Hochschule fiir Angewandte Wissenschaften Hamburg
Hamburg University of Applied Sciences

Bachelorarbeit

Department Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau

Erstellung eines FEM-Rumpfstrukturmodells fir die
Abschatzung des Einflusses von Kabinenelementen auf

die Rumpfstruktur

Anna Hansel

15. Februar 2013



Hochschule fir Angewandte Wissenschaften Hamburg
Department Fahrzeugtechnik + Flugzeugbau

Berliner Tor 9
20099 Hamburg

In Zusammenarbeit mit:

case4de GmbH

Harburger Schlof3stral3e 26

21079 Hamburg

Verfasser:
Abgabedatum:

Erstprifer:
Zweitprufer:

Industrieller Betreuer:

Anna Hansel
15.02.2013

Prof. Dr.-Ing. Eckart Nast
Dipl. -Ing. Alexander John Schulz

Dipl. -Ing. Alexander John Schulz



Kurzreferat (Abstract) ili

HAW Hamburg

Department Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau case4de GmbH
Berliner Tor 9 Harburger Schlol3stral3e 26
20099 Hamburg 21079 Hamburg

Bachelorarbeit:  Erstellung eines FEM-Rumpfstrukturmodells fiir die Abschéatzung
des Einflusses von Kabinenelementen auf die Rumpfstruktur

Abgabedatum: 15. Februar 2013

Verfasser: Anna Hansel

Erstprufer: Prof. Dr.-Ing. Eckart Nast
Zweitprufer: Dipl. -Ing. Alexander John Schulz
Industrieller Betreuer: Dipl. -Ing. Alexander John Schulz

N

Kurzreferat (Abstract)

Im Vorentwurf werden die Einflisse der Kabine auf den Rumpf meist nur im
begrenzten Rahmen betrachtet, da ihre Masse lediglich aus statistischen Daten
vorherigen Flugzeugen besteht. Deswegen werden neuartige
Kabinenverkleidungsvarianten mit ihren Lagerungen entworfen, um zu betrachten,
wie stark der Einfluss unterschiedlicher Kabinenvarianten auf den Rumpf ist.

Es werden unterschiedliche Konzepte dargestellt und diese in einen identischen
Flugzeugrumpf integriert. Die alternativen Konzepte umfassen eine Vergrol3erung
der Dimensionen in Langsrichtung, eine Zusammenfassung aller Einzelkomponenten
zu einem rumpfuberspannenden Kabinenring und einer Verlangerung dieses Ringes
zu einem Kabinencontainer. Bei diesem Kabinencontainer ist zusatzlich ein eigener
FuRboden integriert.

Die Konzepte werden nach den typischen Belastungen dimensioniert, um
anschlieBend die Verformungen und Spannungsverteilungen auf den Rumpf bei den
verschiedenen Konzepten und Integrationen zu vergleichen.
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1  Einleitung 1

1 Einleitung

In dieser Arbeit werden die Einflisse verschiedener
Flugzeugkabinenintegrationskonzepte auf den Flugzeugrumpf untersucht. Diese
Untersuchung soll dem Vorentwurf eines Flugzeuges dienen, da ein Flugzeug Uber
einen langen Entwicklungsprozess Uber mehrere Jahre entsteht und der Vorentwurf
den Beginn dieser Entwicklung darstellt. Dabei wird die Flugzeugkabine erst sehr
spater im Flugzeugentwurfsprozess betrachtet. Deswegen wird im Rahmen eines
Forschungsprojektes die Gewichtsbewertungen von Flugzeugkabinenmodule im
Vorentwurf untersucht. Daraus leitet sich diese Arbeit ab, die sich mit der Einwirkung
von unterschiedlichen Kabinenintegrationskonzepten auf den Flugzeugrumpf
beschaftigt.

Darum ist es fur diese Fragestellung wichtig zu verstehen, wie der Entwurf eines
Flugzeuges aufgestellt ist. Auch muss im Vorwege geklart werden, welche
Gewichtsdefinitionen es fur ein Flugzeug gibt und wieso die Gewichtsbetrachtung
eine grol3e Bedeutung fur das Flugzeug und im besonderem im Flugzeugvorentwurf
besitzt. Das Gewicht und damit der Einfluss der Kabine werden im Vorentwurf aus
statistischen Werten von vorherigen Entwicklungen herangezogen. Fir eine
genauere Betrachtung werden in dieser Arbeit unterschiedliche
Kabinenintegrationskonzepte entworfen, die in einem Vergleichsrumpf integriert
werden. Als Referenz dienen heutige Kabinenaufbauten und deren Befestigungen.
Als grobe Richtlinie fur den Rumpf wird der Flugzeugrumpf der Airbus A320
herangezogen.

Da sehr viele Einzelkomponenten in der Kabine vorhanden sind, wird in dieser Arbeit
eine Vorauswahl bestimmter Komponenten getroffen, die betrachtet werden sollen.
Dieses sind die Verkleidung und die Handgepackfacher, da diese die Hille der
Flugzeugkabine bilden. Auf vorher definierten Anforderungen werden aus den
Referenzkomponenten drei neue alternative Kabinenintegrationskonzepte abgeleitet.
Dabei werden die Dimensionen der Baukomponenten erhoéht und/oder
Einzelkomponenten zu gréf3eren Einheiten zusammengefasst.

Fur diese Untersuchungen werden der Flugzeugrumpf, die Referenzkabine und die
alternativen Konzepte in FEM dargestellt. Dabei werden ihre Modellaufbauten, Last-
und Lagerungsannahmen definiert. Anschlieend werden die neu entwickelten
Konzepte dimensioniert.

Die Auswirkungen auf den Rumpf, die die unterschiedlichen Kabinenkonzepte bei
verschiedenen Belastungen hervorrufen, werden untersucht und gegeneinander
bewertet.
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2 Grundlagen

Diese Arbeit behandelt den Einfluss der Kabinenelemente auf die Rumpfstruktur.
Dabei wird betrachtet wie stark sich dieser Einfluss auf die Entwicklung eines
Flugzeuges auswirkt. Deswegen wird zunachst die Flugzeugentwicklung
beschrieben. In der Entwicklung werden schon sehr friih die verschiedenen Einflisse
der unterschiedlichen Komponenten weitestgehend erfasst und bewertet. Einen
Haupteinfluss spielt hierbei die Masse. Deswegen wird ihre Bedeutung fir den
Vorentwurf detailliert beschrieben. Im Anschluss daran befindet sich eine
Beschreibung der einzelnen Komponenten des Rumpfes und der Kabine.

2.1 Der Flugzeugentwurf

Die Entstehung eines neuen Flugzeuges beginnt mit seiner Entwicklung. Die
Entwicklung wird unterteilt in Vorentwurf (conceptual design), Entwurf (preliminary
design) und Detailkonstruktion (detailed design). Dieser Ablauf ist in Abb. 2-1 als
Diagramm von der ersten Idee bis zur Fertigstellung zu sehen. Zum Ende der
Entwurfsphase wird sich auf ein Entwurfskonzept geeinigt (configuration frozen) [39],
welches dann in der Detailkonstruktion ausgearbeitet wird. Nach dieser
Entwurfsfestlegung sollte keine Anderung mehr an diesem Konzept vorgenommen
werden, denn schon wahrend der Detailkonstruktion wird mit dem Bau des
Flugzeuges begonnen. Eine Anderung nach diesem Punkt wiirde deshalb einen
deutlichen Zuwachs an Kosten verursachen, weil sich die Entwicklung in einem
feinen Detailierungsgrad befindet, und der Aufwand fiir eine Anderung sehr hoch
ware.

Entwurfsfestlegung Typen Zertifizierung

iProjekt Start

Erstauslieferung

Konfigurations Detail Entwicklung Kundendienst
Entwicklung ’

Abb. 2-1: Ablaufplan Flugzeugentwicklung [39]



2 Grundlagen 3

Vorentwurf

Dem Vorentwurf sind Marktstudien vorweggestellt, um einem Bedarf fir ein neues
Flugzeug zu ermitteln. Sollte sich aus den Marktstudien herausstellen, dass ein
neues Flugzeug bendtigt wird, werden fir den Flugzeugvorentwurf
Basisspezifikationen (top level aircraft requirements) geschrieben, um daraus erste
Konzeptflugzeuge zu entwickeln [25]. Die Basisspezifikationen sind unveranderliche
Randbedingungen, die unter anderem Nutzlast, Reichweite, Reisegeschwindigkeit,
Flughohe, Landebahnlange fir Abflug und Landung, maximales Abfluggewicht und
Gesetzeslagen umfassen [39]. Die Gesetze fur die Flugsicherheit werden von der
EASA, der Europaischen Agentur fur Flugsicherheit, oder von der FAA, der Federal
Aviation Administration, erlassen. Die Vorschriften, die von der EASA verfasst
werden, heiBen CS (Certification Specifications). Bei der FAA werden diese FAR
(Federal Aviation Regulations) genannt. Diese sind jedoch in vielen Belangen im
Wortlaut identisch. Vorschriften, die den Entwurf beeinflussen, sind zum Beispiel die
CS/FAR 25 fur groRe Flugzeuge, welche fur turbinenbetriebene GroRraumflugzeuge
ohne direkte Limitierung der Flugzeugmasse klassifiziert ist, oder auch die CS/FAR
36 fur Larmemission und FAR 121 fur Flugoperationen [39]. Zusatzlich sollte das
Flugzeug in Anschaffungskosten und Betriebskosten so niedrig wie moglich gehalten
werden, da diese Kosten die Wettbewerbsfahigkeit des Flugzeuges darstellen [25].

Anhand dieser Basisspezifikationen werden unterschiedliche Flugzeugkonzepte mit
verschiedenen Konfigurationen entworfen und mittels Machbarkeitsstudien
gegeneinander bewertet. Dabei werden die Grol3e, Flugelanordnung, Rumpfkontur,
Nutzlast, Triebwerksart und Fahrwerksart ausgelegt [36]. Dabei muissen die
physikalischen Eigenschaften grob abgeschatzt werden [39]. Die Anordnung und die
Positionierung der Bauteile haben bei dieser Auslegung starken Einfluss auf den
Schwerpunkt und damit auf die Flugeigenschaften des Flugzeuges, da dieses im
Flug im Gleichgewicht gehalten werden muss [39]. Bei allen Arbeitsschritten missen
die Basisspezifikationen abgeglichen werden, ob diese nach den Anderungen noch
erfullt werden. Die Entwicklung eines Flugzeuges kann dabei vom allerersten
Konzept bis zum Erstflug bis zu 20 Jahre dauern.

Entwurf:

Im Entwurf wird das favorisierte Konzept mit einem héherem Detailierungsgrad
bearbeitet als im Durchlauf des Vorentwurfes. Dabei missen mit dem starkeren
Detaillierungsgrad die zuvor gemachten Annahmen verifiziert werden, so dass das
Gesamtkonzept immer noch den Basisspezifikationen entspricht. GroRe Anderungen
an der Konfiguration sind in dieser Phase nicht mehr in dem Mal3e zu erwarten wie
im Vorentwurf, da Grundsatzentscheidungen im Aufbau schon dort getroffen worden
sind [36].
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In Abb. 2-2 ist der Verlauf vom Vorentwurf bis Ende des Entwurfes zu sehen. Darin
sind die zuvor beschriebenen Daten im Vorentwurf aufgelistet und beschreibt die
resultierenden Aufgaben im Entwurf. In dieser Phase werden die aerodynamischen
Eigenschaften, die Geometrie und die Struktur ndher bestimmt und mit den
einzuhaltenden  Flugleistungen  Uberprift  [25]. Zusatzlich  werden  die
aerodynamischen Eigenschaften Uber Flugsimulatoren oder malstabsgetreue
Modelle im Windkanal Uberprift [23], [39].

Einschatzung der Lieferanten- und

Kundenanforderungen Zulassungsanforderungen
Reichweite, Nutzlast, Material, Produktion, Prozesse,
Geschwindigkeitusw. Bearbeitungseigenschaften, usw.

[ ]

1

Initiale Entwurfspezifikation

v
Entwurfskonzept

Vorentwurf

Triebwerksauswahl

Initialer Basisentwurf

|

Parametrische Entwurfsphase
Einflussstudien, Abwagung der Modelle,
Anordnungsvariationen

!
Entwicklung der Basiskonfiguration

Flugel: Hochauftriebssystem
Hochgeschwindigkeits-
charakteristiken

Rumpf: Kontur, Modellentwicklung

Handhabung

Strukturanalyse

Systemauslegung

Triebwerksauslegung

Leistungseinschatzung

Betriebs6konomie

Gerauschentwicklung
v

Technische Beschreibung

Entwurf

Abb. 2-2: Ablaufschema Vorentwurf und Entwurf [39]
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Mit Hilfe der Detaillierung folgt eine erneute, genauere Bestimmung der Masse des
Flugzeuges. Da die einzelnen Baugruppen nicht nur von den &uf3eren Lasten,
sondern auch untereinander abhangig sind, werden ihre technischen Daten durch
Iterationen immer ndher an dem tatsachlichem Wert herangefiihrt. Der Entwurf hat
eine sehr gro3e Bedeutung auf die Wirtschaftlichkeit des zukinftigen Flugzeuges, da
der Hersteller fehlerhafte Annahmen in dieser Phase in der spateren Entwicklung nur
mit groRem Aufwand korrigieren kann. Damit steigen die Entwicklungskosten und der
Auslieferungstermin  verlagert sich nach hinten. Anderseits bekommt der
Flugbetreiber bei nicht korrigierten Fehlern ein Flugzeug, welches nicht seine
Erwartungen erflllt, so dass das Flugzeug im Betrieb teurer ist, durch zum Beispiel
hohere Standzeiten, mehr Treibstoffverbrauch oder weniger Reichweite. Die
Problematik des Entwurfes ist, dass in dieser Phase keine Detailkenntnisse
vorhanden sind, da diese erst im Laufe der Entwicklung bekannt werden [25].

Detailkonstruktion

Nach dem Ende der Entwurfsphase ist ein sehr genaues Design festgelegt, dessen
anschlieBende Konstruktion in Detailkonstruktion und Produktionskonstruktion
aufgegliedert wird [36]. Das Flugzeug selber wird in Hauptbaugruppen aufgebrochen
und diese auf die unterschiedlichen Fachabteilungen aufgeteilt [23], um die
Komponenten in ihrer vollstdndigen Detailtiefe zu entwerfen. Das bedeutet, dass die
Komponenten mit sehr detaillierteren Berechnungen und ausgelegt werden. Ab
diesem Punkt konnen nun Gewichtsabschatzungen mit Hilfe von genauen
Materialkennwerten und Fertigungszeichnungen durchgefihrt werden [23].

Zusatzlich werden die ausgelegten Annahmen Uber Testmodelle oder Prototypen
verifiziert [36]. Dies beinhaltet Einzelkomponenten und Einzelsysteme, die auf
Prifstdnden getestet werden, ob sie alle festgelegten Funktionen erfillen. Die
Einzelsysteme werden nach erfolgreicher Prufung fir eine Gesamtprifung
zusammengeschlossen (iron bird), damit ein erfolgreiches Zusammenspiel der
Systeme gewaébhrleistet ist.

In der Produktionskonstruktion werden Fertigungsmittel zur Produktion des
Flugzeuges gebaut und Lieferanten fir Flugzeugbauteile akquiriert [36]. In dieser
Phase wird ebenfalls bereits mit dem Bau von Flugzeugkomponenten begonnen, um
eine zeitnahe Typenzulassung zu erhalten [23]. Fir diese Detailkonstruktion werden
deutlich mehr Personen involviert als in der Entwurfsphase [36], da hier der
Detailierungsgrad und damit der Arbeitsaufwand weiter gestiegen ist.
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2.2 Die Bedeutung der Gewichtsabschatzung im Vorentwurf

Flugzeuge besitzen unterschiedliche fur den Flugbetrieb relevante Maximalgewichte,
die im Folgenden erlautert werden. Es gibt das maximales Abfluggewicht (maximum
take-off weight, MTOW), welches das maximale Gewicht eines Flugzeuges
beschreibt, mit dem es abheben darf. Uber diesem MTOW liegt nur das maximale
Rangiergewicht (maximum taxi weight, MTW), da das Flugzeug den Weg von der
Betankung bis zum Abheben mit eigener Kraft rollt und damit Kraftstoff verbraucht.
Damit darf der notige Kraftstoff zusatzlich zum Kraftstoff fur den Flug zugefillt
werden. Niedriger als das MTOW ist das maximale Landegewicht (maximum landing
weight, MLW) mit dem das Flugzeug bei vorschriftsmaRiger maximaler
Sinkgeschwindigkeit den resultierenden Landestol3 schadensfrei Uberstehen kann.
Unter diesem MLW befindet sich das maximale Gewicht ohne Kraftstoff mit
samtlicher Beladung (maximum zero fuel weight, MZFW) und darunter das
operationelle Leergewicht (operational empty weight, OEW), welches ohne Treibstoff
und Beladung ist, aber mit ausgestatteter Kabine inklusive Personal [39].

Die maximalen Gewichte bestimmen die maximalen Belastungen ftr die Struktur und
die Schwerpunktlage (center of gravity, CG) des Flugzeuges. Der Schwerpunkt ist
der Massenmittelpunkt des Flugzeuges. Da auch die Kabinenkomponenten, die in
dieser Arbeit betrachtet werden, mit ihrem Gewicht auf diesen Schwerpunkt Einfluss
nehmen, wird die Bedeutung des Schwerpunktes fur die Flugstabilisierung hier
erlautert. Diese Stabilisierung ist ein Zusammenspiel aus Schwerpunkt, Auftrieb der
Fligel und der Krafte am Hohenruder. Der Schwerpunkt sollte sich nahe vor der
Resultierende des Auftriebspunktes der Tragflachen befinden, wie es in Abb. 2-3 zu
sehen ist.

ausgeglichener Schwerpunkt zu Schwerpunkt zu
Schwerpunkt weit vorne weit hinten
Auftrieb
CG
CG CG
stabiles Flugverhalten stabiles Flugverhalten instabiles Flugverhalten

Abb. 2-3: Schwerpunktlage eines Flugzeuges [27]
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Die Tragflachen erzeugen bei einem Flugzeug Auftrieb. Das Hohenleitwerk gibt
dabei die Gegenkraft um das Flugzeug zu stabilisieren. Dabei drehen die Kréafte mit
dem endsprechenden Abstand um den Schwerpunkt. Deswegen sollte der
Schwerpunkt nicht zu weit vor dem Auftriebspunkt entfernt sein, da die Krafte auf das
Hoéhenruder immer grol3er werden, umso weiter der Abstand wird. Wenn der
Schwerpunkt jedoch hinter der Resultierenden der Tragflache befindet, muss das
Hohenleitwerk Auftrieb statt Abtrieb erzeugen [27].

Deswegen ist der Schwerpunkt vor dem Auftriebspunkt besser, weil sich das
Flugzeug mit solch einer Konfiguration selber stabilisieren kann. Zu sehen ist dieses
zum Beispiel bei einer Boe, die den Bug nach oben driickt. Durch diese wirde der
Anstellwinkel groRer werden und damit der Auftrieb der Tragflachen und
Hohenleitwerk ansteigen. Damit dreht sich das Flugzeug von alleine wieder in den
Horizontalflug ein [27].

Zusatzlich bestimmt das Gewicht aus moglicher Zuladung und maximaler
Tankmenge die Reichweite des Flugzeuges.

Treibstofflimitierung
durch Tankvolumen—

TOW

Masse

b e s e e e e e e e m mm mm mm mm Bem o -

@ ZFW

o Reichweite

A — maximale Leertankmasse
B — maximale Reichweite mit maximaler Zuladung
C — maximale Reichweite

D - Uberfuihrungsreichweite

Abb. 2-4: Nutzlast-Reichweitendiagramm [39]
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In der Abb. 2-4 ist ein Flugzeug mit seinen verschiedenen Randpunkten seiner
Reichweite in Abhangigkeit seiner Abhebe- und Leertankmasse zu sehen. In Punkt A
ist das Flugzeug mit seinem MZFW beladen. Da das Flugzeug nicht ausfliegbaren
Treibstoff, Reservetreibstoff und Treibstoff fir das Rollen auf der Flugbahn benétigt,
ist das Abfluggewicht (TOW) hoher als das MZFW bei nicht vorhandener Reichweite.
Die maximale Leertankmasse bleibt bis zur maximalen Reichweite mit maximaler
Treibstoffzuladung (Punkt B) konstant. Zeitgleich steigt das TOW an bis zum MTOW.

Ab diesem Punkt muss das Gewicht des Treibstoffes, welches zusatzlich benétigt
wird, bei der Nutzlast eingespart werden, um das MTOW nicht zu Uberschreiten.
Diese Einsparung der Nutzlast, um mehr Treibstoff mitzunehmen, kann solange
weitergefuhrt werden, bis das maximale Volumen der Treibstofftanks erreicht wird.
Dieses ist in Punkt C erreicht, welcher die maximale Einsatzreichweite des
Flugzeuges darstellt. Fur Uberfiihrungsfliige lasst sich die Reichweite noch weiter
steigern, indem die Nutzlast noch starker reduziert wird, um den Triebstoffverbrauch
zu reduzieren. Im Punkt D, welches der Uberfiihrungsreichweite entspricht, ist keine
Nutzlast mehr vorhanden.

Daraus ist zu sehen, dass das Flugzeug mit seinem operationellen Leergewicht,
Treibstoff und Nutzlast in einem optimalen Verhaltnis stehen muss, damit es mit
maoglichst wenig Treibstoff weite Strecken und viel Nutzlast fliegen kann. Deswegen
ist ein niedriges Leergewicht sehr wichtig, welches schon so genau wie mdglich im
Vorentwurf abgeschéatzt werden sollte.

Wenn jedoch Einzelkomponenten im Entwurf zu leicht abgeschéatzt worden sind,
kann dieses teure Anderungen nach sich ziehen, wenn diese im spateren
Entwicklungsverlauf schwerer werden. Dann missen die Entwirfe, die von dieser
ungenau abgeschatzten Komponente abhangig sind, gedndert werden. Dieses zieht
dann einen hoheren Arbeitsaufwand und ein mogliches Mehrgewicht dieser
abhangigen Komponenten nach sich. Aus diesem Zusammenspiel kdnnen die
Flugzeuge schwerer werden und gegebenenfalls Nutzlast und Reichweite nicht
erreicht werden, als es im Entwurf angenommen worden waren. Dieses ist gerade an
aktuellen Beispielen wie bei der Airbus A380 und der Boeing B787 aus der Presse zu
entnehmen. Damit konnen die Flugzeuge, die im Vorentwurf definierten
Entwurfsziele nicht erreichen und sind unwirtschaftlicher als prognostiziert und
verstoBen damit gegen mogliche verbindliche Leistungsgarantien, die zu
Schadenersatzforderungen und Stornierungen der Flugzeugsbetreiber flhren
koénnen [23].

Umso genauer die Gewichtsabschatzung im Flugzeugentwurf ist, desto besser ist die
Ausgangslage des Konzeptflugzeuges, um spéater weniger Anderungen zu haben.
Jedoch ist das Gesamtergebnis dieses vorentworfenen Flugzeuges nur so gut, wie
die Eingangsgrof3en der Abschatzungen waren, da zu dem frihen Zeitpunkt der
Entwicklung noch keine Detailangaben fir das Flugzeug vorliegen, weil es noch nicht
in einer hohen Detailtiefe entworfen ist.
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Als Varianten der Gewichtsabschatzung stehen statistische, semi-empirische oder
technisch physikalisch basierte Massenabschéatzungsfunktionale zur Auswahl [25].
Im Vorentwurf werden Uberwiegend statistische Auslegungen herangezogen [23].
Zur Entwicklung dieser Formel werden bestehende Flugzeuge in ihren Massen
untersucht und statistische Abhangigkeiten zueinander ermittelt. Dadurch entstehen
Uber diese Methode Massenabschatzung mit nur wenigen Eingangswerten und sind
somit im Vorentwurf schnell und einfach anzuwenden.

Die semi-empirischen Formeln besitzen Ublicherweise eine gréRere Anzahl an
Eingangswerten als statistische Methoden und werden deswegen eher im Entwurf
verwendet, da in der Phase wesentlich mehr Eingangswerte bekannt sind. Im
Detailentwurf konnen dann rein analytische Verfahren verwendet werden, weil die
Einzelkomponenten in dieser Phase auskonstruiert sind und damit die bendtigten
Detailinformationen vorliegen.

Als Alternative zur (semi)empirischen Abschétzung ist die technisch physikalische
motivierte Abschatzung. Hier werden technische dimensionierende Einflisse mit
einbezogen [25]. Als Beispiel ware hierfir ein Bauteil, das mit einer Flachenlast
beaufschlagt wird. Diese Last ist dimensionierend fir die Dicke dieses Bauteiles in
Abhangigkeit zu seiner Lagerung und seiner Flache. Die Vorteile an einer technisch
physikalischen motivierten Massenabschéatzung gegentuber den (semi-)empirischen
liegen darin, dass bei nicht konventionellen Neuauslegungen die statistischen
Funktionen nicht anwendbar sind. Die physikalischen Abschatzungen kdnnen jedoch
Technologieanderungen, Materialanderungen oder wesentlichen Anderungen der
Dimensionen bertcksichtigen [25]. Zusatzlich missen nach  einer
Technologieanderung, die neuen bekannten Anderungen in samtlichen alten
empirischen Formeln, die daran Einfluss haben, angepasst werden.

Im Vorentwurf werden Rumpf, Fligel und Fahrwerk ausgiebig betrachtet. Die Kabine
wird dahingehend eher vernachlassigt, weil diese recht spat entworfen wird. Jedoch
steigen die Kosten und der Arbeitsaufwand einer moglichen Anderung exponentiell
an, umso spater diese durchgefuhrt wird [25], [39]. Daher wird angestrebt eine
Kabinenmasseabschatzung zu entwickeln, welche durch physikalisch motivierte
Auslegungsfunktionen eine bessere Abschéatzung der Einzelkomponenten in der
Phase des Vorentwurfes ermdglichen soll, als es bisher Uber eine statistische
Abschatzung von der Gesamtkabine moglich ist.
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2.3 Heutige Kabinenkonzepte und deren Integration in den
Flugzeugrumpf

Die Kabine wird aus Einzelbaukomponenten zusammengesetzt und an der
Flugzeugrumpfstruktur befestigt. Deswegen werden der Aufbau der Rumpfes und der
Kabine im Folgenden einzeln erlautert.

