. Der grofiere Einfluss des Stabilitatskriteriums
bei der Verwendung von IM7-Fasern folgt aus der hoheren Festigkeit dieser Fasern
gegeniiber dem Aluminium bei dhnlicher Steifigkeit im MSV. Die hohere Festigkeit
fithrt zu deutlich geringeren Wandstérken und wegen der Proportionalitdt der kri-
tischen Beulspannung o, pyckie Zu t? wird Beulen bei den Lastfillen, die die untere
Behautung der Fliugelkastens auf Druck beanspruchen (Landest6Be, -1g), schliellich
dimensionierend. Dieser Sachverhalt ist ab der CFK-Referenzversion vorhanden und
nimmt mit abnehmender Elliptizitdt zu. Durch den Anstieg des induzierten Wider-
standes nimmt mit abnehmender Elliptizitdt die Kraftstoffmasse in einem grofieren
prozentualen Anteil an der MTOW zu, als der Fliigel an Entlastung erfihrt. Dies
fithrt dazu, dass zusétzlich zu den durch das Beulen dimensionierten Bereichen wei-
tere Bereiche am Fliigel nach dem Spannungskriterium verstarkt werden miissen.
Damit steigt die Fliigelmasse mit abnehmender Elliptizitat sogar noch leicht an. Der
CFK-Fliigel kann ohne weitere Modifikationen wie z.B. des Fliigelgrundrisses hier
also nicht die Vorteile durch die entlastende Wirkung einer starker dreieckigen Zirku-
lation (e < 0.85) ausspielen und der Nachteil des hoheren induzierten Widerstandes
dominiert.

Fiir beide MR A/C Entwiirfe kann gefolgert werden, dass eine elliptische Zirkula-
tionsverteilung des Fliigels hier nicht das Optimum bezogen auf den Gesamtentwurf
darstellt. Hauptursache ist hierfiir die resultierende Belastung der Fliigelstruktur,
die bei einer elliptischen Zirkulationsverteilung am grofiten ist und mit abnehmen-
der Elliptizitat geringer ausfallt. Gegenldufig dazu ist die Zunahme des induzierten
Widerstandes und damit der benotigten Kraftstoffmasse. Es muss also eine fiir den
Gesamtentwurf optimale Zirkulationsverteilung existieren, die aus einem Kompro-
miss aus Fligelgewicht und induziertem Widerstand folgt. Als Ergebnis der Para-
metervariation hat sich bei dem Entwurf mit Aluminiumfliigel eine Elliptizitat von
e = 0.7 als guter Kompromiss zwischen Strukturmassenreduktion und Anderung
der Kraftstoffmasse bewiesen, was an dem kleinsten DOC ausgemacht werden kann
(Abbildung 5.2). Bei den Entwiirfen mit CFK-Fliigel liegt bei einer Zirkulationsver-
teilung von e = 0.85 der grofite Vorteil fiir den Gesamtentwurf bezogen auf die DOCs
VOr.
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Abbildung 5.4: Auswirkungen von verschiedenen Zirkulationsverteilungen bezogen
auf den MR-Alu Entwurf mit elliptischer Zirkulationsverteilung unter
Berticksichtigung der statischen Aeroelastik

Eine allgemein giiltige Aussage, welche Zirkulationsverteilung fiir den Reiseflug opti-
mal ist, ist selbst bei identischer Flugzeuggeometrie bei Variation des Fliigelmaterials

nicht moglich, wie man am MR A/C gesehen hat.

5.1.2 Einfluss der statischen Aeroelastik auf die Variation der
Zirkulationsverteilung

Die im vorgehenden Kapitel durchgefithrten Berechnungen der Parameterstudie wer-
den in diesem Kapitel mit Berticksichtigung des statisch aeroelastischen Gleichge-
wichts in allen Lastfallen wiederholt, um den Einfluss der Kopplung von Aerodyna-
mik und elastischem Verhalten des Flugzeuges aufzuzeigen. Die aeroelastische Struk-
turdimensionierung folgt dabei der in Kapitel 3.6 beschrieben Methodik mit Einhal-
tung der flightshape des Reisefluges. Diese ist identisch mit der starren Geometrie der
in Kapitel 5.1.1 untersuchten Versionen mit Aluminiumfliigel. Alle weiteren Parame-
ter sind unverdndert geblieben, um den reinen Einfluss der aeroelastischen Auslegung
darstellen zu konnen.

MR-Alu In Abbildung 5.4 sind zum Vergleich analog zu Abbildung 5.2 die An-
derungen der Fliigelmasse, der Betriebsleermasse, der maximalen Abflugmasse und
der direkten Betriebskosten gegeniiber der Variante mit elliptischer Zirkulationsver-
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Abbildung 5.5: Auswirkungen der statischen Aeroelastik auf die Zirkulationsvertei-
lung im Abfangmanéver mit n = 3.2g, starre und flexible Struktur
an einem MR-Alu Entwurf

teilung aufgetragen. Der generelle Trend ist vergleichbar mit den Ergebnissen der
starr gerechneten Entwiirfe. So reduzieren sich die Fligelstrukturmassen deutlich
gegeniiber Bezugsvariante, je dreieckiger die Zirkulation im bestimmenden Reiseflug
wird. Auch hier ist erkennbar, dass die maximale Abflugmasse zunéchst sinkt und
aufgrund der steigenden induzierten Widerstande ab einem Punkt wieder ansteigt.
Wihrend bei der Referenz und der Version mit e=0.7 ein guter Kompromiss erreicht
ist, nimmt ab e=0.6 die notwendige Kraftstoffmasse in so einem Mafl zu, dass die
MTOW wieder ansteigt. Bei e=0.5 ist sogar nahezu kein Vorteil in der MTOW und
in den DOC gegentiber der Version mit elliptischer Version erkennbar.

Wie man den zusammengefassten Ergebnissen aus Abbildung C.4 und C.3 entneh-
men kann, ist im direkten Vergleich mit den starr gerechneten Entwiirfen als erstes
das um ca. 4-7% deutlich geringere Fligelgewicht der aeroelastisch gerechneten
Entwiirfe zu sehen. Die Anderungen der Betriebsleermasse, der maximalen Abflug-
masse, der Kraftstoffmasse fiir die Flugmission und die direkten Betriebskosten fallen
jedoch hier mit unter einem Prozent gering aus, da der Fligel nur ca. 17-18% der
Betriebsleermasse ausmacht und die Reiseflugaerodynamik durch das Einhalten der
flightshape identisch ist.

Die geringere Fliigelmasse der statisch aeroelastisch gerechneten Entwiirfe lédsst
sich damit erkldren, dass sich im die Dimensionierung bestimmenden Abfanglastfall
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(Punkt C/C’ im Manover/Boen-v-n-Diagramm) der im aeroelastischen Gleichge-
wicht befindliche Fliigel einerseits nach oben verbiegt und andererseits durch die
Rickwértspfeilung im Auflenbereich entwindet. Wahrend im 1g Reiseflug genau die
gewlinschte flightshape aus der Deformation von der jigshape her erreicht wird, so
biegt sich der Fliigel bei einem Lastvielfachen n > 1g tiber dieses Mafl hinaus nach
oben und entwindet sich im Auflenbereich im Vergleich zur flightshape. Tréigt man
die Zirkulationsverteilungen der starren Aerodynamik, bei der die 1g flightshape
eingefroren ist, zusammen mit der elastischen Aerodynamik, die bei n = 1g die
flightshape ergibt, auf , so wird aus Abbildung 5.5 ersichtlich, dass der Fliugel im
aeroelastischen Gleichgewicht des Abfanglastfalls ein geringeres Wurzelbiegemoment
erfihrt und damit leichter dimensioniert werden kann.

Betrachtet man zusammenfassend noch einmal die Unterschiede zwischen den star-
ren und aeroelastisch gerechneten Entwirfen der MD-Alu (Abbildung C.4), so
gleichen diese fiir die Fliigelmasse bei allen Versionen fast einem konstantem Offset
mit einer Abweichung untereinander von maximal 1%. Auch die weiteren betrach-
teten Werte liegen in einem sehr engen Band und stellen ebenso einen konstanten
Offset zwischen starrer und aeroelastischer Gesamtentwurfsauslegung dar. Bei den
MR-Alu Entwiirfen ldsst sich so in erster Naherung folgern, dass die aeroelastische
Auslegung absolut gesehen zwar geringere Massen vorhersagt, aber der Trend der
parametrischen Variation der Fliigelzirkulation in gleicher Weise auch bei der starren
Auslegung vorhergesagt wird.

MR-CFK Auch bei den MR-CFK Varianten sind die Entwiirfe mit Berticksichtigung
der statisch aeroelastischen Effekte noch einmal berechnet worden (vgl. Abbildung
C.4). Wihrend in Abbildung 5.6 die Auswirkungen der Variation der Zirkulations-
verteilungen zu sehen sind, zeigt Abbildung C.5 wieder analog zu den Ergebnissen
den MR-Alu Entwiirfen die Anderungen zwischen starrer und acroelastischer Ausle-
gung.

Anders als bei dem Aluminiumfliigel sind hier die Differenzen zwischen starrer und
aeroelastischer Auslegung grofler, was an der grofleren Festigkeitsreserve des CFK-
Materials gegentiber dem Aluminium liegt. AuBlerdem ist im Unterschied zu der
starren Auslegungen mit CFK-Fliigel das Gesamtgewicht hier insgesamt niedriger
und die zuvor beobachtete Limitierung durch das Beulkriterium wirkt sich weniger
stark aus. Damit ist die Fliigelsteifigkeit der aeroelastisch gerechneten Entwiirfe
etwas geringer als bei der starren Auslegung und der Einfluss der Entlastung durch
die starkere Durchbiegung in den Auslegungslastfillen grofler. Das hat geringere
Fligelgewichte zur Folge und iiber die Schneeballeffekte eine positive Auswirkung
auf alle anderen Massen.

Weiterhin verschiebt sich durch die aeroelastische Auslegung der beste Entwurf der
starren Analyse von dem Fliigel mit einer Elliptizitdt von e = 0.85 zu der Zirkula-
tionsverteilung des Referenzentwurfes. Die Abnahme der Fliigelsteifigkeit wirkt sich
hier somit direkt auf die giinstigste Zirkulationsverteilung des Entwurfes aus.
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Abbildung 5.6: Auswirkungen von verschiedenen Zirkulationsverteilungen bezogen
auf den MR-CFK Entwurf mit elliptischer Zirkulationsverteilung un-
ter Berticksichtigung der statischen Aeroelastik

5.2 Parameterstudie am Beispiel eines Langstreckenflugzeuges

Fiir den Auslegungspunkt eines Langstreckenflugzeuges (LR A/C) ist der Anteil des
Reisefluges an der Gesamtflugzeit grofler als bei einem Mittelstreckenflugzeug (MR
A/C). Damit steigt der Einfluss der Aerodynamik respektive des Kraftstoffmassen-
verbrauchs auf den Gesamtentwurf an, so dass erwartet wird, dass die Auswirkungen
der Variation der Zirkulationsverteilung grofler als beim MR A/C ausfallen. Als
Vertreter der Langstreckenflugzeuge ist die in Kapitel 4.2 vorgestellte 787-8 als Aus-
gangsentwurf gewahlt worden. Wie bei dem MR A /C soll zunéchst der Einfluss mit
starrer Aerodynamik dargestellt und darauf folgend der Einfluss der statischen Aero-
elastik auf die Variation der Zirkulationsverteilung aufgezeigt und die Unterschiede
und Gemeinsamkeiten erlautert werden.

5.2.1 Einfluss der Zirkulationsverteilung im Reiseflug ohne Einfluss der
Elastizitat auf die flightshape

Die Basisversion des LR A/C ist so nachmodelliert worden, dass im Reiseflug eine
elliptische Zirkulationsverteilung des Fliigels vorliegt. Diese wird nun schrittweise
von der Elliptizitat e = 1.0 bis e = 0.5 einer dreieckigen Zirkulationsverteilung an-
genéhert. Alle weiteren Entwurfsparameter bleiben auch hier gleich, um die direkten
Auswirkungen sichtbar zu machen.
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Abbildung 5.7: Zirkulationsverteilungen der LR A/C Varianten

Die Variation der Zirkulationsverteilungen ist in Abbildung 5.7 fiir das LR A/C dar-
gestellt. Da es sich um die Verteilungen der auskonvergierten Losung der jeweiligen
Version handelt, weichen die Auftriebsbeiwerte im Reiseflug leicht auf Grund un-
terschiedlicher Gesamtflugzeugmassen voneinander ab und sind deswegen mit in das
Diagramm mit aufgenommen worden. In Ergénzung sind in Abbildung C.6 die zu den
Zirkulationen gehorenden Auftriebsverteilungen des Fliigels dargestellt. Auch hier ist
der gleiche Zusammenhang wie schon zuvor bei dem MR A /C vorhanden. Bei ellip-
tischer Zirkulationsverteilung liegen die grofiten lokalen Auftriebsbeiwerte ¢,(y) im
AuBenfliigel in dem Bereich zwischen y = 20m...28m vor. Dort sind auch die Querru-
der des LR A/C angeordnet. Bei der elliptischen Zirkulationsverteilung besteht also
auch hier die Gefahr eines ungiinstigen Stromungsabrisses an den Querrudern. Die-
se reduziert sich, wie man den ¢,(y)-Verlaufen entnehmen kann, mit abnehmender
Elliptizitat und erreicht ab e = 0.7 einen Verlauf, wie er fiir die Fliigelauslegung in
Soule und Anderson [SA40] empfohlen wird.

Die detaillierten Ergebnisse der Einzelanalysen (Abbildung C.5) sind in Abbildung
5.8 an einigen wichtigen Groflen zusammenfassend dargestellt. Auch bei dem LR
A/C ist eine nahezu lineare Abnahme der Fliigelmasse und der Betriebsleermas-
se mit abnehmender Elliptizitat festzustellen. Wahrend die Kraftstoffmasse fiir den
Reiseflug bei e > 0.7 zunéchst als Folge der geringeren Strukturmassen abnimmt,
steigt diese mit noch kleinerer Elliptizitidt wieder an und tibersteigt schlielich die
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Abbildung 5.8: Auswirkungen von verschiedenen Zirkulationsverteilungen bezogen
auf das LR A/C mit elliptischer Zirkulationsverteilung ohne Bertick-
sichtigung der statischen Aeroelastik

Kraftstoffmasse des Referenzentwurfes obwohl die Strukturmassen geringer ausfal-
len. Hier iiberwiegt wieder die Zunahme des induzierten Widerstandes.

Anders als bei dem MR A/C liegt bei dem LR A/C bei starrer Auslegung der beste
Kompromiss aus Gewichtsreduktion des Fliigels und aerodynamischer Giite bei einer
Elliptizitat von e = 0.6, wenn man die MTOW und die DOCs als Grundlage fiir die
Bewertung nimmt.

5.2.2 Einfluss der statischen Aeroelastik

Interessant ist der direkte Vergleich der Ergebnisse ohne Einfluss der statischen Ae-
roelastik mit denen in Abbildung 5.9 und Abbildung C.6 gezeigten Ergebnissen,
bei denen das aeroelastische Gleichgewicht fiir alle Lastfille in der Dimensionierung
hergestellt worden ist. Anders als bei den Auslegungen mit nicht gekoppelter Dimen-
sionierung, nehmen die Fliigelmassen nicht mehr linear mit der Verminderung der
Elliptizitat ab, sondern es existiert ein deutliches Minimum bei einer Elliptizitdt von
e = 0.7. Bei e = 0.7 ist demnach auch der Gesamtentwurf gemessen an OEW | der
Kraftstoffmasse fiir die Auslegungsmission und den DOCs optimal.

Der Unterschied zu den Ergebnissen der starren Auslegung (vgl. Abbildung C.7)
liegt daran, dass die resultierende Luftkraft zwar genau so wie bei der starren Aus-
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Abbildung 5.9: Auswirkungen von verschiedenen Zirkulationsverteilungen bezogen
auf das LR A/C mit elliptischer Zirkulationsverteilung mit Bertick-
sichtigung der statischen Aeroelastik

legung mit kleinerer Elliptizitdt nach innen wandert, jetzt aber im aeroelastischen
Gleichgewicht durch die Entwindung des Fliigels in den dimensionierenden Lastfallen
mit Lastvielfachen n # 1.0 eine weitere Entlastung dazukommt. Dies ist auch der
Grund, warum die aeroelastisch ausgelegten Entwiirfe, wie schon an dem MR A/C in
Kapitel 5.1.2 gezeigt, insgesamt deutlich leichter sind. Zum direkten Vergleich star-
rer und aeroelastischer Ergebnisse sind hierzu die absoluten Massen in Tabelle 5.1
dargestellt. In dieser erkennt man, dass in jedem Fall die aeroelastisch ausgelegten
Entwirfe absolut leichter als bei starrer Auslegung werden.

Die aus dem aeroelastischen Gleichgewicht kommende zuséatzliche Entlastung durch
Entwindung im AuBenfliigel fallt bei dem LR A/C mit ihrer groflen Spannweite je
nach Zirkulationsverteilung unterschiedlich stark aus und ist direkt abhangig von
der Zirkulationsverteilung und der aus der Dimensionierung entwickelten Steifigkeit.
Abbildung C.8 zeigt hierzu das Zusammenwirken beider Effekte auf die Differenzen
A~ zwischen starrer und aeroelastischer Zirkulationsverteilung beispielhaft fir einen
Abfanglastfall (Lastfall 5). Darin sieht man die Abnahme von Ay im entscheidenden
AuBenfliigel mit kleiner werdender Elliptizitat (e < 0.7).