2.3.1 Flugzeugrumpfaufbau

Der Grundaufbau der Rumpfstruktur besteht aus Stringern, Spanten und Haut. In
Abb. 2-5 ist eine sogenannte Flugzeugtonne in diesem Aufbau gezeigt.

al's .
Hautfeld

Abb. 2-5: Flugzeugrumpfstruktur [9]

Die Spanten sind in Umfangsrichtung des zylindrischen Rumpfes angebracht und
bilden die Rippen des Flugzeuges. Sie sind bis auf ein paar Ausnahmen konstant in
ihrem Abstand zueinander. Diese Ausnahmen sind, dass zusatzliche Spanten aus
Versteifungsgrunden in Turregionen, Notausgangsbereichen, Fahrwerksbereich oder
Fligelregionen eingebaut werden [4]. Auch in Bereichen des Buges und Hecks sind
aufgrund der Verjingung oder Einbauten zusatzliche Spanten vorhanden. Zwischen
den normalen Spanten befindet sich im Bereich der Kabine je ein Fenster.

Die Stringer verlaufen quer zu den Spanten, in Langsrichtung zum Rumpf. lhre
Verteilung ist nicht immer symmetrisch, da Tur-, Frachttor- und Fensterausschnitte
und weitere Versteifungselemente beachtet werden mussen. lhr Profil ist deutlich
dunner als das der Spanten und sie kdnnen in unterschiedlichen Profilformen
gefertigt sein, je nachdem in welchen Regionen sie eingebaut werden.
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Auf dem Netz aus Stringern und Spanten wird ein Hautfeld aus Metall oder bei neuen
Flugzeugen wie A380, A350 oder B787 ein Hautfeld aus Verbundmaterial befestigt.
Alle drei Komponenten sind miteinander vernietet oder verklebt. Mit den neuartigen
Kompositverbindungen treten zusatzlich immer mehr Klebverbindungen oder
monolithische Bauweisen auf [35].

Der integrierte FufRboden versteift zusatzlich den Rumpf. Dieser besteht aus
FuRbodenquertragern, die mit den Spanten verbunden sind. Zur weiteren
Stabilisierung des FufRRbodens verlaufen in Langsrichtung die Sitzschienen, die
zeitgleichen Befestigungsmdoglichkeiten an der Oberseite bieten, die fir viele
Kabinenelemente genutzt werden kdnnen.

Bei Airbus wird das Flugzeug in Halbschalen gefertigt, die zu einer Tonne
zusammengesetzt werden. Diese Tonnen bilden zusammengesetzt das ganze
Flugzeug. Damit bietet diese Bauweise Vorteile fir den Bau von Flugzeugfamilien,
da diese in vielen Bereichen identisch sind.

Belastungen des Rumpfes, die von der Kabine her resultieren, sind deren Einbauten
als auch der Druckunterschied von Kabine und Frachtraum zur Flugumgebung. Der
Druck in der Kabine wird so gehalten, als befande sich diese Kabine auf 8000 ft tber
Meeresspiegel oder niedriger, wie es in der CS 25.841 reglementiert ist [14]. Der
Aussendruck des Flugzeuges ist in Reiseflughthe deutlich niedriger. Bei diesem
Aussendruck ist die Sauerstoffaufnahme nicht mehr ausreichend, deswegen muss
dieser Druck erhoht werden. Der Flugzeugrumpf ist daher meistens zylindrisch, weil
dieser die Lasten aufgrund der Druckdifferenz optimal aufnehmen kann. Dadurch
kann so ein Zylinder leichter gebaut werden als ein vergleichbarer Rumpf mit
eckigeren Konturen.

2.3.2 Kabinenaufbau
Allgemein

In den in Kapitel 2.3.1 beschriebenen Rumpf wird die Kabine integriert, die sich
oberhalb des Ful3bodens befindet. Darunter wird der Frachtraum des Flugzeuges
integriert. Die Kabine besteht aus einer Verkleidung des Flugzeugrumpfes, der
Isolierung, einem FuRboden, Sitzen, Raumteilern, Bordkichen (Galleys) und
Toiletten (Lavatorys). Dieser Aufbau ist am Beispiel des Airbus A320 in Abb. 2-6 zu
sehen.

Die Kabine ist das Aushangeschild der Flugunternehmen und sehr individuell
aufgebaut. Mit der Individualitat ist aber auch die Lebensdauer der Kabinenbauteile
kirzer als die des Flugzeuges selber, da diese haufiger ausgetauscht werden, wenn
ihr Design nicht mehr dem Zeitgeist entspricht.
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Handgepackstaufacher : ‘ Verkleidung

Raumteiler
7

Sitzschienen

Abb. 2-6: typischer Kabinenaufbau heutiger Kurzstreckenflugzeuge [6]

Sitze, Toiletten und Bordkichen sind ebenfalls sehr individuell angeordnet. Dieses
wird dadurch ermoéglicht, dass diese Bauteile an den Sitzschienen positioniert
werden, dessen mdgliche Fixierungspunkte einen Abstand von einem Zoll haben.
Die Toiletten und Bordkichen sind als Monumente gebaut. Monumente sind
vordefinierte Baurdume, die unabhéngig vom Flugzeug konstruiert werden und nur
noch als fertige Komponenten mit der Flugzeugstruktur verbunden werden missen.

Dieses geschieht sowohl an den Sitzschienen als auch an den Spanten. Toiletten
und Bordkiichen bendtigen zuséatzliche Anschlisse fur Wasser, Abwasser, Strom,
Feuermelder und Kichenkihlung. Zusatzlich brauchen sie einen gesonderten
Anschluss fir die Klimaanlage, da die Luft aus Kiichen und Toilette nicht rezirkuliert
werden sollte. Da die Bereitstellung von Anschlussoptionen Uberall in der Kabine
einen unnotigen Aufwand und damit ein unnotiges Gewicht beinhaltet, kdnnen diese
Komponenten nur an bestimmten Punkten in der Kabine eingebaut werden — den
sogenannten festen und flexiblen Positionen [7]. An festen Positionen missen diese
Monumente verbaut werden. Dieses ist normalerweise vor der vordersten Kabinentir
und nach der hintersten Tur. Flexible Zonen sind normalerweise in den Bereichen
der anderen Turen. Da sie in den Turregionen besser vom Bodenpersonal versorgt
werden kdnnen als zwischen den Tidren. In den flexiblen Positionen kénnen je nach
geplantem Flugeinsatz entweder Monumente oder Sitze verbaut werden.

Da diese Monumente ihre eigene Rickwand mitliefern, muss an diesen Positionen
die Seitenwandverkleidung der Kabine entnommen werden, um nicht doppeltes
Gewicht zu transportieren. Der Aufbau der Kabine kann damit besser an die
saisonalen Flugzeugauslastungen angepasst werden [26], indem je nach Auslastung
die Bestuhlungsanzahl variiert oder Monumente ausgetauscht werden.
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Die Verkleidung der Kabine verlauft iberwiegend entlang der Flugzeugrumpfkontur.
Sie bestehen aus modularisierten Standardelementen. Diese verdecken die
Verkabelung fur die Elektrik, die Verrohrungen fir z.B. Hydraulik, Klimaanlage und
Notsauerstoff und der Isolierung. Ihre Komponenten werden an den Spanten
befestigt oder an Bauteilen, die selber an Spanten befestigt worden sind. Deswegen
ist ihre LA&nge bestimmt durch ein Vielfaches des Spantabstandes. Der Aufbau einer
heutigen Verkleidung ist in Abb. 2-7 zu sehen. Dieser besteht aus Dadopaneelen,
Seitenwandpaneelen, Lichtbandabdeckungen und Deckenpaneelen. Als weitere
Verkleidungskomponente kann auch im weiteren Sinne die Handgepackfacher
(Hatracks) mit betrachtet werden, da sie an ihrer Position die Verkleidung erganzt
und diese Befestigungspunkte fur die anderen Verkleidungselemente bereitstellt.

B ' fur Turregion
\/ \ Deckenpaneel
[ \Llchtbandabdeckung

]
il Seitenwandpaneel

Dadopaneel

R

Abb. 2-7: Aufbau der Kabinenverkleidung heutiger Flugzeuge [7]

Die gewohnlichen Verkleidungskomponenten werden in Bereichen von Turregionen
nicht verbaut, weil dort speziell angepasste Verkleidungselemente erforderlich sind.
Als Ausnahme ist hier das Deckenpaneel zu nennen, weil es sich aul3erhalb des
Einflussbereiches der Monumente und Tiren befindet [3].

Dadopaneele

Dadopaneele befinden sich im Seitenwandbereich direkt oberhalb des Ful3bodens
der Kabine. Sie sind an einer Schiene im Boden und an den Spanten befestigt. Ein
solches Paneel ist Ublicherweise zwei Spantabstande lang. Ihr Aufbau ist in Abb. 2-8
zu sehen.
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Abb. 2-8: Dadopaneele aus der B747 [28]

Die Aufgabe des Dadopaneels ist bei einem plétzlichen Druckabfall eine Offnung
zum Frachtraum zu bilden. Ein pl6tzlicher Druckabfall entsteht, wenn die bedruckte
Kabine schlagartig bei einem Unfall (z.B. Triebwerksschaufellosung mit
anschlieBendem Einschlag in den Rumpf oder Losen einer Tir) durch eine Offnung
im Rumpf Luft verliert. Wenn jedoch dieser Druck schlagartig abféllt, entstehen
starke Krafte, dass vor Einfihrung des Dadopaneels bei diesem Schadenszenario
der Kabinenboden herausbrechen konnte [13]. Deswegen ist eine Verbindung beider
Ra&ume notwendig, um einen Druckausgleich zu ermoglichen. Da aber im
Normalbetrieb eine direkte Verbindung zum Frachtraum nicht forderlich fir den
Komfort ist [13], ist ein Klappenmechanismus vorhanden, welcher im Dadopaneel
integriert ist.

Seitenwandpaneel

An den Dadopaneelen sind die Seitenwandpaneele befestigt. Diese sind zusatzlich
an den Spanten befestigt und werden durch die Fenstertrichter gestitzt. Sie sind wie
die Dadopaneele normalerweise zwei Spantabstéande lang. Wahrscheinlich sind ihre
GroRen dahingehend angepasst worden, dass sie von einer Person einzubauen
sind, um den Einbauprozess einfacher zu gestalten. Die Seitenwand besteht bei
Boeing aus einem Sandwichverbund aus Glasfaserphenolharzverbund mit einem
Nomexkern [34]. Bei Airbus sind die Seitenwdnde nach eigenen Untersuchungen
auch aus einem Sandwich mit Nomexkern, auch wenn ihre Kerndicke dinner ist als
die nach Niu empfohlene Minimalkerndicke fir Nomexkerne von einem halben Zoll
[35].
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Lichtbandabdeckung

Zwischen den Handgepéackfachern und den Seitenwandpaneelen befindet sich die
Lichtbandabdeckung, welche den Raum zwischen Handgepackfachern und
Seitenwandpaneel Uberbriickt und das Licht der Lampen streut. Auch diese sind
standardmalfiig zwei Spante lang und bestehen aus Polykarbonaten [34].

Deckenpaneel

Das Deckenpaneel ist normalerweise zwei Spantabstande lang und befindet sich
Uber den Kabinengang zwischen den Gepéackstaufachern, an denen auch diese
Paneele Dbefestigt werden. Sie bestehen aus einen Sandwich aus
Glasfaserphenolharz - Laminaten und einem Nomexkern [34].

Handgepéackfécher

Handgepackfacher sind Stauplatze fur das Handgepack der Passagiere. Sie missen
nach CS 25.787 fest verschliel3bar sein und mussen das maximale Gewicht unter
Beachtung der anzunehmenden Lastenvielfachen nach CS 25.561 (b) tragen [14]. lhr
Materialaufbau ist derselbe wie bei den Deckenpaneelen und ihre Lange ist ebenfalls
spantabstandsabhangig. Es gibt sie in Ausfihrungen von einem halben bis vier
Spantabstandslangen [7]. Im Zuge einer Erhéhung des Spantabstandes bei Airbus
ist die maximale Lange eines Handgepéackfachs auf die La&nge von zwel
Spantabstanden reduziert worden [5], um den Einbau nicht mit zu grof3en Elementen
zu benachteiligen. Jedoch werden in dieser Arbeit die altere Bauweise von vier
Spantabstand lange Handgepackfacher betrachtet.

2.3.3 Verbindungselemente und Integrationsbauteile der Kabinenelemente

Als Verbindungselemente sind im Flugzeug Bauteile verbreitet, die sehr schnell und
ohne viel Werkzeug funktionieren. Ein sehr wichtiges Fixierungselement in der
Kabine ist die Sitzschiene. Die Sitzschienen sind Trager, die langs im Flugzeug
verlaufen und eine Rasterung von einem Zoll Abstand besitzen, in denen
Verbindungselemente befestigt werden kénnen [8]. Die Befestigungselemente sind
sehr variantenreich (siehe Abb. 2-9), da sehr viele Bauteile in der Kabine mit der
Sitzschiene verbunden werden, die sich auf den Boden befinden, wie Toiletten,
Bordkichen, Stauraume, Raumteiler, Sitze und bei einigen Konfigurationen die
Dadopaneele.



2 Grundlagen 16

Abb. 2-9: Sitzschiene (links) und ihre Befestigungselemente (mitte, rechts) [8]

Fur Kabinenkomponenten, die hoher in der Kabine angebracht sind, gibt es
Verbindungselemente, die diese untereinander halten oder die diese an den Spanten
befestigen. Verbindungen von Paneelen sind haufig Uber Elemente geldst, die
entweder an ein Bauteil verschraubt oder vernietet werden, sich Uber Klammern
zusammenhalten oder sich Uber Krallen einhaken. Diese drei Varianten sind in Abb.

2-10 zu sehen.
i

o f),

Verbindung tiber Verbindung tber Verbindung tber
Schrauben oder Nieten Klammern Krallen

Abb. 2-10: Fixierungsméglichkeiten von Paneelen [10]

Dabei ist nicht bekannt, welche Elemente an welcher Stelle verbaut sind, da diese
Daten nicht offentlich vorliegen und die Bauweisen sich innerhalb einer
Flugzeugversion andern koénnen. Jedoch ist es fur die spatere FEM Analyse auch
nicht entscheidend, welche Elemente verwendet werden, sondern nur wo sich
Verbindungselemente befinden und welche Freiheitsgrade sie aufweisen.

Bekannt ist, dass bei Flugzeugen, wie der A330/A340, die Unterkante des
Dadopaneels auf der Hohe der auRenliegenden Sitzschienen beginnt [3], an der das
Dadopaneel befestigt ist. Bei der A320 liegen das Dadopaneel und die Sitzschiene
raumlich zu weit auseinander, als dass diese verbunden sein kdnnen. Deswegen
wird fir diese Arbeit angenommen, dass das Dadopaneel Uber Halter mit dem
Kabinenful3boden verbunden ist.
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Das Seitenwandpanel ist Uber Steckelemente mit dem Dadopaneel verbunden.
Selber hélt es sich an den Spanten tUber Haken, die Uber Inserts in die Seitenwand
eingelassen sind. Auch liegen die Seitenwandpaneele auf den Spanten auf, so dass
die Seitenwandpaneele an diesen Orten nicht durchbiegen kénnen. Zusatzlich liegen
die Rander der Fensterausschnitte der Seitenwandpaneele auf der Flugzeugstruktur
auf.

Die Handgepéackstaufacher sind an der Rumpfstruktur befestigt. Bei einer
Ausfihrung des A330 Handgepéckstaufaches ist zu sehen (siehe Abb. 2-11), dass
die Handgepackfacher oben tber Halter an den Spanten befestigt sind und an der
Seite Uber Stutzstreben gefiihrt werden.

Deckenpaneel

Halterung

Stitzstrebe

Abb. 2-11: Befestigung des seitlichen Handgepéackstaufaches einer A330 [2]

Zwischen den Handgepéckfachern und den Seitenwandpaneelen befindet sich die
Lichtbandabdeckung. Diese wird zwischen den beiden Elementen eingeklemmit.

Die Deckenpaneele sind entweder direkt an den Handgepackfachern oder, wie in
Abb. 2-11 zu sehen ist, an den Halter, an dem auch das Handgepackstaufach hangt,
befestigt.

Bei Flugzeugen mit zwei Gangen verlauft Gber den mittleren Handgepackstaufachern
ein Tragrahmen durch das ganze Flugzeug, an dem sowohl die mittleren
Handgepackstaufacher als auch die Deckenpaneel angehangt werden.
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3 Erarbeitung neuartiger Kabinenintegrationskonzepte

In diesem Abschnitt werden alternative Kabinenkonzepte vorgestellt. Dabei werden
die Kabinenkomponenten ausgewahlt, die untersucht werden sollen. Daraus
abgeleitet werden die Anforderungen und unveranderliche Grol3en bestimmt. Dabei
sind die Anforderungen die Punkte, die die Kabine durch ihre Funktion oder durch
Gesetze erfiilllen muss. Die unveranderlichen Grol3en sind die Variationen, die zwar
bei vollstandig neuen Aufbauten veranderlich waren, jedoch als konstant fir diesen
Entwurf angenommen werden, wie z.B. die kreisférmige Form des Flugzeugrumpfes.
Zusatzlich wird begrindet, welche Vorteile eine Verdnderung des bisherigen
Kabinenaufbaues mit sich bringen konnte und dabei die Bewertungskriterien fur die
Konzepte erortert.

3.1 Auswahl der zu verandernden Kabinenelemente

Die Kabine ist, wie in Kapitel 2.3.2 genannt, aus einer Vielzahl von einzelnen
Komponenten aufgebaut. In einer vorhergestellten Arbeit ist untersucht worden,
welche Gewichtsanteile diese einzelnen Komponenten auf die Gesamtmasse der
Kabine besitzen. Dabei sind die Gewichtsbiicher der einzelnen Flugzeuge von Airbus
verglichen und gegenibergestellt worden [18]. Die Auswertung dieser Untersuchung

ist aus Abb. 3-1 zu entnehmen.
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Abb. 3-1: Gewichtanteil der einzelnen Kabinenbauteile [18]



3  Erarbeitung neuartiger Kabinenintegrationskonzepte 19

Fur eine Gewichtsanalyse der gesamten Kabine nach der Methode von Koeppen
[25] sind die Komponenten notwendig, die zusammen mindestens 80 % der
Gesamtmasse bilden. Diese sind nach der Untersuchung der Kabine die
Passagiersitze, die Verkleidung, die Handgepéackfacher, die Bordtoiletten, die
Bordkichen, das Frachtladesystem und die Isolierung. Fur diese Arbeit werden aus
diesen Komponenten die Verkleidung und die Handgepackfacher ausgewahlt, da
diese zusammen einen grol3en Betrag zum Gesamtgewicht mitbringen. Dabei bildet
diese Kabinenhlle die Systemgrenze zwischen Kabine und Rumpf.

3.2 Anforderungen an das Kabinendesign

Der Betrieb eines Flugzeuges sollte so kostenglnstig wie mdglich erfolgen kénnen.
Einen Beitrag dazu leistet die potentielle Kabine mit einem niedrigen Gewicht. Diese
Kostenverbesserung wird erreicht, indem die Komponenten sehr leicht gefertigt
werden, da dann das Flugzeug dadurch Treibstoff einspart. Kosten entstehen auch
beim Aufbau und Umbau der Kabinenkomponenten, da dabei Standzeiten des
Flugzeuges anfallen.

Diese Rustzeiten sind einerseits vom Flugzeugbauer von Interesse, da die Kabine
bei dem Bau eines Flugzeuges mit eingebaut wird. Anderseits finden haufige Auf-
und Umbauten der Kabinenausstattung des Flugzeuges wahrend des
Flugzeuglebens statt, welche vom Flugzeugbetreiber durchgefiuhrt werden. Diese
Umbauten sind auf  saisonalen Flugauslastungen, Modernisierungen,
Flugbetreiberwechsel oder Reparatur der Flugzeugstruktur begrindet. Diese
Umbauten werden mit zwei unterschiedlichen Aufwénden klassifiziert [26]. Einerseits
gibt es den leichten Umbau (light reconfiguration), der nur wenige Stunden dauert,
jedoch mehrmals im Jahr stattfindet. Dieser beinhaltet den Austausch oder die
Verschiebung einiger Sitze und damit die Anpassung der Anbauten an den
Handgepackfachern. Anderseits gibt es den schweren Umbau (heavy
reconfiguration), der mehrere Tage dauert und bei dem Umbau eine gro3e Anzahl
von Kabinenkomponenten ausgebaut werden [26] (Austausch der Bestuhlung von
einer Klasse in eine andere, Umbau von Monumenten oder vollstandiger Austausch
der Kabine).Dieses kann schon bei einem C-Check geschehen, da hier Teile der
Verkleidung freigelegt werden missen, um die Rumpfstruktur zu inspizieren.

Fur diese Arbeit werden die Abmessungen der Airbus A320 als Referenz
herangezogen. Die Kabinenkonzepte sollen in diesen Rumpf eingebaut werden. Das
bedeutet, dass die Entwirfe der Kabine dem heutigen Bauraum entsprechen sollen.
Als Befestigungsrahmen werden die Sitzschienen und die Spante verwendet, wie es
auch bei jetzigen Kabinen gemacht wird. Der Ful3boden und der Rumpf geben die
Form der Gestaltung hierbei vor.
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Fur die Lagerungen werden keine neuen Lagerungssysteme entworfen, sondern die
Befestigungsmittel gewahlt, die in Kapitel 2.3.3 beschrieben wurden. Nur ihre
Festigkeit und ihre Grol3e werden idealisiert betrachtet. Mit idealisiert ist gemeint,
dass wenn als Ergebnis eine hohere Kraft an den Befestigungen in der Berechnung
ausgegeben wird, eine stabilere und damit schwerer Befestigung daraus gefolgert
wird. Eine Erweiterung der bisherigen Lagerungssysteme sind Lagerungen, wie
Linearlager, um Baukomponenten verschiebbar zu machen, wenn diese durch
menschliche Kraft nicht mehr zu bewegen sind. Diese Funktion ist in konventionelle
Kabinen bisher nicht notwendig gewesen.

Bei der Dimensionierung der Konzepte werden diese mit der Referenzkabine
verglichen. Dabei sollten einerseits keine Maximalspannungen in den
Bauteilkomponenten auftreten und anderseits &hnliche Verformungen aufweisen, die
die Referenzkabine mit den Vergleichslasten erreicht. Dabei diurfen die Krafte dirfen
die Bauteile nicht bleibend verformen. Jedoch kann die Kabine und damit das
Flugzeug von den Passagieren als nicht zuverlassig wahrgenommen werden, wenn
sich die Kabine durch die Flugbewegungen oder durch Einwirkungen von
Passagieren sichtbar verformt. Deswegen kdonnen die Kabinenkomponenten auch
steifer ausgelegt sein als passend zur ihrer Materialfestigkeit um den Flugkomfort zu
steigern.

Die Krafte fur diese Dimensionierungen sind aus geltenden Gesetzen oder aus
Erfahrungen zu entnehmen. Diese Erfahrungswerte werden unter anderen dafur
bendtigt, um Vandalismus oder unsachgeméaflen Gebrauch abzuschétzen. Hierbei
wird ein Kraftsto® von 300 Ibf, welches ungefahr 1300 Newton entspricht,
angenommen [16]. Diese Lastannahme wird von der General Aviation Manufactures
Association empfohlen, wenn keine Erfahrungswerte vorliegen.

Es gibt Gesetze die den Kabinenaufbau reglementieren. Ein Beispiel ist die CS
25.601, nach der keine Entwurfselemente im gesamten Flugzeug verbaut sein
durfen, die gefahrlich sind oder sich nicht zuverlassig verhalten. Nach der CS 25.561
mussen die angenommen Maximallasten zusammen mit den Notlandebindungen
erfullt werden, wie sie in Tab. 1 aufgelistet sind. Dabei dirfen sich die Bauteile nicht
bleibend verformen oder sich I6sen.

Tab. 1: Lastenvielfache nach CS 25.561 [14]

Richtung Lastenvielfaches
aufwarts 30
vorwarts 9¢
seitwarts 3 g (4 g bei Sitzen)
abwarts 69
rackwarts 159
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Zuséatzlich sind nach CS 25.625 Sicherheitsfaktoren bei den Belastungen zu
beachten, wenn Bauteile nicht hinreichend in ihrer Maximallast und Bruchlast
ausgetestet sind. Dann muss ein Sicherheitsfaktor von 1,15 beaufschlagt werden.
Auch koénnen weitere Sicherheitsfaktoren hinzu kommen, die spezifisch fir die
Bearbeitung oder Materialauswahl sind. Da hier die Komponenten auf
Entwurfsebene betrachtet werden, werden diese Sicherheitsfaktoren vernachlassigt,
da von ausgegangen wird, dass die Komponenten vorentwurfsgerecht ausreichend
dimensioniert sind.

Zusatzlich gibt es fur die Materialien in der Kabine Brandanforderungen, die sie
erfillen missen. Diese sind in der CS 25 Appendix F geregelt. Zur Vergleichbarkeit
der verschiedenen Konzeptvarianten untereinander soll die Materialauswahl nicht
verandert werden, sondern es werden die Materialien des bisherigen
Kabinenaufbaues beibehalten.

3.3 Wichtige Eigenschaften der Kabinenkonzepte

Vor der Uberlegung, welche Konzepte verwendet werden konnten, wird zuerst
betrachtet, welche Funktionen und Bauweisen bei der herkdbmmlichen Kabine
verbessert werden koénnen. Damit werden die Eigenschaften definiert, welche die
Kabinenkonzepte mitbringen sollen, um Verbesserungspotential zu haben.

Heutige Kabinenkonzepte sind wegen der vielen Kabinenaufbaumdéglichkeiten aus
vielen kleinen Einzelkomponenten gefertigt. Diese Konfiguration hat damit zur Folge,
dass diese Bauteile uber viele Befestigungspunkte mit dem Rumpf integriert sind.
Damit miussen beim Ein- und Ausbau jedes Mal jede einzelne Befestigung geldst und
angezogen werden. Dies bedeutet, dass bei Rekonfigurationen sehr hohe
Arbeitszeiten vorliegen, in dem das Flugzeug seinen Flugeinsatz nicht wahrnehmen
kann. Die geringe Grof3e der Kabinenkomponenten besitzt jedoch den Vorteil, dass
sie gut durch die Tur und an fertig verbauten Kabinenbauteilen vorbeigetragen
werden kdnnen.

Das wichtigste Kriterium fur die Kabinenkomponenten ist jedoch ein geringes
Gewicht. Dieses kann bei den verschiedenen Konzepten pro Spantabstandslange
miteinander verglichen werden. Das Gewicht der Befestigungen kann jedoch nur
durch die Krafte abgeschatzt werden, die auf diese Befestigungen wirken. Da diese
Befestigungen in der FEM Berechnung nur als Verbindungsknoten dargestellt wird.
An diesen Knoten kdnnen die Kréfte betrachtet werden, die vom Kabinenbauteil in
die Flugzeugstruktur Ubergeben werden.
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Auch die Arbeitszeitkosten sollen gering sein. Dies bedeutet, dass entweder wenig
Personal fur den Aufbau der Kabinenkomponenten bendgtigt wird, oder der Aufwand
des Aufbaues sehr wenig Zeit in Anspruch nimmt. Dabei sollte der Einbau fehlerfrei
ablaufen. Dieses wird gewdhrleistet, indem die Komponenten so handhabbar sind,
dass sie und das Flugzeug bei sachgemalRem Umgang durch den Einbau keinen
Schaden nehmen. Auch kdénnen bei sehr komplexen Aufbauvarianten Fehler bei der
Einhaltung der Reihenfolge entstehen oder Werkzeuge falsch bedient werden.
Zusatzlich zur Erstausstattung ist eine Rekonfiguration der Kabine wichtig, da sonst
dieses Kabinenkonzept kaum Absatzchancen hatte. Dabei ist wichtig, dass diese
Rekonfigurationen Uberhaupt mit den Konzepten durchfihrbar sind. Bei der
Rekonfiguration sollen die Standzeiten des Flugzeuges so gering wie moglich sein,
da in dieser Zeit das Flugzeug nicht produktiv ist. Dabei sollten die Konzepte, wenn
maglich in heutige Reiseflugzeuge integriert werden kénnen.

Bei den Betrachtungen dieser Eigenschaften beschrankt sich diese Arbeit auf den
Gewichtsaspekt sowie eingeschrankte Berlcksichtigung eines Aspektes des
Einbauaufwandes durch Bestimmung der Lagerkréafte.

3.4 Alternative Konzepte

Konzept 1: GroRRere Bauteile

Diese Variante sieht eine VergroBerung der bestehenden Komponenten vor, die
durch eine Erhohung des Vielfachen des Spantabstandes vier statt zwel
Spantabstande abdecken. Die Ausnahme ist das Handgepéackfach, welches in der
konventionellen Kabine vier Spantabstéande lang ist, und nun auf acht Spantabstéande
verlangert wird. Auler dieser Veradnderung bleibt der Aufbau wie bei der
konventionellen Kabine (wie in Kapitel 2.3.2 beschrieben) erhalten. Dabei wird das
Versteifungselement im Handgepackfach auf einem Abstand von zwei
Spantabstande belassen und besitzt somit drei Versteifungselemente. Der Aufbau
dieses Konzeptes ist in Abb. 3-2 zu sehen. In diesem ist der Aufbau von insgesamt
acht Spanten zu sehen, so dass zwei Handgepackfacher, zwei Deckenpaneele und
vier Seitenwandpaneele betrachtet werden. Die Lagerungen werden wie bei dem
konventionellen Kabinenaufbau angeordnet. Jedoch wird die Anzahl an
Befestigungselementen pro Kabinenelement beibehalten. Da die Kabinenelemente
doppelt so grof3 sind, wie bei der konventionellen Kabine, verringert sich damit die
Anzahl der Befestigungsmittel in der Flugzeugkabine um die Halfte. Diese
Lagerungen beinhalten Befestigungen zueinander, wie auch die Lagerungen des
Handgepackfaches und des Seitenwandpaneels an der Kabinenhlle, wie sie in
Kapitel 2.3.3 beschrieben sind. Jedoch werden die Stutzstreben alle zwei Spante
wiederholt, so dass an jeden Versteifungselement und an den auf3eren Enden je eine
Stitzstrebe vorhanden ist.
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4 Spantabstande

Abb. 3-2: Konzept 1: groRere Bauteile

Konzept 2: Rumpfiberspannender Kabinenring

Der rumpfluberspannende Kabinenring ist eine Variante, in der die gesamte
Verkleidung im Kabinenquerschnitt eine Einheit ist. Durch diese Bauweise ware es
optimal, wenn diese Konstruktion wie eine Bruckenkonstruktion stehen kénnte. Da
jedoch die Haupteinleitungspunkte fur Krafte in den Handgepéackfachern liegen,
muss gewahrleistet werden, dass unter keinen Umstédnden die Handgepéckfacher
zusammen mit der Verkleidung auf die Passagiere fallen kénnen. Da durch diese
Anforderung die Seitenwand der Verkleidung sehr dick werden wirde und damit ein
hohes Gewicht aufweisen wirde, findet eine Lagerung des Kabinenringes auf Hohe
der Handgepéckfacher statt. Zusatzlich wird dieser Kabinenring an seinen Enden
arretiert, um Schwingungen und Bewegungen der Enden der Kabinenverkleidung zu
vermeiden.

Um dieses Konzept mit der Referenzkabine gut vergleichen zu kdnnen, ist eine
Lange von zwei Spantabstdnden fur den gesamten Kabinenring gewéhlt worden.
Dabei werden die Wandstarken den neuen Lastverteilung angepasst, die in den
Kabinenring nach Bauteilabschnitt variieren kann. Der Aufbau dieses Kabinenringes
mit einer Andeutung der Lagerungen ist in Abb. 3-3 zu sehen.
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- | agerung an den Handgepackfachern

Abb. 3-3: Konzept 2: rumpfiiberspannender Kabinenring

Mit diesem Konzept soll ein Ein- und Ausbau der Kabinenkomponenten durch die Tar
noch moglich sein. Jedoch ist die gro3te konventionelle Tur, die in
Passagierflugzeugen im Kabinenbereich verbaut ist, die Typ A Tir. Diese ist nach
CS 25.807 1,83 m hoch und 1,07 m breit [14]. Damit ist die Tur niedriger als die
Kabinenhohe. Dieser Hohenunterschied wird jedoch in dieser Arbeit nicht betrachtet,
aber eine Losung Uber einen Klappenmechanismus ware vorstellbar. Auch gewahrt
die Breite der Tur nur den Platz fur Komponenten mit einer Lange von einem
Spantabstand. Wie oben schon genannt, wird jedoch wegen der Ahnlichkeit zur
konventionellen Kabine eine Lange von zwei Spantabstanden ausgewahlt.
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Konzept 3: Kabinencontainer

Der Kabinencontainer ist ein einzelnes Bauteil Uber eine grofl3ere Strecke. Dabei
kann die Strecke bis zu der Gesamtlange der Flugzeugkabine lang sein. In dieser
Arbeit wird die Lange auf acht Spantabstande begrenzt. Die Bauweise dieses
Konzeptes ist wie auch das Konzept 2 zusammenhangend, nur dass dieses in
Rumpfrichtung langer aufgebaut ist. Zusatzlich ist hier ein eigener Kabinenboden
integriert. Ein Modell dieses Konzeptes ist in Abb. 3-4 zu sehen.

Abb. 3-4: Konzept 3: Kabinencontainer

Der FulBboden des Kabinencontainers ist auch mit einem Rahmen aus Profilen wie
der Fulboden des Flugzeugrumpfes ausgestattet. Die Profile in Langsrichtung
werden bendétigt, damit die Passagiersitze, Bordkichen und Toiletten am Ful3boden
befestigt werden kénnen. Quer zu diesen werden Profile benétigt, um den Rahmen
des Kabinencontainerbodens zu versteifen. Dazwischen befinden sich
FulRbodenplatten.

Die Lagerung des Kabinencontainers soll mit Langslagerungen (wie z.B. einem
Fuhrungswagen in Abb. 3-5) gelost werden, so dass der Kabinencontainer Uber
diese Langslager in der Kabine in Langsrichtung des Flugzeuges zum Ein- und
Ausbau verschoben werden kann. Dieses Konzept wird verfolgt, da es ohne
Unterstitzung nicht mehr durch menschliche Kraft bewegt werden kann. Die
Annahme des hohen Gewichts eines Kabinencontainers grindet darauf, dass er
einerseits wesentlich langer als der Kabinenring ist und anderseits noch einen
eigenen Ful3boden besitzt. Dabei ist der Ful3Bboden so steif aufgebaut, dass es die
Passagiere tragen kann. An den Enden eines Kabinencontainerabschnittes muss der
Container in seiner Position arretiert werden, damit er bei Flugbewegungen nicht
verschoben werden kann. Die Fuhrungsschienen werden sowohl oberhalb als auch
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unterhalb des Kabinencontainers angebaut. Einerseits verlaufen sie an der
ehemaligen Position der Sitzschienen und anderseits zwischen Handgepackfachern
und den Spanten des Rumpfes. Die Fuhrungsschienen der Langslager an den
Handgepackfachern haben denselben Grund wie die Lagerung des Konzept 2:
rumpfuberspannender Kabinenring, néamlich dass die Lasten der beladenen
Gepackfacher direkt in den Rumpf geleitet werden, um die Geféahrdung der
Passagier durch Einstirzen des Kabinencontainer auszuschlieBen, um der CS
25.601 zu entsprechen.

Abb. 3-5: Fihrungswagen [37]

Bei der Erstausstattung kann dieses Konzept vor dem Zusammenbau der
Flugzeugrumpftonnen in den Flugzeugrumpf integriert werden. Jedoch bedingt die
Lange dieses Bauteiles, dass es als Ganzes auf keinen Fall durch die Tir aus der
Kabine entfernt werden kann. Deswegen wird fur eine gewinschte Rekonfiguration
ein Flugzeug bendotigt, welches ein Frachttor im Kabinenbereich besitzt, wie es im
Frachtbereich Ublich ist. Alternativ zum Frachttor ware auch eine Bugladeklappe, wie
es die Boeing 747 Frachter aufweist, oder ein zu 6ffnendes Heck, wie bei der Boeing
Dreamlifter vorhanden, vorstellbar, um den Container ohne Zerlegung des Rumpfes
austauschen zu kénnen.
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4 FEM-Theorie und Pre-Processing

Am Computer kénnen Konstruktionen von dreidimensionalen Modellen generiert
werden. Dieses geschieht tber CAD (computer aided design) Programme. Diese
Konstruktionen sind flr die spatere Berechnung Uber FEM (Finite Elemente
Methode) ndtig, da diese Modelle Gber Schnittstellen Gbertragen werden kénnen. Auf
dem Markt gibt es eine Vielzahl an CAD Programmen. Fur diese Arbeit wird CATIA
V5 R16 von Dassault Systemes verwendet. Die Modellierung wird im Generative
Shape Design durchgefuhrt. Diese  Modellierungsumgebung  ermdglicht
Flachenmodelle zu erstellen, weil die spatere Berechnung in FEM mit
Schalenelemente durchgefiihrt werden soll. Diese Schalenelemente benétigen nur
die Mittelebene der Bauteile. Die Ubertragung der Daten in die FEM erfolgt iiber ein
herstellerunabhangiges Datenformat IGES (initial graphics exchange specification),
da dieses Format sowohl von dem CAD Programm als auch von dem Preprozessor
des FEM Programmes unterstttzt wird.

4.1 FEM mit Nastran/Patran

Die Berechnung erfolgt mit der FEM, da mit den klassischen analytischen
Berechnungsmethoden nur einfache Félle an Formen, Lasten und Lagerungen
moglich sind. Daraus ergeben sich haufig nur geringe Ahnlichkeiten mit den
tatsachlichen  Lasten [29]. Die Alternative zu diesen analytischen
Berechnungsmethoden sind die Berechnungen mit numerischen Ansatzfunktionen
zum Losen von Randwertproblemen [17]. Eine dieser numerischen
Berechnungsmethoden ist die Finite Elemente Methode. Damit lassen sich komplexe
Verformungen abbilden. Dabei wird das Bauteil in infinitesimale kleine Teilbereiche
(Knoten) aufgeldst, dessen Auflésung die Vernetzungsdichte ist. Mit Hilfe der Finiten
Elemente Methode konnen die durch die Belastungen hervorgerufen
Knotenverschiebungen berechnet werden. Dabei ist zu bedenken, dass auch mit
Hilfe der FEM nur eine modellhafte Darstellung der Realitat gemacht wird. Damit ist
das Ergebnis abhangig von dem Abstraktionsgrad der Realitat der Lasten,
Lagerungen, Materialien und Strukturformen.

Mit Hilfe der FEM konnen vielfaltige Problemstellungen von der statischen
Verformung bis hin zur Eigenschwingung oder Temperaturausdehnung gelost
werden. Bei der rechnergestitzten Losung gibt es jedoch fur jedes dieser
Problemkategorien spezifische Solver, die speziell fur diese Problemstellung
optimiert sind. Fir diese Arbeit reicht die lineare statische Berechnung aus. Diese
linear statische Berechnung besitzt nur hinreichende Genauigkeiten bei kleinen
Verformungen und kann keine dynamischen Lasten darstellen.
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Hierfur wird MSC Nastran 2010.1, von der Firma MSC Software, verwendet, welches
ein universeller Solver ist. Da MSC Nastran jedoch nur die Berechnung (Solving)
Ubernimmt, ist ein Pre- und Postprozessor, der die Eingaben und Ausgaben in einer
graphischen Oberflache darstellt, fur die Bearbeitung erleichternd. Daftir wird hier
MSC Patran 2010.1.2. 64 Bit genutzt.

In dieser Oberflache konnen die Geometrie definiert werden oder CAD Daten
eingelesen werden. In der Definition kdnnen Materialeigenschaften, Materialaufbau,
Lasteinwirkungen, Vernetzung und die Typenauswahl der Berechnungselemente
bestimmt werden. Diese Daten werden in einer Datei abgespeichert, die MSC
Nastran auslesen kann. Damit kann Nastran die numerische Rechnung durchfihren.
Das Rechenergebnis wird einerseits in eine direkt lesbare Textdatei und anderseits
in einer Datei, die MSC Patran auslesen kann, ausgegeben. Dieses wird fur die
Nachbearbeitung bendtigt, da die berechneten Ergebnisse ausgewertet werden
missen. Als Auswertungsoption fiir die errechneten Spannungen und Verformungen
stehen verschiedene graphische Verlaufe zur Auswabhl.

Im Vorfeld werden nun die Definitionen in Materialauslegung, Lagerung und Lasten
behandelt, die fur alle Modellvarianten gleich oder &ahnlich sind, um dann im
Anschluss die Besonderheiten und Detaillierung der einzelnen Modelle zu
beschreiben.

4.2 Vorbetrachtungen zur Modellierung

Die FEM bietet eine Vielzahl an Elementen, die die dimensionalen Abstraktionen in
unterschiedlichen Komplexitaten darstellen konnen. Die Abstraktion kann ein-, zwei-,
oder drei dimensional sein. Dabei sollte auf die gestaltungsbestimmenden
Dimensionen geachtet werden [19]. Da die gesamte Verkleidung einer
Flugzeugkabine wie eine Schale aufgebaut ist, ist eine zweidimensionale Abstraktion
ausreichend. Einzelne Balken konnen zusatzlich als eindimensionale Korper
abstrahiert werden. Wegen der geringen Wandstarken im Verhéltnis zu den Flachen
der Bauelemente wird auf volumetrische Korper bei der CAD Modellierung
verzichten. Zusatzlich haben die Schalenelemente den Vorteil, dass ihre Berechnung
im Bezug zu Volumenelementen wesentlich schneller geht.

Eindimensionale Kérper haben nur eine Ausdehnung in eine Richtung, wie z.B. ein
Trager. lhre Profilform wird dabei in den Eigenschaften hinterlegt. Diese Stab- und
Balkenelemente werden nur bei den Stitzstreben und bei der nachtraglichen
Bearbeitung des Rumpfes, um die Schienenfiihrung einzufiigen, verwenden. Der
Rest des Modells wird vollstandig mit Schalenelementen aufgebaut.
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Die Wandstarke dieser Schalenelemente wird in den Eigenschaften hinterlegt. Die
Berechnung mit Schalenelementen ist dabei hinreichend genau, da die Elemente als
dinn anzunehmen sind und damit die Verformung Uber Schub bei diesen Elementen
noch als relativ gering anzunehmen ist. Deshalb kann diese Verformung ulber die
Schubkorrekturfaktoren mit Schalenelementen hinreichend genau abgebildet
werden. Die Schalenelemente in Nastran sind prinzipiell als Mindlin-Reissner-Schale
konzipiert. Nur bei sehr dunnen Elementen konvergieren diese Elemente zur
nummerischen Lésungen der Kirchhoff'schen Theorie [19]. Es ist auch méglich, tber
das nicht Besetzen der MID3 Eintrages auf die Kirchhoff'sche Berechnungstheorie
umzuschalten [19].

Die Kirchhoff'sche Theorie geht dabei von einer schubstarren Platte aus, die Mindlin-
Reissner geht von einer schubweichen Verformung aus. Diese Verformung sind
vereinfacht an einem Balken in Abb. 4-1 zu sehen. Dabei bleibt bei der schubstarren
Verformung der Querschnitt eben und bei einer schubweichen Verformung wird
dieser verformt.

Abb. 4-1: Schubstarre (links) und schubweiche (rechts) Balkenverformung [40]

Als Varianten dieser Schalenelemente gibt es in Nastran TRIA und QUAD Elemente.
TRIA Elemente sind eine Vernetzung aus dreiseitigen und QUAD aus vierseitigen
Elementen. TRIA Elemente haben héhere Steifigkeiten, besonders in der Ebene [29].
QUAD Elemente, die die meiste Verwendung finden, sind CQUAD4, CSHEAR,
CQUADR und CQUADS Elemente [29]. CQUAD4 Elemente besitzen vier Knoten und
sind Elemente flr ebene Platten. Sie sind das Standardelement fir vierseitige
Vernetzungen. CQSHEAR sind Elemente mit vier Knoten und betrachten nur
Belastungen in Schubrichtung und externe Krafte. Sie werden oft fur die Analyse der
Flugzeugstruktur verwendet. CQUADS8 Elemente besitzen vier Eckknoten und vier
weitere Knoten zum Umranden der Kontur. Sie sind gut fir einfach gekrimmte
Flachen. Jedoch besitzt keines der zuvor genannten Elemente Steifigkeiten in
Drillrichtung. Dieses hat als vierseitiges Schalenelement nur das CQUADR Element
[29]. Da CQUADR Element keine Funktion besitzen, die Mittelebene bei der
Dickendefinition rechnerisch zu versetzen (Offset-Funktion) und CQUADS8 Elemente
nach der Beschreibung von MSC Software keine haufige Verwendung finden [30],
wird fur Schalenelemente ausschlie3lich das gelaufige CQUAD4 Element definiert.
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Fur eindimensionale Elemente gibt es in Nastran CROD, CBAR und CBEAM
Elemente. CROD Elemente sind Stabelemente. CBAR und CBEAM beschreiben
Balkenelemente, wobei die neutrale Achse und der Schubmittelpunkt der Balken
Ubereinstimmen muissen, wenn CBAR Elemente genutzt werden. Auch eine
Verwolbung des Elementquerschnittes ist nicht darstellbar. Diese Einschréankungen
gelten fur das CBEAM Element nicht. In dieser Arbeit werden fur symmetrische
Balken das CBAR Element und fur komplexere Geometrieformen das CBEAM
Element genutzt.

Die Vernetzung erfolgt automatisiert mit Hilfe der in Patran zur Verfigung gestellten
unterschiedlichen Vernetzungstechniken (ISOMESH, PAVER, HYBRID). Dabei wird
darauf geachtet, dass die vernetzten Elemente in dem von Nastran vorgegebenen
Bereich einer optimalen Form (Seitenverhaltnis, Verzerrung, Schraglage)
entsprechen, wobei ISOMESH bei quadratischen Formen verwendet wird und
PAVER und HYBRID bei unregelmafRigen Formen, die in dieser Arbeit nur an den
Versteifungen und Enden der Handgepackfacher auftreten, wie in Abb. 4-2 zu sehen
ist.

Paver

'3

omesh
Hybrid )
Flachen-
\ begrenzung

Abb. 4-2: Vernetzung der seitlichen Enden (links) und der Versteifungen (rechts) der Handgepackfacher

Vor dem Vernetzen wird bei kreuzenden Flachen darauf geachtet, ob die
berihrenden Kanten in beiden Elementen vorhanden sind, diese also in sich
geschlossenen sind (Manifold Topology). Wenn dieses nicht der Fall ist, sind die
Flachen ohne Nachbearbeitung nach der Vernetzung nicht miteinander verbunden.
Deswegen missen Flachen, die von einer anderen Flache berihrt oder geschnitten
werden, in zwei Einzelflachen aufgebrochen werden, wie es in Abb. 4-3 zu sehen ist.

/®/®
o

Abb. 4-3: Bearbeitung des Modelles fiir geschlossene Elemente [32]
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Bei der Vernetzung ist es mdglich, dass an den Kanten, an denen mehrere Flachen
angrenzen, Knoten doppelt erzeugt werden. Diese doppelten Knoten muissen
geléscht werden (Equivalence), weil Nastran bei der Berechnung zu keiner
eindeutigen Lésung kommt, da an den doppelten Knoten Singularitdten auftreten.
Auch wird Uberprift, ob die Flachennormalen im gesamten Element in dieselbe
Richtung zeigen, da sonst z.B. bei Flachenlasten bei wechselnden
Oberseitendefinitionen fehlerhafte Ergebnisse erzielt werden.

Zuséatzlich zur Auswahl der Elemente und ihrer Bearbeitung sind fir das
Preprozessing auch die Materialdefinitionen und die Lastfalle, die Uber die
Lagerungsdefinition und die Belastungen definiert werden, notwendig, um eine
erfolgreiche Berechnung zu ermdglichen. Die Definitionen, die fur alle
Modellierungen gelten, werden im Folgenden betrachtet.

4.2.1 Materialkennwerte

Flugzeugstrukturen bestehen heutzutage aus verschiedenen Materialien. Die
ursprungliche Bauweise eines Groliraumpassagierflugzeugs besteht aus Metall mit
einem grof3en Aluminiumanteil. Sie besitzen aber auch Titan- und Stahlanteile [35].
Im Laufe der Jahre erhdhte sich im Flugzeugstrukurbereich in Verhaltnis zum reinen
Metallanteil der Verbundanteil. Die neuen Flugzeuge A350 oder B787 bestehen zu
mehr als die Halfte aus Faserverbundmaterial [24]. Da die Struktur des Flugzeuges
in dieser Arbeit keinem realen Rumpf entspricht, wird vereinfacht die gesamte
Flugzeugstruktur mit Aluminium ausgelegt.

Fur die Auslegung der Dicke der Kabinenelemente wird die Beeinflussung der
Kabinenelemente auf die Rumpfstruktur nicht berlcksichtigt. Deswegen wird flr
diesen Punkt der Flugzeugrumpf als steif beschrieben. Dieses wird erreicht, indem
der Flugzeugrumpf einen Elastizitditsmodul zugewiesen bekommt, der fur ein reales
Material zu hoch ware. In dem Modell wird das eigentliche Aluminium durch ein
hypothetisches Material mit ein Elastizitaitsmodul von 700000 GPa ersetzt. Mit
diesem Elastizitatsmodul sind die Verformungen des Rumpfes so gering, dass der
Rumpf quasisteif ist. Fur die spatere Betrachtung des Flugzeugrumpfes wird wieder
der Elastizitatsmodul von Aluminium von 70 GPa der Struktur zugewiesen.

Die Kabinenelemente der Referenzkabine sind mit dem Materialaufbau beschrieben,
der der realen Gesamtmasse mit den auferen Abmessungen entspricht (siehe
Kapitel 4.3.2). Die neuen Kabinenkonzepte werden sich in ihrer Auslegungen an den,
bei dieser Referenzkabine entstandenen, Verformungen orientieren.

Die Materialien der Kabinenkomponenten bestehen (berwiegend aus
Kunststoffverbunden, die mit Fasern verstarkt werden. Dabei missen samtliche
Materialien in der Kabine den Luftfahrvorschriften nach CS 25 Appendix F
entsprechen, welche besagen, dass die verwendeten Materialien selbsterloschend
sein missen. Dass heil3t, dass sie nach wenigen Sekunden nach Entfernen einer
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Feuerquelle von alleine erléschen mussen. Zusatzlich sollte bei den Materialien im
Brandfall die Hitze- und Rauchentwicklung gering ausfallen und nur wenige Tropfen
durch das Schmelzen des Materials erzeugt werden [14], da durch die
herabfallenden Tropfen neue Feuerquellen und schwere Verletzungen entstehen
kénnen. Dabei konnen jedoch auch Materialien verbaut sein, die alleine nicht
vollstandig die Brandanforderungen erflllen, solange diese entsprechend starke
Schutzschichten besitzen, die im Versuch nachgewiesen sind, dass diese als
Verbund die Brandanforderungen erfillen.

Die Kunststoffverbunde in der Kabine sind Uberwiegend als Sandwich, aus je zwei
Deckschichten aus Laminat und einer Kernschicht, aufgebaut [34]. Die zwei
Deckschichten sind an der Ober- und Unterseite mit dem Kernmaterial verklebt.
Dabei sind normalerweise die Deckschichten sehr viel dinner als die Kernschicht.

Die Kernschicht besteht aus einem sehr leichten Material, dessen Aufgabe darin
besteht, die steifen Deckschichten auf Abstand zu halten. Damit wird die
Biegesteifigkeit des Sandwiches stark erhdht, ohne dass die Kernschicht mit ihren
Materialeigenschaften darauf starken Einfluss nimmt. Der Kern nimmt lediglich die
Schubspannungen der Biegebelastungen auf und gibt mit den Eigenschaften des
Kerns die Druckfestigkeit des Materials vor.