Die erste Ursache fiir die Abnahme der Fliigelentlastung mit kleiner werdender Ellip-
tizitdt ist die Form der Zirkulationsverteilung. Der meiste Auftrieb wird bei kleiner
Elliptizitat mit dem Innenfliigel erzeugt, wie man aus den Verlédufen der Zirkulati-
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5.3 Vergleich der Effekte am Mittel- und Langstreckenflugzeug

LR A/C
GIupPe |10 | 0=09 | c=0.8 | ¢=0.7 | ¢=0.6 | e=05
in kg
I*;lt‘;%‘lfl 29169 | 28769 | 26375 | 25930 | 24529 | 23846
Flisel 1 o506 | 23548 | 21608 | 21378 | 21929 | 23121
aeroel.
(S)tEan 110713 | 109630 | 106210 | 104930 | 102502 | 101293
OEW 1 103143 | 101167 | 98571 | 907862 | 98227 | 99903
aeroel.
Msfa?fv 228358 | 227030 | 223122 | 222274 | 220742 | 221915
fi&? 218846 | 216409 | 213588 | 213480 | 215335 | 220076

Tabelle 5.1: Gegeniiberstellung der absoluten Massen von Fliigel, Betriebsleermasse
und maximaler Abflugmasse bei starrer und aeroelastischer Auslegung

on (vgl. Abbildung 5.7) ableiten kann. Somit liegt die Resultierende Auftriebskraft
ohnehin schon naher an der Wurzel als bei einer ideal elliptischen Verteilung. Durch
den Angriff der Resultierenden im auf Grund der Zuspitzung und der groBeren Dicke
steiferen Innenfliigel ist die Durchbiegung und damit auch die Entwindung im Au-
Benfliigel geringer. Die Entlastung fallt dadurch bei kleiner Elliptizitat geringer als
bei einer ideal elliptischen Verteilung aus.

Die zweite Ursache ist das Zunehmen des Stabilitdtsproblems im Auflenfliigel. Da ab-
solut gesehen die Entwiirfe mit kleiner Elliptizitédt leichter sind, nimmt auch die Dicke
der Behautungen ab, wodurch diese dann nicht mehr nur durch das Spannungskrite-
rium, sondern auch zunehmend durch das Beulkriterium dimensioniert werden (C.9
und C.10). Dieser Effekt ist ebenso bei den MR-CFK Entwiirfen beobachtet worden
und begrenzt die Massenabnahme, die aufgrund des spannungsbasierten Versagens-
kriteriums zuléssig ware.

5.3 Vergleich der Effekte am Mittel- und Langstreckenflugzeug

Nachdem in den beiden vorhergehenden Kapiteln die Effekte am Mittelstrecken- und
Langstreckenflugzeug einzeln betrachtet worden sind, sollen hier die Ergebnisse mit-
einander verglichen werden. Dazu sollen die Einfliisse auf die maximale Abflugmasse
der einzelnen Entwiirfe gegeniibergestellt werden. Um die Effekte zu verdeutlichen,
zeigt Abbildung 5.10 die Anderungen der maximalen Abflugmassen bezogen auf die
Entwiirfe mit elliptischer Zirkulationsverteilung aufgetragen tiber der Elliptizitédt der
Zirkulationsverteilungen des Fliigels.

Am MR A/C ist der Effekt der aeroelastischen Auslegung sowohl beim Entwurf mit
Aluminiumfliigel als auch mit CFK-Fliigel mit ca. 0.5% geringer als die Auswirkung
unterschiedlicher Zirkulationsverteilungen (ca. 2%) bezogen auf die maximale Ab-
flugmasse. Schon Osterheld [Ost03] hat am Beispiel der Airbus A320-Familie gezeigt,
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Abbildung 5.10: Auswirkungen der Zirkulationsverteilungen auf die maximale Ab-
flugmasse ohne und mit Beriicksichtigung statisch aeroelastischer
Effekte

dass die Auswirkungen bei Mittelstreckenflugzeugen der statischen Aeroelastik auf
Grund der kleinen Spannweite und der kleinen Deformationen im Reiseflug gering
sind. Wird bei der aeroelastischen Auslegung die flightshape eingehalten, so fallen die
Unterschiede, wie hier am Beispiel der MD-90-40x mit Aluminium- und CFK-Fliigel
gezeigt, noch geringer aus.

Bei der 787-8 als Vertreter der Langstreckenflugzeuge ist der Unterschied zwischen
starrer und aeroelastischer Auslegung und auch der Einfluss der Zirkulationsvertei-
lung dagegen deutlich stérker ausgepréigt als bei dem MR A/C Entwurf. Die aero-
elastische Auslegung unterscheidet sich bis zu 5% von der starren und die Zirkulati-
onsverteilung verursacht bis zu 3% Unterschied in der maximalen Abflugmasse.
Betrachtet man nur die rein starren Auslegungen, so ist der Einfluss der Zir-
kulationsverteilung mit kleiner werdender Elliptizitat bei dem LR A/C anders als
beim MR A/C. Bei der LR A/C wirkt sich der Abfall der Gleitzahl im Reiseflug
von Egz = 20.78 bei e = 1.0 zu Egz = 19.11 bei e = 0.5 und damit der Anstieg
der Kraftstoffmasse nicht so stark negativ auf die maximale Abflugmasse aus, da die
Fliigelmassen in gleichem Mafl abnehmen und die zuséatzliche Kraftstoffmasse kom-
pensieren. Wihrend bei dem MR A/C ein Gewichtsminimum bei e ~ 0.7 auftritt, ist
dies bei dem LR A/C erst bei e ~ 0.6 erreicht und auch schwécher ausgepréagt. Anders
sieht es aus, wenn man die aeroelastischen Auslegungen der Mittel- und Lang-
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5.3 Vergleich der Effekte am Mittel- und Langstreckenflugzeug

streckenflugzeuge vergleicht. Hier zeigt sich auch bei dem LR A/C ein ausgepragtes
Gewichtsminimum bei e =~ 0.7 aufgrund der in Kapitel 5.2 im Detail erlduterten
Effekte.

Ein weiterer Effekt kann an dem MR-CFK Entwurf und an dem LR A/C festge-
stellt werden. Bei beiden zeigt sich mit abnehmender Elliptizitiat eine Reduktion
des aeroelastischen Einflusses, der einerseits mit der hohen Festigkeit der CFK-
Strukturen und der damit starker ausgepriagten Anfélligkeit gegen Instabilitat (vgl.
Kapitel 5.1.2) und andererseits mit der Verlagerung der Resultierenden Luftkréfte
zum steiferen Innenfliigel mit abnehmender Elliptizitat begriindet werden kann.
Aus den durchgefiithrten Analysen lassen sich fiir die untersuchten Mittel- und Lang-
streckenentwiirfe die Schlussfolgerungen ziehen:

o Bei dem MR A/C kénnen die aeroelastischen Effekte aufgrund des geringen
Einflusses auf die qualitativen Ergebnisse von parametrischen Untersuchungen
vernachléssigt werden.

» Die Anpassung der Zirkulationsverteilung bringt an dem MR A/C in Kombi-
nation mit einer Substitution des Fliigelmaterials von Aluminium hin zu CFK
auf Grund der geringen Beanspruchung keinen grofien Vorteil mehr.

e Bei dem LR A/C miissen die aeroelastischen Effekte immer mit betrachtet
werden, da der Trent von der starren Analyse falsch wiedergegeben wird.

e Der Einfluss der Aeroelastik nimmt mit kleinerer Elliptizitat der Zirkulations-
verteilung am Fliigel des LR A/C leicht ab.
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6 Aeroelastic Tailoring-Studie an einem
Mittelstreckenflugzeug

6.1 Fragestellung

In dem vorhergehenden Kapitel sind die Auslegung mit Berticksichtigung statisch
aeroelastischer Effekte und die Einfliisse von FKVs auf die Flugzeugmassen einzeln
und in Kombination dargestellt worden. Die FKVs sind in der Primarstruktur da-
bei vornehmlich mit symmetrisch, ausgeglichenem Aufbau als Ersatz von isotropen
Strukturen eingesetzt worden, um einen Gewichtsvorteil gegeniiber dem Einsatz
von klassischen Aluminiumlegierungen zu erzielen. Dieses Kapitel thematisiert die
Ausnutzung der Moglichkeit, Steifigkeiten mittels FKVs in der Fliigelstruktur ge-
zielt auszurichten. Das in Kapitel 3.6.2 beschriebene aeroelastic tailoring stellt eine
Methode dar, wie definiert die Lage der elastischen Achse iiber den Einsatz von
FKVs als gerichtete Steifigkeit so zu modifizieren ist, dass im Endeffekt eine positive
Auswirkung auf den Gesamtentwurf erreicht werden kann.

In Kapitel 3.6.3 sind fiir akademische Beispiele die Effekte der Biege-Torsions-Kopp-
lung, die man durch das aeroelastic tailoring erzielen kann, am un-, riickwarts- und
vorwéartsgepfeilten Kragarm ohne Zuspitzung dargestellt worden. Dabei hat sich ge-
zeigt, dass der Einfluss der Fligelpfeilung auf die Biege-Torsion-Kopplung deutlich
stiarker als die Auswirkungen durch das Verlagern der elastischen Achse ist und mit
groBlerem Tailoring-Winkel 6 zudem die Anstrengungen im MSV im Vergleich zu
0 = 0° steigen.

Aus der vorhergehenden Beobachtung kann die Fragestellung abgeleitet werden, ob
mit diesen Erkenntnissen tiberhaupt ein Vorteil in den Gesamtflugzeugeigenschaften
durch aeroelastic tailoring des Tragfliigels eines Verkehrsflugzeuges hervorgebracht
werden kann und wenn ja, unter welchen Bedingungen. Um dieses zu untersuchen, ist
das zuvor eingefithrte Mittelstreckenflugzeug mit riickwartsgepfeiltem CFK-Fliigel
(MR-CFK, zur besseren Unterscheidung nachfolgend MR-BSW genannt) mit unter-
schiedlichen Tailoring-Winkeln durchgerechnet worden.

Fiir Vergleichszwecke ist zusétzlich ein Entwurf mit Vorwartspfeilung (im folgen-
dem als MR-FSW bezeichnet) basierend auf dem MR A/C entwickelt worden,
welcher die gleiche Transportarbeit wie die riickwartsgepfeilte Basisversion mit
CFK-Flugel (MR-BSW) erbringen muss. Der Grund, warum gerade auch ein Ent-
wurf mit vorwértsgepfeiltem Fliigel untersucht werden soll, ist die Tatsache, dass
dieser einerseits fiir zukiinftige Flugzeuge wegen der Moglichkeit, eine widerstand-
sarme Umstromung durch natiirliche Laminaritidt zu erreichen (vgl. Streit und
Liersch [SLO8] und Seitz u.a. [Sei+11]) interessant ist, aber andererseits bei Ver-
wendung von isotropen Materialien zusammen mit konventioneller Bauweise Ge-
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6 Aeroelastic Tailoring-Studie an einem Mittelstreckenflugzeug

wichtsnachteile gegeniiber dem riickwartsgepfeilten Fliigel aufweist. Dies ist be-
griundet durch das Aufstellen der Profile im Auflenfliigel, einer daraus folgenden
iiberelliptischen Zirkulationsverteilung und damit einer Lasterhohung in den di-
mensionierenden Boenlastfillen, welches aus der Biege-Torsions-Kopplung durch die
Vorwértspfeilung resultiert und zudem zur Torsionsdivergenz fithren kann ([WCO08]).
Damit der Entwurf mit vorwartsgepfeiltem Fliigel gegentiber einem Entwurf mit
riickwértsgepfeiltem Fliigel konkurrenzfahig ist, muss der Gewichtsnachteil des
Fliigels reduziert werden.

Die zu hoheren Strukturgewichten fiihrende Biege-Torsions-Kopplung aus der Vor-
wartspfeilung kann nun durch eine entgegengesetzte Biege-Torsions-Kopplung ver-
ringert werden, die den elastischen Anstellwinkel besonders im Auflenfliigel wieder
reduziert und somit mehr innen fillige Zirkulationsverteilungen erzeugt. Diese haben
gleich zwei Vorteile. Einerseits wird damit der induzierte Widerstand und anderer-
seits das Fliigelwurzelbiegemoment und damit die Strukturmasse verringert. Eine
Moéglichkeit eine entgegengesetzte Biege-Torsions-Kopplung zu realisieren, ist das
aeroelastic tailoring mit FKVs. Shirk, Hertz und Weisshaar [SHW86] und Weiss-
haar [Wei81] haben u.A. am Beispiel des amerikanischen Experimentalflugzeuges
X-29 gezeigt, dass FKVs wegen ihrer hohen spezifischen Festigkeit einerseits erst
die Vorwartspfeilung bei Flugzeugen fiir hohe Machzahlen erlauben und andererseits
durch das aeroelastic tailoring geringere Strukturmassen erzielt werden kénnen. Eine
andere Moglichkeit, eine entgegengesetzte Biege-Torsions-Kopplung zu erzielen und
damit Gewicht einzusparen, ist, die Stringer, Rissstopper und Rippen entsprechend
auszurichten (vgl. Kapitel 3.6.2 und [Rei07; Har+11]). Eine Kombination aus un-
ausgeglichenen MSVs und geeigneter Rippenorientierung soll auch fiir den MR-FSW
Entwurf auf mogliches Potential fiir die Gewichtseinsparung untersucht werden.
Im folgenden soll aber priméar die Auswirkungen auf Strukturmasse und Verfor-
mungsverhalten untersucht werden, ohne dass die Vorteile aus einer Laminarisierung
betrachtet werden.

6.2 Vorgehen

Bevor die beiden Entwiirfe - MR-FSW und MR-BSW - im Detail betrachtet wer-
den, sollen die verwendeten MSVs der Fliigelbehdutung erlautert werden, mit denen
das aeroelastic tailoring erzielt wird. Hierbei wird hauptséchlich die Biege-Torsions-
Kopplung aus der Verwolbung des Fliigelstrukturkastens ausgenutzt, die iiber die
Kopplungsterme in der Membransteifigkeit bzw. aus der Kopplung von Zug- und
Druckdehnungen mit der Schubdehnung resultiert. In Dugas [Dug02] sind verschie-
dene Laminatklassen auf Basis von Flugzeugbaulaminaten aufgestellt worden, um

diese Kopplungsterme in der Membransteifigkeit zu erzeugen (Definition von 6 siehe
Abbildung 6.1):

e Drehung des gesamten MSVs um den tailoring-Winkel 6
e Drehung der 0°-Lagen des MSVs um den Tailoring-Winkel 6
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Abbildung 6.1: Definition des Tuailoring-Winkels 6 fiir die verwendeten MSVs

e Drehung der +45°-Lagen des MSVs um den Tailoring-Winkel 6

Die dargestellten Methoden der Laminatmodifikation weisen alle die Eigenschaft auf,
dass sich die Normalsteifigkeiten A1; des MSVs in Bezugsrichtung mit 6 &ndern, wie
Dugas [Dug02] selbst dargestellt hat. Hierbei ist der Einfluss auf die Koppelsteifig-
keiten bei der Drehung der 0°-Lagen am effektivsten, wenngleich die Anderung der
Normalsteifigkeiten ebenso am groBten ist. Aus der Anderung der Normalsteifigkeiten
resultiert eine Verdnderung der Biegesteifigkeit des Fliigels und es ergibt sich im Falle
der Reduktion der Biegesteifigkeit der Nachteil durch die Biege-Torsions-Kopplung
rein aus der Pfeilung in der Art, dass eine genau nicht gewiinschte gednderte Verwin-
dungsverteilung im verformten Gleichgewichtszustand bei gleicher jigshape entsteht.
Beim riickwartsgepfeilten Fliigel wird durch die Verringerung der Biegesteifigkeit, die
Entwindung im Auflenfliigel grofer (wash out) und beim vorwértsgepfeiltem Fliigel
erhoht sich das Aufstellen der Profile im Auflenbereich (wash in), welches in beiden
Féllen gerade durch das Tailoring vermindert werden sollte. Der Verlust an Biege-
steifigkeit wiegt dabei umso starker, je grofler die Pfeilung ist. Um den schédlichen
Einfluss der Biegesteifigkeit zu vermeiden, sind die Laminate fiir das Tailoring wie
im Beispiel in Kapitel 3.6.3 so gewéhlt worden, dass die Normalsteifigkeiten Ay,
Ay und Ajzz der ausgewédhlten MSVs eine geringe Abweichung zueinander besitzen.
Dazu sind MSVs entsprechend Gleichung 6.1 aufgebaut worden.

[£6/0°/ + 45°/90°/ — 45° /0°] g (6.1)

Zusatzlich sind die Lagen, die fir das Tailoring wirksam sind, mit einem festen Vo-
lumenanteil am MSV von ca. 20% gewahlt worden, um einerseits einen ausreichend
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starken Kopplungseffekt hervorzurufen ohne andererseits einen zu ausgepriagten An-
stieg der Anstrengung im MSV zu erzeugen (vgl. Kapitel 3.6.3). Die restlichen Lagen
sind anschliefend in ihrem Volumenanteil dementsprechend angepasst worden. Die
Ergebnisse der Anpassungen sind in den Tabellen F.1 bis F.6 dargestellt, wobei die
Steifigkeiten vereinfacht in effektiven Steifigkeiten ausgedriickt sind.

A
Wy = ——20 (6.2)
V A11A66
D
10 (6.3)

Fiir die Bewertung der Kopplungseigenschaften der so aufgestellten MSVs ohne den
Einfluss des Gesamtentwurfprozesses soll vorab das von Shirk, Hertz und Weisshaar
[SHW86] benutzte Steifigkeitskopplungsverhéltnis wp (Gleichung 6.3), welches fiir
die Bewertung des Einflusses von Tailoring auf Flattergeschwindigkeiten eingefiihrt
worden ist, herangezogen werden. Dieses kann in gleicher Form auch fiir die Mem-
bransteifigkeit aufgestellt werden (Gleichung 6.2) und ist besser geeignet als die
Auswertung der Koppelsteifigkeit Q4 der Einzelschicht (vgl. Abbildung 3.17), da
der Einfluss der iibrigen Lagen mit eingeht.
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Abbildung 6.3: Charakteristik des MR-FSW Entwurfes auf Basis der MD-90-40X

Abbildung 6.2 zeigt diese Steifigkeitskopplungsverhéltnisse w aufgetragen tiber
dem Tuailoring-Winkel 6 fir die MSVs der oberen Behdutung (AS4) und unteren
Behautung (AS4/IM7) des Fligelstrukturkastens der MR-CFK-Entwtirfe. Als Ers-
tes kann man sehen, dass kein grofler Unterschied zwischen den beiden MSVs in
Abhéngigkeit der Materialien besteht und die qualitativen Verldufe gleich sind.
Die groiten Werte der normierten Kopplungen w liegen sowohl fiir die Zug-Schub-
Kopplung als auch fiir die Biege-Torsion-Kopplung zwischen 20° < 6 < 40°. Damit
sind die Ergebnisse kongruent zu denen der Kopplungssteifigkeiten der Einzelschicht
in Abbildung 3.17.