Der Materialaufbau eines Sandwiches ist dabei sehr variantenreich. In der Kabine
wird Ublicherweise ein Laminat als Deckschicht verwendet. Als Kern sind hier
Wabenkerne oder Schaume verbreitet. Wabenkerne sind Hexadiagonal geformte
Zellen, die miteinander verbunden sind. Damit sehen sie aus wie eine Honigwabe.
Durch diese Form besitzen sie ein orthotropes Materialverhalten. Das bedeutet, dass
sie drei unterschiedliche Orientierungen in ihrer Festigkeit besitzen. Ublich fir die
Flugzeugkabine ist ein Wabenpapier aus Aramid getrankt mit Phenolharz (Polyamid-
Wabe). Bei Kernen kleiner als 6,4 mm sind Wabenkerne technisch nicht gunstig
herstellbar [35] weswegen dann Schaume Verwendung finden. Als Ausnahme
hiervon befindet sich im Seitenwandpaneel ein Wabenkern, obwohl dieses dinner ist
als 6 mm.

Die Laminate, welche die Deckschicht bilden, bestehen aus Fasern und Matrix. Die
Fasern tragen die Belastungen in Faserrichtung und die Matrix gibt die
Beschaffenheit der Oberflache vor und halt die Fasern zusammen. In dieser Arbeit
werden samtliche Laminate soweit vereinfacht, dass ihre Materialkennwerte zu
einem Kreuzverbund zusammengefasst werden, d.h. dass das Laminat als Gewebe
aus senkrecht zueinander angeordnetetn Fasern angenommen wird. Die typische
Dicke einer Lage dieses Verbundes ist bei den Materialien, die in dieser Arbeit
verwendet werden, konstant 0,25 mm. Dabei ist bei einer Verwendung von mehr als
einer Lage die auRerste Deckschichtlage im Winkel von +/- 45° zur
Hauptbelastungsrichtung zu wahlen [35]. Bei mehreren Lagen werden die Lagen um
45° zur nachsten Lage versetzt in den Materialeingaben definiert.
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Fur diese Arbeit werden die in Tab. 2 aufgefihrten Materialdaten verwendet. Fur die
Flugzeugstruktur wird, wie oben schon genannt, Aluminium verwendet. Das Laminat
besteht aus einem Glasfasergewebe mit Phenolharz oder Epoxidharz. Epoxidharz
darf wegen den Brandanforderungen nicht in der auf3ersten Deckschicht vorhanden
sein, die in Richtung Kabineninnenraum zeigt. Da die beiden Gewebevarianten sehr
ahnlich von den Materialkennwerten sind, wird aufgrund des Fehlens von
Kennwerten des Phenolharzgewebes mit dem Epoxidharzgewebekennwerten
gearbeitet.

Bei der Definition des Wabenkernes wurde eine Querkontraktionszahl von 0,3
angenommen, da dies den Mittelwert der Herstellerangaben zwischen 0,1 und 0,5
[20] bildet.

Die in der Tabelle fehlenden Kennwerte wurden als sehr klein angenommen, da die
verwendeten Materialien in dieser Richtung kaum Belastungen im Verbund
aufnehmen. Dementsprechend werden fur die FEM Analyse sehr kleine Werte
eingegeben (1 bzw. 0,001).

Tab. 2: Materialauswahl

Phenolharz Epoxidharz
getranktes getranktes :
, Aluminium Glasfaser- Glasfaser- Polyamidwabe
Material (2024 T3) [21] gewebe gewebe (HRH10-1/8-
(7781-8HS) (7781-8HS) 6.0) [20} [21]
[21] [21], [22]
Isotrop Kreuzverbund | Kreuzverbund 3d Orthotrop
E12 [N/mm?] 70000 20000 20000 -
Es [N/mm?] 70000 - - 400
v 1o[] 0,33 0,13 0,13 0,3
vas, var [ 0,33 - - -
G [N/mm?] - - 4200 -
Gy3 [N/mm?] - - - 85
Gy [N/mmz] - - - 50
p [t/mm3] 2,7%107 1,9%10” 1,9%10° 9,6 *10™
Omax [N/mm?]
Zug/Druck 270 400/360 600/550 7,73
Tmax [N/mmz] - - 55 3,5(23)/1,9(31)
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Nastran kann fur isotrope Materialien den Elastizititsmodul, den Schubmodul und die
Querkontraktionszahl nach der Formel (4.1) ineinander umrechnen, so dass nur zwei
von den drei Parametern angegeben werden missen [29].

E

C=dTy

(4.1)

Die Einheiten bei der Materialeingabe mussen bei Patran/Nastran konsistent
zueinander sein, da dieses Programm keine Hintergrundinformationen uber die
Einheiten hat und deswegen Inkonsistenzen nicht erkennen kann [29]. Die
Langenabmessungen sind in Millimeter konstruiert und die Belastungen werden in
Newton angegeben. Die Zeit wird in Sekunden dargestellt. Daher muss in Nastran
die Masse in Tonnen angegeben werden, wie dieses in der Formel (4.2) zu sehen ist,
da diese von den anderen Werten abhangig ist.

kg-m _ t-mm

s2 L 52

IN=1- (4.2)

Die Einheit Masse wird bei der Eingabe der Dichte benotigt. Durch die Eingabe der
Dichte kann in Nastran einerseits die Kraft aus dem Eigengewicht errechnet werden
als auch mit dem Befehl: ,PARAM, GRDPNT, 0 im Bulk Data Eintrag die
Gesamtmasse des Bauteiles in der Ausgabedatei mit angegeben werden [30].

4.2.2 Belastungen der Kabinenkomponenten

Die Koordinatenrichtungen sind wie folgt aufgebaut: Der Ursprung des
rechtsgerichteten Koordinatensystems liegt im Mittelpunkt des Rumpfquerschnittes.
Die x-Richtung dieses Koordinatensystems zeigt entlang der Flugzeuglange in
Flugrichtung. Die y-Richtung geht auf der Ebene des Rumpfquerschnittes nach
aul3en und die z-Richtung zeigt nach oben.

In der Kabine sind einerseits einzelne Kraftst63e von 1300 N zu betrachten, die
unsachgemafRen Umgang mit den Kabinenelementen darstellen sollen, wie es bei
den Anforderungen in Kapitel 3.2 beschrieben ist.

Anderseits mussen die Belastungen der Kabinenbauteile die
Notlandebeschleunigung nach CS 25.561 (Tab. 1) ertragen, die dann auf die Struktur
einwirken. Dabei entsprechen diese Lasten den Maximallasten, die diese Bauteile
standhalten mussen. Zuséatzlich durfen sich die Komponenten dabei nicht so stark
verformen, dass sie eine Evakuierung behindern wirden. Dabei ist die
Beschleunigung in rickwartige Richtung zu vernachlassigen, da die Beschleunigung
vorwarts (x-Richtung) starker ist und die verwendeten Kabinenmodelle entlang des
Flugzeuges alle symmetrisch aufgebaut sind. Dieses gilt auch fir seitliche
Belastungen, die man in Kraftstb3e nach auf3en und innen aufteilen kann. Diese
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Belastung ist antimetrisch auf einem symmetrischen Aufbau. Das bedeutet, dass
eine Belastungsrichtung, welche von aul3en auf das Kabinenelement einwirkt, auf der
anderen Seite der Kabine die innere Belastungsrichtung ist. Deswegen wird seitlich
nur eine Kraftrichtung betrachtet.

Die Notlandebeschleunigungen teilen sich in Eigengewicht, Lasten an der Unterseite
der Handgepackfacher (Anbauten wie PSU, Notsauerstoff, IFE, u.a.) und Lasten in
den Handgepackfachern (Gepéack). Das Eigengewicht kann aus der Geometrie,
Dichte und den Beschleunigungen bestimmt werden. Das Handgepéackstaufach mit
einer Lange von vier Spantabstanden darf in einem A320 nur mit 76 kg Gepack
beladen werden. Zusatzlich muss ein Gewicht fir Anbauten unter dem
Handgepackstaufach abgeschatzt werden: Dieses betragt in dieser Arbeit 24 kg.

Die Beschleunigung wird in Patran eingetragen (Inertial Load). Dabei missen fir die
unterschiedlichen Lastfalle  jeweils  die Beschleunigungen und  die
Orientierungsrichtung angegeben werden. Mit Hilfe der Geometrie und der Dichte
berechnet Nastran daraus selbststandig die Belastungen. Dabei soll die
Flugzeugstruktur keine Belastung auf die Kabinenkomponenten aufbringen, da auch
alle anderen Belastungen von aul3en nicht betrachtet werden. Aus diesem Grund
wird die Dichte bei allen Flugzeugstrukturbauteilen nicht angegeben, damit ihre
Masse bei den Beschleunigungen nicht berlcksichtigt wird.

Sowohl fir die Belastung an der Unterseite als auch innerhalb der
Handgepackfacher wird eine Gesamtlast auf eine angegebene Flache approximiert.
Fur die Lasten mussen die Gewichte mit der Erdbeschleunigung (9810 mm/s?) und
dem Lastenvielfachen der Beschleunigung multipliziert werden. Diese Kréfte kdnnen
einerseits auf eine Flachenlast umgerechnet werden, wobei die zu belastende Flache
herangezogen werden muss, und die dann als Druck (Pressure) auf das Modell
aufgegeben wird. Anderseits kann die Kraft auf die Elemente der Flache aufgebracht
werden, die belastet werden soll (Total Load). Patran verteilt dann diese Last
gleichmaiRig auf die Knoten auf [31]. Bei der Eingabe eines Drucks ist die Kraft
immer senkrecht zur Flache. Die Kraft, die von Patran auf die Flache aufgeteilt wird,
wird nach einem Koordinatensystem ausgerichtet und definiert. In dieser Arbeit
werden die Lasten mit ,Total Load“ definiert, da so eine Lastrichtung in
Beschleunigungsrichtung gewabhrleistet ist.
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Pressure .|  Total Load — =

Abb. 4-4: Lastauftragung mit Pressure und Total Load

Die Lastverteilung in Nastran Uber ,Total Load“ wurde mit drei Testmodellen
Uberpruft. Dabei wurde in einem Fall eine Last Uber ,Total Load“ aufgebracht Die
zwei weiteren Modellen wurden mit unterschiedlichen Einzellastverteilungen zum
Vergleichen dargestellt. Dabei wurde untersucht, welche Lastverteilung den ,Total
Load® entspricht, um die genauen Eigenschaften dieser Lasteinleitung aufzuweisen.
Folgende Varianten werden betrachtet:

e Variante 1: Total Load 900N auf 3x3 Elemente

e Variante 2: Einzellast von 56,25 N auf 4x4 Knoten

e Variante 3: Aufteilung der 900 N auf 4x4 Knoten, abhangig von der Anzahl
angrenzender Elemente (siehe Abb. 4-5)

Das bedeutet, dass in Variante 1 auf neun Elemente eine ,Total Load”“ Last von 900
N aufgebracht worden ist. Diese neun Elemente befinden sich mittig und quadratisch
auf dem Testmodell. Damit besitzen diese neun Elemente gemeinsam 16 Knoten.
Auf diesen 16 Knoten wurde in Variante 2 1/16 der 900 N pro Knoten als Einzellast
aufgegeben.Als dritte Variante wurden die angrenzenden Elemente an den Knoten
gezahlt. Dabei bekommt der Knoten 25 N pro angrenzendes belastetes Element, so
dass mittige Knoten 100 N als Einzellast bekommen, seitlich 50 N und die Knoten an
den Ecken 25 N. Bei der Uberpriifung der Ergebnisse der drei Testmodelle stimmen
die Belastungen uber ,Total Load” mit der letzteren Modellierungsvariante exakt
Uberein.
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Abb. 4-5: Uberpriifung ,Total Load“ mittels Einzellasten

Das Konzept des Kabinencontainers muss zusatzlich Lasten tUber den Fuf3boden
aufnehmen, deswegen mussen die Lasten, die auf den Fufl3boden einwirken, bei
allen Konzepten betrachtet werden, um eine konsistente Vergleichbarkeit zu
gewahrleisten. Die Kraft wird vereinfacht als gleichméaRig verteilte Flachenlast
angenommen. In Realitat ist die Verteilung wegen der Bordklchen, Toiletten und der
unterschiedlich schweren Passagieren nicht gleichmafiig. Zusatzlich nehmen die
Sitzschiene mehr Lasten auf als die Ful3bodenplatten, da an den Sitzschienen die
Sitze befestigt sind. Jedoch wird diese Annahme fur diese Berechnung angewendet,
da die eigentliche zu betrachtende Systemgrenze die Flugzeugverkleidung sein soll.

Das Gewicht eines besetzten Sitzplatzes wird abgeschatzt aus dem Gewicht einer
mittelschweren Person und dem Gewicht des Stuhles. Es wird bei dieser
Abschatzung von der Economy Klasse ausgegangen. Der Mittelwert des Gewichtes
eines amerikanischen Mannes betragt 82,2 kg [33] und das des Stuhles 11 kg [26].
In der Breite der Kabine wird eine Verteilung von sechs Sitzen definiert. Deswegen
ergibt dieses ein Gesamtgewicht pro Sitzreihe (halbe Kabinenbreite) von 279,6 kg.
Eine Sitzreihe besitzt einen Abstand von 770 mm zu der nachsten Reihe. Die
Gesamtlange des modellierten Modelles betragt 2133,6 mm. Daraus lasst sich nach
Gleichung (4.3) eine Masse fur den gesamten modellierten Ful3boden berechnen.

m - Lyoden _ 279,6 kg - 2133,6 mm
lAbstand Sitze 770 mm

Myes = =775kg (4.3)
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Aus dieser Gesamtmasse lasst sich mit der Erdbeschleunigung zusammen mit den
einzelnen Lastenvielfachen die einwirkenden Krafte bestimmen.

Die einzelnen Lasten sind spezifisch fir die einzelnen Lastfalle in Tab. 3 aufgelistet.
Dabei gelten die Krafte fur alle Kabinenvarianten. Die Lasten aus Anbauten und
Gepéck sind fur ein vier Spantabstand langes Bauteil definiert. Da in der Berechnung
von allen Konzepten ein Kabinenausschnitt von einer Lange von vier
Spantabstanden dargestellt wird, gelten alle Belastung fur alle Bauvarianten.

Tab. 3: Lasten der Kabine

Lasten- Last von
viel- E?gsj:éeel# 24 kg der Gepéacklast von Lgﬁhzgzgﬁn
faches Anbauten 76 kg [N
S| mmis N g[N] [N]
Interial Load Total Load Total Load Total Load
auRen | 762,8
A“f(vg"”s 3 29430 706 mittig | 1125,2 22800
innen | 349,0
Vor(v)g)é‘”s 9 88290 2119 6710 68400
o oben 1625
Seitwarts 3 29430 706 22800
) unten 612
Ab(V_VZ“’;”S 6 58860 1413 4473 45600
Erdanzieh-
ungskraft 1 9810 2354 745,6 7600

Die Belastungen des Gepéacks auf das Handgepackfaches sind in aufwartiger
Richtung und seitwartiger Richtung nicht gleichmafiig, da das Handgepackfach dort
keine geraden Flachen besitzt, auf der die Belastungen angreifen. Bei einer
gleichmalRigen Lastaufteilung auf alle Knoten, bekommen die Knoten auf den
schrdgen Flachen zu viel Kraft, da einerseits sich das Volumen des Gepackfaches
an diesen Schragen verringert und damit die Masse des Gepacks abnimmt und
anderseits mehr Knoten auf der schrédgen Ebene bei gleicher Lange der Breite oder
Hohe vorhanden sind. Der eine Fehler lasst sich durch das verringernde Volumen
damit ausgleichen, dass das Handgepackfach wie in Abb. 4-6 gezeigt in seitwartiger
Richtung in zwei Sektoren und in aufwartiger Richtung in drei Sektoren aufgeteilt
wird. Dabei werden die Gesamtkrafte des Gepacks auf die Sektoren - abhangig von
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dem Volumenanteil dieses Sektors - aufgeteilt. Der andere Fehler wird
vernachlassigt.

innen mittig aul3en
16 % 50% 34%

oben
73 %

27 %

Abb. 4-6: Seitenwand der Handgepéackfacher

Zusatzlich wird die Belastung in vorwartiger Richtung im Handgepackfach néher
betrachtet. Im Handgepackfach liegt das Gepack unbefestigt. Bei dem Laststol3
bewegt sich das Gepack nach vorne. Ein Teil des Gepéacks wird wahrscheinlich
durch die Stutzstreben im Handgepackfach aufgehalten. Ein anderer Teil geht
ungebremst in den néachsten Abschnitt des Handgepackfaches. Diese
Belastungsverteilung ist Uber eine lineare statische Berechnung nicht direkt
darstellbar.

Entweder kann hierbei angenommen werden, dass bei einem vier Spantabstédnde
langem Handgepackfach, die Stutzstreben die Halfte der Belastungen aufnehmen
und das Gepack sich gegenseitig so weit blockiert, dass dieses nicht in die nachste
Handgepackfachhélfte fallen kann. Alternativ kann das vollstandige Gepack durch
das Handgepackfach durchfallen, ohne dass es von der Stitzstrebe aufgehalten
wird. Als Mittelweg kann auch angenommen werden, dass die Gesamtlast beider
Handgepackfachhélften gleichmalig auf die Flache der auf3ereren Seitenwand und
die Stitzstrebe aufgeteilt wird. Die letzte Variante wird fir die Modellierung
favorisiert.

Bei der Betrachtung einer missbrauchlichen Last, die zur Dimensionierung der neuen
Kabinenkonzepte verwendet werden, wirken zeitgleich die Lasten mit einfacher
Erdanziehungskraft abwérts auf die Kabinenkomponenten.
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4.2.3 Allgemeine Lagerung der Modelle

Zunachst werden die allgemeinen Lagerungen, die fur alle Modelle gelten,
dargestellt. Im spateren Kapitel 4.3 werden die spezifischen Lagerungen der
einzelnen Komponenten behandelt.

Die Lagerung der Kabinenbauteile erfolgt Uber Starrkoérperverbindungen (multi-point
constraints), die die Krafte der Kabinenbauteile an die Flugzeugstruktur tibergeben.
Hierfir wird das RBE2 Element verwendet. Dabei ist das RBE2 Element ein
unendlich steifes Element, welches keine relativen Verschiebung und Rotationen
unter den verbundenen Elementen zulasst [12]. Dabei sind die Knoten, von denen
die Belastungen ausgehen, die abhangigen Knoten, und die Knoten, die die
Belastung aufnehmen soll, die unabhéngigen Knoten. Dabei kann ausgewahlt
werden, welche Knotenverschiebungen in translatorischer und rotatorischer Richtung
erlaubt werden. Es ist nicht méglich an einen Knoten mehrere unterschiedliche
abhangige Knoten oder Lagerungen (single-point-constrains) zu definieren, da diese
Definition Singularitat hervorrufen wtrde.

Da Lagerungen Bereiche von mehreren Knoten uberstrecken, erfolgt diese Uber
mehrere parallele RBE2-Verbindungen. Ihre Verteilung wird von Patran automatisiert
vorgenommen.

Bei einer FEM Berechnung reicht bei symmetrischen Bauteilen mit symmetrischen
oder antimetrischen Lasten ein Modell einer Symmetriehdlfte aus. Dieses reduziert
die Rechen- und Bearbeitungszeit. Die Definition dieser Symmetrien erfolgt Uber die
Lagerungsbedingungen an allen Knoten der Spiegelflache. Es werden immer die
Freiheitsgrade der Schnittflache gesperrt, dessen Bewegungen bei einem vollstandig
verbundenen Element nicht mdglich sind. Beispielhaft ist in Abb. 4-7 eine solcher
symmetrischer Korper zu sehen, der in der Spiegelflache durchtrennt ist. FUr
symmetrische Lasten sind die translatorische Bewegung normal zur Spiegelflache
und die rotatorischen Drehungen um die Achsen der Spiegelflache gesperrt [30].

F/2 F/2

&

Abb. 4-7: gesperrte Freiheitsgrade (rot) eines halbierten Balkens mit beispielhaften symmetrischen Lasten und
Lagerungen
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Bei antimetrischen Lasten ist dieses umgekehrt. Hier sind die Bewegungen parallel
zur Spiegelflache und die Rotationen um die Spiegelflachennormale gesperrt. Die
symmetrischen oder antimetrischen Lastfalle missen bei der Modellierung dem
passenden Lastfall zugewiesen werden.

Wegen der Symmetrien wird in der FEM nur die halbe Lange der zu betrachtenden
Kabine und Rumpf dargestellt und der Kabinen- und Rumpfquerschnitt wird auch nur
zur Halfte dargestellt. Damit besitzt die FEM Modellierungen zwei Symmetrieebenen
an den eben genannten  Schnittflachen. Diese  Beziehungen  der
Symmetrien/Antimetrien sind in Abb. 4-8 dargestellt.

Belastungen Belastungen Belastungen
Aufwarts/Abwarts Seitwarts Vorwarts

ey

| | I

I I |

' <= | o ®

! !

I | |
Lastverteilung iiber: Lastverteilung uber: Lastverteilung uber:
Kabinenhalfte: Symmetrisch Kabinenhalfte: Antimetrisch Kabinenhalfte: Symmetrisch
Rumpflange: Symmetrisch Rumpflange: Symmetrisch Rumpflange: Antimetrisch

Abb. 4-8: Symmetrie-/Antimetrie Beziehungen der Belastungen

Dabei sind die Belastungen auf- und abwarts sowohl in Kabinenlangsrichtung als
auch die Kabinenhélfte symmetrisch zueinander.

Belastungen, die seitlich auf die Kabine einwirken, sind zur Symmetrieebene des
Kabinenquerschnittes antimetrisch. In Kabinenl&ngsrichtung sind diese jedoch
symmetrisch.

Bei Belastungen nach vorne sind diese Beziehungen umgekehrt. Quer zur
Symmetrieebene des Kabinenquerschnittes sind diese Lasten symmetrisch verteilt.
In der Langsrichtung sind die Lasten antimetrisch, da die Belastungsrichtung an der
Schnittebene identisch bleibt.
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4.3 Berechnungsmodellaufbau

Nun werden die einzelnen Modellierungen und Modelldefinitionen der Baugruppen
beschrieben. Das Rumpfmodell wird in CAD modelliert und wird in FEM vernetzt und
bekommt die Eigenschaften zugewiesen. Anschlielend werden die einzelnen
Konzepte und die Referenzkabine modelliert. In den FEM Modellen der einzelnen
Kabinenvarianten wird dann immer das Modell des Rumpfes importiert, welches
dann Uber die eben beschriebenen RBE2 Verbindungen mit den Kabinenmodellen
verknupft werden kann.

4.3.1 Rumpfmodell

Das Rumpfmodell besteht aus Spanten, Stringer, Haut, Quertrager, Stutzbalken,
Sitzschienen und den Bodenplatten des Ful3bodens der Kabine. Die Bodenplatten
gehoren eigentlich zur Kabine, da diese jedoch nicht verédndert werden und
gleichbleibende Belastungen aufnehmen, werden die Bodenplatten in das Modell des
Rumpfes modelliert. Die Dimensionen fur das Rumpfmodell sind den Mal3en bzw.
Proportionen der Airbus A320 nachempfunden. Damit besitzt der Rumpf die
Ausmal3e fur eine Kabine, die nach heutigem Konzept mit einem Gang ausgestattet
wird. Da die MalRe nicht exakt dem realen Airbus A320 entsprechen, sind die
ausgegebenen Spannungen nicht die eines realen Flugzeuges. Jedoch ist es
mdoglich  einen  Vergleich der Kabinenvarianten aufzustellen, um die
Spannungsunterschiede auf den Rumpf zu untersuchen. Damit ist es mdglich eine
gualitative Aussage Uber die Belastungen der unterschiedlichen Kabinenelemente
auf den Rumpf zu treffen. In Abb. 4-9 ist das Modell des Rumpfes zu sehen. Im
Folgenden ist der Aufbau der hier abgebildeten Einzelteile beschrieben.

Abb. 4-9: CAD Rumpfmodell
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Fur die qualitativen Aussagen ist der Aufbau des Rumpfes in ein paar Details
vereinfacht worden. Das reale Flugzeug besitzt Fenster und Turen. Um diese
Ausschnitte befinden sich Fester- und Turrahmen, die mit zusétzlichen und / oder
dickeren Stringern und Spanten versteift werden. In dieser Modellierung sind weder
die Fenster und Tiren noch die damit verbunden Versteifungen dargestellt. Auch ist
die Flugzeugstruktur wie ein Bauteil aufgebaut. Dies bedeutet, dass die Flachen
ohne Verbindungselemente verbaut sind. Auch schneiden sich die Komponenten,
wie bei der Verbindung von Stringer und Spanten. Bei einer realen Konstruktion
werden die Stringer durch einen Ausschnitt in den Spanten entlanggefihrt [38].

Die FEM Berechnung bendétigt bei symmetrischen Bauteile und symmetrischen oder
antimetrischen Lasten nur eine Halfte des Bauteiles, deswegen wird in dem FEM
Modell nur eine Rumpfhalfte dargestellt. Auch kann die Lange des
Rumpfausschnittes auf die Lange der einzubauenden Bauteile angepasst werden.
Das langste Einzelteil befindet sich in Konzept 1. groRere Bauteile, dessen
Handgepackfach acht Spantabstdnde lang ist. Diese Lange passt sich in der
Betrachtung Konzept 3: Kabinencontainer an, welcher fir diese Untersuchung
deswegen auch nur acht Spantabstdnde lang ist. Beide sind spiegelsymmetrisch
aufgebaut, deswegen ist nur eine Lange von vier Spantabstande notwendig zur
Berechnung. Dieses gilt damit auch fur das Rumpfmodell. Zuséatzlich wird bei der
Modellierung von Schalen keine Dicke dargestellt, da diese Dicke in der FEM als
Parameter zur Flachenbeschreibung eingegeben wird.

Zuerst wird bei der Modellierung die Flugzeughulle betrachtet. Sie besteht aus
Spanten, Stringer und Hautfeld. Nachfolgend sind die Annahmen fir ihre
Dimensionen aufgelistet.

Spanten

Die Profilform der Spanten ist als Reckeckprofil mit einer Hohe von 90 mm und einer
Dicke von 20 mm abgeschatzt. Sie verlaufen ringférmig um den Rumpf mit einem
Radius von 1970 mm. Der Abstand der Spanten zueinander betragt 533,4 mm.