Dass dies auch anders aussehen kann, ist in Attaran u.a. [Att+11] zu lesen. Dort
liegen die grofiten Werte fiir die Steifigkeitskopplungsverhéltnisse wp fiir eine dreila-
gigen Glasfaser-Kunststoff-Verbund aus 0/90°-Gewebe zwischen 10° < 6 < 20°.

6.3 Aeroelastic Tailoring des vorwartsgepfeilten Fliigels

6.3.1 Einfluss auf den Gesamtentwurf

Der aus dem MR-BSW abgeleitete MR-FSW Entwurf ist in Abbildung 6.3 darge-
stellt. Bis auf die Vorderkantenpfeilung und die Position des Fliigels entspricht der
Entwurf exakt dem MR-BSW Entwurf. Wihrend die Pfeilung so verdndert wor-
den ist, dass beide Entwiirfe eine anniahernd gleiche Pfeilung in der 50%-Linie des
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Abbildung 6.4: Ergebnisse der Tailoring-Winkelvariation bezogen auf den MR-FSW
Basisentwurf ohne aeroelastic tailoring mit elliptischer Zirkulation

Strukturkastens besitzen (vgl. Abbildung D.1), um &hnliche strukturmechanische
Eigenschaften aufzuweisen, ist die Fliigelposition aus der Forderung nach gleichem
Nickstabilitdtsmafl bestimmt worden. Die Rippen sind fiir alle MR-FSW Entwiirfe
hingegen stromungsparallel gestellt worden (gedreht im Uhrzeigersinn an der rech-
ten Tragfliche, negative Winkel 0), um die aeroelastic tailoring-Mainahmen iiber die
unausgeglichenen MSVs zu unterstiitzen, wie es von Harmin u. a. [Har+11] fiir den
gepfeilten Fliigel gezeigt worden ist. Zusétzlich ist eine elliptische Zirkulationsver-
teilung fiir die Gegeniiberstellung gewéahlt worden, da die Belastung im Auflenfliigel
hier am grofiten ist und damit die starksten Effekte fiir diese Konfiguration erwartet
werden.

Die Referenzrichtung und der Drehsinn fiir die zuvor aufgestellten Laminate sind
in Abbildung 6.1 und 6.3 eingezeichnet. Die Referenzrichtung entspricht der 50%-
Linie des Fliigelstrukturkastens und ein negativer Tuailoring-Winkel einer Drehung
im Uhrzeigersinn. Dementsprechend zeigt ein positiver Tailoring-Winkel entgegen
des Uhrzeigersinnes bezogen auf den rechten Fliigel in Flugrichtung in der Drauf-
sicht des Flugzeuges.

In Abbildung 6.4 sind die Ergebnisse der Variation des Tuiloring-Winkels fiir die
charakteristischen Groflen des Entwurfes aufgetragen, die sich aus den statisch, ae-
roelastisch gerechneten Gesamtentwurfsanalysen unter Einhaltung der 1g-flightshape
ergeben. Die Verlagerung der elastischen Achse durch positive Tailoring-Winkel, die
dem Aufstellen der Profile im AuBenfliigel entgegenwirkt, erweist sich als giinstig
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Abbildung 6.5: Zirkulationen fiir den Abfanglastfall 5 der Tailoring-Winkelvariation
an des MR-FSW Entwurfes

fiir die Verringerung der Strukturmassen, was abgeleitet aus den Ergebnissen am
Kragarm erwartet worden ist (vgl. Kapitel 3.6.3). Erklaren ldsst sich der gewichts-
reduzierende Effekt mit der Gegeniiberstellung der Zirkulationsverteilungen der Ab-
fanglastfille (hier beispielhaft Lastfall 5) im statisch aeroelastischen Gleichgewicht.
Die Zirkulationsverteilungen sind in Abbildung 6.5 fiir positive Winkel und in Ab-
bildung D.2 fiir negative Winkel aufgetragen.

Man erkennt, dass der Fliigel ohne aeroelastic tailoring die hochste Zirkulation im
AuBenfliigel im Vergleich zu den Verteilungen mit positiven Tailoring-Winkeln auf-
zeigt. Bis zu einem Tailoring-Winkel # = 30° nimmt die aus dem Tailoring re-
sultierende Entlastung, welche aus der dem Aufstellen der Profile im Auflenfliigel
gegengerichteten Torsion herriihrt, zu. Bei § = 37.5° nimmt die Entlastung aufgrund
der kleineren Kopplungsterme wieder ab und bewegt sich in der Gréflenordnung von
0 = 22.5°. Bei § = 45° fithrt die Zirkulationsverteilung entgegen der Erwartung zur
geringsten Belastung des Fliigels. Dieser auf den ersten Blick paradoxe Effekt kommt
durch die Betrachtung des auskonvergierten Gesamtflugzeuges mit Beriicksichtigung
der Schneeballeffekte bei der Auslegung zustande. Denn in Bezug auf die Struktur-
massen ist bei § = 45° eine deutliche Massenzunahme im Vergleich zur Version ohne
aeroelastic tailoring festzustellen, welche durch den stark unausgeglichenen Aufbau
des MSVs kommt. Dieser fithrt, wie in Kapitel 3.6.3 gezeigt worden ist, zu héheren
Materialanstrengungen und damit groleren Wandstéarken im Fliigel. Dadurch ist der

131

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.
Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.



6 Aeroelastic Tailoring-Studie an einem Mittelstreckenflugzeug

Fliigel biegesteifer und die aus der Pfeilung resultierende Biege-Torsions-Kopplung
schwicher. In diesem Fall ist also die grofiere Biegesteifigkeit aufgrund der hoher di-
mensionierten Wandstéarken die Ursache fiir das weniger starke Aufstellen der Profile
im Auflenfliigel. Im Endeffekt ergibt sich allerdings ein insgesamt schlechterer Ent-
wurf bei § = 45°.

Die Betrachtung des Einflusses von negativen Tailoring-Winkeln auf die Zirkulati-
onsverteilung im Abfanglastfall ergibt ein dhnliches Bild (Abbildung D.2), nur dass
diesmal durch das Tailoring das Aufstellen der Profile im Auflenfliigel noch verstarkt
wird und die Strukturmassen zunehmen. Der groite Effekt in der Zirkulationsvertei-
lung ist wie zuvor bei # = —30° zu sehen und auch hier zeigt sich bei dem Entwurf
mit § = —45° ein stiarkerer Einfluss auf die Zirkulationsverteilung durch den steiferen
Fliigel (16.5% hohere Fligelmasse) als durch das Tailoring. In der Betrachtung der
Gesamtentwurfsergebnisse ist in Konsequenz auch ein kontinuierlicher Anstieg der
Massen mit stiarker negativ werdenden Tailoring-Winkeln zu sehen.

AbschlieBend kann man feststellen, dass ein Tailoring-Winkel zwischen 20° < |6] <
30° den gewichtsoptimalen Gesamtentwurf ermdglicht. Dieses Ergebnis deckt sich
mit den zuvor dargestellten Steifigkeitskopplungsverhéltnissen, die im Bereich zwi-
schen 20° < |f| < 40° ihr Maximum aufweisen und mit der Erkenntnis, dass mit
steigendem Tailoring-Winkeln |0| die Anstrengungen im MSV zunehmen. Zusétzlich
zeigt die Darstellung des Dimensionierungskriteriums in den Abbildungen D.6 bis
D.10, dass die Oberseite der Fliigel mit # = 22.5° etwas groffflichiger gegen Beu-
len dimensioniert wird als bei § = 0°. Bei grofleren Winkeln ¢ dominiert aber die
Dimensionierung gegen Festigkeit (vgl. Abbildung D.10). Daraus kann gefolgert wer-
den, dass die Anstrengung aus der Festigkeit mit kleinem 6 weniger stark ansteigt,
als die Instabilitdt zunimmt und dass sich dieser Sachverhalt bei 6 > 37.5° umkehrt
und die Festigkeit kritischer ist als die Stabilitét.

6.3.2 Querruderwirksamkeit

Bislang ist ausschlielich der Einfluss auf die Massen und die direkten Betriebskosten
dargestellt worden, aber nach Shirk, Hertz und Weisshaar [SHW86| hat die Verlage-
rung der elastischen Achse durch das Tuailoring ebenso Auswirkungen auf die Querru-
derwirksamkeit. Geméafl der Zulassungsvorschriften muss sichergestellt werden, dass
die Querruderwirksamkeit (vgl. Gleichung 6.4 und Kapitel G) im Flugbereich im
zulassigen Bereich liegt und die getailorten Entwiirfe sich nicht aus diesem Grund
disqualifizieren.

(6.4)

Die Querruderwirksamkeiten werden hier mit Hilfe eines einfachen aerodynamischen
Modells (doublet lattice method, DLM) in Kopplung mit dem aus der Dimensio-
nierung vorliegendem FE-Modell fiir Reiseflugbedingungen mit MSC.NASTRAN®
berechnet, da hier die Methodik bereits integriert ist (vgl. Kapitel G, [Sch97]). Die
DLM-Aerodynamik bietet Vorteile bei dem Aufwand der Abbildung von Rudern, da
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Abbildung 6.6: Querruderwirksamkeiten dem MR-FSW Entwurf

bei den DLM-Stromungslosern im Vergleich zu HISSS {iber eine Drehung des Norma-
lenvektors eines Panels ein Ruderausschlag erzeugt werden kann, ohne eine geometri-
sche Anpassung vornehmen zu miissen. In HISSS muss das Ruder geometrisch korrekt
abgebildet werden, die Stirnflichen von Ruder und Fligel im Ubergang verschlos-
sen sein und Nachlaufe modelliert und mitgefithrt werden. Erst damit kann in einer
statisch aeroelastisch gekoppelten Rechnung fiir die stationdre Rollbewegung der fiir
die Ruderwirksamkeit notwendige Rollmomentenbeiwert C, ermittelt werden (vgl.
Kapitel G). Im Gegenzug kann die DLM den Dickeneinfluss und den Nullauftrieb
nicht ohne Hilfe von Korrekturwerten aus Windkanalversuchen oder hoherwertigen
CFD-Verfahren abbilden. Da bei allen betrachteten Versionen die Fliigelgeometrie
im Gegensatz zur Steifigkeit unverandert ist und nur die Anderungen in der Quer-
ruderwirksamkeit betrachtet werden soll, konnen Dickeneinfluss und Nullauftrieb
vernachléassigt und die DLM ohne Korrekturen angewendet werden. Das verwendete
Modell fiir die DLM-Aerodynamik ist in Abbildung D.4 des Anhangs dargestellt.

Als Ergebnis aus der statisch aeroelastischen Rechnung mit MSC.NASTRAN® erhilt
man die Verlaufe der Querruderwirksamkeit 7y iiber dem Staudruck, welche in Abbil-
dung 6.6 fiir die Varianten mit Vorwartspfeilung dargestellt ist. Wahrend mit einer
konstanten Reiseflugmachzahl von Ma, = 0.8 gerechnet worden ist, ist der Stau-
druck zwischen g = 1000 — 38000N/m? variiert worden. Ein Staudruck von 11016Pa
entspricht dem Reiseflug im Auslegungspunkt (Flughohe = 10km ISA-Atmosphére).
Um zu zeigen, dass hohere Machzahlen kritischer sind, ist die Machzahlabhéngigkeit
fiir den Basisentwurf ohne Tailoring des MR-FSW Entwurfs in Abbildung D.3 dar-
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Abbildung 6.7: Anderungen der Querruderwirksamkeiten Ang aufgetragen iiber den
Tailoring-Winkel im Entwurfspunkt bei ¢ = 11016 N/m? fiir den MR-
FSW

gestellt. Darin ist zu sehen, dass mit steigender Machzahl die Querruderwirksamkeit
abnimmt. Bei dieser Darstellung ist allerdings zu beriicksichtigen, dass der Kompres-
sibilitatseinfluss nur im Rahmen der DLM-Theorie abgedeckt ist und ebenso keine
dynamischen Effekte beriicksichtigt sind. Mit dieser Erkenntnis reicht es aus, die
Querruderwirksamkeit bei Ma = 0.8 zu betrachten, um kritische Entwiirfe zu iden-
tifizieren.

Weiterhin sieht man in Abbildung 6.6, dass alle Varianten stets eine positive Ru-
derwirksamkeit im betrachteten Bereich haben und damit die Forderung nach Quer-
ruderwirksamkeit ng > 0 im Flugbereich erfiillt ist. Dabei ist generell ein leicht
nichtlinearer Verlauf der Ruderwirksamkeit mit steigendem Staudruck erkennbar.
Der theoretische Einfluss des Tailoring, bei dem positive Tailoring-Winkel 6 zu einer
Verschlechterung und negative Tailoring-Winkel 8 zu einer Verbesserung der Ruder-
wirksamkeit fithren (vgl. [SHWS86]), ist hier nur ansatzweise zu erkennen, da dieser
Effekt durch die unterschiedlichen Fliigelbiegesteifigkeiten, die sich nach dem Dimen-
sionieren einstellen, iberdeckt wird. Dies wird besonders deutlich bei den Entwiirfen
mit 0 = £45°, die wie oben erldutert eine hohere Biegesteifigkeit besitzen.
Entgegen der Theorie haben diese durch die hohere Biegesteifigkeit eine deutlich bes-
sere Ruderwirksamkeit, als die anderen Entwiirfe. Um die Unterschiede zu verdeut-
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Abbildung 6.8: Ergebnisse der Tailoring-Winkelvariation bezogen auf den MR-BSW
Basisentwurf ohne aeroelastic tailoring mit elliptischer Zirkulation

lichen ist in Abbildung 6.7 fiir den Entwurfspunkt (¢ = 11016N/m?) die Ruderwirk-
samkeit iber dem Tuailoring-Winkel 6 dargestellt. Der Verlust an Ruderwirksamkeit
durch das Tailoring ist fiir den aus Gesamtentwurfssicht interessanten Entwurf mit
einem Tailoring-Winkel von 8 = 30° mit unter einem Prozent sehr gering. Damit
fithren die Vorteile durch das Tailoring in diesem Fall zu einem insgesamt besseren
Entwurf.

6.4 Aeroelastic Tailoring des riickwartsgepfeilten Fliigels

6.4.1 Einfluss auf den Gesamtentwurf

Fiir den in Kapitel 4.1 vorgestellten MR-CFK Entwurf (MR-BSW) gilt die gleiche
Vorzeichenkonvention fiir den Tailoring-Winkel am Fliigel, wie bei dem MR-FSW.
Auch hier sind verschiedene Tuiloring-Winkel von § = —45° bis § = +45° unter
Verwendung der Laminate mit gleicher Normal- und Biegesteifigkeit durchgerechnet
worden, um die Effekte durch das Tailoring auf den Gesamtentwurf aufzuzeigen.
Ebenso ist auch die elliptische Zirkulationsverteilung fiir die Untersuchung wegen
der grofBiten zu erwartenden Effekte ausgewahlt worden.

In Abbildung 6.8 sind die Ergebnisse der Variation des Tuiloring-Winkels fiir die
charakteristischen Groflen des Entwurfes aufgetragen, die sich aus den statisch, ae-
roelastisch gerechneten Gesamtentwurfsanalysen unter Einhaltung der 1g-flightshape
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Abbildung 6.9: Zirkulationen fiir den Abfanglastfall 5 der Tailoring-Winkelvariation
an dem MR-BSW

ergeben. Die Verlagerung der elastischen Achse durch positive Tailoring-Winkel, die
das Entwinden der Profile im Auflenfliigel verstérkt, erweist sich als giinstig fiir die
Verringerung der Strukturmassen. Erklaren lasst sich der gewichtsreduzierende Ef-
fekt mit der Gegeniiberstellung der Zirkulationsverteilungen der Abfanglastfélle (hier
beispielhaft Lastfall 5) im statisch aeroelastischen Gleichgewicht. Die Zirkulations-
verteilungen sind in Abbildung 6.9 fiir positive Winkel und in Abbildung D.11 fiir
negative Winkel aufgetragen.

Auch hier erkennt man in Gegeniiberstellung zu den Verteilungen mit positiven
Tailoring-Winkeln analog zu den Entwiirfen mit vorwéartsgepfeiltem Fliigel, dass der
Fliigel ohne aeroelastic tailoring aulen eine fiilligere Zirkulation aufzeigt. Bis zu
einem Tailoring-Winkel § = 30° nimmt die aus dem Tailoring resultierende Ent-
lastung, welche aus der dem Aufstellen der Profile im AuBenfliigel gegengerichteten
Torsion herriihrt, zu. Bei 6§ = 45° fiihrt die Zirkulationsverteilung entgegen der Er-
wartung zur geringsten Entlastung des Fliigels. Dieser Effekt kommt auch hier wieder
durch die Betrachtung des auskonvergierten Gesamtflugzeuges mit Beriicksichtigung
der Schneeballeffekte bei der Auslegung zustande. Denn in Bezug auf die Struktur-
massen ist bei # = 45° eine deutliche Massenzunahme im Vergleich zur Version ohne
aeroelastic tailoring festzustellen, welche durch den stark unausgeglichenen Aufbau
des MSVs kommt. Der Effekt ist damit der gleiche wie bei dem zuvor betrachteten
vorwartsgepfeilten Fliigel und die groflere Biegesteifigkeit aufgrund der hoher dimen-
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Abbildung 6.10: Querruderwirksamkeiten des MR-BSW Entwurfes

sionierten Wandstérken ist die Ursache fiir die weniger starke Entwindung der Profile
im AuBenfligel.

Insgesamt gesehen erweist sich ein positiver Tailoring-Winkel im Bereich von 11° <
0 < 30° als vorteilhaft fiir die Strukturmassen des riickwartsgepfeilten Fliigels und
damit auch fiir die Gesamtstrukturmasse des Flugzeuges. Der grofite positive Effekt
zeigt sich bei dem MR-BSW bei 6 = 22.5°.

6.4.2 Querruderwirksamkeit

Die Berechnung der Querruderwirksamkeit wird in gleicher Weise wie in Kapitel 6.3.2
durchgefiithrt. Das DLM-Aerodynamikmodell beschrankt sich auch hier auf die den
Fligel, das Hohen- und das Seitenleitwerk und ist in Abbildung D.5 des Anhangs
dargestellt. Die Ergebnisse der Analysen mit MSC.NASTRAN® sind in Abbildung
6.10 dargestellten Verldufe der Querruderwirksamkeiten aufgetragen tiber der Varia-
tion des Staudruckes fiir den kritischen Fall der Reiseflug-Machzahl des MR A/C
Mac = 0.8. Der Entwurfspunkt des MR A/C mit riickwértsgepfeiltem Fligel ent-
spricht auch hier einem Staudruck von ¢ = 11016 N/m?.

Alle Entwiirfe weisen eine Querruderwirksamkeit nz > 0 auf, womit im betrachteten
Bereich 1000N/m? < ¢ < 38000N/m? die Torsionssteifigkeit der Fliigel ausreicht,
um einen Zusatzauftrieb durch den Querruderausschlag und damit ein Rollmoment
zu erzeugen. Anders als bei des MR-FSW Entwurfes sind die Verlaufe hier von pro-
gressiver Gestalt, so dass selbst ein kleines Ag zu einer stérkeren Anderung Ang
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Abbildung 6.11: Anderungen der Querruderwirksamkeiten Ang aufgetragen iiber
den Tailoring-Winkel im Entwurfspunkt bei ¢ = 11016 N/m? fiir
die MR-BSW

fithrt. Vergleicht man, wie in Abbildung 6.11 zu sehen, den Einfluss des Tuailoring-
Winkels im Entwurfspunkt auf die Anderung der Querruderwirksamkeit bezogen auf
den Entwurf ohne aeroelastic tailoring, so lasst sich abgesehen von dem Entwurf mit
6 = +45° der von der Theorie vorhergesagte Einfluss bestatigen. Negative Tailoring-
Winkel verbessern die Ruderwirksamkeit, positive fithren zu einer Verschlechterung.
Bei den Entwiirfen mit 0 = +45° wirkt sich wieder der gekoppelte Gesamtentwurf
in der Form aus, dass der Fligel auf Grund der stark unausgeglichenen Laminate
schwerer und in diesem Fall dadurch steifer ist. Dies fithrt dann gerade bei 6 = +45°
dazu, dass trotz des positiven Winkels eine bessere Ruderwirksamkeit entsteht. Die-
ser Entwurf ist aber wegen seines hoheren Gewichtes aus gesamtentwerferischer Sicht
unglinstig. Die beiden besten Entwiirfe beziiglich der Gesamtleistung ergeben sich
bei § = 22.5° bzw. 6 = 30°. Bei diesen betragt der Verlust an Querruderwirksam-
keit geringfiigig mehr als 2% bezogen auf die Variante ohne aeroelastic tailoring im
Entwurfspunkt und ist damit noch akzeptabel.
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6.5 Vergleich der Ergebnisse der Tailoring-Studie

Die Gesamtentwurfsstudien am Mittelstreckenflugzeug mit vorwérts- und riick-
wértsgepfeiltem Fliigel haben gezeigt, dass durch das Tailoring der Fliigelbehdutung
eine Gewichtsreduktion der Fliigelstrukturmassen moglich ist und sich in Folge
der Schneeballeffekte eine Verbesserung der Gesamtentwurfseigenschaften ergibt.
Unabhéingig von der Richtung der Pfeilung fithren positive Tailoring-Winkel zwi-
schen & = 20° und # = 30° zu den besten Ergebnissen, da hierdurch eine Ent-
lastung des Fliigels in den dimensionierenden Lastfdllen erfolgt. Wéhrend sich
im Auslegungspunkt, dem 1g Reiseflug, gerade die gewtinschte flightshape aus
der zuriickgerechneten jigshape einstellt, tritt die Entlastung dann bei Manovern
oder Boen mit groferem Lastvielfachen auf (z.B. 2.5g Abfangmanover). Bei dem
vorwartsgepfeiltem Fliigel wird iiber das Tuiloring das Aufstellen der Profile durch
die Biege-Torsions-Kopplung im Auflenfliigel reduziert und beim riickwartsgepfeiltem
Fliigel wird die Entwindung der Profile durch die Biege-Torsions-Kopplung im Au-
Benfliigel verstarkt. In beiden Féllen bewirkt dies eine Minderung der Auftriebsvertei-
lung im Bereich der Fliigelspitze, das resultierende Wurzelbiegemoment verkleinert
sich und der Fliigel kann leichter ausgelegt werden.

Betrachtet man die in Tabelle 6.1 dargestellten quantitativen Gewinne durch das
Tailoring in Bezug auf die Referenzentwiirfe ohne aeroelastic tailoring, so fallen
diese bei dem MR-BSW Fliigel im glinstigsten Fall in gleicher Groflenordnung aber
deutlicher aus, wie es Dugas [Dug02] fiir das Mittelstreckenflugzeug vorhergesagt
hat. Die ca. 2% Ersparnis in der Masse des rickwartsgepfeilten Fligels wirken sich
hier insgesamt gerade einmal mit ca. 1/3% auf die Betriebsleermasse aus. Etwas bes-
ser zeigt sich die Bilanz bei der vorwértsgepfeilten Variante. Die Einsparung in der
Fliigelmasse ist mit ca. 3% hier ein Drittel grofier als bei dem riickwartsgepfeiltem
Fliigel. Dennoch wirkt sich das Tailoring nur zu ca. 3/4% auf die Betriebsleermas-
se aus. Dieser geringe Einfluss auf die Betriebsleermasse liegt daran, dass bei den
vorliegenden Entwiirfen die Fliigelmasse bei der vorwértsgepfeilten Version ca. 14%
der Betriebsleermasse ausmacht und bei der riickwartsgepfeilten Version nur ca.
13%. Eine Verbesserung der Fliigelmasse wirkt sich damit bei dem untersuchten MR
A/C trotz der Schneeballeffekte nicht so stark aus. Im Vergleich dazu betriagt der
Anteil von Fliigelmasse zur Betriebsleermasse bei anderen MR A/C wie z.B. der
A320-200 Fpet = 19%. Bei dem zuvor betrachteten LR A/C ist das Verhéltnis
sogar

OpEl — 26%. Mit steigenden prozentualen Anteil der Fligelmasse an der

Betriebsleermasse vergroflert sich dann auch das Potential einer Masseneinsparung.

Entwurf L MFEjiigel L OEW L mg lMTOWl DOC

MR-FSW | 6924kg | 47565kg | 23726kg | 8875lkg | 0.0243€/Skm
0=225° | —3.34% | —0.59% ~0.27% —0.39% —0.52%
MR-BSW | 5663kg | 44966kg | 23077kg | 85503kg | 0.0237€/Skm
0=225° | —2.08% | —0.33% ~0.31% ~0.26% ~0.17%

Tabelle 6.1: Gegeniiberstellung der absoluten Werte und der relativen Anderungen
bezogen auf die jeweiligen Entwiirfe ohne Tailoring
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6 Aeroelastic Tailoring-Studie an einem Mittelstreckenflugzeug

Weiterhin ist an dem MR A/C gezeigt worden, dass die Verlagerung der elastischen
Achse tiber positive Tailoring-Winkel sich sowohl bei dem vorwértsgepfeiltem als
auch bei dem riickwartsgepfeiltem Fliigel nachteilig auf die Querruderwirksamkeit
auswirkt. Der Verlust an Querruderwirksamkeit ist dabei kein Phanomen, das nur
beim Tailoring mit FKVs auftritt, sondern héngt rein von dem Hebelarm des Ruders
zur elastischen Achse ab und ist somit in gleicher Weise auch bei der Verdrehung
der Stringer und Riflstopper-Doppler vorhanden. Bei den hier betrachteten Entwiir-
fen fithrt das Tailoring jedoch nicht zu einem Verlust an Querruderwirksamkeit im
Flugbereich, so dass der Gewichtsvorteil auch genutzt werden kann.

Letztendlich verdeutlicht der Vergleich der absoluten Ergebnisse der MR A /C-Vari-
anten (Tabelle 6.1), dass der Entwurf mit vorwértsgepfeiltem Fliigel bei identischen
Anforderungen an die Transportleistung deutlich schwerer wird als der Entwurf
mit konventioneller Riickwértspfeilung. So sind die Fligelmasse ca. 22%, die Be-
triebsleermasse ca. 6% und die maximale Abflugmasse ca. 4% grofier. Dadurch ist
die benotigte Kraftstoffmasse ebenfalls ca. 3% hoher und die Wirtschaftlichkeit
gemessen an den direkten Betriebskosten verschlechtert sich um ca. 2.5%. Betrach-
tet man die Massendanderungen des MR-FSW Entwurfes (vgl. Abbildung D.2 und
D.4), so erkennt man auch eine deutliche Zunahme in der Rumpfmasse, die nicht
nur aus Schneeballeffekten herrtihren kann. Grund hierfiir ist die veranderte Posi-
tion des Fliigels, der bei einer Vorwértspfeilung und T-Leitwerk zwangsldufig nach
hinten wandern muss, um eine ausgeglichene Momentenbilanz im horizontalen Rei-
seflug zu erreichen. Dadurch ist die freie Linge des Rumpfes grofier als bei der
riickwartsgepfeilten Version und das auf den Rumpf wirkende Biegemoment steigt.
Dies muss mit einer starkeren Dimensionierung abgefangen werden. Allerdings ist
der beschriebene Effekt bei der als MR A/C ausgewéhlten MD-90-40X durch die

Streckung des Rumpfes besonders ausgepragt.

6.6 Verbesserung des vorwartsgepfeilten Entwurfs

Im folgenden soll der MR-FSW Entwurf schrittweise verbessert werden, um die
Nachteile gegeniiber der riickwartsgepfeilten Referenz zu reduzieren. Weiterhin soll
iiberpriift werden, ob iiberhaupt ein gleichwertiger Entwurf durch eine Modifikation
abgeleitet werden kann oder ob nur ein kompletter Neuentwurf die riickwartsgepfeilte
Version tibertreffen kann. Es wird dazu ein Ansatz gewéhlt, der gezielt eine Kom-
bination der aus der PrADO/SAM-Erweiterungen stammenden Moglichkeiten mit
dem vorhandenen Funktionsumfang von PrADO/SAM anwendet. Die sich daraus
ergebenden Schritte sind in Tabelle 6.2 aufgelistet und haben sich aufbauend nach-
einander ergeben.

Ausgehend von der Basisversion des MR-FSW Entwurfes wird im ersten Schritt von
aeroelastic tailoring Gebrauch gemacht (Version V1). Dafiir bietet sich der vorher
am glinstigsten abgeschnittene Tailoring-Winkel von 6 = 22.5° an. Um die Biege-
Torsions-Kopplung noch zu verstirken ist im zweiten Schritt der Anteil der Tailo-
ring-Lagen im Fligellaminat von 21% auf 33% erhoht worden (Version V2). Es hat
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Abbildung 6.12: Schrittweise Anderungen an dem MR-FSW-Entwurf

sich hierbei gezeigt, dass eine weitere Steigerung iiber 33% hinaus der Tailoring-
Lagenanteile am MSV bei der verwendeten Materialkombination nur unter Reduk-
tion einer der effektiven Moduli (Zug/Druck/Schub) gewéhrleisten ldsst. Dies ist,
wie in Kapitel 6.2 gezeigt worden ist, nicht gewiinscht, da sonst die aus der Pfei-
lung herrithrende, gegensinnige Biege-Torsions-Kopplung den Effekt umkehrt. Wie
Abbildung 6.13 zeigt, ist tiber das Tailoring bei Variante V1 nur eine geringfiigige
Verbesserung moglich. Die Steigerung der Tailoring-Lagenanteile bei Variante V2
fithrt dann auch nur in geringem Mafl zu einer weiteren Verbesserung. Bei beiden
fallen die Schneeballeffekte auf die anderen dargestellten Groflen folglich gering aus.
Da sich bei den vorher ausgefithrten Berechnungen eine Elliptizitdt e = 0.7 als
glinstiger Kompromiss aus Kraftstoffverbrauch und Fligelgewicht herausgestellt hat
(vgl. Kapitel 5.1.1), soll im dritten Schritt die Zirkulationsverteilung des Fliigels von
elliptischer Zirkulationsverteilung auf eine Elliptizitdt von e = 0.7 gebracht werden
(Version V3). Zudem erzeugt eine innen fiilligere Zirkulation am vorwéartsgepfeiltem
Fliigel ein stérker negatives Nullmoment, so dass der Fliigel leicht nach vorn gescho-
ben werden kann. Damit kann der Rumpf als Folge des reduzierten Biegemomentes
leichter dimensioniert werden. Im Ergebnis zeigen sich dann wie erwartet zwei Ef-
fekte. Die Fliigelmasse reduziert sich um mehr als 7% und damit deutlich bezogen
auf Variante V2. Gleichzeitig steigt die bendtigte Kraftstoffmasse um ca. 1% an,
so dass unter den Strich zwar ein leichterer Entwurf entsteht, der aber auf Grund
seines hoheren Kraftstoffverbrauches nur geringfiigig besser beziiglich der direkten
Betriebskosten abschneidet.
Wie in Kapitel 6.5 gezeigt worden ist, ist die Rumpfmasse gegentiiber dem Entwurf
mit riickwértsgepfeiltem Fliigel wegen des langeren Hebelarms angestiegen. Um das
resultierende Biegemoment zu reduzieren, ist es sinnvoll, den Rumpf durch eine Ver-
groferung des Rumpfdurchmessers zu verkiirzen. Dies ist durch den Wechsel von
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Variante L Fliigel l Rumpf L Triebwerke
V1 Tailoring mit TW=22° - -
wie V1, Erhéhung der
V2 Tailoring-Lagenanteil von - -

20% auf 33%
wie V2, Anderung der

V3 Zirkulation von elliptisch auf - -
e=0.7
Rumpfdurchmesser
V4 wie V3 auf 3.925m erhoht, )

statt 3+2 Sitze 3+3
Sitze pro Reihe

Reduktion der Fligelfliche

V5 um 10% und Anheben der wie V4 -
Streckung um 10%
V6 wie V5 wie V5 Triebwerksleistung
angepasst

Tabelle 6.2: Mainahmen zu Verbesserung der Gesamtentwurfseigenschaften des MR
A /C mit vorwartsgepfeiltem Fligel

einer 3-2-Sitzanordnung auf eine 3-3-Sitzanordnung im FEconomy-Abteil in diesem
Fall einfach moglich, da nach FAR25 weiterhin ein Gang im Rumpf ausreicht. Eine
Anordnung mit mehr als 6 Sitzen pro Reihe wiirde einen zweiten Gang erfordern und
damit eine deutliche Erhohung des Rumpfdurchmessers mit einhergehender Zusatz-
masse notwendig machen und scheidet somit aus. Bei gleich bleibender Passagierzahl
kann mit der 3-3 Anordnung die Rumpflinge um 10% von 50m auf 45m reduziert
werden (Version V4). Das resultierende Kabinenlayout und ein Vergleich der Rumpf-
durchmesser sind in Abbildung D.12 dargestellt. Trotz der grofleren benetzten Ober-
fliche des neuen Rumpfes konnte eine Gewichtsreduktion von ca. 1.6% gegentiber
der Rumpfmasse von Version V3 erzielt werden. Das geringere Rumpfgewicht wirkt
sich durch die Schneeballeffekte aulerdem noch einmal positiv auf die Fliigelmasse
aus, die um ca. weitere 2% sinkt. Ebenso konnte durch die Strukturmassenreduktion
die benotigte Kraftstoffmasse wieder leicht reduziert werden.

Durch diese gewichtsreduzierende Mafinahmen hat sich die Gleitzahl (vergleiche Ab-
bildung D.13) mit abnehmendem Auftriebsbeiwert verschlechtert. Ein Méglichkeit,
die Gleitzahl im Reiseflug wieder zu verbessern, besteht darin die Fliigelfliche zu
verkleinern (gréferer C'y = giinstigere Gleitzahl) und gleichzeitig die Streckung zu
erh6hen, um den negativen Einfluss der Fliigelflache auf die Gleitzahl zu kompen-
sieren. Deswegen ist bei Variante V5 die Streckung um 10% vergrofiert und die
Fligelfliche um 10% unter Einhaltung der Randbedingungen verkleinert worden.
Dies zeigt sich im Ergebnis in geringeren Massen. So ist der Fliigel trotz groferer
Flachenbelastung noch einmal um tiber 3% leichter geworden. Weiterhin hat sich
die Kraftstoffmasse mit Anstieg der Gleitzahl um ca. 1.6% reduziert. Durch die
Schneeballeffekte sind auch der Rumpf und weitere Strukturkomponenten leichter
geworden, so dass die direkten Betriebskosten noch einmal deutlich gesunken sind.
Die reduzierte Fliigelfliche erhoht allerdings nachteilig die notwendigen Start- und
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Abbildung 6.13: Auswirkungen der Modifikationen des MR-FSW Entwurfes

Landebahnlédngen, da sich hier die Flichenbelastung negativ auswirkt (vgl. Abbil-
dung D.5).

Im néchsten Schritt scheint es sinnvoll zu sein, die Triebwerksleistung auf den Ent-
wurf anzupassen. Dazu wird die PrADO-Funktionalitat genutzt, das Triebwerk als so-
genanntes ,,Gummi“-Triebwerk vorzusehen, welches sich an die Schubanforderungen
des Entwurfes anpasst ([Hei+09]). Dies fithrt nochmals zu einer deutlichen Verbes-
serung der in Abbildung 6.13 dargestellten Flugzeugeigenschaften. Aber auch hier
fithrt die Reduktion des Triebwerksstandschubes zu einer deutlichen Verschlechte-
rung der benétigten Startbahnlénge.

Entwurf L MFpiiigel l OEW l myg L MTOW L DOC

MR-FSW V6 5924kg 46215kg 23499k g 87173kg 0.02378€/Skm
6 = 22.5° +2.44% +2.44% +1.51% +1.69% +0.29%
MR-BSW 5663kg 44966kg 23077kg 85503kg 0.02370€/Skm
0 = 22.5° —2.08% —0.33% -0.31% —0.26% —0.17%

Tabelle 6.3: Gegeniiberstellung der absoluten Werte und der relativen Anderungen
bezogen auf den riickwartsgepfeilten Basisentwurf mit CFK-Fliigel aber
ohne Tailoring

Vergleicht man abschlieend die Ergebnisse der verbesserten Variante V6 des MR-
FSW Entwurfes mit dem MR-BSW, bei dem ebenso aeroelastic tailoring auf den
Fliigel angewendet worden ist, so ist die riickwértsgepfeilte Variante immer noch
deutlich besser bezogen auf die Betriebsleermasse und die direkten Betriebskosten.
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Die Ergebnisse hierzu sind in Tabelle 6.3 aufgelistet. Weiterhin ist anzumerken, dass
bei dem MR-BSW Entwurf mit aeroelastic tailoring einige der Mafinahmen wie z. B.
Rumpfdurchmesser oder Triebwerksleistung angewendet werden kénnten und dies zu
weiteren Einsparungen fiihren wiirde.