Stringer

Die Stringer sind deutlich kleiner als die Spanten. lhre Aufgaben sind das globale
und lokale Beulen der Felder, die Spanten auf Stringer aufspannen, zu vermeiden
und zusammen mit der Haut die Biegebelastung auf den Rumpf abzufangen. In der
Realitat ist die Profilform dieser Komponente abhangig von dem Ort, an dem sie
befestigt wird - Oberschale, Seitenschale oder Unterschale [38]. Zur Vereinfachung
wird es durchgangig ein L Profil mit 35 mm breiten Flanken modelliert. Die Dicke soll
durchgéngig 2 mm betragen. 40 Stringer werden mit gleichem Abstand entlang der
Spanten Uber die Rumpfhalfte aufgeteilt.
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Haut

Die Haut wird Uber das Netz von Stringer und Spanten modelliert. Die Dicke betragt
5 mm.

Da Patran Moglichkeiten besitzt, die Geometrie des Modelles zu bearbeiten, wird in
dem CAD-Modell nur ein Stringer mit einer Lange von einem Spantabstand und ein
Spant mit der Lange eines Stringerabstandes mit der Wdlbung des Flugzeugrumpfes
modelliert. In dem aufgespannten Feld von Stringer und Spant wird das Hautfeld
modelliert (siehe Abb. 4-10).

Hautfeld

Spant

Stringer

Abb. 4-10: Modellierter Strukturabschnitt in CAD

In FEM missen dann die Flachen so aufbereitet werden, dass alle Flachen
aufeinander stehen, um eine Vernetzung zu garantieren, in dem alle Komponenten
verbunden sind. Dann wird dieses Element einerseits rotierend um den Rumpf und
anderseits in Langsrichtung vervielfaltigt, so dass das Ergebnis einen halben
Flugzeugrumpf mit der Lange von vier Spantabstanden ergibt.

Bei dieser Modellierung liegen die Flachen der Hautfelder und der Anteil der Stringer,
die parallel zum Hautfeld verlaufen, auf derselben Ebene im Modell. Die Logik dahin
ist, dass die Bauteile zusammenh&ngen, damit diese zusammen vernetzt werden. Da
diese Bauteile jedoch in Wirklichkeit nicht auf derselben Ebene liegen, kann die
Mittelebene rechnerisch tber sogenannte Offset-Bedingungen verschoben werden.
Ohne diese Offset-Bedingung waren die Mittelebenen und die sichtbare Schalen im
Modell identisch. Wie in Abb. 4-11 zu sehen ist, wird die Mittelebene der 5 mm
starken Flugzeughaut tUber diese Bedingung um 2,5 mm nach auf3en verschoben.
Der parallel verlaufende Anteil der Stringer zur Flugzeughaut wird mit der
Flugzeughaut zusammengefasst. Diese sind zusammen 7 mm dick und werden als
Verbund 1,5 mm nach auf3en verschoben. Zusatzlich zu diesen Offset-Bedingungen
werden den Baukomponenten bei diesem Arbeitsschritt die definierten Dicken
zugewiesen. Dabei bekommt der Verbund aus Stringer und Flugzeughaut die
Summe ihrer beiden Dicken. Dieses ist nur mdglich, da alle Komponenten aus
demselben Material bestehen und alle Komponenten als fest verbunden
angenommen werden.
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modellierte Mittelebene

Hautdicke 5 mm

<= -Offset 2,5 mm

1

Haut und
Stringerdicke / U’ Offset 1,5 mm
7 mm E Stringerdicke 2 mm

Abb. 4-11: Definition der Dicken der Flugzeughaut

Darauffolgend wird der Ful3boden des Rumpfes bestehend aus FulRbodenquertrager,
Sitzschienen und FuRRbodenplatten modelliert. Die Mafl3e werden wie folgt
angenommen.

FuRbodenquertréager

Die Quertrager sollen an den Spanten anliegen. Deswegen besitzen diese auch
einen Abstand von einen Spant zueinander. Sie liegen waagerecht im Rumpf mit
einem Abstand von 495 mm unterhalb des Kreismittelpunktes des Rumpfes. lhre
Profilform wird wie auch die Spanten selber als Rechteckprofil angenommen und
weisen eine Hohe von 85 mm und einer Dicke von 90 mm auf.

Sitzschienen

Die Sitzschienen verlaufen quer zu den Quertrdgern in Rumpflangsrichtung. lhre
Profilform ist Ublicherweise ein Doppel-T-Profil. Sie werden in der Modellierung zu
einem T-Profil vereinfacht, weil der untere Flansch in der Realitat Gber Aussparungen
in den Quertrager eingelegt wird. Jedoch ist in der Modellierung der Steg schon fest
mit dem Quertrager verbunden. Die Sitzschiene besitzt in diesem Modell eine
Steghthe und eine Flanschbreite von 45 mm mit einer Profildicke von 5 mm. Es gibt
vier Sitzschienen auf der Breite eines Rumpfes. Damit befinden sich in dieser
Rumpfhalfte die Sitzschienen 765 mm und 1292 mm waagerecht vom
Kreismittelpunkt entfernt.
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FuBbodenplatte

Die Fulbodenplatten liegen zwischen den Quertragern und den Sitzschienen. Die
FuRbodenbodenplatte besteht aus einem Sandwich und nicht wie alle anderen
Bauteile des Rumpfes aus Aluminium. Die Dicke der Deckschicht wird je mit 0,5 mm
und die Kernschicht mit 25,4 mm angenommen.

Die FuRbodenstruktur des Rumpfes wird wie der Rumpf Feldweise modelliert (siehe
Abb. 4-12). Dabei wird der Quertrager auf die Lange der halben Kabine modelliert,
da dieser auf3en mit dem inneren Radius der Flugzeugspanten enden, damit diese
bei einer spateren Vernetzung an den Spanten anliegen. Fufl3bodenplatten und
Sitzschienen werden auf die Lange von einem Spant modelliert. Diese CAD-
Modellierung wird dann in FEM auf die entsprechende Lange vervielfaltigt, damit er
in den Flugzeugrumpf passt. AnschlieBend wird die FuRbodenstruktur in die FEM
Modellierung der Flugzeugstruktur eingefiigt. Dabei wird darauf geachtet, dass die
Flachen der Rumpfes und des Ful3bodens aufeinander stehen.

Auch hier mussen Mittelebenen, die die Schalen des FulRbodens und
Sitzschienenflasche darstellen, rechnerisch verschoben werden. Einerseits werden
die 5 mm breiten Flansche der Sitzschienen 2,5 mm nach unter verschoben und
anderseits die 26,4 mm breiten FuRbodenplatten um 13,2 mm nach unten versetzt.

Abb. 4-12: Modellierter Ful3boden in CAD (links) Flugzeugrumpf FEM (rechts)

Zusatzlich besitzt das Flugzeug noch Stitzbalken unterhalb der Quertrager, damit
der FulRBboden abgestitzt wird. Folgende Annahmen sind hierfiir gemacht worden.

Stutzbalken

An den Enden jedes Quertrdgers befindet sich unterhalb des Fuf3bodens je ein
Stutzbalken. Diese Stutzbalken befinden sich 1182 mm von der Querschnitt-
Mittelebene entfernt. Ihr Profil ist kreisférmig, deswegen wird in FEM nur mit CBAR-
Balkenelementen fur dieses Element gerechnet. Ihr Durchmesser wird mit 80 mm mit
einer Wandstarke von 5 mm angenommen.
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Bei der Vernetzung des Rumpfes ist eine Vernetzungsdichte von 50 mm gewaéhlt
worden.

Das Material des Flugzeuges soll in dieser Modellbildung, wie oben schon genannt,
einheitlich aus Aluminium bestehen. Dieses gilt nicht fir die Ful3bodenplatten des
Rumpfes, die aus dem oben beschriebenen Sandwich bestehen.

Die Lagerungsbedingungen fir das Flugzeug ist einerseits eine Lagerung des
Flugzeuges selber und anderseits Lagerungen, um die Spiegelbedingungen zu
definieren. Die nicht modellierten Fligel werden als Einspannung angenommen, an
denen sich der Rumpf nicht bewegen kann. Das bedeutet, dass in den Regionen
zwischen FuRBboden und Stitzbalken an allen auBBeren Punkten der Spante
samtliche Freiheitsgrade gesperrt sind.

Zuséatzlich werden die Symmetriebedingungen an der seitlichen und vorderen
Schnittflache des Flugzeugrumpfes definiert. Diese werden dann spater den
passenden Lastfallen zugewiesen. Dabei muss bei den Schnittflachen dieser
Symmetriebedingungen darauf geachtet werden, dass nur Knoten von Flachen
definiert werden, dessen Flachen eine Ausdehnung in Spiegelrichtung besitzen.
Damit ist gemeint, dass z.B. ein Spant, der sich auf der Schnittflache befindet, keine
Symmetriebeziehungen definiert bekommt. Die angrenzende Haut und die Stringer
jedoch in der Schnittflache fortgesetzt werden und deswegen diese Lagerung
zugewiesen bekommen.

4.3.2 Referenzenzmodell

Diese Kabine  besteht aus  Seitenwandpaneel, Deckenpaneel und
Handgepackstaufacher modelliert (siehe Abb. 4-13).

Abb. 4-13: CAD Kabinenmodul: bisher bestehendes Modul
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Das Dadopaneel und die Lichtbandabdeckung werden nicht gesondert betrachtet,
sondern zum Seitenwandpaneel gezahlt. Auch der Fensterausschnitt und der
Fenstertrichter werden in dieser Modellierung zur Vereinfachung vernachlassigt.
Jedes Decken- und Seitenelement ist zwei Spantabstdnde lang. Ein
Standardhandgepéckfach ist vier Spante lang. Diese Gepackfacher besitzen in der
Mitte noch ein versteifendes Element. Fur die FEM Modellierung ist ein
Kabinenausschnitt von einer Lange von vier Spantabstanden und einer
Kabinenhalfte gewéhlt worden. Damit sind im FEM-Modell zwei Seitenwandpaneele,
zwei halbe Deckenpaneele und ein vollstandiges Handgepéackfach vorhanden. Durch
die Verwendung zweier Decken- und Seitenpaneele dirfen die Knoten der sich
theoretisch berthrenden Flachen nicht aufeinander stehen. Da sie sonst als ein
Bauelement gelten, ist die Begrenzung der Paneele in Langsrichtung des
Flugzeuges 1,7 mm nach innen gerickt. Somit ist jedes Decken- und
Seitenwandpaneel effektiv 3,4 mm klrzer als zwei Spantabstandslangen. Der 3,4
mm breite Spant befindet sich mittig tber den mittleren Spant.

Durch die Lagerungen des Modelles werden die Bewegungen der Bauelemente so
dargestellt, als wirde die Kabine doppelt so lang sein und wirden den gesamten
Rumpf umspannen, weil die Symmetriebeziehungen an den Spiegelflachen
bertcksichtigt werden.

Der Aufbau der Einzelkomponenten wird folgend beschrieben.

Deckenpanel:

Das Deckenpaneel verlauft vom Handgepackfach bis zur Mittelebene des
Flugzeuges. Es ist 1063,4 mm lang und hat eine Breite von 800 mm mit einem
Radius von 2650 mm. Es endet mit einem Abstand von 4,4 mm parallel tGber dem
Handgepackfach.

Seitenwandpaneel:

Das Seitenwandpaneel ist gekrimmt mit dem Flugzeuginnenradius aufgebaut und
beginnt am KabinenfulBboden. Im oberen Bereich verringert sich der Radius und
endet parallel zum Handgepackfach mit einem Abstand von 5 mm, so dass es in
einer Hohe von 1690 mm uUber den KabinenfulRboden endet. Die Lange betragt
1063,4 mm. Die Unterschiede, die das Dadopaneel und Lichtbandabdeckung zur
Seitenwand besitzen (Material, Wandstarke), werden vernachlassigt, da die
Komponenten wesentlich kleiner sind als das eigentliche Seitenwandpaneel. Damit
wird der Fehler, der durch den Unterschied der Materialien und Wandstarken
entsteht, an dieser Stelle als relativ gering angenommen.
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Handgepéckfach:

Das Handgepackfach besteht aus zwei Seitenwanden und einem mittleren
Versteifungselement. Verbunden an diesen Seitenwanden verlaufen die Konturen
der Handgepackfacher. Dieses bedeutet, dass auch die Tur des Handgepackfaches
vereinfacht unbeweglich mit dem Handgepackfach verschmolzen ist. Der Aufbau
dieses Handgepackfaches ist an seiner Seitenwand gut ersichtlich, wie sie in Abb.
4-6 dargestellt ist. Die Gesamtbreite des Handgepackfaches betragt 739 mm und die
Gesamthohe 350,6 mm. Die Gepacktir des Handgepéackfaches wird nicht gesondert
betrachtet und wird deswegen zum Handgepackfach mitgezahlt. Durch diese
Vereinfachung wird nicht dargestellt, dass sich durch einen Lastfall moglicherweise
die Tur offnet. Die Ladnge dieses Handgepdackfaches ist vier Spantabstande lang,
damit die Seiten biindig mit dem den beiden Seiten- bzw. Deckenpaneelen enden, ist
auch dieses Handgepackfach effektiv 3,4 mm kurzer. Damit ist es 2130,2 mm lang.

Die Vernetzung aller Kabinenelemente erfolgt zusammen. Dabei wird im Vorwege
darauf geachtet, dass sich die einzelnen Kabinenkomponenten nicht berihren, damit
die Verbindungen uber Verknipfungselemente erfolgen kdnnen. Die Vernetzung
dieser Bauelemente ist sehr fein, damit bei der Definition der Lagerung mehrere
Knoten verwendet werden koénnen. Durch die feine Vernetzung nehmen diese
Lagerungen nicht zu gro3e Flachen auf dem Modell ein. Eine Verwendung von
mehre Knoten fir eine Lagerdefinition ist notwendig, da bei zu wenigen Knoten
Spannungsspitzen entstehen kdnnen. Die Elemente bei dieser Vernetzung dieser
Kabinenelemente sind 10 mm mal 10 mm grof3.

Dickenbetrachtung

Nach der Vernetzung werden die einzelnen Baukomponenten dimensioniert. Dafur
werden die in Kapitel 4.2.1 definierten Materialien verwendet. Bei der
Dimensionierung ist einerseits die Flache der Einzelkomponenten bekannt [7] und
anderseits das Gewicht aus dem Gewichtsbuch der Airbus A320 [1]. Daraus kénnen
die Dicken fur die Kern und Deckschichten abgeschatzt werden.

Das reale Deckenpaneel einer A320 ist etwa 12 bis 16 mm dick. Das Gewicht dieses
Paneels erscheint fur seine Grof3e gering. Deswegen sind die Deckschichten dinn,
wenn die fur diese Arbeit angenommen Materialen verwendet worden sind. Fir die
Modellierung werden zwei Deckschichten von je 0,25 mm Dicke und ein Kern mit der
Dicke von 11,8 mm verwendet. Damit befindet sich in der Deckschicht nur eine
Gewebelage. Darum ist die Faserorientierung dieser Deckschichtmatte 0°/90°. Das
von Patran errechnete Gesamtgewicht des Deckenpaneels entspricht dann dem
realen Gewicht aus dem Gewichtsbuch der A320.
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Die Wandstarken des Seitenwandpaneels kdénnen nicht tUber das Gewichtsbuch
bestimmt werden, da diese wesentlich schwerer sind als der im Modell
angenommene Materialaufbau. Jedoch sind an der realen Seitenwand zusatzliche
Komponenten angebracht, wie Metallhalterungen Uber Inserts, Metallrahmen um die
Fenster6ffnung, Fensterblenden oder auch die fest verklebte Isolierungsmatte an der
Ruckseite, die im Gewichtsbuch mit berticksichtigt sein kbnnen. Zuséatzlich befindet
sich auf der Innenseite eine 0,5 mm starke PVC Schicht, um die Seitenwand vor
StofRschadden zu schitzen. Deswegen wurde der Aufbau eines realen A320
Seitenwandpaneels zerstérungsfrei betrachtet um daraus genauer Annahmen Uber
den Aufbau der tragenden Komponenten ableiten zu konnen. Dieses ist ein
Sandwichaufbau, der als Kern einem Wabenaufbau besitzt, obwohl dieser nur 4 mm
stark ist. Die Deckschichten sind sehr dinn. Fur diese Arbeit werden 0,5 mm starke
Deckschichten verwendet. Damit besitzt diese Deckschicht im Modell zwei der
angenommenen Gewebematten, welches mit einem Lagenaufbau mit +/-45° in der
aulBeren Deckschicht und 0°/90° in der inneren Schicht definiert wird. Dieser
Materialaufbau gilt in diesem Modell vereinfachungsbedingt auch fir das
Dadopaneele und die Lichtbandabdeckungen.

Die Handgepéackfacher einer A320 besitzen eine Dicke von 10 mm bis 13 mm. Diese
wird fir alle Elemente des Handgepackstaufaches als einheitlich angenommen.
Nach der Gewichtsbetrachtung muissten die Deckschichten je 0,75 mm und die
Kernschicht 10,4 mm stark sein. Damit entspricht das Gesamtgewicht des Modelles
dem des Handgepackfaches mit Tur aus dem gewichtsbuch des A320. Bei einer
Wandstarke von 0,75 mm sind drei der definierten Lagen vorhanden. Damit wird der
Lagenaufbau mit +/-45° in der auR3ersten Schicht und 0°/90° in den beiden inneren
Schicht ausgeleqgt.

Lagerungen

Im Folgenden wird der Flugzeugrumpf in dieses Referenzkabinenmodell importiert,
um diese anschlie3end miteinander zu verbinden.

Hierbei werden die Lagerungen definiert. Dabei ist das Seitenwandpaneel und das
Deckenpaneel mit dem Handgepackfach verbunden und das Seitenwandpaneel und
das Handgepéackfach mit dem Flugzeugrumpf. Zuerst werden alle Verbindungen des
Handgepackfaches betrachtet. Die Lagerungen sind in Abb. 4-14 abgebildet. Die
Orientierung der Lagerungen wird in Tab. 4 dargestellt. Dabei sind in der Abbildung
die Flachen der Kabinenverkleidung (blau) und die Flachen der Spanten (grin)
dargestellt. Die Befestigungsbeschriftung fir 2zwei Spantabstidnde lange
Komponenten (Decken- und Seitenwandpaneel) sind nur fir ein Kabinenelement
dargestellt.
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Abb. 4-14 Lagerungen der Kabine in dem Flugzeugrumpf

Zuerst werden die Lagerungen des Handgepackfaches am Flugzeugrumpf betrachtet
(s1, s2, 1). Dieses ist uber zwei Befestigungen (1) an den beiden Ende des
Handgepackfaches mit den Spanten fest verschraubt. Diese Befestigung wird tber
RBEZ2-Verbindungen dargestellt, in der die Verschiebungen und Drehungen alle
Freiheitsgrade an die Rumpfstruktur Ubergeben werden, da diese Verbindung als
sehr steif angenommen wird. An der Seite des Handgepéackfaches befinden sich
zusatzlich Stutzstreben. (s1) Zwei davon befinden sich an den auf3eren Enden. Sie
verlaufen nahezu parallel zur y-Achse. Eine weitere Stitzstrebe (s2) befindet sich in
der Mitte des Handgepéckfaches. Sie verlauft parallel zur xy-Ebene, so dass sie
zwischen die x- und y- Richtung zeigt. Beide Stutzstreben sind als Balkenelement
(CBAR) mit einem Durchmesser von 20 mm und einer Wandstarke von 2 mm
aufgebaut. Diese Modellierung erfolgt mit Balkenelementen, da es einerseits die
Lagerung genauer darstellt und anderseits die Modellierung von Balkenelementen zu
RBE2 Elemente ahnlich aufwendig sind.



4  FEM-Theorie und Pre-Processing 52

Das Deckenpaneel ist ausschlief3lich am Handgepéckfach befestigt (2). Es wird tber
zwei Befestigungspunkte pro Deckenpaneel gehalten. Da die Steifigkeit der
Befestigung nicht bekannt ist, werden konservativ nur die translatorischen
Freiheitsgrade an die Knoten des Handgepéackfaches Ubergeben. Die rotatorischen
Freiheitsgrade werden in den Einstellungen freigelassen und deswegen nicht
Ubergeben. Damit stellt dieses Lager nach der Statik ein Festlager dar.

Tab. 4: Lagerungsorientierung

Translatorische | Rotatorische “Anzahl pro
Nr. Léange von vier
FHG FHG N
Spantabstanden
sl Stutzstrebe (seitlich) Stabelement in y Richtung 2
s2 Stutzstrebe (Mitte) Stabelement in xy Richtung 1
1 | Handgepackfachbefestigung X, Y, Z X, Y, Z 2
Deckenpaneel an
2 Handgepéackfach XY,z i 4
Handgepackfach an
3 Seitenwandpaneel XY, z i 4
Befestigung
4 Seitenwandpaneel an X, Y, Z X, Y, Z 10
FulRboden
Befestigung
5 Seitenwandpaneel an X, Y, Z - 6
Spanten (Festlager)
Befestigung
6 Seitenwandpaneel an y - 6
Spanten (Loslager)

Das Seitenwandpaneel ist in mehreren Punkten mit der Rumpfstruktur verbunden.
Zusatzlich ist dieses an dem Handgepéackfach befestigt (3). Diese Lagerung erfolgt
pro Seitenwandpaneel zweimal. Auch hier werden nur die translatorischen
Freiheitsgrade von Handgepéackfach an das Seitenwandpaneel Gbergeben um nicht
eine zu steife Verbindung darzustellen. Dartber hinaus ist das Seitenwandpaneel am
FuRboden des Flugzeuges gelagert (4). Diese Lagerung ist fur ein Seitenwandpaneel
funfmal definiert worden. Damit ist es jeden halben Spantabstand an die
FuRbodenplatten befestigt. Diese Lagerungsvariante ist dem Seitenwandpaneel des
Airbus A330 entnommen worden [3]. Dort ist zu sehen, dass das dort eine feste
Verschraubung verwendet wird. Deswegen wird die Verbindung als steif
angenommen und es werden Uber diese Verbindungen wie bei einer Einspannung
alle Freiheitsgrade des Seitenwandpaneels Ubertragen. Zusatzlich wird das
Seitenwandpaneel an den Spanten Uber Haken eingehangt (5), (6). Fur diese Arbeit
werden an der jedem Spant ein Haken oben und unten angenommen, so dass pro
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Seitenwandpaneel sechs Befestigungen vorhanden sind. Da in einer Lagerung uber
Haken ein gewisses Spiel moglich ist, wird das Modell der Fest-
Loslagerungspaarung Ubernommen. Dabei werden die oberen Haken (5) als
Festlager definiert und ihre Bewegungen in alle translatorischen Richtungen an die
Rumpfstruktur Ubergeben. Die unteren Haken (6) bilden das Loslager, damit eine
Bewegung fir die abwéarts gehende Richtung als auch fir die vorwarts gehende
Richtung mdoglich ist. Somit wird nur die translatorische Bewegung quer zum
Flugzeugrumpf (y-Richtung) tbergeben.

Das gesamte Modell besitzt mehrere Kontaktflachen, wie das Seitenwandpaneel,
welches an den Spanten und auf den FuRboden aufliegt. Das Deckenpaneel liegt auf
dem Handgepackfach zusatzlich zur Lagerung auf, und das Handgepackfach berihrt
das Seitenwandpaneel. Da jedoch Uber RBE2 Verbindungen die Verschiebungen
sowohl in positiver als auch negativer Richtung bertcksichtigt werden, ist diese
Modellierung zu steif. Da jedoch der grofdte Belastungsfall nach vorne geht (x-
Richtung), werden hier die gréf3ten Auswirkungen auf den Rumpf vermutet. In diese
Richtung gibt es keine Auflageflache. Deswegen wird die Abstitzung an den
Spanten vernachlassigt.

Eine Ausnahme bildet hierbei die Wandstarkenauslegung des Seitenwandpaneels
bei einer missbrauchlichen Last. AusschlieRBlich fir diese Betrachtung wird die
Auflage der Spanten herangezogen, da diese Auflage einen wesentlichen Einfluss
darauf hat, wie stark die Verformung des Seitenwandpaneels ist. Da diese
Untersuchung nur bei einem Ausnahmefall durchgefiihrt wird, kann an dieser Stelle
die Modellierung der Lagerung in der Hinsicht vereinfacht werden, dass in den
Knoten der Seitenwand, die an den Spanten anliegen sollen, die translatorische
Bewegung in y-Richtung Uber single - point constrains gesperrt wird. Diese
Vereinfachung ist moglich, da der Rumpf stark versteift ist durch den unrealistisch
hohen Elastizitatsmodul und deswegen keine beeinflussenden Verformungen durch
den Rumpf zu erwarten sind.

Die Symmetriebedingungen werden an den Baugruppen in Patran definiert, die auch
wirklich an der Spiegelflache durchtrennt sind. Dies ist bei diesem Aufbau nur das
Deckenpaneel, welches zusatzlich zu den zuvor beschrieben
Symmetriebedingungen zum Rumpf (Kapitel 4.3.1) definiert werden muss, da es im
Rumpfquerschnitt nur zur Halfte dargestellt ist.

Lastdefinition

Die Belastungen und Lastfadlle werden dann wie in Kapitel 4.2.2 und 4.2.3
beschrieben definiert.

Zusatzlich missen die neuen Konzepte dimensioniert werden. Dabei werden die
Verformungen oder ggf. die Spannungen dieser Referenzkabine als Vorlage genutzt.
Da gerade bei Deckenpaneelen und Seitenwandpaneelen die Eigengewichte nicht
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sonderlich hoch sind, werden missbrauchliche Lasten moglicherweise ho6here
Verformungen und Spannungen punktuell in den Kabinenelementen erzeugen.
Deswegen werden diese Lasten von je 1300 N (siehe Kapitel 3.2) auf das
Seitenwandpaneel und auf das Deckenpaneel auf eine kleine Flache von vier mal
vier Knoten (etwa 60 mm mal 60 mm) eingeleitet. Einerseits soll dieses die
Faustflache darstellen und anderseits sollten mehrere Konten fur die Lasteinleitung
verwendet werden, damit Spannungsspitzen durch die FEM Berechnung vermieden
werden. Der Lastfall der seitlichen Missbrauchslast geht davon aus, dass die Kraft
auf einer Héhe von 1 m vom Kabinenboden aus geht und mittig auf das
Seitenwandpaneel angreift, so dass der maximale Abstand zu der seitlichen
Lagerung erreicht ist. Die HOhe von einem Meter ist gewahlt worden, da diese die
halbe Hohe eines Menschen ist. Bei diesen Belastungsfallen werden die
Belastungen der Eigengewichte der Kabinenkomponenten mit einbezogen. Jedoch
werden diese hier kaum Einfluss nehmen, da die Lastrichtung eine andere ist.