6.7 Fazit der Tailoring-Studie

Greift man die Fragestellung vom Anfang des Kapitels, ob durch das aeroelastic tai-
loring eine Verbesserung der Flugzeuggesamtleistungen moglich ist, auf, so zeigt sich
aus den Studien des vorwérts- und rickwértsgepfeilten MR A /C, dass generell eine
Lastreduktion am Fliigel bei Boenlasten moglich ist und duflert sich darin, dass der
Fliigel leichter gebaut werden kann. Uber die Schneeballeffekte wirkt sich dies zudem
positiv auf andere Komponenten aus und es ergeben sich Gesamtentwiirfe mit bes-
seren Eigenschaften. Die eigenen Ergebnisse zeigen zudem gute Ubereinstimmungen
mit denen von Dugas [Dug02] préasentierten Daten fiir ein Mittelstreckenflugzeug.
Auch wenn der positive Effekt am vorwartsgepfeilten Fliigel etwas stiarker ausge-
pragt als am riickwartsgepfeilten Fliigel ist, so ist doch der Einfluss auf die Gesamt-
entwurfseigenschaften gering. Allerdings ist der Verlust an Querruderwirksamkeit in
beiden hier betrachteten Gruppen ebenso gering und stellt somit keinen Nachteil
gegeniiber den jeweiligen Versionen ohne aeroelastic tailoring dar, solange das Tailo-
ring-Laminat die gleiche effektiven Steifigkeiten wie das Grundlaminat aufweist und
der Basisentwurf eine ausreichende Querruderwirksamkeit besitzt.

Die schrittweise Verbesserung der MR-FSW Entwiirfe hat gezeigt, dass durch die
Vorwértspfeilung nicht nur die Belastungen am Fliigel ungiinstiger sind, sondern
dass durch die fiur die Trimmung, Stabilitdt und Steuerbarkeit notwendige Verschie-
bung des Fliigels ebenfalls die Belastungen im Rumpf steigen. Um diesen Effekt
abzumildern, ist der Rumpf verkiirzt und verbreitert worden, so dass die gleiche An-
zahl an Passagieren aufgenommen werden kann. Auch durch weitere Mafinahmen -
Modifikation von Streckung, Fliigelfliche und Anpassung der Triebwerke - ist es nicht
moglich gewesen, ein fiir den MR-BSW Entwurf konkurrenzfahiges Flugzeug bei Ein-
haltung der Grundkonfiguration zu erstellen, obwohl erhebliche Verbesserungen der
Eigenschaften innerhalb der vorwartsgepfeilten Versionen erzielt werden konnten.
Allerdings ist in die schrittweise verbesserten Entwiirfe mit vorwartsgepfeiltem Fliigel
bislang nicht der potentielle aerodynamische Vorteil einer laminaren Umstrémung
der Tragfliche mit eingeflossen, der eine Reduktion des Luftwiderstandes und somit
eine Kraftstoffeinsparung ermoéglicht. Eine solche laminare Umstromung lésst sich
bei vorwartsgepfeilten Tragflachen fiir transsonische Geschwindigkeitsbereiche einfa-
cher realisieren, als dies bei riickwéartsgepfeilten Fliigeln der Fall ist (siche [SLOS]).
Untersuchungen von Seitz u.a. [Sei+11] an einem modifizierten A320-Entwurf mit
vorwartsgepfeiltem Fliigel haben jiingst gezeigt, dass eine Verbrauchsreduktion von
ca. 9% Kraftstoff durch Verringerung des Nullwiderstandes durch Ausnutzung der
Laminaritdt moglich scheint.
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Betrachtet man zusammenfassend die Nachteile des MR-FSW Entwurfs, so ergeben
sich:

« cine hohere Fliigelmasse,
o eine hohere Rumpfmasse (Trimmung, Steuerbarkeit, Stabilitét),
« und als Folge davon ein hoheres MTOW und schlechtere DOC.

Seitz u. a. [Sei+11] verweisen weiterhin auf die problematischen Hochauftriebseigen-
schaften fiir Start- und Landung am Laminarfliigel und die notwendige Begrenzung
der maximalen Reisefluggeschwindigkeit auf ca. Ma=0.78, damit eine laminare Um-
stromung realisiert werden kann. Als vorteilhaft erscheint der MR-FSW Entwurf re-
sultierend aus den in der vorliegenden Arbeit durchgefithrten Berechnung nur dann
zu sein, wenn die Laminaritdt am Fligel ausgenutzt und somit der Kraftstoffver-
brauch gesenkt werden kann.

Hierin unterscheiden sich auch die Ergebnisse dieser Arbeit von denen von Seitz u. a.
[Sei+11] dargestellten Untersuchungen. Anders als in dem dort zitierten Bericht von
Piening [Pie84] konnte in Kapitel 6.3 nicht gezeigt werden, dass ein vorwértsgepfeilter
Fliigel bei gleicher Streckung und Fliigelfliche und damit auch gleicher Spannweite
trotz voller Ausnutzung der Tailoring-Moglichkeiten Gewichtsgleichheit gegentiber
dem riickwéartsgepfeiltem Fliigel erreicht (vgl. Abbildung D.5 Variante V2), wenn
man gleiche Steifigkeitseigenschaften voraussetzt. Als Grund fiir die Unterschiede zu
Piening [Pie84] in den Simulationsergebnissen wird der in dieser Arbeit andere An-
satz tiber numerische Verfahren sowohl seitens der Aerodynamik als auch seitens der
Strukturmechanik gesehen. Weiterhin hat Piening [Pie84] nur den Fliigel allein und
vor allem ohne den Einfluss der Beanspruchungen untersucht und keine Riickfithrung
auf den Gesamtentwurf vorgenommen. Gerade aber die Berticksichtigung der An-
strengung mit Anderung des Tailoring-Winkels, wie in Kapitel 3.6.3 dargestellt,
und der Trimmungseinfluss, wie Osterheld [OstO?)] herausgestellt hat, spielen in die-
sem Zusammenhang eine wichtige Rolle. Ob oder wie bei Seitz u.a. [Sei+11] eine
Riickfithrung der aeroelastischen Wechselwirkungen am Fliigel auf dessen Dimen-
sionierung und weiterhin auf die Gesamtentwurfseigenschaften inklusive Trimmung
stattgefunden hat, ist leider nicht dargestellt. Ebenso kann ein direkter Vergleich
nicht vorgenommen werden, da genaue Komponentenmassen nicht veroffentlicht wor-
den sind.

Es bleibt abschliefend festzustellen, dass ein Entwurf mit vorwartsgepfeiltem Trag-
fliigel grofle Nachteile beziiglich der Gesamtentwurfseigenschaften durch die ungtin-
stige Belastung des Tragfliigels aus den dimensionierenden Boéenlasten aufweist, die
durch aeroelastic tailoring nur leicht abgemindert aber nicht ausgeglichen werden
konnen. Fir eine konkurrenzfihige Alternative fiir die klassische, riickwartsgepfeilte
Konfiguration muss die Verbesserung im Nullwiderstand durch laminare Tragfliigel-
umstromung damit so grof sein, dass das Mehrgewicht durch die Vorwartspfeilung
nicht nur ausgeglichen, sondern iiberkompensiert werden kann.

Allgemein lésst sich aus den Ergebnissen der Tailoring-Studie schlielen, dass aero-
elastic tailoring zwar Vorteile fir Auftriebsflichen bedeutet, aber es sollte gerade
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6 Aeroelastic Tailoring-Studie an einem Mittelstreckenflugzeug

bei Entwiirfen mit riickwértsgepfeiltem Tragfliigel iiberlegt werden, wann und ob
der Einsatz von aeroelastic tailoring Sinn hat. Gerade die Biege-Torsions-Kopplung
liee sich durch Erhéhung der Pfeilung in dhnlich positiver Weise beeinflussen. Sie
wirkt sich, wie in Kapitel 3.6.3 gezeigt worden ist, starker auf die Biege-Torsions-
Kopplung aus ohne die in SAM zurzeit nicht berticksichtigen Effekte beim aeroela-
stic tailoring - asymmetrische Verformung bei thermischer Last, erhohte Beanspru-
chung der Verbindungselemente durch die Verwolbung oder die spring-in-Effekte
fiir die Fertigung - hervorzurufen. Die Pfeilungséinderung ist aus lastreduzierender
Sicht am riickwértsgepfeiltem Tragfliigel also vorzuziehen, sofern es die aerodyna-
mischen und andere Randbedingungen zulassen. Da eine Erhohung der Pfeilung am
vorwartsgepfeiltem Tragfliigel gerade anders herum, also lasterhohend, wirkt, sind
hier kompensierende Mafinahmen wie das aeroelastic tailoring, das Verdrehen der
Stringer und Doppler sowie das Verdrehen der Rippen sinnvoll.
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7 Zusammenfassung, Schlussfolgerung und Ausblick

Die vorliegende Arbeit beschéftigt sich mit Erweiterung des Gesamtentwurfprozes-
ses zur Abbildung von Faser-Kunststoff-Verbunden und der gezielten Ausnutzung
statisch aeroelastischer Effekte am Fliigel durch aeroelastic tailoring. Ein vermehrter
und sinnvoller Einsatz von Faser-Kunststoff-Verbunden zusammen mit der gezielten
Ausnutzung ihrer anisotropen Eigenschaften kann dazu beitragen, zukinftige Flug-
zeugentwiirfe wirtschaftlicher zu machen, wenn diese Effekte schon in einer frithen
Phase des Flugzeugentwurfs abgebildet werden.

Im ersten Teil der Arbeit wird ein Uberblick iiber den aktuellen Stand der Entwick-
lung bei Massenabschitzungsverfahren im Flugzeug(vor)entwurf gegeben. Es wird
weiterhin aufgezeigt, dass es keine Veroffentlichungen iiber ein integrales Verfahren
gibt, welches auf Flugzeug-Gesamtentwurfsebene Massen von Faser-Kunststoff-
Verbund-Strukturen physikalisch basiert vorhersagen kann. Daraus hat sich als
Motivation fiir die vorliegenden Arbeit ergeben, das Strukturmassen- und Aeroelas-
tikmodul SAM beziiglich FKVs und aeroelastic tailoring zu erweitern.

Dazu ist im folgenden Teil der Arbeit ein Uberblick iiber die theoretischen Ver-
fahren in SAM und deren Erweiterungen im Rahmen dieser Arbeit gegeben worden.
Die Erweiterungen umfassen als erstes die Implementation von verschiedenen Ver-
sagenskriterien fiir FKVs, von denen das Puck-Kriterium favorisiert worden ist.
Weiterhin ist die bestehende Dimensionierungslogik vom bestehenden fully-stressed-
design zum fully-exerted-design fir FKV-Strukturen weiterentwickelt worden. Zur
Berticksichtigung der Stabilitatseigenschaften der isotropen und FKV-Strukturen ist
als Konsequenz auf die Anisotropie ein auf einem Ritz-Ansatz basiertes Verfahren
implementiert worden, welches auch die Einfliisse auf die lokale Stabilitdt von einem
vollbesetzten Biegesteifigkeitsquadranten wiedergeben kann.

Um spater den Einfluss von unterschiedlichen Zirkulationsverteilungen im Reise-
flug aufzeigen zu konnen, ist es notwendig gewesen, eine einfache Methode auf Basis
des Panel-Verfahrens HISSS zu entwickeln, mit der iiber den Parameter der geo-
metrischen Verwindung die Zirkulationsverteilung von Tragflichen nach Vorgaben
eingestellt werden kann. Im néchsten Schritt musste dazu die Prozesskette in SAM
so angepasst werden, dass bei aeroelastischer Auslegung die jigshape des Fliigels
berechnet wird, die im 1g Reiseflug im statisch aeroelastischen Gleichgewicht genau
die vorgegebene flightshape bzw. Zirkulationsverteilung wiedergibt. Als Folge daraus
ergeben sich bei Normalbeschleunigungen abweichend von 1g andere aeroelastische
Verformungszustédnde der Tragflichen und damit auch andere Zirkulationsverteilun-
gen im Gegensatz zu einer komplett starr gerechneten Konfiguration.
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7 Zusammenfassung, Schlussfolgerung und Ausblick

Mit den vorliegenden Erweiterungen von SAM sind am Referenzbeispiel McDonald-
Douglas MD-90-40X, zu der Vergleichsergebnisse aus einer frei zugdnglichen NASA-
Studie vorliegen, Validierungsberechnungen der neuen Methodiken durchgefiithrt
worden. Es hat sich gezeigt, dass nach Abgleich der absoluten Groflen des Basisent-
wurfs der NASA-Studie mit dem PrADO/SAM-Basisentwurf die Massenprognosen
der daraus aufgebauten Varianten mit CFK-Fliigel sehr gut mit den Ergebnissen
der Studie tibereinstimmen. Der vorherige Abgleich der Basisentwiirfe ist notwendig
gewesen, da einige Daten der MD-90-40X geschéatzt werden mussten. Hier hat sich
das im Einleitungskapitel erwidhnte Problem gezeigt, dass mit steigender Genauig-
keit der Methoden auch detailliertere Eingangswerte vorliegen miissen. Ist dies nicht
der Fall, so hat sich der Abgleich der Referenzentwiirfe zueinander als gut funktio-
nierende Praxis erwiesen. Eine dhnliche Berechnung ist mit der Boeing 787-Familie
durchgefiihrt worden. Dort hat die Kombination PrADO/SAM die Trends zu den
vorliegenden Daten ebenfalls gut wiedergegeben. Bei der Boeing 787-Familie besteht
allerdings eine groflere Unsicherheit, da die vorliegenden Vergleichsdaten nicht aus
abgesicherten Quellen stammen. AbschlieBend kann festgestellt werden, dass PrA-
DO/SAM durch die Erweiterungen in der Lage ist, eine gute Massenprognose fiir
Entwiirfe mit FKV-Komponenten durchzufiithren.

Mit erfolgreicher Validierung des FKV-Strukturmassenmoduls konnten im nachsten
Teil der Arbeit der Einfluss von unterschiedlichen Zirkulationsverteilungen, die Aus-
wirkungen der statisch aeroelastischen Auslegung unter Einhaltung der 1g flightshape
und von FKV-Strukturen sowohl an einem Mittel- als auch an einem Langstrecken-
flugzeug dargelegt werden. Die parametrische Untersuchung der Zirkulationsvertei-
lungen am isotropen Tragfliigel der MD-90-40X als Vertreter der Mittelstrecken-
flugzeuge hat sowohl fiir die starre als auch fiir die aeroelastische Auslegung dann
eine aus Gesamtentwurfssicht optimale Zirkulationsverteilung gezeigt, wenn sie in-
nen leicht iiberelliptisch und auflen leicht unterelliptisch ist. Die leicht ,dreieckige”
Zirkulationsverteilung stellt einen guten Kompromiss aus Fliigelbelastung und Gleit-
zahl, respektive Kraftstoffverbrauch, dar. Auf Grund der geringen Spannweite der
MD-90-40X sind die Auswirkungen der statischen Aeroelastik vergleichsweise gering
und machen sich nur durch eine Verschiebung der Gesamtmassen zu geringeren Wer-
ten bemerkbar. Bei dem Vergleich der Einfliisse an der MD-90-40X mit CFK-Fliigel
hat sich ein etwas anderes Bild ergeben. Die optimalen Zirkulationsverteilungen
liegen hier sowohl bei starrer als auch bei aeroelastischer Auslegung ndher an der
elliptischen. Grund hierfiir ist, dass der CFK-Fliigel zu einem grofieren Teil durch
Mindestwandstérken und aus Stabilitdtsgriinden und nicht mehr durch Spannungen
dimensioniert wird.

Die gleichen Untersuchungen an der Boeing 787-8 haben bei starrer Auslegung
ein Optimum bei starker ,dreieckiger* Zirkulationsverteilung an der Tragfliche
ergeben, als es bei der MD-90-40X der Fall ist. Es tiberwiegt damit bei starrer
Auslegung die entlastende Wirkung in den dimensionierenden Boenlasten gegen den
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Mehrverbrauch. Die aeroelastische Auslegung der 787-8 unterscheidet sich aber sehr
stark von dem starr berechneten Ergebnis. Hier liegt das Optimum wieder dhnlich
der MD-90-40X bei leicht ,dreieckiger Zirkulationsverteilung. Mit diesem Ergebnis
ist einerseits gezeigt worden, dass mit zunehmend ,dreieckigerer” Zirkulationsver-
teilung an der Tragfliche der Einfluss der Entlastung durch elastische Verformung
im Boen-Lastfall abnimmt. D. h., die Entwindung bei Durchbiegung der Tragfléche
fithrt zu einer nur geringfiigig weiter innenliegenden Lastresultierenden, wenn schon
eine stark ,dreieckige” Zirkulationsverteilung vorliegt. Dieser Effekt tritt besonders
bei Tragflachen grofier Spannweite und hoher Streckung auf. Andererseits lasst sich
daraus schlieflen, dass mit zunehmender Spannweite bzw. Grofle des Entwurfs die
aeroelastischen Effekte grofier werden und dass diese nicht mehr vernachléssigt wer-
den diirfen, um eine Abschiatzung der Strukturmasse vornehmen und Sensibilitaten
aufzeigen zu konnen. Eine rein starre Auslegung fithrt mit zunehmender Flexibilitat
des Entwurfes dann zu falschen Ergebnissen, da die Physik unzureichend wiederge-
geben wird.

Im darauf folgenden Kapitel sind die vorherigen Erfahrungen beziiglich des Ein-
flusses der statischen Aeroelastik mit den erweiterten Freiheitsgraden, welche Faser-
Kunststoff-Verbunde bieten, zu einer Untersuchung der Auswirkungen von aero-
elastic tailoring der Tragflache bei Vor- und Riickwartspfeilung analysiert worden.
Dazu sind die Behdutungen der Fliigelstrukturkédsten auf Ober- und Unterseite so
verdndert worden, dass aus der Biegung eine Kopplung mit der Torsion entsteht,
die aus der Verwolbung des Strukturkastens resultiert. Die dazu notwendigen La-
minatschichtungen sind so gewéhlt worden, dass die effektiven Zug-, Druck- und
Schubmoduli nur geringe Abweichungen zu den ausgeglichenen Laminaten der Re-
ferenzentwiirfe aufzeigen, um zu verhindern, dass die Biege-Torsions-Kopplung aus
der Pfeilung negative Auswirkungen hat. Eine Anordnung der zusétzlichen Tailo-
ring-Lagen in einem Winkelbereich zwischen 4 20° und + 35° ist besonders effektiv,
da hier einerseits grofie Kopplungsterme zwischen Normal- und Schubtermen entste-
hen und andererseits die Anstrengungen auf Zwischenfaserbruch im Laminat noch
moderat sind. So konnte fiir einen einfachen Strukturkasten gezeigt werden, dass
bei Tailoring-Lagen in einem Winkel grofier ca. +40° besonders die Anstrengungen
auf Zwischenfaserbruch in der Endrippe aber auch in der Behdutung exponentiell
ansteigen. Dies hat sich in den Untersuchungen am Gesamtflugzeug sowohl mit
Vorwarts- als auch mit Riickwértspfeilung dadurch bestatigt, dass die Entwiirfe mit
einem Tailoring-Winkel von + 45° deutlich hohere Strukturmassen aufweisen.

Die Gesamtentwurfsberechnungen am Beispiel des Mittelstreckenflugzeugs MD-
90-40X haben sowohl bei der Tragflaiche bei Vor- und Riickwértspfeilung ein Ge-
wichtsminimum bei Tailoring-Winkeln zwischen 4 11.0° und + 37.5° und ein Mi-
nimum in den direkten Betriebskosten zwischen +22.5° und + 30.0° gezeigt. Bei
dem vorwartsgepfeilten Entwurf konnten damit 3% Fligelmasse und 0.65% DOC
im Vergleich zum Entwurf ohne aeroelastic tailoring eingespart werden. Bei dem
rickwartsgepfeilten Entwurf konnten ca. 2% Fligelmasse und 0.2% DOC im Ver-

149

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.
Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.



7 Zusammenfassung, Schlussfolgerung und Ausblick

gleich zum Entwurf ohne aeroelastic tailoring eingespart werden. Eine Uberpriifung
des Einflusses auf die Querruderwirksamkeit hat fiir beide Pfeilungen eine leichte
Verschlechterung von Anz =2-3% bei optimalen Tailoring-Winkeln im Vergleich zur
jeweiligen Referenz ergeben. Die Auswirkung auf den riickwartsgepfeilten Fliigel ist
dabei etwas starker. In beiden Féllen wird aber der Einfluss als unkritisch gesehen.
Der direkte Vergleich der Entwiirfe mit Vorwérts- und Riickwartspfeilung zeigt ei-
ne deutliche Uberlegenheit des Entwurfes mit riickwértsgepfeilter Tragfliche. Als
Grinde kénnen die hohere Beanspruchung des vorwértsgepfeilten Fliigels (wash in),
die trotz aeroelastic tailoring nicht so deutlich reduziert werden konnte, dass sich
der riickwartsgepfeilten Tragfliche dquivalente Strukturmassen ergeben. Weiterhin
ist es fir die Stabilitats- und Steuerbarkeitsforderung notwendig, den Fliigel zum
Heck zu schieben. Daraus ergibt sich eine hohere Belastung im Rumpf und damit ein
héhere Rumpfmasse. Aus den Schneeballeffekten folgen dann héhere Massen fiir alle
weiteren Komponenten. Mit diesen Erkenntnissen ist der vorwértsgepfeilte Entwurf
schrittweise verbessert worden. Trotz der Mafinahmen und signifikanten Verbesse-
rungen zu dem Ausgangsentwurf ist die verbesserte Version um ca. 2% schwerer
und 0.3% unwirtschaftlicher als die riickwértsgepfeilte Referenz ohne aeroelastic
tailoring.

Aus den durchgefithrten Berechnungen lasst sich folgern, dass aeroelastic tailoring
genutzt werden kann, um die Strukturmassen von Tragflichen zu reduzieren. Die
Einsparungen an der Tragflache des untersuchten Mittelstreckenflugzeuges ist jedoch
mit unter 5% gering. Bedenkt man die zusatzlichen Probleme, die durch unausgegli-
chene Laminate entstehen, die nicht in dieser Arbeit behandelt worden sind (z.B.
thermische Einfliisse bei der Fertigung und im Betrieb, erhhte Beanspruchung von
Verbindungselementen), kann der effektive Gewichtsvorteil geringer ausfallen. Eine
Kombination von aeroelastic tailoring mit klassischen Moglichkeiten, um eine Biege-
Torsions-Kopplung zu erzeugen, wie die Verdrehung der Rippen und der Stringer,
ist ratsam.

Die dargestellte erweiterte Gesamtentwurfsmethodik weist trotz der vielen beriick-
sichtigten Parameter an manchen Stellen ein Verbesserungspotential auf. Als erstes
sei das verwendete potentialtheoretische Aerodynamikverfahren genannt. Dieses hat
den Nachteil, transsonische und Grenzschicht-Effekte nicht wiedergeben zu kénnen.
Eine vielversprechende Moglichkeit besteht in dem FEinsatz eines grenzschichtge-
koppelten Verfahrens fiir stationdre sub- und transsonische Stromung, das einen
guten Kompromiss aus Rechengeschwindigkeit und Genauigkeit darstellt. Dieses
muss jedoch ebenso robust wie das bisherige Verfahren funktionieren, da nur dann
der Einsatz in dem integrierten Gesamtentwurf moglich ist. Obwohl die potenti-
altheoretischen Verfahren historisch vor den Euler- oder RANS-Losern entwickelt
worden sind, existieren nur wenige kommerzielle Loser der vollstandigen Potenti-
algleichung, die damit die Transsonik in einem ausreichenden Mafl abdecken und
gleichzeitig eine Grenzschichtkopplung aufweisen. Eine Implementation von Euler-
oder RANS-Losern ist aus derzeitiger Sicht aber nicht sinnvoll, da sowohl automati-
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sche Netzgenerierung als auch Rechenzeiten bei Gesamtentwurfsanalysen Probleme
bereiten. Die verbesserte Abbildung der Aerodynamik wirkt sich durch den Einsatz
eines Field-Panel-Verfahrens mit Grenzschichtkopplung sowohl auf die Handbuch-
verfahren basierte Nullwiderstandsberechnung als auch auf die Kennfeld- und Last-
bestimmung positiv im Sinne einer realistischeren Betrachtung aus. Weiterhin wird
im transsonischen Bereich eine prazisere Abbildung der aerodynamischen Momente
am Profilschnitt durch Beriicksichtigung von Stofleffekten erwartet, so dass auch die
statische Aeroelastik realistischer wiedergegeben wird.

Ein weiteres Verbesserungspotential wird auf Seite der Dimensionierung von FKV-
Strukturen gesehen. So fehlt bei Verkehrsflugzeugen die praktische Langzeiterfahrung
im Bereich der Schadenstoleranz von FKV-Strukturen (z.B. bei Schlag-Belastung
oder Blitzeinschlag) im Gegensatz zu den konventionellen Aluminiumlegierungen.
Damit ist auch die Vorauslegung der FKV-Strukturen mit einer gréfferen Ungenauig-
keit versehen. Zwar gibt es mit dem CAI-Wert eine Moglichkeit die Schadenstoleranz
gegen Delaminationen auf Werkstoffseite mit vorzusehen, ob aber diese Werte zu
konservativ sind oder aber zu kritisch oder gar nicht geeignet fiir eine Vorausle-
gung sind, werden die Erfahrungen an der Boeing 787-8 und spéter an dem Airbus
A350 XWB zeigen. Wiinschenswert fiir den integrierten Gesamtentwurf wére die
Implementation eines robusten Verfahrens in die Dimensionierungslogik, wie es
vergleichsweise bei metallischen Werkstoffen tiiber die Dimensionierung im Reiseflu-
glastfall gegen Ermiidung durchgefithrt werden kann.

Ein weiterer Punkt fiir zukiinftige Betrachtungen stellen die dynamischen aeroelas-
tischen Effekte inklusive der Aeroservoelastik auf Gesamtentwurfsebene dar. Z. B.
haben eigene Arbeiten auf dem Gebiet der Vorhersage von Flattern gezeigt, dass
deren Abbildung moglich ist, aber die Riickfithrung der Ergebnisse auf den Gesamt-
entwurf komplex ist und schlecht in einen robusten Algorithmus tiberfiihrt werden
kann. Ublicher Weise werden Berechnungen der Flattergrenzen erst nach der Vor-
entwurfsphase ermittelt. Die Mainahmen gegen Flattern sind dadurch dann héufig
auf Verteilung von Zusatzmassen beschréankt, da eine Revision der Steifigkeiten am
Gesamtflugzeug zu kostspielig ware. Eine frithzeitige Einbindung in den Vorentwurf
konnte dagegen einen Gewichtsvorteil bringen.

In diesem Zusammenhang ist es notwendig, das Flugkontrollsystem in die Betrach-
tungen mit aufzunehmen, da dieses groflen Einfluss auf die dynamischen Flugeigen-
schaften hat. Aktuell wird es bei dem Airbus A320 erfolgreich bei der Reduktion
von Boenlasten eingesetzt und wirkt sich damit auf die dimensionierenden Lasten
bzw. die Flugbereichsgrenzen aus. Ein Aussteuern von bestimmten Flatterformen
ist ebenso vorstellbar.

Wie man sehen kann, besteht noch Bedarf bei der Weiterentwicklung der Entwurfs-
module. Die Machbar- und Sinnhaftigkeit, schon frith Effekte am Flugzeug in einem
integrierten Gesamtentwurfsverfahren berticksichtigen zu koénnen, ist mit den Er-
gebnissen in der vorliegenden Arbeit dargestellt worden. Gerade die Erkenntnisse
zum elastischen Verhalten am Langstreckenflugzeug haben die Notwendigkeit der
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7 Zusammenfassung, Schlussfolgerung und Ausblick

Berticksichtigung der flexiblen Struktur deutlich gemacht und rechtfertigen den ho-
hen Entwicklungs- und Rechenaufwand gegeniiber rein starrer Auslegung.
Abschlielend kann gesagt werden, dass die dargestellte Methodik mit Kopplung
von PrADO und SAM eine Liicke zwischen simplen Vorentwurfsmethodiken und
hochwertigen MDO-Prozessketten fiillt. Die vorgestellte Erweiterung von SAM und
dessen nahtlose Einbindung in PrADO fiihrt die dargestellten Untersuchungen hier-
zu auf das Gesamtflugzeug zuriick und beriicksichtigt damit auch die Auswirkungen
auf den Entwurf als Ganzes. Die ausgefiihrten Arbeiten und die dargestellten Un-
tersuchungen zeigen, dass das in der Arbeit gesetzte Ziel, FKV-Strukturen in einem
Gesamtentwurfsansatz zu analysieren, zu optimieren und zu bewerten erreicht wor-
den ist.
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Anhang A

Analyse- und Entwurfsmethoden

A.1 LandestoB3

Gleichung A.1 nach [Niu02] abgeleitet aus der Energiebilanz gibt vereinfacht fiir das
starre Flugzeug représentiert durch einen Massepunkt den Zusammenhang zwischen
Flugzeuggewicht G, Auftrieb A, Sinkgeschwindigkeit V; und den Fahrwerksparame-
tern wieder. Als Ergebnis erhélt man das maximale Lastvielfache im Flugzeugschwer-
punkt:

V2 nrKpz2 A

A\ 2 B4+ (1-5)(2r+ 2s)

Nmazr = (G) + 29 26 ( G) (Al)
1szs

mit

G = Flugzeuggewicht

A = Auftrieb
Vz = Sinkgeschwindigkeit
zr = Federweg Reifen

zg = Federweg Feder-Dampfer-Einheit

ng = Wirkungsgrad Reifen

ns = Wirkungsgrad Feder-Dampfer-Einheit
Kgr = Steifigkeiten Reifen

Kg = Steifigkeiten Feder-Dampfer-Einheit

Nach [Anol0a; Anol0b] ist es fiir Verkehrsflugzeuge zuléssig, den Auftrieb entlastend
mit A = G anzunehmen. Des weiteren sind die Lastvielfache fiir zwei unterschied-
liche Sinkgeschwindigkeiten (V; = 3.05m/s fir G = maximale Landemasse und
Vz = 1.83 fiir G = maximale Abflugmasse) zu bestimmen. Uber die Wirkungsgra-
de wird der Nichtlinearitiat des Fahrwerks Rechnung getragen. Typische Werte fiir
eine Vorauslegung sind nach [Ano08] fiir ng = 0.45 und nach [Niu02] und [Ano0§]
fiir ng = 0.80 — 0.85. Ein typisches Lastvielfaches fiir eine Dreipunktlandung eines
A320-dhnlichen Flugzeugs ergibt sich damit zu n, = 2.9¢.

A.2 Beulsicherheit

" ;- hd bp/ -t h3 -ty
Lycigen = > ——at = 2 (F/K S““) + ( = ) (A.2)
12 12 L 12 ),

i
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2
y Steiner — Z b

3 2
= le “tsir (2tStr + h) ]
I

1 2
+ [h gy (h+t5tr) ]
2 II

1 2
+ [bp-tsﬁ (5tser) ] (A.3)
117
Iy = Iy,eigen + Iy,Steiner (A4>
und analog
LN b3k - tstr h-t?
Iz,eigen — Z R — 2 <F/I(St> + ( StT) <A5>
% 12 12 IIIT 12 17
zStezner ZhQ
_— b lsir ’
K * UStr 2 9
I
ts  br\’
be - tser | o — A6
ot - ) ] (A6)
117
Iz = Iz,eigen + ]z,Steiner (A7>
Iy cigen = / yzdA = 0 wegen Parallelitiat zu Achsen (A.8)
yz Steiner — Z Yizi z
bK tStr < 3 )
b -t h+ =t
[ K Str( 9 9 ) + 9 Str ,
ts b tser
[bF t( Lo _ ;) (s )] (A9)
117
I, +1 I, — I\?
hp= 2ty [ Al
1/2 9 9 + yz ( O)
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A.2 Beulsicherheit
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Abbildung A.1: Vergleich der Rechenzeiten in Abhangigkeit der Zahl der Ansatzter-
me fir Lastfall 3 bei Geometrie 1 (AMD Athlon X64 Dual 5600+,

2.81GHz)
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Abbildung A.2: Einfluss der Netzfeinheit auf das Ergebnis der NASTRAN-Rechnung
fiir Geometrie 1 Lastfall 1 mit bilinearen Vier-Knoten-Elementen

169

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.
Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.



Anhang A Analyse- und Entwurfsmethoden

4,=0.587

a/b =1, Trapez a/b = 1, Parallelogramm

A,=2.342 2,=2.339

Abbildung A.3: Ubersicht der Beulformen berechnet fiir Lastfall 1 mit der FEM
(NASTRAN, lineare Beulanalyse) mit jeweils 20x20 bilinearen Vier-
Knoten-Elementen (CQUADA4)
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B.1 Vergleich der Strukturmassen MR A/C
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o0
—

15

12

unterdimensionierte Elemente FSD/FED
tiberdimensionierte Elemente FSD/FED

unterdimensionierte Elemente FSD
tiberdimensionierte Elemente FSD

9
Iterationen

A
—_— — A - -
i
—_—F - -

[ = sunznusny JI9pP UOA PUIYIIM(R
AUAWR[H JIP [Yyezuy demudzoad

Abbildung B.1: MR A/C: Verlauf Elementausnutzung tiber die Iterationen der Di-
mensionierung bis zur Massenkonvergenz
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B.2 Anpassung der Zirkulationsverteilung MR A/C
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Abbildung B.2: Anpassung der Zirkulationsverteilung durch Anderung der geome-
trischen Verwindungsverteilung e = 0.5

178

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.
Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.



B.2 Anpassung der Zirkulationsverteilung MR A/C

0.0600

0.0525

0.0450

0.0375

0.0300

0.0225

0.0150

Dimensionslose Zirkulation y

0.0075

0.000Q)

0.6

0.5

a

0.4

0.3

0.2

lokaler Auftriebsbeiwert ¢

0.1

0.(2).

------------ Soll-Zirkulation
S R R B wtte bt Ausgangszirkulation

Zirkulation nach Anpassung
.................................... 7Zwischenschritte

Fliigel-Rumpf-Anschlus

0O 01 02 03 04 05 06 07 08 09 10
Spannweitenposition M

- e ¢, vor der Anpassung

i ¢, nach der Anpassung

_—T

—_—

\
\
!
\
i
!
!
!
!
!
!
[
I
/
v

c—
o =

\t

0 0.1 02 03 04 05 06 07 08 09 1.0
Spannweitenposition M

Abbildung B.3: Anpassung der Zirkulationsverteilung durch Anderung der geome-

trischen Verwindungsverteilung fiir eine elliptische Soll-Zirkulation
(e = 1.0), Auswirkung auf den lokalen Auftriebsbeiwert c¢,(y)
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Abbildung B.4: Anpassung der Zirkulationsverteilung durch Anderung der geome-
trischen Verwindungsverteilung e = 0.5

180

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.
Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.