Der weitere Lastfall weist nach oben auf das Deckenpaneel. Diese Last greift mittig
auf das Deckenpaneel an. Da das Deckenpaneel nur zur Halfte dargestellt ist
(Symmetrie), grenzt die Kraft an der Schnittebene. Die definierte Kraft ist damit nur
650 N, da aus Symmetriebeziehungen die andere Halfte der Kraft auf der anderen
Seite der Symmetrie liegt. Wegen mdglichen Spannungsspitzen ist jedoch auch hier
eine quadratische Flache vier mal vier Knoten genommen worden.

4.3.3 Konzept 1: GrofRere Bauelemente

Fur dieses Konzept werden samtliche Bauteile der herkémmlichen Referenzkabine
um die doppelte Lange vergroRert. Damit ist das Seitenwandpaneel und das
Deckenpaneel vier Spantabstdande lang und das Handgepackstaufach acht
Spantabstande lang (siehe Abb. 4-15). Es wird angenommen, dass eine Versteifung
des Handgepackfaches alle vier Spantabstdnde zu gering ist. Darum wird diese
Versteifung im Abstand von zwei Spanten wie bei den Referenzgepackfachern
wiederholt. Darum befinden sich drei Versteifungselemente im endgultigen
Handgepackfach. Fur die Vereinfachung der Vernetzung und Beschleunigung der
Rechenzeit wird nur die Halfte des Handgepackfaches an das FEM Programm
Ubergeben, da dieses Bauteil symmetrisch in der Kabinenléngsrichtung ist.

Symmetrieebene

&

Abb. 4-15: CAD Kabinenmodul: grof3ere Bauelemente- Handgepéckfach, ohne Tur
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Der Versatz zum Spant ist mit derselben Logik modelliert wie bei der
Referenzkabine. Somit beginnen alle Kabinenelemente 1,7 mm vom Ursprung
versetzt in Langsrichtung und das Deckenpaneel und das Seitenwandpaneel enden
1,7 mm vor der Lange von vier Spantabstanden. Nur bei dem Handgepéackfach,
welches durch die Symmetriebeziehung durchtrennt ist, enden seine &aul3ersten
Knoten bei exakt vier Spantabstanden.

Die Mal3e im Querschnitt der Kabine sind identisch zur Referenzkabine und werden
damit genauso wie diese modelliert.

Den Flachen aller Abschnitte in dem Bauelement werden zunéchst tberall 10 mm
Kerndicke zugewiesen. Die Deckschichtdicken entsprechen den Dicken, die die
Referenzkabine pro Abschnitt besitzt. Die Wandstarken werden im spéteren Verlauf
der Arbeit ihren Belastungen angepasst. Dabei sind die Stof3lastfélle identisch zur
Referenzkabine und die missbrauchlichen Lasten erfolgen nach derselben Logik der
Referenzkabine, so dass diese mittig auf die Flachen angreifen, damit diese den
maximalen seitlichen Abstand zu den Lagerungen besitzen, da an diesem Punkt die
maximale Verformung durch diese Last auftritt.

Die Lagerungen und Lasten sind identisch zur Referenzkabine verteilt, jedoch sind
Lagerungen um die Halfte reduziert, da genauso viele Befestigungen pro
Bauelement verwendet werden, obwohl diese in ihrer Lange verdoppelt sind.
Auszunehmen sind die Stitzstreben. Diese wiederholen sich alle zwei
Spantabstande, so dass diese Anzahl im Vergleich zur Referenz vergrof3ert wird, da
die Stutzstreben zusammen mit den Versteifungselementen wiederholen.

4.3.4 Konzept 2: Rumpfliberspannender Kabinenring

Dieses Bauteil ist zwei Spantabstande lang. Die Konstruktion ist ein
zusammenhéangendes Bauteil. Dabei missen bei dieser Variante folgende
Anderungen zur Referenzkabine gemacht werden. Das Handgepackfach ist
genausolang wie das Deckenpaneel und das Seitenwandpaneel. Damit besitzt
dieses auch kein Versteifungselement in der Mitte. Die Ubergdnge bei dem
Handgepackfach zum Seitenwandpaneel und Deckenpaneel werden wie in Abb.
4-16 angepasst. Dabei befindet sich bei dem Handgepéackfach der Referenzkabine
zu dem Seitenwandpaneel und zu dem Deckenpaneel ein Abstand. Da diese
Komponenten bei dem Konzept zusammengefasst werden, werden in der
Modellierung das Seitenwandpaneel und das Deckenpaneel soweit angehoben bzw.
abgesenkt, dass diese direkt auf dem Handgepackfach enden. Zusatzlich ist bei der
Referenzkabine der Ubergang der Einzelkomponenten so modelliert, dass diese
miteinander Uber Lagerungen befestigt werden kdnnen. Diese parallel verlaufenden
Flachen sind bei diesem Konzept nicht mehr nétig. Es werden stattdessen die Enden
des Handgepackfaches als Einlaufe fur die Decken- und Seitenwand genutzt.
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Abb. 4-16: Modellierung der Verbindung von Verkleidung und Handgepackfach (links: Referenz, rechts:
rumpfiberspannendes Kabinenring

Da bei diesem Kabinenlayout dieselbe Gesamtgrofie wie bei den vorherigen
Konzepten vorhanden ist, werden die Lasten wie in Kapitel 4.2.2 beschrieben
aufgebracht.

Die Lagerungen sind in Abb. 4-17 zu sehen, die im Folgenden beschrieben sind. In
dieser Abbildung sind zwei Kabinenringe zu sehen.

Ring 1 Ring 2

Einspannung

Stitzstrebe

Abb. 4-17: Lagerung: Rumpfiiberspannender Kabinenring

Die Lagerungen erfolgen tber zwei Einspannungen an den Handgepacktragern, in
denen alle Freiheitsgrade in die Knoten der Flugzeugstruktur Ubergeben werden.
Zusatzlich befinden sich zwei aul3ere Stitzstreben an den Handgepackfachern wie
bei der Referenzkabine. Diese bestehen aus CBAR Balken Elemente, die parallel zu
y-Achse verlaufen. lhre Dimensionen orientieren sich fir die erste Auslegung an der
Referenzkabine. Als weiteres Lagerungselement wird die Seitenwand an der
FuBbodenstruktur befestigt. Diese Lagerung wird als Festlager angenommen,
weshalb nur die translatorischen Bewegungen in alle Richtungen begrenzt werden.
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4.3.5 Konzept 3: Kabinencontainer

Die Modellierung dieses Kabinencontainerkonzeptes ist wie die vorherigen Konzepte
in einer Lange von vier Spantabstdanden abgebildet und stellt mit den
Symmetriebeziehungen einen Kabinencontainer mit einer L&nge von acht
Spantabstanden dar. Der Aufbau der Verkleidung entspricht dem Konzept 2:
Rumpfuberspannender Kabinenring, nur dass dieses Konzept acht Spantabstande
lang ist und nicht nur zwei. Zuséatzlich besitzt dieses Modell einen eigenen Ful3boden
und eine Aufhangung auf Hohe der Handgepéackfacher. Da dieses Konzept langer ist
als das vorherige Konzept, befinden sich im Handgepackfach wie bei den gréReren
Kabinenelementen alle zwei Spantabstande Versteifungselemente. Auf den Aufbau
der Kabinenelemente wird an dieser Stelle nicht mehr eingegangen, da sie bei den
vorherigen Konzepten bereits beschrieben sind. Die Anderungen, die zu den
vorherigen Konzepten vorgenommen wurden, werden im Folgenden beschrieben.
Darunter fallen der Aufbau des Ful3bodens und die Lagerung des Kabinencontainers.

FuRbodenaufbau:

Der FuBboden wird mit einer alternativen Modellierungsmaglichkeit als der Ful3boden
des Rumpfes dargestellt. Zwar ist es mdoglich, auch diesen Ful3boden wie den
Rumpffullboden aufzubauen, jedoch sollte an dieser Stelle eine Mdglichkeit geboten
werden, die Profilform der Quer- und Langsbalken des KabinencontainerfuRbodens
nach einer abgeschlossenen Modellierung verhaltnismaRig einfach zu verandern.
Diese Anderung ist mit einer Modellierung wie bei dem bisherigen RumpffuRboden
nicht ohne grof3en Aufwand maoglich.

Der FuBboden des Kabinencontainers ist mit einer durchgehenden Fuf3bodenplatte
als Schale ausgestattet. Darunter sind die Querbalken und Lé&ngsbalken als
Balkenelemente aufgebaut. Unter diesen Balkenelementen befindet sich der
ursprungliche RumpffuRboden. Da die Dicke dieser Elemente im spateren Verlauf
angepasst werden, liegen die endgultigen Mittelebenen nicht auf der Ebene, in der
sie modelliert sind, sondern werde Uber Offsetbeziehungen so definiert, dass die
Langsbalken auf den Flugzeugrumpf aufliegen und die Querbalken und die
FuBbodenplatten mit den Beginn der Sitzbefestigungen enden. Wegen der schon
einkalkulierten Offsetbedingung werden die Komponenten mit dem Aspekt modelliert,
dass die erzeugten Knoten einen sichtbaren Abstand zur nachsten Ebene besitzen,
um spater die Lagerungsdefinition zu erleichtern. Die modellierte Ebene der
FulRbodenschale befindet sich 40 mm tber dem FlugzeugrumpffuRboden. Die Ebene
des Rahmes aus den Balken befindet sich 33 mm tUber den Flugzeugrumpfful3boden.

Der Aufbau des FuRBbodenrahmens aus Quer- und Langsbalken ist wie in Abb. 4-18
aufgefuhrt. Dabei verlaufen die Langsstreben des FulBbodens des Containers parallel
Uber den Sitzschienen des FlugzeugrumpffuBbodens. Die Querstreben besitzen
einen Abstand von einer Spantabstandsléange zueinander und schneiden in der
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Modellierung die Langsschienen. Zur Versteifung des Rahmes verlauft an den
aulReren Enden in Langsrichtung je ein Balken mit dem Profil der Querbalken.

Querbalken (braun) Langsbalken (blau)

Abb. 4-18: Modellierungsaufbau des Ful3bodenrahmens des Kabinencontainer

Die Langsschiene ist als Doppel-T-Trager dargestellt. Seine Dimensionen
entsprechen der Abb. 4-19. Der obere Flansch dient zur Befestigung der Sitze. Dabei
entspricht dem unteren Flansch die Aufhdngung fur die Schienenfuhrung. Dabei sind
nur die aul3eren MalRe dieser Schienenfihrung von 15 mm mal 10,6 mm verwendet
worden. Diese Dimensionen entsprechen ungefahr einer sogenannten Miniatur
Kugelumlaufeinheit von Schaeffler [37], welche die Lasten dieses Containers tragen
kann. Bei dieser Betrachtung werden die Verformungen des Rumpfes und die daraus
folgenden Krafte, die durch den Flugbetrieb auftreten kénnen, nicht beriicksichtigt, da
in der gesamten Arbeit die Einflisse des Rumpfes auf die Kabinenelemente nicht
betrachtet werden.

32 mm
5mm
5mm 26 mm
(47 mm)
(029}
16 mm

Abb. 4-19: Vereinfachter Profilaufbau der Langsbalken des Kabinencontainers
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Die FulBbodendicke des Kabinencontainers wird in dieser Arbeit mit insgesamt 26
mm angenommen. Dieses entspricht der Steghohe des Langstragers. Somit kdnnen
theoretisch die FulRbodenplatten zwischen den Fufl3bodenrahmen gelegt werden.
Durch die Geometrie des Langsbalkens wird diese als CBEAM Element modelliert,
da dieses nicht symmetrisch in seinen Dimensionen ist und damit der
Schubmittelpunkt nicht mit dem Flachenschwerpunkt identisch ist. Die Querbalken
sind vereinfacht auf ein rechteckiges Profil, welches dieselbe H6he hat wie die des
Stegs der Langsschienen. Der Querschnitt dieser Quertrager betragt 20 mm mal 26
mm.

Die Mittelebene eines Profils eines CBEAM-Elementes liegt im Schubmittelpunkt
seiner Geometrie [30]. Bei dem verwendeten Profil des Langsbalkens liegt dieser
Schubmittelpunkt einerseits auf der senkrechten Symmetrieebene und anderseits
16,69 mm oberhalb der unteren Kante des Profils entfernt. Die Position des
Schubmittelpunktes kann Patran nach dem Definieren des Profils ausgeben. Damit
kann in Patran Uber Offsetbeziehungen, ausgehend von den dargestellten
Mittelebenen, die eigentliche Mittelebene definiert werden. Dies ist in Abb. 4-20
dargestellt.

Modellierte
FuBboden-
angenommene /plattenebene
FuBboden- | A
11 mm :
plattenebene (I) T l <« Modellierte
und I @ mm l Quer-
Querbalken- *----F-------- B Y Y . /Langsbalken-
ebene
ebene 33 mm : 16,31 mm 40 mm
O I Y e
/V_
angenommene
Langsbalken-
ebene
v Rumpffulboden v

Abb. 4-20: Offsetbeziehungen des KabinencontainerfuRbodens

In dieser Abbildung ist zu sehen, dass die Langs- und Querbalken 33 mm und die
FuRbodenplatten 40 mm Uber den Flugzeugrumpfboden modelliert sind. Jedoch
sollen die Langsbalken auf den Rumpfful3boden entlang der Sitzschienen aufliegen
und die FuRbodenplatten und die Quertrager zwischen den Stegen der Langsbalken
verlaufen. Damit die Langsbalken auf diesem FlugzeugrumpffulBboden aufliegen,
mussen diese eine Offset-Zuweisung von -16,31 mm bekommen. Die
Querbalkenmittelebenen, die zwischen den Stegen der Langsbalken entlanglaufen,
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liegen 4 mm unterhalb der modellierten Balken. Die Containerful3bodenplatten, die
40 mm uber den Kabinenfu3boden in FEM modelliert sind, werden ein Offset von -11
mm zugewiesen.

Dickenauslequng

Die Auslegung der Dicken erfolgt wie bei den restlichen Kabinenelementen. Der
Kabinenful3boden soll bei den Belastungen keine grof3eren Verformungen erfahren
wie die Verkleidung.

Als zusatzlicher Lastfall, der bei diesem Konzept untersucht wird, ist der
Kabinencontainer, der ohne Flugzeug selbststandig steht, da dieser haufiger aus
dem Flugzeug ausgebaut wird und anschlielend wieder unbeschadet in das
Flugzeug integriert werden soll. Dabei darf die Verformung nur so gering sein, dass
es mit Hilfsmittel moglich ist, den Kabinencontainer in die Schienenflihrung
einzubauen.

Der alleinstehende Kabinencontainers wird bei dieser Betrachtung an den in
Langsrichtung verlaufenden Balken gelagert, da diese auf dem Fuf3boden aufliegen.
Dabei wird bei diesen Balken die translatorische Richtung in senkrechter Richtung (z-
Richtung) gesperrt. Zusatzlich wird der innere dieser Balken in den beiden anderen
translatorischen Richtungen gesperrt, damit das Modell statisch unterbestimmt ist.
Als Belastungen bei dieser Betrachtung erfahrt der Container sein Eigengewicht
zusammen mit den Anbauten am Handgepackfach bei einer einfach wirkenden
Erdbeschleunigung. Damit wird angenommen, dass der Container keine stof3artigen
Belastungen erfahrt und die Handgepackfacher nicht beladen sind.

Lagerungen

Bei der eigentlichen Betrachtung des Kabinencontainers wird dieser mit dem
Flugzeugrumpf verbunden. Auch mussen bei der Modellierung der Ful3bodenplatten
und des FuRbodenrahmen des ContainerfuRbodens Verbindungen definiert werden.

Die FulRbodenplatten des Kabinencontainers werden auf den Rahmen der Langs-
und Querbalken gelagert. Dieses erfolgt Uber RBE2 Elemente. Das bedeutet, dass
die Knoten der FuBBbodenplatte, die parallel Uber die Balken verlaufen, mit den
Knoten der Balkenelemente verbunden werden. Dabei werden alle sechs
Freiheitsgrade in die Knoten Ubergeben. Die Knoten der Langsbalken wiederum
werden Uber RBE2 Elemente mit den Knoten der ehemaligen Sitzschienen des
Rumpfes verbunden. Dabei werden alle Freiheitsgrade vom Kabinencontainer in den
Rumpf mit Ausnahme der translatorischen Bewegung in Rumpflangsrichtung
Ubertragen.

Die Handgepackfachbefestigungen sollen auch Gber Langslagerungen realisiert
werden. Diese Langslagerung ist nicht als Balkenelement dargestellt, sondern nur
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die Krafte, die vom Handgepéackfach Uber die Langslagerungen in die Spanten
eingehen. Deswegen sind bei den Handgepackfachern die Knoten, die sich unter
den Spant mittig auf den Handgepéackfachern befinden, zusammengefasst und mit
den dartber befindlichen Spanten verbunden. Dabei wird der translatorische
Freiheitsgrad in Rumpflangsrichtung nicht dbertragen. Dadurch ist der
Kabinencontainer in diese Richtung wie gefordert frei beweglich. Damit im
Flugbetrieb der Kabinencontainer aber nicht verschoben werden kann, muss dieser
an seinen Enden arretiert werden. Da wenige Verbindungselemente genutzt werden
soll, geschieht dieses nur an den Enden der oberen und unteren Langsschienen.
Modelliert wird dieses, indem dort in den schon definierten RBE2 Verbindungen
zusatzlich die translatorische Bewegung in Kabinenlangsrichtung gesperrt wird.

Bei der Modellierung muss darauf geachtet werden, dass die abhangigen Knoten
einer RBE2 Verbindung nicht doppelt Uber zwei unterschiedlichen RBE2
Verbindungen belegt sind. Dieses kann z.B. an den Schnittpunkten zweier Balken
entstehen, dessen Lagerung unabhé&ngig voneinander definiert wird. Zuséatzlich
dirfen an diesen abhangigen Knoten keine Lagerungsbedingungen (single-point-
constrains) (z.B. Symmetriebeziehung) definiert werden, da beides zu Singularitaten
fuhrt. Die Betrachtung dieser Problemstellung ist bei der Definition der
KabinencontainerfuRbodenplatten von Bedeutung. An der Schnittebene der
Symmetriebeziehung in Langsrichtung befindet sich an der Fuf3bodenplatte eine
Querstrebe. Diese muss einerseits mit der Ful3bodenplatte tber RBE2 Verbindungen
befestigt werden und anderseits mussen an der FulBbodenplatte die
Symmetriebeziehungen definiert werden. Da diese Doppelbelegung zu Singularitaten
fuhrt, werden die Knoten auf dieser Symmetrieebene abwechselnd einerseits mit
einer Lagerungsbedingung zum Balkenelement und anderseits mit der
Symmetriebedingung definiert.
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5 Post-Processing und Dimensionierung der
unterschiedlichen Kabinenkonzepte

Im Anschluss der Modellierung kénnen die unterschiedlichen Varianten berechnet
und ausgewertet werden. Dabei missen bei den neuen Konzepten die Wandstarken
der Kabinenelemente ausgelegt werden. Diese missen einerseits den Belastungen
standhalten und sollten anderseits nur eine Verformung gewahren, die von den
Passagieren noch nicht als unangenehm empfunden wird. Deswegen wird die
Verformung der Referenzkabine zum Auslegungskriterium gemacht, da diese real
existierenden und damit fertig ausgelegten Kabinenelemente nachempfunden sind.
Im Anschluss der Dimensionierung der Kabinenelemente kann das Gewicht dieses
Element aus den Dicken der hier definierten Materialien berechnet werden.
Zusétzlich werden die Kréfte der Lagerungen betrachtet.

Nach der Betrachtung der Kabine wird auf die Einflisse der Kabinenelemente auf
dem Rumpf eingegangen, welche die Spannungsverlaufe, eine
Spannungsspitzenbetrachtungen und Verformungen beinhalten. Damit werden die
Unterschiede der einzelnen Konzepte ermittelt, um sie spéter gegeneinander zu
bewerten.

5.1 FEM-Ergebnisse der Referenzkabine
5.1.1 Betrachtung der Kabinenkomponenten der Referenzkabine

Die maximalen Spannungen, die in diesen Kabinenelementen auftreten, sind in
Tab. 5 beschrieben. Dabei werden in der Deckschicht die Normalspannungen
entlang der Schalenebene und in der Kernschicht die Schubspannungen senkrecht
zur Schale betrachtet. Die maximale Normalspannung in der Deckschicht betragt bei
der weniger festen Phenolharzmatrix auf Zug 400 MPa und auf Druck 360 MPa. Fur
einen Uberblick Uber die Spannungsspitzen zu haben, wird die Kabinenverkleidung
als Ganzes betrachtet, um bei sehr hohen Spannungsspitzen anschlielend diese
lokal zu betrachten. Dabei werden bei dieser Betrachtung alle Deckschichtlagen
zeitgleich betrachtet.
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Tab. 5: maximale Spannungen in den Kabinenelementen der Referenzkabine

x- Richtung | Y-Richtung 2 Yz
Lastrichtung [MPa] Richtung Richtung
[MPa] [MPal [MPa]
Abwarts 23,4 29.1 0,11 0,12
Aufwarts 7,70 11,6 0,03 0,03
Seitwarts 6,76 5,66 0,05 0,04
Vorwarts 19,7 24,1 0,33 0,13
Missbrauch auf
Seitenwand 129 117 0,75 0,32
Missbrauch auf
Deckenpaneel 89,3 113 0,25 0,19

Bei diesem Kabinenelement liegt die hochste Spannung bei 129 MPa. Da diese
Spannung weit unter der maximal zuldssigen Spannung liegt, ist die Differenzierung
der einzelnen Lagen vernachlassigt worden. Auch st die Position der
Maximalspannung nicht genauer untersucht worden, ob eventuell durch punktuelle
Lagerungen Spannungsspitzen vorliegen.

Durch die Einfliihrung einer besonderen Lagerungsvariante fur diese Betrachtung
(siehe dazu Kapitel 4.3.2) muss jedoch auch die Lasteinwirkung auf das
Seitenwandpaneel versetzt werden, da mit dieser Modellierung die Last direkt auf
den Spant eingeleitet werden wirde. Um eine maximale Verformung zu erreichen,
wirkt deswegen die Last mittig zwischen den Spanten aufgebracht. Dieses wird bei
einem zwei Spantabstande langem Seitenwandpaneel bei ein halben Spantabstand
erreicht. Da an dem angebundenen Handgepéckfach die gréfite Nachgiebigkeit bei
maximaler Entfernung zu den Lagern erwartet wird, wird der halbe Spantabstand von
der Mitte des Handgepéackfaches gemessen, da dort eine neue Seitenwand beginnt.
Bei dieser Modellierung ergeben sich eine Verformung von 20,5 mm, eine maximale
Normalspannung von 129 MPa und eine maximale Schubspannung von 0,75 MPa.
Diese Verformung wird bei den weiteren Konzepten zusatzlich untersucht und gibt
den auslegenden Fall vor.

Die Verformung bei den urspriinglichen Lagerungen sind in Tab. 6 zu entnehmen.
Dabei sind die Baugruppen in Handgepackfach, Seitenwandpaneel und
Deckenpaneel aufgeteilt. Die missbrauchlichen Lasten des Seitenwandpaneels und
Deckenpaneels sind bei den Belastungsfallen erwartungsgemafld am hochsten. Die
Verformung betragt bei dem Deckenpaneel 21,1 mm. Die Handgepéackfacher
erfahren zusatzlich eine Last durch ihre Beladung, deswegen sind hier die
Belastungen Uber missbrauchliche Behandlung niedriger als bei den
Beschleunigungsfallen. Die hochste Verformung erfahrt das Handgepéackfach bei
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einer Beschleunigung nach unten. Dabei biegt sich das Handgepé&ckfach am
Maximalpunkt um 8,54 mm durch.

Tab. 6: maximale Verformungen in den Kabinenelementen der Referenzkabine

. Handgepackfach | Seitenwandpaneel Deckenpaneel
Lastrichtung [mm] [mm] [mm]
Abwarts 8,52 1,29 1,78
Aufwarts 1,47 0,64 1,00
Seitwarts 0,91 0,40 1,02
Vorwarts 3,29 0,52 0,41
Missbrauch auf
Seitenwand i 20,5 (30.3) i
Missbrauch auf
Deckenpaneel ) ) 21,1
Missbrauch
Handgepack (Tur 3,47 0,23 1,19
zuschlagen)
Missbrauch
Handgepack 2,29 0,28 1,41
(Abstutzen)

Im Angang A sind zusatzlich die Abbildungen der Verformungen der
vorwartsgerichteten (Abb. A-1) und der abwaértsgerichteten (Abb. A-2) Last zu
entnehmen.

Die missbrauchlichen Lasten fir das Handgepackfach sind an dieser Stelle
exemplarisch untersucht worden, obwohl schon zu erwarten war, dass die
resultierenden Verformungen niedriger sind, da die Kréfte durch die Beladung des
Gepackes wesentlich hoher sind. Dabei wurden zwei mdgliche missbréuchliche
Lastfalle generiert. Bei dem ersten Lastfall wirkt die Last mittig auf die Tir des
Gepackfaches (mdogl. Lastfall: Turzuschlagen). Beim zweiten Lastfall wird die Last
abwartsgerichtet mittig an der &uf3ersten unteren Kante zum Gang hin angebracht,
welches simulieren soll, dass sich eine Person an dem Handlauf des Gepackfaches
festhalt. Da diese Lasten nicht relevant fur die Auslegung des Gepackfaches sind,
weil die Verformungen deutlich geringer sind als bei der abwartsgerichtete
Belastung, werden sie bei spateren Modellen nicht mehr berlcksichtigt.