B.3 Dimensionierung mit und ohne Beulkriterium MR A/C

it und ohne Beulkriterium MR A/C

imensionierung m

B3 D

SWNLIOYLIY[NOE SOP USUN{IIMSTY ‘Joutdaled Ireis )/ v YN

PIPARISIPISIO| 17°d OIPYYL

181

€8620°0 ¥8€20°0 0£¥20°0 geve0°0 s/ OUNA elelel

€676 09°GL 792 €7°9L s/ VA 1XSIpuImypsassnjueapuery

8E61T V61 9861 1661 w oSuorUegIPUET 10

LT81 CP8I €661 PP61 w pBusrUYR])IR)S JI0

1016°¢- 0016°¢- 0016°€- 0016°€- (9°0=v0)""D HOMIOUOIUOWOTN

aree e SVee 1€ SVee 1€ SVTe e w / dEVNz punderineyN weudporse

06€L'8% 09€L°8¢ 0€7.L°8¢ 0€7.L°8¢ w /[ dSz pundiemipg

8090°0 8090°0 8090°0 8090°0 U/N/3% / DdS yoneiqIa “4s3syeIy] zodg

T68LY1 2918V VSe6 71 80L6FT ! [z

9L£0°0 LLE00 18€0°0 78€0°0 M) puR)SIOPIMITIRSIL)

8SGG°0 18S¢S°0 86990 I1.8°0 Vo sodnpesteoy sop uuideq JIOMID(SGILINRIUIRSIL)

£1899 8TTL9 L5989 TE889 MAZIN OSSRUI[[NUPOISRIN KRN

7669 9520L 8T8TL L00Z.L MTIN ossewOpUR T X\

8C8S8 96198 €6088 7788 MOLIN OSSRWINYq Y XN

76£9¢ €6£9% 76€9¢C €6€9¢C MAN OSSRUIPO}SIFRI BN

0002¢ 00022 0002% 0002g MAN OSSRWZINN "X\ UssseUSNazZ3Nf 9[8qO[D)
0001 8C8S8 0°00T 96198 0°00T €6088 0°00T A MOLIN ossewsSnyqy
LT GGGET 0v'LT 8T9€C LT°LT 916£7 92°92 T96ET TOMM osseUIgO)SHRI]
7€°0g 097LT 92°0¢ 09VL1 €8°61 09VLT L0°61 097.LT PN OSSBIZINN] UOISSIUSTUNSI[SNY
00001 | €I8%¥ 00°00T | 8TISH 00°00T | LS99% 00°00T | Z€89F MIO (gt-1) OSSLULINISILI4OH
PETT 780¢ LT°11 780¢ 06°0T G80¢ Gz 01 a80% VdOM Sumysenasny “1odQ ar
99°88 62L6€ €1°88 7£00¥ 01°68 TLSTY G168 LvL1¥ HINM (vr-1) OSSRULIGAIA[[YSTOY
8T"L 81C¢ €L 81ZE 06'9 81c¢ 679 812E SOVM Sunjyyejssny 4
zLen 8F19 v9'et ¥S19 czet 0819 9¢°C1 €819 SASM ELACREINS 01
66°L1 2908 18°L1 2908 8%°LT 2908 qT 91 2908 IVM qoLyuy 6
829 £18¢ 929 ez8e LT°9 188¢ €09 L88¢ MIM SIOMIYR] 8
86°C geer 96°C geer 98T geer 69 geer TAIM ouolAq L
000 0 000 0 000 0 000 0 MIVAM sguLIreq 9
000 0 000 0 000 0 000 0 TMM S)o[SUI G
09'T ]1L 6¢'T 1L ve1 39 S Q1L MTSM S[IoMYIOT - TS i4
96'C 8¢01 Ve 8¢0T Pkate 8¢0T ere 820T MTHM SromyT- WTH €
05°€% 0€50T 19°€% 29901 8€€T L060T 697C TToTT UM Jdumry (e
S0€ET LV8S €eEl 2109 97°¢1 V1L LG°LT ¥92L TAM PsnLg I
% 3y % 3 % 3 % 3 Sunzinyqy [PIneqg JOUITIN N

emedg ZUDI9]O :
SuTO QOB JOU 00€.LL N p%w:@m wagﬁwm
MADIN SAD-YIN 1o Ny -4IN IV-4IN

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.

Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.



Anhang B Validierung

SUWINLIDLIN[NO SOP UOSUNNIIMSTY ‘Joutpaled 1reis 0)/y YN

PIPARISIPISION 1¢'q OIPYRL

¥S€20°0 ¥9£20°0 GLETO°0 G8€T0°0 S/ 0UNA Doa
a8VL L0°GL L1°GL L€ s/w VA HoNSIpurmysessnguespue|
¢161 9261 €61 0761 w ofude[UyRYIPULT JI0
6LL1 1081 2181 2e81 w eSude[uyeq)IR)g Y10
1016°¢- 0016°¢- 8016°€- 8016°€- (9°0=V0)""D HIOMIDUITUB O
avee e avee 1e SVCT 1€ SVCT1E w / ¥AV'N pundienneyN weudporse
0€€L'8T 09€L'8T 07€L'8C 09€L'8T w /[ dSy prundismypg
8090°0 8090°0 8090°0 8090°0 U/N/3% / DdS yoneIqIa “483s3yRIy Zodg
TOTL¥T LSVLPT 9€9L 71 656171 ! [qezyerD
€L€0°0 €L€0°0 €L€0°0 92€0°0 My pue)sIopLmjuIessn)
T67S°0 2ees 0 LESS0 7995°0 Vo SOBN[JosIoY $Op UUIFIH HOMIOGSYILIPNRIIIRSO)
CF659 crE99 0£299 76899 MAZIN OSSRU[[NUOISIFEII] XBIN
82069 99769 25969 9z00L MIIN osseuDpUe T X\
C6LYR 7Les8 167498 V2648 MOLIN OSSRWINYq Y XN
€6€9C €6€9¢ €669 76€9¢C MAN 9SSRUIPOISIFRIN XBIN
00022 00027 00022 00022 MJN OSSLWZINN "X\ UOSSLWISNIZIN]{ d[LqO[D)
00°00T | S6L¥8 00°00T | 2,298 00°00T | T6¥S8 00°00T | #2658 MOLIN ossewdnyqy
8G°LT 06€€T 29LT 997€¢ €022 208eT €7LT 1L5€T TOMM OSSEULPO}SIFRId]
6502 09721 87°0C 09721 ¥S'61 09721 e 0 09721 PNM ossewzZInN UOISSIUSFUNSI[sny
00°00T | S¥6EY 00°00T | SPERP 00°00T | 08SH¥ 00°00T | ¥68%F MHIO (et-1) OSSLULINISAILILOL
LGTT 780¢ 9F'TT ¥80¢ ez 01 ¥80¢ ¢z 01 ¥80S VdOM Fumysonasny “12dQ ar
€7°88 1988¢ 74'88 19%6¢ 6L 68 9FV6E GL'68 6086€ HINM (r1-1) 9SSRULINIIA[ISIO
zeL 81C¢ 9T 81CE 679 81CE 679 ]1CE SNVM Sunjyesssny il
96°¢1 €e19 egel 0r19 96TT P19 9¢TT 0519 SASM owe)sAg 01
cesT 2908 Q18T 2908 ez 91 2908 ez 91 2908 IVM qeLnuy 6
€e'9 e8LT €9 L6LT €09 €08% €09 918¢ MAM SToMIT ] 8
v0'¢ ceet 10°€ geet 69T geer 69T geer TAIM ouolq L
000 0 000 0 000 0 000 0 HIVAM sBurire;q 9
000 0 00°0 0 000 0 000 0 TMM S)o[SUI ¢
€9'T ]TL 29T 1L G281 39 S 39 MTISM FIoMIOT- WIS id
e 8201 6£C 8601 €re 860T ere 8¢0T MTHM HIOMIDT-WTH €
TLE€T €TroT 68°€C 96201 697C c9v01 69T €7901 UM Jdumyy (é
8911 eeIs ¥0'gl LEES LG°LT er9s LG°LT 608¢ TAM 10811 I
% 3y % 38y % 8y % 3y Sunzinyqy [eneyg JIOUWIWIN N
Lmeg ZUDISJOY “JLI{Nag auyo ZUQI9JOY
outo 0FSILH 07SILH LINT/PSV LINT/7SV
SAD-HIN SMAD-UIN SAD-HYIN SAD-HIN

182

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.

Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.



B.3 Dimensionierung mit und ohne Beulkriterium MR A/C

%66°€ g .
- . | N o
= W%LSTI =
“ |
2 BILYI < 5
X e &
R O
3
- )
= ~
€
. S
%8111 3 5
= WBLYET < <
2, N od
£ %6T'1 =
= | <
v . .
% %6511 &8
= 80y M
[ | e3 ~
%T80 O
=1}
- g
=
N
Es" %690 || .
2 %050 = 5
m %LOO- <&
wse'l || ~
S S S S S S S S
) (e} w [} w (@) ) (@)
(@\ (@\| — — 1 ,_I‘

UISUNIIPUBUISSBIA] I[[ONJUIZOIJ

Abbildung B.5: MR A/C: Prozentuale Massendnderung der Fliigelmassen bezogen
auf die Versionen ohne Dimensionierung gegen Beulen
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B.5 Vergleich der Strukturmassen PrADO-PIANO

Das Entwurfsprogramm PIANO ([Sim06]) liefert fur die B787-8 die einzige umfang-
reiche und o6ffentlich zugéngliche Datenbasis, mit der ein Vergleich angestellt werden
kann. Eine Gegeniiberstellung der PrADO-Werte und PIANO-Werte zusammen mit
den verwendeten Referenzdaten ist in Abbildung B.5 und B.7 dargestellt. Man sieht,
dass die Geometrie, die aerodynamischen Annahmen und die Triebwerksleistung mit
geringeren Abweichungen iibereinstimmen. Der erste grofle Unterschied ist in der An-
nahme der unterschiedlichen Auslegungsreichweiten zu finden, welche bei PIANO ca.
20% hoher als die Reichweite der Referenzdaten und der PrADO-Annahme liegt. Im
Gegenzug ist bei PTANO die Nutzmasse fiir die Auslegungsmission ca. 60% niedriger
angenommen worden, so dass die Summe von Nutz- und Kraftstoffmasse bei PTANO
im Vergleich mit den Referenzdaten und PrADO um ca. 10to niedriger liegt. Dies ent-
spricht fast der Differenz in der maximalen Abflugmasse von der PIANO-Vorhersage
zur Referenz und zu PrADO. Da die direkte Vergleichbarkeit der Massen somit nicht
gegeben ist, ist eine PrADO-Entwurfsrechnung mit der gednderten Reichweite und
Nutzmasse, die hier nur aus 224 Passagieren besteht, durchgerechnet worden.

Die Komponentenmassen der in den Anforderungen angepassten PrADO-Version
zeigen ebenso wie die der urspriinglichen PrADO-Version im Vergleich zur PIA-
NO Variante (vgl. Abbildung B.7) mitunter sehr grofie Abweichungen. So ist zwar
die Differenz mit unter 7% fiir den Fliigel und das HLW relativ gering, aber die
Rumpfmasse der PTANO-Vorhersage ist rund 30% geringer im Vergleich zu beiden
PrADO-Versionen. Ebenso sind grofle Abweichungen bei den Systemen, der Aus-
stattung und oprationellen Ausriistung sowie der Kraftstoffmasse fiir den Reiseflug
festzustellen. Die PIANO-Version hat dennoch eine sehr dhnliche Betriebsleermasse
im Vergleich zu den PrADO-Versionen, da sich die gegenséatzlichen Unterschiede in
Rumpf-, Systemmasse und Ausstattung zusammen mit der oprationellen Ausriistung
ausgleichen. Die maximalen Abflugmassen liegen durch den unterschiedlichen Kraft-
stoffverbrauch wieder deutlicher auseinander. Da die Gleitzahlen im Reiseflug keinen
groflen Unterschied aufweisen, beruht der Unterschied hauptséchlich im berechneten
spezifischen Kraftstoffverbrauch der beiden Programme.
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Abbildung B.7: LR A/C: Vergleich der PrADO/SAM Ergebnisse mit Daten des Pro-
gramms PIANO ([Sim06])
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C.1 MR A/C
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Abbildung C.1: Auftriebsverteilungen der MR-Alu Varianten zu Beginn des Reise-
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C.1 MR A/C

B Dimensioniert durch Spannungskriterium

M Dimensioniert durch Beulkriterium

Oberseite

Unterseite

Abbildung C.2: MR-Alu, starr gerechnet, e=0.5, Dimensionierungskriterium

B Dimensioniert durch Spannungskriterium

B Dimensioniert durch Beulkriterium

Oberseite

Unterseite

Abbildung C.3: MR-CFK, starr gerechnet, e=0.5, Dimensionierungskriterium
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Abbildung C.4: Vergleich MR-Alu: Anderungen aeroelastisch unter Einhaltung der
flightshape gerechnet bezogen auf die Ergebnisse der starr gerechne-
ten Entwiirfe
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Abbildung C.5: Vergleich MR-CFK: Anderungen aeroelastisch unter Einhaltung der
flightshape gerechnet bezogen auf die Ergebnisse der starr gerechne-
ten Entwiirfe mit CFK-Fligel

197

Dieses Werk ist copyrightgeschiitzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.
Es gilt nur fir den persénlichen Gebrauch.



Anhang C Parameterstudien

C.2 LRA/C

S[SN[] SOp SUN[IOLIOASUOIJR[NYIIY, Iop UOIJRLIRA ‘19UYDIS 11R)S 1)/ YT 9[[PqRISIDISIa|() G ) d[[PqR],

99%20°0 £5720°0 29¥20°0 0L¥20°0 01620°0 £2520°0 un{s/OUNd Doa
8T'¥8 GL'€8 89°€8 8€°€8 89°€8 TL°€8 s/w VA HoNSIpumyosessnyuespuer|
1W1e 1€1¢ ov1e [3¢4 81T €912 w oSuse[uyrqopUe] 19
T1LE 209¢ 98G¢ 186€ T19¢ 229¢ w o8usr[UYRq)IRIS "JI8
€STE8 1~ YeIvs 1~ 601981~ G8098°'1- 1CILY T~ g6288°1- | (9°0=VD)ND }IOMIDQUOTUDWOIN
‘ undyeijno N
T681E']T €LE1E°8T $0STE 8T 63C1€'8C L¥00€°8T 86665'8¢ | w / YAV Nz “weufpoioe
00SVL'LT 00T8L°LT 00S€8°LT 00T¥8°LT 00828°LT 00S18°LT w / dSx prundiomyog
. . . . . . 4/N/3% YONBIGIDA
L06%0°0 06¥0°0 T06¥0°0 206700 206%0°0 £06%0°0 J 5ds -gsys95ey] Zodg
9690161 GLOER'6T 99L62°02 L8105°0T L88TL°0T GTLLLOT a qezyern
16¥20°0 16£20°0 69€20°0 17€20°0 L8€20°0 $9€20°0 Mp pue}SIOPIMITIRSOD)
96GLV°0 PIVLY O 06LLYV0 1008¥%°0 878870 9€16%°0 Vo HM:%MMMM MqSPIIYINEIUIESO)
G8TTST Y6VEST TTESST T0TLST 229091 S0LT9T MAZIN | "W[[MUPOIsIFers] XeN
9TvE9T 69TV9T 6£5991 6VLLIT LYTILT TLETLT MTIN ossewapue XN
ST612T [4Xitad ¥.2228 TT1ETT 0£0.22 8CE]TT MOLIN ossewINgqy XepN
LTO¥0T 99001 T6566 T1366 STZ00T $1L00T MAN | essewygolsiyersy xe
B uessewsnazsny g
T660% 26608 T660% 6609 6609 26608 MJN ossRWZINN XN oreqo[n
0°00T | ST612T 0°00T | T¥L0TT 0°00T | ¥.222T 0°00T | 2T1€ee 0°00T | 0€0.LZT 0°00T | 89€82C MOLIN ossewsngqy
¥ 1e 62969 §'0¢ 8%TL9 6762 TSE99 §'6T 02659 €62 80799 T'6¢ 72999 POMM 9SSR POISIFRIy]
0°€T 26608 162 26608 6°2C 26608 622 26608 i 4d 26609 fodd 26608 PNM ossemzInN UOISSIUSFUNSI[SNY
0001 | €6T10T 0°00T | 20ST0T 0001 | 0£6¥0T 0°00T | 0Tz90T 0°00T | 0£960T 0°00T | €TLOTT MHFO (g1-1) 9SSRUIIS[SqOLIIY
9'8 1998 78 0998 88 0S26 €01 0ST6 '8 1526 ¥'8 1526 VAOM Sunjsenusny 10dO 2
G'16 ££926 9'16 TH8E6 2’16 08956 868 65696 9'16 6L€00T 9'16 TIV10T HINA ¥1-1) 9SSRUIIOS[ID][94SIOH
7' GLVS €g GLVS PG 089S ) 0899 TS 0899 1°g 0899 SNVM Bunjyejssny 4
L8 1288 98 Te88 g8 8168 9'cT £€68 T8 7868 18 8668 SASM owa)sAg ot
6°Cl ¥80€T 8Tl ¥80€T gzl ¥80€T €91 ¥80€ET 611 ¥80€T 81T ¥80€T LVM qornuy 6
9'8 6698 g'8 €898 '8 6LL8 09 T088 T8 006 T8 1906 MAM S[Tomayeg 8
€T 8TET €T 8TET 44 8TET LT 8T€T 1% 8TET 1T 8TET TAIM ouorhq L
00 0 00 0 00 0 00 0 00 0 00 0 UIVAM sSutareq 9
00 0 00 0 00 0 00 0 00 0 00 0 TMM syoSuTp g
T1 el T1 el T1 el 1 j8Z4H 11 j8Z4H T et MTISM S{ToMmIPT-MTS 4
6T 0S6T 0T 0002 0C 6L0T e 1612 0T 02T 0T L92C MTHM S[Tom31T- WTH €
8°9C VSILT 0°LT 099LT €92 6£9LT 9¥%T S9€8¢T i1 4 €806 892 SH962T UM Jdunyg 4
§'6T 9¥8€T 6°€C 62S5¥C L¥T 0£652 9°LT GLEIT 292 69482 €92 69162 TAM I T
%, 3y %, 3y %, 3y %, 3y %, 3y %, 3y Sunzinqy Trognegg IaTIwIn N
G 0=o 9°0=2 L°0=2 8 0=2 6°0=2 0 1=2
D/V ¥1 D/V ¥1 D/V ¥1 D/V H1 D/V H1 D/V ¥1

198

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.

Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.



C.2 LR A/C

<
N
{en
e P = T ™ :
ﬁ , ,. 1
| ! . .
: / o
/ . 1
$ /v
.., , ., |
VA i
/I 7 K4 1<
i 17 &
HE |
F .l i
i,/ 1 g
!, =
° ° c.-
N 1 >
i 1 =
(=]
1 B
1< &
o Qu
= =
=
5
%
(=T
9 5]

AN en OO AN
AN XL X XXX -
I -
S occcoccao 3
L | | I | I |
T e 2 < < <« |
CoovoLvoLo
SoSSSS 1
ZRE g <
Bsssss IES
= i nmnnn 1
—
P I A ) 1
(I 1a
b =
o |
Pl i
rll =
| I I | | I I I | L | I I | c.
" < e > - =
(=} ) e =} — f—

%3 M MIAQSqALN Y I3[R O]

Abbildung C.6: Auftriebsverteilungen der LR A/C Varianten zu Beginn des Reise-
fluges
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Abbildung C.7: Vergleich LR A/C: Anderungen aeroelastisch unter Einhaltung der
flightshape gerechnet bezogen auf die Ergebnisse der starr gerechne-
ten Entwiirfe
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M Dimensioniert durch Spannungskriterium
[l Dimensioniert durch Beulkriterium

Oberseite

Unterseite

Abbildung C.9: LR A/C e=0.5 starr gerechnet, Dimensionierungskriterium

B Dimensioniert durch Spannungskriterium
B Dimensioniert durch Beulkriterium

Oberseite

Unterseite

Abbildung C.10: LR A/C e=0.5 aeroelastisch gerechnet, Dimensionierungskriterium
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Abbildung D.1: MR-FSW und MR-BSW im Vergleich
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Abbildung D.2: Zirkulationen fiir den Abfanglastfall 5 der Tailoring-Winkelvariation
an dem MR-FSW Entwurf
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Abbildung D.3: Einfluss der Machzahl auf die Querruderwirksamkeit bei dem MR-
FSW Entwurf
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Doublet Lattice panels
Doublet Lattice panels
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Abbildung D.4: Gegeniiberstellung des FE-Modells mit dem DLM-Modell fir die
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Berechnung der Ruderwirksamkeit an dem MR-BSW Entwurf
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M Dimensioniert durch Spannungskriterium
M Dimensioniert durch Beulkriterium «

Oberseite

Unterseite

Abbildung D.6: Dimensionierungskriterium: MR-FSW Entwurf mit 6 = 0.0°

M Dimensioniert durch Spannungskriterium
B Dimensioniert durch Beulkriterium «

Oberseite

Unterseite

Abbildung D.7: Dimensionierungskriterium: MR-FSW Entwurf mit § = 22.5°
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B Dimensioniert durch Spannungskriterium
M Dimensioniert durch Beulkriterium «

Oberseite

Unterseite

Abbildung D.8: Dimensionierungskriterium: MR-FSW Entwurf mit § = 30.0°

M Dimensioniert durch Spannungskriterium
B Dimensioniert durch Beulkriterium «

Oberseite

Unterseite

Abbildung D.9: Dimensionierungskriterium: MR-FSW Entwurf mit § = 37.5°
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M Dimensioniert durch Spannungskriterium
M Dimensioniert durch Beulkriterium «

Oberseite

Unterseite

Abbildung D.10: Dimensionierungskriterium: MR-FSW Entwurf mit 6 = 45.0°
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Abbildung D.11: Zirkulationen fiir ~den Abfanglastfall 5 der  Tailoring-
Winkelvariation an dem MR-FSW Entwurf
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Querschnitt vergroBerter

Originalquerschnitt Rumpfdurchmesser

Originalkabinenlayout des MR A/C

Abbildung D.12: Vergleich des Originalrumpfes der MR A/C mit der modifizierten
Variante MR-FSW

20

Gleitzahl E

0.5 1 L.5 2 2.5
Auftriebsbeiwert C,

Abbildung D.13: Gleitzahl iiber Auftriebsbeiwert fiir MR-FSW Variante V4 und V5
bei Ma=0.8 und 10km Hoéhe
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Anhang E

Materialdaten
T300 15k / 976
- = s =
B 2 ET E| Gy V|1
MPa MPa MPa MPa MPa -
135122.4 | 128918.0 | 9238.0 | 10065.0 | 6274.0 | 0.318
T = + =
kg/m? MPa MPa | MPa | MPa | MPa
1620.0 1455.0 | 1296.0 | 39.0 207.0 | 76.5
ar ar |
1075m/K 10-5m/K
0.5 30

Tabelle E.1: Kennwerte fir den CFK-Werkstoff T300 15k / 976 nach [Ano02a; Sch07]

HTS40 12k / RTM6
F = F =
EH EH EL EL G# Z/HL

MPa MPa MPa MPa MPa -

148000.0 | 148000.0 | 10000.0 | 10000.0 | 4600.0 | 0.350
+ = + =
kg/m> MPa MPa MPa | MPa | MPa
1580.0 2400.0 1450.0 55.0 230.0 91.0

Tabelle E.2: Kennwerte fiir den CFK-Werkstoff HT'S40 12k / RTM6 nach [Ano02a]

AS4 / 3501-6
T = T =
EH EH EJ_ EJ_ G# VHJ—
MPa MPa MPa MPa MPa -
142000.0 | 128000.0 | 10300.0 | 10300.0 | 7200.0 | 0.270
p Ry Ry RT R | Ry
kg/m? MPa MPa MPa | MPa | MPa
1580.0 | 2280.0 | 1440.0 | 57.0 | 228.0 | 71.0

Tabelle E.3: Kennwerte fiir den CFK-Werkstoff Hercules AS4 / Hexel 3501-6 gene-
risch nach [DI94]
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Anhang E Materialdaten

Tabelle E.4: Kennwerte fiir den CFK-Werkstoff Hercules AS4 / Hexel 3501-6 gene-

Tabelle E.5: Kennwerte fiir den CFK-Werkstoff Hexcel IM7 / Hexel 3501-6 generisch

Tabelle E.6: Kennwerte fiir den CFK-Werkstoff Hexcel IM7 / Hexel 3501-6 generisch

220

AS4 / 3501-6 reduziert
+ = + -

EH EH ET ET Gy Y||L
MPa MPa MPa MPa MPa -
127800.0 | 115200.0 | 9270.0 | 9270.0 | 6480.0 | 0.270

+ = F =
kg/m> MPa MPa | MPa | MPa | MPa
1580.0 2052.0 | 1296.0 | 51.0 205.0 | 64.0

risch nach [DI94] um 10% reduziert

IM7 / 3501-6
- = + =
E| 2 ET E| Gy m

MPa MPa MPa MPa MPa -

164000.0 | 152000.0 | 10800.0 | 10800.0 | 7600.0 | 0.270
T = T =
kg/m? MPa MPa, MPa | MPa | MPa
1580.0 | 2723.0 | 1790.0 | 57.0 | 246.0 | 71.0

IM7 / 3501-6 reduziert
T = + =
EH EH EJ_ EJ_ G# VHJ_
MPa MPa MPa MPa MPa -
147600.0 | 136800.0 | 9270.0 | 9270.0 | 6840.0 | 0.270
p R R RT R| Ry
kg/m? MPa MPa | MPa | MPa | MPa
1580.0 2450.0 | 1611.0 | 51.0 221.0 | 64.0

um 10% reduziert

Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.
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Anhang F

Laminatdaten
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Anhang F Laminatdaten

Tabelle F.1: Laminataufbau fiir das Basislaminat # = 0° und Ersatzsteifigkeiten

Tabelle F.2: Laminataufbau fiir das Basislaminat 8 = 11° und Ersatzsteifigkeiten

222

Obere Behidutung (AS4): tailoring-Winkel 6 = 0°

Laminataufbau Ersatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil FEy1 Eo V91 Goy
° % GPa GPa - GPa
0.0 0
0.0 44
45.0 22 70.865 35.409 0.375 18.233
90.0 12
-45.0 22
Untere Behidutung (AS4/IMT): tailoring-Winkel 6 = 0°
Laminataufbau Ersatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil FEq1 FEoy V91 Goy
° % GPa GPa - GPa
0.0 0
0.0 44
45.0 22 79.975 35.874 0.374 18.233
90.0 12
-45.0 22

Obere Behiiutung (AS4): tailoring-Winkel 0 = 11°

Laminataufbau FErsatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil FEq1 FEoo Vo1 Goy
° % GPa GPa - GPa
11.0 19
0.0 28
45.0 20 70.809 35.750 0.385 18.103
90.0 13
-45.0 20
Untere Behidutung (AS4/IM7): tailoring-Winkel 6 = 11°
Laminataufbau Ersatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil Fi FEoo V91 Go1
° % GPa GPa - GPa
11.0 21
0.0 28
45.0 20 79.152 33.146 0.399 18.131
90.0 11
-45.0 20

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.
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Obere Behidutung (AS4): tailoring-Winkel 0 = 22.5°

Laminataufbau Ersatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil FEy FEyo Vo1 Goy
° % GPa GPa - GPa
22.5 18
0.0 34
45.0 18 70.227 35.150 0.373 18.191
90.0 12
-45.0 18
Untere Behidutung (AS4/IM7): tailoring-Winkel 6 = 22.5°
Laminataufbau Ersatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil FEq FEoo V91 Goy
° % GPa GPa - GPa
22.5 21
0.0 33
45.0 16.5 79.666 34.078 0.390 18.158
90.0 13
-45.0 16.5

Obere Behiiutung (AS4): tailoring-Winkel 0 = 30°

Laminataufbau FErsatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil FEi1 FEoo V91 Goy
° % GPa GPa - GPa
30.0 20
0.0 36
45.0 14 70.082 35.714 0.370 18.160
90.0 14
-45.0 14
Untere Behiutung (AS4/IM7): tailoring-Winkel 6 = 30°
Laminataufbau Ersatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil F1 FEoo V91 Go1
° % GPa GPa - GPa
30.0 21
0.0 37
45.0 14 79.001 35.159 0.381 18.237
90.0 14
-45.0 14

Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.
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Tabelle F.3: Laminataufbau fiir das Basislaminat 8 = 22.5° und Ersatzsteifigkeiten

Tabelle F.4: Laminataufbau fiir das Basislaminat 8 = 30° und Ersatzsteifigkeiten
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Tabelle F.5: Laminataufbau fiir das Basislaminat 8 = 37.5° und Ersatzsteifigkeiten

Tabelle F.6: Laminataufbau fiir das Basislaminat 8 = 45° und Ersatzsteifigkeiten
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Obere Behidutung (AS4): tailoring-Winkel 0 = 37.5°

Laminataufbau Ersatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil FEi FEoyo V91 Go1
° % GPa GPa - GPa
37.5 20
0.0 40
45.0 13 70.858 35.038 0.381 18.340
90.0 14
-45.0 13
Untere Behidutung (AS4/IM7): tailoring-Winkel 6§ = 37.5°
Laminataufbau Ersatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil Fii FEoo V91 Go1
° % GPa GPa - GPa
37.5 21
0.0 40
45.0 13 79.955 35.197 0.381 18.248
90.0 13
-45.0 13

Obere Behiiutung (AS4): tailoring-Winkel 0 = 45°

Laminataufbau FErsatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil FEy1 FEoo V91 Goy
° % GPa GPa - GPa
45.0 22
0.0 44
45.0 11 70.865 35.409 0.375 18.230
90.0 12
-45.0 11
Untere Behiutung (AS4/IM7): tailoring-Winkel 6 = 45°
Laminataufbau Ersatzsteifigkeit
Winkel Volumenanteil FEq1 FEoy V91 Goy
° % GPa GPa - GPa
45.0 22
0.0 44
45.0 11 79.975 35.874 0.374 18.233
90.0 12
-45.0 11




Anhang G
Berechnung der Querruderwirksamkeit

Die Querruderwirksamkeit wird in MSC.NASTRAN® ([RLAO0S]) aus Kopplung der
stationdren Stromung, die hier iiber die DLM berechnet wird, mit der FE-Struktur
fiir den Fall der stationdren Rollbewegung (Flugzeuglangsachse = x-Achse) ermittelt.
Dazu wird das Querruder mit einem Einheitsausschlag von 1rad beaufschlagt und
die Rollgeschwindigkeit bzw. der Helixwinkel ermittelt.

Die Grundgleichung zur Losung des statisch aeroelastischen Problems lautet:

Kaa - QQaaua + Maaﬁa - QQaaua + Pa (Gl)

Darin ist K,, die Steifigkeitsmatrix der Struktur, Q.,, und Q. die Einflulkoeffi-
zientenmatrizen zwischen Aerodynamik und Struktur und M,, die Massenmatrix.
Weiterhin ist ¢ der Staudruck und u bilden die Vektoren der Freiheitsgrade. Letzt-
lich stellt der Vektor p, die aufgeprégten mechanischen, thermischen und/ oder
Tragheits-Kréfte dar.

Gleichung G.1 lasst sich fiir den hier vorliegenden Fall der Lagerung des Flugzeuges -
hier in einem Punkt auf der Léngsachse fiir die Rotation um x - in die Freiheitsgrade
der Starrkorperbewegung u, und die frei bleibenden u; zerlegen:

K¢ K¢ u M, M, u K7,
1 Ir l n 1 l “l _ l u, + | &) (G.2)
K% Ko (ur M, M, ]| (i, K7, Pr

Darin sind [K,, — ¢Qua] = K%, und ¢Q,. = —K?,. Die Beschleunigungen ii; lassen
sich im weiteren durch Ersetzen der Steifigkeiten Kj; und Kj. durch die Starrkorper-
mode-Matrix D, die rein von der Geometrie abhéngt, in Abhéngigkeit der Starrkor-
perbeschleunigungen ausdriicken:

D = -K;'K;, (G.3)

i, = Dii, (G.4)
Dies entspricht der Annahme eines quasi-statischen Gleichgewichts. Durch Riickein-
setzen ergibt sich damit das Gesamtgleichgewicht folgendermaflen:

K?l K?T u; + MHD + MZT i =
DTK¢ + K% DTK{ + K| |u, M, "

K? | 8]
_ x . G.5
orics v ke ormn ©9

225

Dieses Werk ist copyrightgeschutzt und darf in keiner Form vervielfaltigt werden noch an Dritte weitergegeben werden.
Es gilt nur fur den personlichen Gebrauch.



Anhang G Berechnung der Querruderwirksamkeit

mit M, = M,, + M,,D + D'M,, + D'M;;D als Gesamtmassenmatrix

Die Gleichgewichtsbeziehung in Gleichung G.5 enthélt (n; + 2n, + n,) Unbekannte,
besteht aber nur aus (n; +n,) Gleichungen, so dass weitere Beziehungen zur Losung
notwendig sind. Ein Teil der Unbekannten kann ohne Nachweis iiber die Beziehung
zwischen den Starrkorperbeschleunigungen ii,und den Freiheitsgraden der aerody-
namischen Extrapunkte u, reduziert werden:

ii, = TR"TRXu, (G.6)

Darin ist TR” eine Transformationsmatrix fiir die Beschleunigungen des aerody-
namischen Referenzpunktes in die Freiheitsgrade der Lagerung (hier: Rotation um
die x-Achse). Die Matrix TRX ist ein Bool’scher Operator zur Zuweisung der Ex-
trafreiheitsgrade (hier: Querruderausschlag) zu den freien Beschleunigungen (hier:
Rollbeschleunigung).

Im Fall der Bestimmung der Querruderwirksamkeit konnen die Starrkorperfreiheits-
grade u, zu Null gesetzt werden, wenn das Flugzeug im Lagerungspunkt festgehalten
wird. Damit reduzieren sich die zu Bestimmenden Gréflen auf (n; + n,.), die mit den
(n; + n,) Gleichungen eindeutig ermittelt werden koénnen.

Mit Einsetzen von u, = 0 in Gleichung G.5 erhilt man aus der ersten Zeile als
Losung fir u;:

w = (K™ {— [M;D + M, ] ii, — KL u, + p;} (G.7)

Diese kann nach i, aufgelost werden und in die zweite Zeile von Gleichung G.5
eingesetzt werden, um ein System zu erhalten, welches nur noch von den Freiheits-
graden der Extrapunkte (hier Querruderausschlag) abhéngt. Das Ergebnis lasst sich
schreiben als:

{M,TR"TRX — [D"K}, + K¢/ (K},) " [MyD + M,,] TR"TRX ~
T _
DKy, + K2, DTG+ Ky (<0)7 (KE)
=D'p — DK} + K| (Kj) 'p (G8)

Durch Vorgabe von einem Querruderausschlag, kann nun die Rollbeschleunigung ii,
im Punkt der Lagerung berechnet werden, indem der Ruderausschlag als feste Grofle
in u, eingeht und die eventuell fehlenden Groéflen von u, iiber Gleichung G.8 ermit-
telt werden. Uber Gleichung G.6 kann anschliefend ii, bestimmt werden und mit
Gleichung G.7 wird schlielich u; ermittelt.

Auf der linken Seite von Gleichung G.8 kann fiir den Faktor vor u, in geschweiften
Klammern die Abkiirzung ZZX eingefithrt werden und die rechte Seite der Gleichung
kann mit PZ abgekiirzt werden. Sind die ZZX und PZ-Matrizen iiber die obigen
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Beziehungen ermittelt, konnen die aerodynamischen Derivativa tiber folgenden Zu-
sammenhang ermittelt werden:

o 1 0 0 000
c, 01 0 000
C. 1 10 0 1 000 .
Co{ = aFe |t 0 0 000 TR{ZZX—MTTR TRX} (G.9)
Cony 0 & 0 000
Cinz 0 0 = 000
L F -

Im Falle der Lagerung in der globalen x-Achse, wie es fiir die Bestimmung der Querru-
derwirksamkeit sinnvoll ist, entspricht das Moment C,,,, dem gesuchten Rollmoment
C, des Flugzeuges. Dieses setzt sich wiederum aus folgenden Anteilen zusammen:

CrL=Cre + CLPQPIZ + CLp]“)g (G.10)
mit
¢ = Querruderausschlag
Cre = Querrudermomentenanstieg
p = Rollgeschwindigkeit
Crp, = Momentenanstieg aus der Rollgeschwindigkeit
p = Rollbeschleunigung

Crpy = Momentenanstieg aus der Rollbeschleunigung (G.11)

Der erste Anteil kommt aus dem Querruderausschlag, der zweite aus der Rollge-
schwindigkeit und der dritte aus der Rollbeschleunigung, die hier im stationaren Fall
zu Null gesetzt wird.

Die Querruderwirksamkeit ist definiert als negatives Verhéltnis von Momentenan-
stieg aus dem Querruderausschlag zum Momentenanstieg aus der Rollgeschwindig-
keit oder, physikalisch einfacher zu interpretieren, als Verhaltnis des Helixwinkels
e zum Querruderausschlag:

2U
CL£ 2prJF
— = 2Us G.12
MR CLp ¢ ( )

Bei Vorgabe des Einheits-Querruderausschlages mit 1rad entspricht die Querruder-
wirksamkeit direkt dem Helixwinkel. Wird die Querruderwirksamkeit Null oder nega-
tiv, heifit das, dass aus einem Ruderausschlag ¢ keine Rollgeschwindigkeit resultiert,
bzw. das Ruder wirkungslos ist.

MSC.NASTRAN® liefert sowohl die Rollmomentenanteile einzeln als auch die Quer-
ruderwirksamkeit direkt als Ausgabewert, so dass eine schnelle Auswertung erfolgen
kann.
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