Das einzige ausmodelliert Lager in der Kabine sind die Stutzstreben des
Handgepackfaches. Diese sind als Balkenelemente modelliert. Als Material fur diese
Elemente wird Aluminium angenommen. Auch diese Elemente sollten sich nicht zu
stark verformen, da durch diese Verformung die Kabinenelemente darunter bewegt
werden. Die Stltzstrebe sind als Hohlstabprofile angenommen mit einem
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Durchmesser von 20 mm und einem Innendurchmesser von 16 mm. Mit der
starksten Belastung der Stutzstrebe, dem Lastfall nach unten, biegen sich diese
Streben um 1,68 mm durch. Dabei erfahren sie eine maximale Biegespannung nach
von Mises von 102 MPa.

Die maximalen Spannungen, die bei diesen Kabinenelementen untersucht wurden,
sind deutliche niedriger als die zuldssigen Spannungen, die bei Phenolharzgewebe
400 MPa, bei Epoxidharzgewebe 600 MPa und bei Aluminium 270 MPa sind. Damit
hélt das untersuchte Kabinenmodell den betrachteten Belastungen stand.

Die Gesamtmasse dieses Kabinenabschnittes in dieser Modellierung ergibt ein
Gesamtgewicht von 122,8 kg. Dieses ist ohne die Berlcksichtigung der Stiutzstreben
an den Handgepackfachern, da das Gewicht der anderen Befestigungen in dieser
Hinsicht nicht betrachtet werden kann, da diese nur als Lagerungsknoten modelliert
sind. Das zuséatzliche Gewicht dieser Stiutzstreben betragt insgesamt 0,52 kg.

In den anderen Lagerungen werden die Krafte untersucht, die Uber die MPC'’s
abgebildet sind. Damit kann eine abschatzende Aussage Uber den Gewichtzuwachs
oder —abnahme der Halterungen bei gleichbleibender Bauweise der Halterungen
getroffen werden. Die Lagerungen muissen die Belastungen der auftretenden
Spannungen aufnehmen konnen. Bei einer senkrechten Last auf eine
Baukomponente errechnet sich die Spannung aus dem Verhdltnis von Kraft und
Flache.

F
Oy :Z (51)

Bei dieser Betrachtung kann gesagt werden, dass bei einer Veranderung der Kraft
sich die Flache und damit die Masse dazu gleich verhalten muss, damit die
Spannung unverandert bleibt.

Jedoch werden die Halter nicht senkrecht zur Flache belastet, sondern es treten
zusatzlich Biegung und Torsion auf. Bei der Spannungsberechnung fir diese
Belastungen geht damit das axiale bzw. das polare Widerstandsmoment ein. Dieses
ist stark abhangig von der Form des Bauteiles, welches in diesem Umfang fur diese
Arbeit nicht untersucht wird. Damit ergibt sich, dass der Vergleich der Kréafte bei den
unterschiedlichen Kabinenvarianten nur eine qualitativ abschatzende Aussage Uber
die Veranderung der Masse bei Veranderung der Kraft machen lasst.

Die Krafte aus den Lagerungen aus MPC’s werden an den Knoten ausgewertet, in
denen die MPC’s verbunden sind. Dabei wird die skalare Kraft betrachtet. Bei
Krafteinleitungen auf mehreren Knoten werden die einzelnen Kraftvektoren
betrachtet, addiert und erst dann in einen skalaren Wert wie in Formel (5.2)
umgerechnet.
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Fur die Kraftbetrachtung wird bei identischen Lagern jeweils die hochste Kraft
ausgewahlt, wie in Tab.7 aufgefuhrt, da einerseits die Belastungen auch
spiegelverkehrt auftreten kénnen und anderseits die Genauigkeit einer qualitativen
Abschéatzung nicht so hoch ist, so dass nicht jedes einzelne Lager getrennt
betrachtet werden kann. Darum wird definiert, dass mehre Lager, die flr eine
Aufgabe eingesetzt werden, wie zum Beispiel die zehn unterschiedlichen
Befestigung der Seitenwand an den Kabinenful3boden, identisch sind. Darlber
hinaus wird die Kraft in aufwarts gerichteter Richtung nicht betrachtet, weil die
Spannungen bei der Belastung noch oben immer wesentlich niedriger sind als die
Belastungen nach unten.

Tab. 7: maximale Kréafte der MPC-Lagerungen hervorgerufen durch die Referenzkabine

Lagerung vorwarts [N] abwarts [N] seitwarts [N]
Handgepackbefestigung 2990 2723 1232
Seitenwandbefestigung an
Spanten 381 212 178
Seitenwandpaneel am 100 643 67

Kabinenful3boden

Befestigung Deckenpaneel
zum Handgepéackfach 122 257 166

Befestigung
Seitenwandpaneel zum 178 221 57
Handgepackfach

Bei der Untersuchung der Kréfte ist eindeutig zu sehen, dass die Lasten am
Handgepackfach am hoéchsten sind. Dabei verursachten die Beschleunigungen nach
unten ahnlich starke Krafte wie die Beschleunigung nach vorne, obwohl der Laststol3
nach vorne starker ist. Jedoch nimmt die schrag liegende mittlere Stltzstrebe bei der
vorwartsgerichteten Lastrichtung deutlich héhere Normalkrafte als bei der Last nach
unten. Deswegen wirken bei der vorwartigen Lastrichtung an den &auf3eren
Lagerungen des Handgepackfaches geringe Krafte als von der Belastung
angenommen, da die Lagerungen starker von den Stitzstreben unterstitzt werden.
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5.1.2 Auswirkungen der Referenzkabine auf den Rumpf

Bei der Betrachtung der Einflisse der Kabinenelemente auf den Flugzeugrumpf
werden zunéchst die Spannungsverlaufe untersucht. Fiur diese Betrachtungen sind
die Ansichten der Kabinenelemente und des FulRbodenaufbaues ausgeblendet
worden, da die Spannungen des Rumpfes untersucht werden sollen. Der Ful3boden,
dessen Quertrager und Sitzschienen auch zum Rumpf gehéren, wird deswegen an
dieser Stelle nicht betrachtet, da einerseits bei einer Vernachlassigung der
Flachenlast auf den KabinenfulBboden, die die Passagier, die Sitze und die
Monumente darstellen sollen, keine erwahnenswerte Spannung auf diesen Tréagern
auftritt und anderseits der FulBboden nur fur den Vergleich mit dem Konzept des
Kabinencontainers auswertbare Unterschiede darstellen wird. Deswegen wird nur die
resultierende Spannung auf dem Rumpfring betrachtet, die diese Flachenlast
verursacht. Eine detailliertere Betrachtung des Kabinenful3Bbodens wird gesondert
untersucht und wird nur mit dem letzten Konzept dem Kabinencontainer verglichen.
In Abb. 5-1 sind die Spannungsverlaufe bei den unterschiedlichen Lastfallen
dargestellt. Dabei wurde die von Mises Spannung zum Vergleich gewéhlt. Diese
Spannung wird jeweils mit dem Maximum der Ober- bzw. der Unterseite der
Schalenelemente dargestellt.

FuRboden %

StUtzstreben\ i

des
FuRRbodens

Abb. 5-1: Spannungsverteilungen im Rumpf hervorgerufen durch die Referenzkabine (v.l.n.r.: abwarts, aufwarts,
seitwarts, vorwarts)

Bei diesen qualitativen Verlaufen ist zu sehen, dass die Lastfalle aufwarts und
abwarts ahnliche Verlaufe besitzen. Spannungsspitzen sind bei den Lagerungen der
Handgepackfacher, bei der Einleitung des FuRbodens auf den Rumpfring und bei der
Auflage der Stlitzen des Ful3bodens. Zwischen Handgepackfacher und FulRboden
verlauft entlang der Spanten eine erhdhte Spannung, die durch exzentrische
Belastung der Handgepackfacher hervorgerufen wird, da diese entlang der Spanten
den Rumpf verformen.
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Bei der seitlichen Belastung sind Spannungsspitzen bei der Einleitung des
FuRbodens und bei den Handgepackfachern. Bei den Handgepackfachern verlaufen
diese entlang der Spanten, Haut und Stringer.

Bei der vorwartigen Belastung sind herausragende Spannungen nur entlang der
FuRbodeneinleitung und punktuell bei den Handgepackfachern zu erkennen.

Aus dieser qualitativen Betrachtung heraus werden deswegen nur die Spannungen
bei der Einleitung der Rumpffulbodenquertrager in den Rumpf und bei der
Aufhangung des Handgepackfaches betrachtet (siehe Tab. 8), da alle weiteren
Lagerung bei diesem Rumpfmodell deutlich geringer Spannungen verursachen und
damit einen geringeren Einfluss auf den Rumpf besitzen.

Tab. 8: maximale Spannungsspitzen im Rumpf hervorgerufen durch die Referenzkabine

Lagerun VOorwarts abwarts aufwarts seitwarts
oeTHne [MPa] [MPa] [MPa] [MPa]

Handgepack-

befestigung 82,7 20,1 10,5 19,9
Rumpf

Quertrager/

Spantver- 162 22,0 11,1 30,4
bindung

Die Spannungsspitzen, die bei dem Flugzeugrumpf auftreten sind sehr punktuell, in
der Nahe von Krafteinleitungen. Durch eine Netzverfeinerung an dieser Stelle
kénnten diese Regionen genauer untersucht werden. Da jedoch der Flugzeugrumpf
keinen real existierenden Rumpf darstellt und damit auch nicht ausgelegt wird,
werden die Spannungen auf diesem Rumpf nur dazu genutzt, um die
unterschiedlichen Konzepte zu vergleichen. Da die Vernetzung des Rumpfes bei
allen Varianten identisch grol} ist, werden die Spannungen mit der vorhanden groben
Vernetzung verglichen. Im Verhaltnis zu den Beschleunigungen sind die
Spannungen in der Belastung nach oben und unten identisch. Die maximalen
Spannungen im Rumpf treten bei der vorwarts gerichteten Last mit 82,7 MPa an den
Handgepackfachern und 162 MPa bei der FuRBbodeneinleitung in den Rumpf auf.
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Im Anschluss wird der RumpffuBboden im Einzelnen fur den Vergleich dieses mit
dem Kabinencontainer betrachtet. In der Abb. 5-2 sind die Spannungsverlaufe nach
v. Mises auf dem Kabinenful3boden zu sehen. Die aufwartige Belastung ist nicht mit
aufgezahlt worden, da der Spannungsverlauf qualitativ identisch mit der abwartigen
Last ist. Zu sehen ist, dass bei der abwartigen Last eine erhéht Spannung an den
Sitzschienen und an den auf3eren Enden der Quertrager auftritt, da die Kabine eine
Biegebelastung auf den Ful3boden austbt. Bei der Last zur Seite ist das Maximum
bei der Einleitung auf dem Rumpf. Bei der Lastrichtung nach vorne verteilt sich die
Spannung auf den Sitzschienen, da diese gezogen bzw. gestaucht werden.

Abb. 5-2: Spannungsverteilungen in den Fu3Bbodenstreben hervorgerufen durch die Referenzkabine (von oben
nach unten: abwarts, aufwarts, seitwérts, vorwarts)

Quantitativ ergeben die eben beschrieben Spannungsspitzen die im Tab. 9
aufgefihrten Werte. Die maximale Spannung wird wie bei der Betrachtung des
Rumpfes bei der Belastung nach vorne erreicht.

Tab. 9: maximale Spannungsspitzen im Ful3boden hervorgerufen durch die Referenzkabine

Lagerun VOrwarts abwarts aufwarts seitwarts
g g [MPa] [MPa] [MPa] [MPa]
Spannungsspitze 91,3 37,5 18,7 19,7
Spannungsmaximum
Platten (x,y) 216 115 17,1 81,7
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Zusatzlich wird die Verformung des Rumpfes, hervorgerufen durch die
Kabinenelemente, betrachtet (siehe Tab. 10). Ihre maximale Verformung tritt bei
allen Belastungen mit Ausnahme der seitlichen Belastung an dem hochsten Punkt
des Rumpfes auf. Bei der seitlichen Belastung ist das Maximum der Verformung des
Rumpfes auf Hohe der Lagerung des Handgepackfaches.

Tab. 10: maximale Verformungen des Rumpfes hervorgerufen durch die Referenzkabine

Lastrichtung Verformung (max.) Position
Abwarts 1,26 oben
Aufwarts 0,65 oben
Seitwarts 4,67 Handgepéackfach
Vorwarts 2,59 oben

5.2 Vorbetrachtung zur Auslegung der alternativen
Kabinenelemente

Fur die alternativen Kabinenkonzepte werden fur die Dimensionierung die beiden
missbrauchlichen Lastfélle und die abwartsgehende Last genauer betrachtet und die
Verformung mit einer geringen Abweichung zur Referenzkabine ausgelegt. Ziel war
eine maximale Verformung der Bauteile, welche maximal 10 % Abweichung zur
Referenzkabine hat. Wird dieser Grenzwert eingehalten kann von einem &hnlichen
Verhalten der Kabinenkonzepte ausgegangen werden.

Zusatzlich geht die Kerndicke t;. bei der Verformung Uber eine Biegebelastung mit
einem grof3en Anteil quadratisch (Steineranteil der Deckschichten) und zu einem
kleinen Anteil kubisch (Flachentragheitsmoment des Kernes) mit ein wie es in der
Formel fur die Verformung eines Biegebalkens ohne Betrachtung des Schubanteils
(Formel 5.3) ersichtlich ist, in der die Biegesteifigkeit El eingeht, die flr ein
Sandwichaufbau nach Formel (5.4) aufzuschlisseln ist.

1
w(x) = f [—EF(x) + Cl] dx [11] (5.3)
t te + tr)?

Damit wird der Unterschied von einer zehn prozentigen Verformung einer anteilig
geringen Anderung der Dicke des Kernes nach sich ziehen.
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Bei der dimensionierenden Last wird bei dem Seitenwandpaneel zusatzlich die
Auflage auf den Spanten betrachtet, da diese Lagerung fur diesen Lastfall einen
zusatzlichen versteifenden Einfluss besitzt. Im Anschluss der Dimensionierung
werden die Verformungen und Spannungen in allen Lastfallen Gberpruft, ob durch die
andere Bauweise aufféallige Lasten entstanden sind.

Der Aufbau und die Dicke der Deckschichten werden fir die weiteren
Kabinenelemente als konstant angenommen, da die alternativen Kabinenkonzepte
ahnliche Belastungsarten erfahren sollen. Deswegen werden nur die
Kernschichtdicken den variierenden Belastungen angepasst.

Wie bei der Auswertung der Referenzkabine wird bei diesem Arbeitsschritt der
Flugzeugrumpf sehr steif gemacht, indem das Material der Flugzeugrumpfstruktur
einen sehr hohen Elastizitaitsmodul zugewiesen bekommt (70000 GPa). Dieses gilt
fur die erste Dimensionierung auch fur die modellierten Befestigungselemente. Diese
sind die Stutzstreben an den Handgepackfachern und beim Kabinencontainer die
Quer- und Langsstreben des Kabinencontainerful3bodens. Nach der Anpassung der
Kabinenkomponenten konnen diese anschlieBend ausgelegt werden, da die
Verformungen der Befestigungen abhangig sind von den aufgebrachten Lasten, die
wiederum von der Masse der Kabinenkomponenten abhangen. Nach der
Dimensionierung kann wieder der urspriingliche Elastizitatsmodul fur den
Flugzeugrumpf angegeben werden, damit der Einfluss der Kabine auf den Rumpf
bewertbar ist.

Fur eine Vorabdimensionierung der Bauteile ohne FEM, um lterationsschritte
einzusparen, wird eine Uberschlagige Formel entwickelt, da fir eine exakte
analytische Rechnung zu viele Faktoren eingehen. FiUr die erste Naherung zur
Dimensionierung kann die Verformung eines Balkens herangezogen werden (siehe
Formel (5.3)).

Da die Modelle nur eine Veranderung der Kerndicke fir diese Auslegung erfahren,
bleiben Lagerungen und Abmessungen der Flache konstant. Auch die Masse und
damit die Kraft verandern sich nur gering, da die Kernschicht verandert werden soll,
die eine verhaltnismalRig geringe Dichte besitzt. Flr eine Uberschlagige Formel fur
die Vordimensionierung der Kabinenelemente wird deshalb diese Masse und damit
die Kraft als konstant angenommen. Mit dieser Annahme kann folgende Beziehung
aufgestellt werden.

Wy - E11 =Wwy- EIZ (55)

Die Gleichung (5.5) ist nur zur vorlaufigen Abschatzung gedacht, da einerseits die
Gleichung einen ebenen Balken betrachtet, im Modell aber Platten und Schalen
vorhanden sind. Anderseits wird in der FEM die Schubdeformation bertcksichtigt.
Damit sind dort die vorhandenen Absenkungen schon mit einer Verformung durch
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Schubdeformation beaufschlagt. Auch weist die finale Absenkung in der FEM nach
der Dimensionierung eine Verformung auf, in der die Schubdeformation
berticksichtigt wird. Zusétzlich ist die Kraft F(X) wie schon beschrieben bei einer
Anderung der Wandstarke nicht konstant.

Damit ergibt die analytische Vordimensionierung der Verformung eine Abweichung
zur FEM Berechnung, da die Verformungen in der FEM stéarker sind. Jedoch ist diese
grobe Vordimensionierung sinnvoll zur Verringerung der Iterationsschritte.

5.3 FEM-Ergebnisse des 1. Konzeptes: Gro3ere Bauelemente

Dieses Konzept ist wie das Referenzmodel aus Seitenwandpaneelen,
Handgepackfachern und Deckenpaneelen aufgebaut. Die einzelnen Komponenten
sind jedoch grol3er. Diese werden im Folgenden mit dem Vergleich zur Referenz
ausgelegt und anschlielRend die Ergebnisse betrachtet.

5.3.1 Dimensionierung und Betrachtung der Kabinenkomponenten der
groReren Bauelemente

Die Komponenten besitzen bei der ersten Auslegung dieselben Kerndicken wie die
Referenzkabine. Damit ergeben sich die Verformungen wie in Tab. 11 aufgefihrt.
Daraus abgeleitet werden die finalen Dicken fur dieses Kabinenkonzept gesucht,
damit die Verformungen mit denen der Referenzkabine korrelieren.

Tab. 11: Dimensionierung der Kerndicken in den gréf3eren Bauelementen

Handgepackfach Seitenwand- Deckenpaneel
paneel
Referenzverformung 854 20.5 211
[mm] ’ ’ ’
Referenzkerndicke [mm] 10,4 4 11,8
Verformung mit
Referenzdicke [mm] 9,82 18,6 33,0
Finale Kerndicke [mm] 11,5 3,7 21
Verformung mit finaler
Dicke [mm] 8,71 20,4 21,1

Dabei ist bei der Seitenwand wieder die Missbrauchslast mit einer zusatzlicher
Lagerung an den Spanten wie in Kapitel 4.3.2 dargestellt. Auch diese Kraft ist auf
das Kabinenelement mittig zwischen den mittigen Spanten aufgesetzt, so dass die
Kraft bei einem Seitenwandpaneels von der Lange von vier Spantabstande bei 3/8
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bzw. 5/8 der Gesamtlange aufgetragen wird. Da die Lagerung symmetrisch ist, wird
nur eine Variante untersucht, da zwischen diesen beiden Moglichkeiten bei einem
steifen Rumpf keine Unterschiede zu erwarten sind.

Die Dicke des Deckenpaneels hat sich zur Referenz wesentlich vergrofRert, um
dieselbe Verformung zu erreichen.

Im Anschluss daran werden die Stltzstreben der Handgepéckfacher dimensioniert.
Die Stiutzstreben der Referenzkabine haben sich um 1,68 mm verformt. Bei
denselben Abmaflen der Stitzstreben ergibt sich bei dieser Konstellation eine
Verformung um 5,8 mm. Nach einer Anpassung der Dicke auf einen
Aulendurchmesser von 30 mm und einen Innendurchmesser von 18 mm ergibt sich
eine Verformung von 1,68 mm. Damit ist die Flache dieses Halters von 113 mm?2 auf
452 mm? angestiegen. Dadurch steigen die Flache und die davon abhangige Masse
dieses Halters um 400 %. Die maximale Biegespannung wird mit 144 MPa erreicht,
so dass das Material den Belastungen standhalten wird.

Die Wandstarken mussen bei gleichbleibenden Verformungen erhdht werden, da die
Kabinenkomponenten vergroRert worden sind. Die Anzahl der Befestigungen ist
jedoch pro Kabinenelement identisch geblieben. Damit ist es verstandlich, dass die
Steifigkeit der Komponenten erhoht werden muss. Eine Ausnahme ist hier das
Seitenwandpaneel. Die Wandstarke der Seitenwand wird bei den gréf3eren
Kabinenelementen verringert. Dieses liegt daran, dass eine Lagerung der
missbrauchlichen Last die Spanten Ubernehmen, die bei beiden Konzepten identisch
ist. Zusatzlich ist das Handgepackfach bei den gréR3eren Kabinenelementen steifer
aufgebaut, an dem die Seitenwand befestigt ist. Dadurch erfahrt diese eine geringere
Verformung bei gleichbleibender Dicke als die Referenzseitenwand.

Im Anschluss werden die gesamten Spannungen (Tab. B-1) und Verformungen
(Tab. B-2) der Kabinenelemente betrachtet. Diese sind im Anhang B zu entnehmen.
Diese Spannungen sind um das doppelte gestiegen bei den unterschiedlichen
Beschleunigungen. Jedoch sind diese noch deutlich unter den Festigkeitswerten der
Materialien.

Die Verformungen der Deckenpaneele sind je nach Lastrichtung um das zwei bis
dreifache angestiegen, weil die Kerndicke und damit die zu beschleunigende Masse
stark angestiegen ist. Die Abbildungen der Verformungen der vorwartsgerichteten
(Abb. A-3) und der abwartsgerichteten (Abb. A-2) Last sind in Anhang A zu
entnehmen.

Nach dieser Auslegung der Kabinenelemente ergibt sich eine rechnerische
Gesamtmasse von 128,4 kg ohne Lagerungen. Damit ist das Gewicht dieses
Kabinenkonzeptes um 5,6 kg schwerer geworden. Bei einer Gesamtlange der Kabine
von 42 Spantabstdnden wére dieses ein absoluter Gewichtszuwachs von 29,4 kg
und ein relativer Gewichtszuwachs von 4,56 % gegenuber der Referenz.
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Bei der Betrachtung der Lagerungen, die tUber Verbindungselemente gel6st sind,
ergaben sich folgende maximale Krafte (siehe Tab. 12). Dabei treten die maximalen
Krafte auch hier an den Handgepackfachern auf. Im Vergleich zur Referenzkabine
haben sich alle Krafte etwa um den doppelten Betrag erhéht. Dennoch sind auch hier
die Krafte in den Handgepackfachern bei der vorwartigen und abwartigen
Lastrichtung sehr ahnlich, wegen den unterstitzenden Stitzstreben.

Tab. 12: maximale Krafte der MPC-Lagerungen hervorgerufen durch die gréBeren Bauelemente

Lagerung vorwarts [N] abwarts [N] | seitwarts [N]
Handgepackbefestigung 6425 6264 3463
Seitenwandbefestigung an
Spanten 620 308 364
Seitenwandpaneel am
KabinenfuBboden 106 167 65
Befestigung Deckenpaneel
zum Handgepackfach 350 874 1224
Befestigung
Seitenwandpaneel zum 375 213 248
Handgepackfach

Damit wird sich am Gewicht der Halterungen zusammen kaum etwas andern. Da
diese bei der halben Anzahl an Halterungen die doppelte Kraft tragen missen.
Jedoch erhoht sich das Gesamtgewicht der Stitzstreben um 400 %. Somit wird bei
einer Verdopplung der Kabinenkomponentenlange das Gewicht der Halterung
insgesamt steigen.

5.3.2 Auswirkungen der gré3eren Bauelemente auf den Rumpf

Im Vergleich zur Referenzkabine sind die Spannungsspitzen bei diesem Konzept
starker ausgepragt, da die Verlaufe der umliegenden Regionen im Verhéltnis zu den
Spitzen schwécher ausgepréagt sind (siehe Abb. 5-3). Somit sind bei den
Belastungen nach unten, oben und nach vorne starker ausgepragte Spannungen bei
der Handgepéackfachaufhdngung, da bei diesem Konzept die hohen Lasten der
beladenen Handgepackfachern von der halben Anzahl an Halterungen getragen
wird.
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Handgepackfachaufthangung

FuRboden

Stutzstrebe
des
FuRbodens

Abb. 5-3: Spannungsverteilungen im Rumpf hervorgerufen durch die gro3eren Bauelemente (v.l.n.r.: abwérts,
aufwarts, seitwarts, vorwarts)

Die Spannungsspitzen dieses Rumpfes und die Verformungen sind den Tab. B-3 und
Tab. B-4 in Anhang B zu entnehmen. Im Vergleich zu den Spannungen des
Rumpfes, in dem die Referenzkabine integriert ist, sind die Spannungen im
FulBboden identisch. Bei der Handgepéackaufhdngung sind diese hoher. Je nach
Lastrichtung ist das Vielfache der Spannungen variabel. Bei der Last zur Seite erhoht
sich die Spannung kaum. Bei der Belastung noch oben /unten verédndert sich die
Spannung zur Referenzkabine um das 3,5-fache. Jedoch ist die Spannung nach
vorne immer noch die hochste, dessen Spannungsspitze um das 1,7-fache steigt.

Bei dieser Kabine wird bei der Lastrichtung nach unten und nach oben deutlich
starker der Bereich der Handgepéackbefestigungen verformt. Die globale Verformung
des Rumpfes bleibt jedoch ahnlich der der Referenzkabine, da sich der hdchste
Punkt des Rumpfes genauso zur Referenzkabine absenkt. Eine starke Anderung der
Verformung ergibt sich bei der seitwartigen Belastung. Die maximale Verformung bei
dieser Last wird bei der Referenzkabine an der Handgepéckaufhdngung erreicht.
Diese Verformung steigt bei diesem Konzept um das 1,4 fache.

5.4 FEM-Ergebnisse des 2. Konzeptes: Rumpfiberspannender
Kabinenring

Der rumpfiberspannende Ring ist ein zusammenhdngendes Bauteil Uber den
Rumpfquerschnitt. In der ersten Modellierung betragt die Kerndicke konstant 10 mm.
Die Deckschichtdicken entsprechen denen der Referenzkabine. Auch bei dem
rumpfiberspannenden Kabinenkonzept werden den einzelnen Regionen der
Verkleidung unterschiedliche Dicken in Deck- und Kernschicht bei der
Dimensionierung zugewiesen. Die Auswirkungen dieses Kabinenelementes auf dem
Rumpf werden daraufhin mit der Referenzkabine verglichen.
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5.4.1 Dimensionierung und Betrachtung der Kabinenkomponenten des
rumpfiberspannenden Kabinenring

Als Ergebnis der Dimensionierung ergeben sich wie in Tab. 13 aufgefuhrt folgende
Verformungen bei den finalen Dicken. Dabei wird das Seitenwandpaneel wie zuvor
gesondert mit der Missbrauchslast betrachtet.

Tab. 13: Dimensionierung der Kerndicken dem rumpfiiberspannenden Kabinenring

Handgepackfach Seitenwand- Deckenpaneel
paneel
Referenzverformung 854 20.5 211
[mm] 1 1 1
finale Kerndicke [mm] 9,5 4 7,6
Verformungen mit finaler
Kerndicke [mm] 8,71 21,6 20,9

Dabei sind alle Komponenten in ihren Kerndicken diinner geworden als bei Referenz.

Bei der Betrachtung der Stiutzstrebe kommt heraus, dass diese Elemente nicht
notwendig sind fur diesen Kabinenaufbau, da bei den Belastungsfallen keine
groBeren Verformung in diesen Stitzstreben des Handgepackfaches, auch bei
wesentlich geringeren Durchmessern als bei der Referenz, sichtbar waren. Dieses ist
dadurch erklarbar, da das Handgepackfach bei der Referenzkabine vier Spanten
lang ist. Dieses Handgepackfach ist halb so lang als bei der Referenz. Es wird
jedoch auf dieser Lange an beiden Seiten Uber steife Befestigungen an den Spanten
gelagert. Damit ist das Handgepackfach bei diesem Aufbau deutlich steifer gelagert
und bendtigt deswegen an der Seite keine zusatzlichen Stitzstreben. Aus diesem
Grund ist auch die Kerndicke des Handgepéackfaches dinner als bei der Referenz.
Zum Abgleich werden anschlieBend die maximalen Verformungen (siehe Tab. B-6)
und Spannungen (siehe Tab. B-5) der anderen Lastrichtungen betrachtet. Dabei sind
keine Auffalligkeiten durch erhodhte Verformungen oder Spannungen in anderen
Lastfallen oder Regionen vorhanden. Im Vergleich zur Referenz ist das
Deckenpaneel insgesamt steifer und das Seitenwandpaneel ist weniger steif als bei
der Referenz.

Wie bei den anderen Konzepten sind zum Vergleich die Abbildungen der
Verformungen des Lastfalles nach vorne (Abb. A-5) und nach unten (Abb. A-6) im
Anhang A zu entnehmen.

Durch die geringen Wandstarken verringert sich auch das rechnerische
Gesamtgewicht auf 116,2. Damit verringert es sich um 5,4 %. Damit wirde bei einer
vollstandig eingebauten Kabine bei einem 42 Spanten langem Kabinenabschnittes
ein Gewicht von 34,86 kg zur Referenz eingespart werden.
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Die Krafte der Lagerungen sind am Ful3boden in abwartiger Richtung um das 9-
fache schwacher als bei der Referenz (siehe Tab. 14). DarUber hinaus sind die
resultierenden Krafte an den Handgepackfachern bis auf die Lastrichtung nach vorne
etwas niedriger. Diese Kraft bei der vorwartigen Lastrichtung ist um das 1,1-fache
starker.

Tab. 14: maximale Krafte der MPC-Lagerungen hervorgerufen durch den rumpfiiberspannenden Kabinenring

Lagerung vorwarts [N] abwarts [N] | seitwarts [N]
Handgepéckbefestigung 3325 1818 936
Seitenwandpaneel am
KabinenfuRboden 121 70 58

Da aber im Verhaltnis zu der Referenz doppelt so viele Befestigungen an den
Handgepackfachern vorhanden sind, werden diese Halterungen mit hoher
Wahrscheinlichkeit schwerer. Allerdings werden samtliche Befestigungen fir die
Kabinenkomponenten untereinander und zur Rumpfseite und die Stiutzstreben
eingespart. Damit wird davon ausgegangen, dass das Gesamtgewicht Lagerung
insgesamt wie auch das Gewicht der Kabinenkomponenten selber geringer wird.

5.4.2 Auswirkungen des rumpfuberspannenden Kabinenringes auf den
Rumpf

Bei der Betrachtung der qualitativen Spannungsverteilung auf den Rumpf ist diese im
Vergleich zur Referenz sehr ahnlich (siehe Abb. 5-4), mit der Ausnahme, dass die
Spannungsspitzen auch im abgebildeten mittleren Spant starker sind, da bei dem
rumpfuberspannenden Kabinenring die Befestigung des Handgepéackfaches alle zwei
Spanten erfolgt und nicht erst nach jedem vierten wie bei der Referenzkabine.
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Handgepackfachaufhangung

FuBboden

Stitzstreben
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FuRbodens

Abb. 5-4: Spannungsverteilungen im Rumpf hervorgerufen durch den Kabinenring (v.l.n.r.: abwarts, aufwarts,
seitwarts, vorwarts)

Auch die maximalen Spannungen verhalten sich ahnlich zu der Referenzkabine.
Diese sind im Anhang B zusammen mit den Verformungen des Rumpfes detailliert
aufgelistet (siehe Tab. B-7, Tab. B-8). Bei den Handgepackfachern sind die
maximalen Spannungsunterschiede noch etwas gréRer. Die insgesamt auftretenden
Spannungsunterschiede sind in abwartiger /aufwéartiger Richtung eine Verringerung
der Spannung um den Faktor 1,4 von 20,1 MPa auf 14,8 MPa und in vorwartiger
Richtung in VergroR3erung der Spannung um den Faktor 1,3 von 82,7 MPa 105 MPa.

Weil die Spannungsverénderung deutlich geringer sind als bei den anderen
Konzepten, ist es auch nachvollziehbar, dass die Verformungen im Vergleich zur
Referenz sehr ahnlich sind, so dass die grof3te Abweichung zwischen den beiden
Konzepten bei der seitwartigen Last mit einen Faktor von 1,1 auftritt.

5.5 FEM-Ergebnisse des 3. Konzeptes: Kabinencontainer

Zuerst wird dieser Kabinencontainer derart ausgelegt, dass dieser von alleine ohne
Befestigung stehen kann. Dabei werden nur das Eigengewicht und die Lasten der
Anbauten unter den Handgepackfachern betrachtet. Dabei werden diese Lasten
abwartsgerichtet untersucht. Im Anschluss dieser Betrachtung wird dieses Konzept
wie die vorherigen Auslegungen mit denselben Belastungen mit der zusatzlichen
Betrachtung aus der Prufung des alleinstehenden Kabinencontainers dimensioniert.
Danach kann der Container selber und die Auswirkungen auf dem Rumpf mit dem
Referenzmodell verglichen werden.
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5.5.1 Dimensionierung und Betrachtung der Komponenten des
Kabinencontainers

Fur die erste Auslegung dieses Kabinencontainers ohne Flugzeugrumpf muss die
Lagerung fur die Berechnung definiert werden. Dabei werden alle Balken des
KabinencontainerfuRbodens in Langsrichtung in der vertikalen Bewegung gesperrt.
Da das Modell damit nur statisch unbestimmt ist, werden zusatzlich an den inneren
Langsbalken die Ubrigen Bewegungsfreiheitsgrade gesperrt. Dabei ist der
Kabinencontainer unbeladen, und es wirken nur die einfachen Lasten aus
Eigengewicht und Handgepackanbauten auf diesen Kabinencontainer.

Die vorherigen Konzepte werden in ihren auslegungsbedingten Verformungen auf
Querkraft belastet. Bei der Betrachtung des gesamten Kabinenquerschnittes erfahrt
der Kabinencontainer durch seinen bogenformigen Aufbau zusatzlich Kréafte
tangential zum Kabinenelement, da sich die oberen Kabinenelementabschnitte auf
den unteren Abstitze. Die andren Konzepte erfahren diese Belastung nicht, da sie
an den Handgepéackfachern gelagert werden, so dass diese Kréfte tiberwiegend von
den Lagerungen aufgenommen werden. Bei einer Belastung in Normalenrichtung
bringt die Dehnsteifigkeit und nicht die Biegesteifigkeit den Widerstand gegen die
Verformung. Die Biegesteifigkeit ist vom Elastizititsmodul und dem
Flachentragheitsmoment  abhéngig. Durch den Steiner  Antell des
Flachentragheitsmomentes geht der Kern quadratisch in die Beziehung ein, so dass
er bei einer relativ dinnen Deckschicht bei Biegelasten starken Einfluss besitzt. Die
Dehnsteifigkeit ist von dem Elastizitdtsmodul und der Flache abhangig. Damit
gewinnt bei Normallasten die Deckschichtdicke an Bedeutung, da diese einen
wesentlich héheren Elastizitatsmodul besitzt als der Kern. Dieses wird auch bei der
Untersuchung des Kabinencontainers bestétigt, da sowohl die Verdnderung des
Kernes als auch die Veranderung der Deckschicht der Seitenwand einen sensitiven
Einfluss auf die Verformung des gesamten Containers besitzt. Die Verformungen
sind in Tab. 15 ausgewertet Dabei besitzen der Handgepéackfachabschnitt und der
Deckenpaneelabschnitt jeweils einer Kerndicke von 10 mm mit einer
Deckschichtdicke wie bei der Referenzkabine. Dabei wurden die Kern- und
Deckschichtdicken der Seitenwand verandert. Bei dieser Dimensionierung wurden
noch weitere Parameter der anderen Abschnitte untersucht, jedoch war dieser
Einfluss wesentlich geringer auf die Verformung, so dass am Ende ausschlief3lich die
Seitenwand verandert wurde, welches die Begrindung mit der Normalkraft bestétigt.
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Tab. 15: Verformungen des Kabinencontainers ohne Rumpf mit variierender Seitenwand

jeweilige
Deckschichtdicke der Verformung [mm]
Seitenwand [mm]

Kerndicke der
Seitenwand [mm]

10 1 31,3
20 1 10,2
20 0,5 18,9
15 1 16,1

Damit die Seitenwand nicht zu dick wird, ist die Deckschichtdicke von 1 mm
ausgewahlt worden. Die Laminatgewebematten werden dabei im Modell mit einem
jeweiligen 45° Abstand zueinander definiert. Zur Dimensionierung der anderen
Kabinenabschnitte wird eine Kerndicke von 15 mm genutzt. Da die Absenkung von
16,1 mm als relativ gering angesehen wird, so dass der Container bei dem Einbau in
dem Flugzeugrumpf in die Schienenflihrung eingehoben werden kann.

Im Anschluss werden die restlichen Kabinenkomponentenabschnitte mit den
Lagerungen im Rumpf dimensioniert (siehe Tab. 16). Dabei werden die
Verformungen des Handgepackfachabschnittes und des Deckenpaneelabschnittes
mit der Referenzkabine verglichen. Der Ful3boden soll sich dabei &hnlich verformen
wie die Verkleidung. Deswegen soll die Verformung des Ful3bodens bei etwa 20 mm
liegen. Bei der Dimensionierung des FulRbodens werden zeitgleich zur
Kerndickendnderung die Hohe des Steges der Langstrager und die Hohe der
Querbalken in dem gleichem Mal3e angepasst. Dabei werde die Offsetbeziehung mit
der Anderung der Hohe und damit der Anderung des Mittelpunktes mit angeglichen.

Tab. 16: Dimensionierung der Kerndicken in dem Kabinencontainer

Handgepackfach Deckenpaneel FuBBboden
Referenzverformung
[mm] 8,54 21,1 =
finale Kerndicke [mm] 12,5 7,0 34
Verformungen mit finaler
Kerndicke [mm] 9,08 21,2 196

Mit dieser ausgelegten Kabine verformt sich der Kabinencontainer ohne Rumpf um
16,0 mm. Dieses ist keine wesentliche Anderung zu dem zuvor betrachteten
alleinstehenden Container ohne fertig ausgelegte Komponenten. Damit muss keine
Iteration mit einer veranderten Seitenwand durchgefuhrt werden.

Die Spannung und Verformungen, die bei diesem Kabinenkonzept auftreten, sind in
Anhang B in Tab. B-9und Tab. B-10 aufgefthrt.
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Bei dem Vergleich der Verformungen mit der Referenz ist die Verformung der
Seitenwand bei der Last abwarts deutlich starker. Sie betragt 4,85 mm. Da jedoch
das Eigengewicht der Seitenwand bei dem Kabinencontainer gestiegen ist,
verursacht es dadurch eine starke Biegebelastung. Darum ist im Deckenbereich
durch eine Verringerung der Wandstarke eine schwachere Verformung als bei der
Referenz vorzufinden.

Die Verformungen des Kabinencontainers in vorwarts gerichtete Richtung sind in
Abb. A-7 und in abwartige Richtung in Abb. A-8 dargestellt.

Die Spannungen in der Verkleidung steigen im Vergleich zu der Referenz. Jedoch
liegen diese noch innerhalb der zulassigen Spannungen. Die
FuRbodenplattendeckschichten werden maximal mit 232 MPa beaufschlagt. Der
Rahmen des Ful3bodens erreicht in der Querstrebe sein Maximum von 246 MPa bei
dem Schnitt mit der inneren Langsstrebe. Der Spannungsverlauf dieser Querstrebe
ist in Abb. 5-5 zu sehen. Dieses ist sehr nahe an der zulassigen Spannung flr
Aluminium. Theoretisch kénnte darum bei der Querstrebe die Hohe erhdht werden,
um das Flachentragheitsmoment zu erhdhen, um die Biegespannung zu minimieren.
Da jedoch die Belastung des Fuf3bodens sehr vereinfacht angenommen ist, missen
fur eine genaue Aussage die Vereinfachung durch die Flachenlast auf den Ful3boden
aus Passagieren und Stihlen detaillierter betrachtet werden.

LEGEND

Resultl: Beam Stresses, Maximum Combined

270+002
2.25+002 /\
/
1.80+002 / \
/
1.35+002 / H

9.00+001 / \

/
450+001 T \

A

(/ \\
/// T 7 g
0. 3.00+002 6.00+002 9.00+002 1.20+003 150+003 1.80+003
Path Length

%

Beam Stresses, Maximum Combined

0.

Abb. 5-5: Spannungsverlauf in der maximal belasteten Querstrebe
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Bei der Kabinentonne werden die Lagerkréafte der oberen und unteren
Schienenfuhrung betrachtet (siehe Tab. 17). Zusatzlich werden die Sperrungen in
Langsrichtung an den auf3eren Knoten betrachtet. Diese Kraft in Langsrichtung gibt
die Kraft vor, die die Arretierung halten muss. Die Krafte, die die Langslager
aufnehmen miussen, liegen bei maximal 8724 N in abwaérts gerichteter Richtung.
Damit sind die Lasten an den Handgepackfachern deutlich hoéher als bei der
Referenz. Sehr hohe Lasten missen die Arretierungen aufnehmen. Diese liegen
maximal bei 37 kN. Deswegen werden fur diese Lagerung sehr stabile Halter
bendtigt. Damit wird auch das Gewicht dieser Halter im Verhéaltnis zu den anderen
Halterungen deutlich héher sein, da die Krafte wesentlich héher sind als die Krafte
bei der Referenz.

Tab. 17:maximale Kréafte der MPC-Lagerungen hervorgerufen durch den Kabinencontainer

Lagerung vorwarts [N] abwarts [N] seitwarts [N]
Handgepackbefestigung 2542 3325 1211
Innere FuRbodenfiihrung 7120 8724 3308
AuRere FuRbodenfiihrung 5122 7681 2625
Arretierung Handgepack 12282 2283 -98

Arretierung FulRboden,

innen 37150 -12 -79
Arretierung FulZboden,

auRen 33061 -6 38

Der Kabinencontainer ist deutlich schwerer als die Referenzkabine. Das Gewicht der
Verkleidung betragt 165,5 kg. Die Ful3bodenplatten wiegen 72,7 kg und der
FulBbodenrahmen 163,8 kg. Daruiber hinaus besitzt die obere Schienenfiuhrung ein
zuséatzliches Gewicht. Bei denselben Dimensionen besitzt diese .diese
Schienenfihrung ein Gewicht von 11,8 kg.

Damit betragt das Gesamtgewicht dieses Containers bei 413,8 kg. Damit ist dieser
237 % schwerer als die Referenz.

5.5.2 Auswirkungen des Kabinencontainers auf den Rumpf

Mit dem Vergleich zur Referenz sind auch hier die Spannungsverlaufe des
Flugzeugrumpfs sehr &hnlich (siehe Abb. 5-6). Nur die Lastrichtung nach vorne
besitzt eine so hohe Spannungsspitze in der Handgepackfachaufhangung, dass die
anderen Spannungen im Verhaltnis zu dieser nicht mehr ins Gewicht fallen.
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Handgepackfachaufthangung

FuRRboden

Stitzstreben
des
FuRbodens

Abb. 5-6: Spannungsverteilungen im Rumpf hervorgerufen durch den Kabinencontainer (v.l.n.r.: abwaérts,
aufwarts, seitwarts, vorwarts)

Dieses ist auch bei der quantitativen Betrachtung dieser Spannungsspitzen in
Tab. B-11 in Anhang B zu sehen. Die Spannungsspitzen zur Referenz sind bis auf
die Lastrichtung nach vorne &hnlich. Bei der Lastrichtung nach vorne ist bei diesem
Kabinenkonzept bei der Ful3bodeneinleitung die Spannung um das 1,7-fache
schwacher. Bei der Handgepéackaufhangung ist die Spannung um das Vierfache
hoher. Diese war in der qualitativen Betrachtung schon aufgefallen. Sie betragt 341
MPa. Dieses ware fur Aluminium zu hoch. Jedoch koénnen einerseits nur die
Beziehungen der einzelnen Kabinenkonzepte zueinander betrachtet werden, da der
Rumpf nicht dimensioniert wird und der Rumpf keinen exakt realen Rumpf darstellt.

Die Verformungen des Rumpfes hervorgerufen durch dieses Kabinenkonzept sind
sehr @hnlich zur Referenzkabine (siehe Tab. in Anhang B). Die héchste Abweichung
liegt bei 5% bei der vorwartigen Belastung.

Beim Rumpfful3boden ist eine Spannungsspitze durch die Arretierung zu sehen (Abb.
5-7). Diese tritt bei der vorwartigen Belastung auf. Bei der abwartigen Belastung sind
Spannungsspitzen punktuell Uber die Rumpflangstrager aufgeteilt, da der
Kabinenfu3boden durch die Schienenfihrung nur jeden Spantabstand gelagert ist.
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Abb. 5-7: Spannungsverteilungen in den Ful3bodenstreben hervorgerufen durch den Kabinencontainer (von oben
nach unten: abwarts, aufwarts, seitwérts, vorwarts)

In Tab. 18 sind die Spannungsspitzen aufgelistet. Bei der Belastung nach vorne ist
die Spannung 1,5-mal hoéher als bei der Referenz. Jedoch sind die
Spannungsspitzen bei der Belastung nach unten um das 1,4 fach niedriger.

Dafir sind die Spannung in den Ful3Bbodenplatten bis auf die seitwéartige Belastung
so gut wie nichtmehr vorhanden, da die FulRbodenplatten bei dieser doppelten
Ausfiihrung keine direkt Belastung ertragen missen, sondern nur noch den
Rumpffullbodenrahmen stitzen.

Tab. 18: Spannungsspitzen am FuRboden bei dem Kabinencontainer

L vorwarts abwarts aufwarts seitwarts
agerung [MPa] [MPa] [MPa] [MPa]
Spannungsspitze
(v.Mises) 135 21,2 13,6 18,7
Spannungsmaximum
Platten (x,y) 3,8 2,5 14 75,8
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6 Auswertung

In dieser Arbeit werden unterschiedliche, neu entworfene,
Kabinenintegrationskonzepte im Hinblick auf ihre Auswirkungen auf den
Flugzeugrumpf untersucht. Im Folgenden werden die Ergebnisse der FEM
Betrachtung zusammengefasst, miteinander verglichen und bewertet.

6.1 Diskussion der Ergebnisqualitat

Generell ist bei der Betrachtung von Zahlenwerten in dieser Arbeit zu
berticksichtigen, dass bei der Modellierung der Geometrie Vereinfachungen
vorgenommen werden.

Details der Bauteile wie zum Beispiel Fenster im Rumpf oder Inserts an den
Befestigungspunkten im Sandwich sind nicht abgebildet. AufRerdem kdnnen
Materialparameter oft nur naherungswiese bestimmt werden, insbesondere die
Kennwerte von Phenolharzlaminaten sind vom Hersteller nicht gut dokumentiert. Die
Steifigkeiten der Verbindungselemente werden nicht bertcksichtigt sondern diese
sind als unendlich steif angenommen.

Der Einfluss dieser Vereinfachungen wird jedoch als hinnehmbar betrachtet, um den
Berechnungsaufwand in realistischen Rahmen zu halten. Samtliche getroffenen
Annahmen entsprechen der allgemeinen Vorgehensweise bei FEM Berechnungen
und werden auch in einschlagiger Fachliteratur beschrieben.

Deshalb ist davon auszugehen, dass die Ergebnisse hinreichend genau fir eine
Beurteilung der Auswirkungen der Kabinenkonzepte auf die Rumpfstruktur sind.

6.2 Vergleich und Bewertung der Konzepte

In der nachfolgenden Tabelle sind die malgeblichen Eigenschaften
zusammengefasst. Darunter ist die maximale Spannung und die maximale
Verformung die im Rumpf aufgetreten ist, aufgelistet. Zusatzlich wird das
Gesamtgewicht inklusive Stiutzstreben der Handgepackfacher zusammengefasst.
Zur Bestimmung der Gesamtlagerlast wird die Anzahl der Lager mit der jeweils
maximalen Lagerkraft multipliziert.
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Tab. 19: Vergleich der einzelnen Konzepte

Max. Max. .
S Verformun Kabl_nen— Gesamte
. pannung erformung
Lastrichtung im Rumpf Rumpfes gewicht Lagerlast
[MPa] [mm] [ka] [N]

Referenzmodell 162 4.7 123 51'000
GroRere Bauelemente 142 6,7 130 49'000
Kabinenring 136 4,3 116 56'000
Kabinencontainer 341 4.4 414 626'000

Es zeigt sich deutlich, dass der Kabinencontainer wesentlich schlechtere
Eigenschaften aufweist als samtliche andere Konzepte.

Die groReren Bauelemente weisen die geringste Lagerlast sowie eine deutlich
reduzierte Spannung im Rumpf aus, jedoch ist die Verformung am héchsten und das
Gewicht liegt ebenfalls Gber dem des Referenzmodells.

Der Kabinenring ist gekennzeichnet durch noch weiter reduzierte Spannungen im
Rumpf sowie durch das geringste Gewicht aller Varianten bei gleichzeitig niedriger
Verformung. Jedoch ist die Lagerbelastung héher als bei dem Referenzmodell.

Den schlechteren strukturmechanischen Eigenschaften des Kabinencontainers
stehen einige interessante Aspekte bei der Montage gegeniber. Die Platzierung und
Befestigung des Kabinencontainers im Rumpf ist einfacher und Bauteile wie Sitze
kénnen bereits vor Einbau im Rumpf im Container montiert werden. Eine weitere
Betrachtung zu diesem Thema wird empfohlen.

Bei den beiden anderen alternativen Konzepten weist der Kabinenring die besseren
Eigenschaften auf. Geringeres Eigengewicht, geringere Belastung und geringere
Verformung des Rumpfes gegentber dem Referenzmodell werden erreicht. Lediglich
die Lagerbelastung ist gestiegen. Auch hier wird eine weiterfihrende Betrachtung
empfohlen, um den genauen Einfluss der Lagerlast auf das Gewicht der
Befestigungselemente zu Uberprifen.

6.3 Schlussfolgerungen

Aus der Betrachtung der Ergebnisse aus der FEM ergibt sich, dass eine
Veranderung des Kabinenkonzeptes signifikante  Auswirkungen auf die
Rumpfstruktur haben kann.

Konkret fuhrt die Variante des Kabinenrings gegenuber dem aktuellen Stand der
Technik zu einer Verringerung der Spannungsspitzen im Rumpf um tber 15% und zu
einer Gewichtsreduzierung der betrachteten Kabinenelemente von ca. 5%.
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Auch allgemeine qualitative Aussagen zum Einfluss von Kabinenkonzepten auf die
Spannungen Rumpf sind moglich. Bei einem ahnlichen Aufbau aus Deckenpaneel,
Handgepackfach und Seitenwand ergeben sich sehr &hnliche Spannungsverlaufe.
Wenn jedoch die Bauelemente sehr lang werden und zusétzlich hohe Lasten tragen
missen, wie bei einem Handgepackfach, werden die Spannungsspitzen merkbar
hoher. Dies ist zu sehen beim Vergleich von den gré3eren Kabinenelementen mit der
Referenz, da hier die Spannung bei einer Verdopplung der L&dnge die Spannung an
den Handgepackfachern um das zwei bis dreifache angestiegen ist. Moglichkeiten
zur Verringerung dieser Spitzen sind zum Beispiel eine lokale Versteifung des
Rumpfes oder die Erhéhung der Anzahl an Befestigungspunkten.
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7 Zusammenfassung

Ziel dieser Bachelorarbeit ist eine Abschatzung der Einfliisse von Kabinenelementen
auf die Rumpfstruktur zu erstellen.

Eine Betrachtung der Grundlagen zu diesem Thema sowie ein Uberblick iber den
aktuellen Stand der Technik werden angefertigt.

Es werden drei unterschiedliche Kabinenelemente mit unterschiedlichen
Integrationskonzepten entworfen. Im Ergebnis entstehen folgende Konzepte: Eine
VergroRerung der Kabinenelemente in der Lange, eine Zusammenfassung der
Kabinenelemente zu einem Verbund und eine Kombination beider Konzepte, so dass
ein zusammenhangender Verbund uber die Kabinenlange entsteht. Das letzte
Konzept, der sogenannte Kabinencontainer besitzt zusatzlich einen eigenen
FulRboden.

Diese alternativen Konzepte werden mit einem existierenden Kabinenaufbau
verglichen. Hierbei werden die Kriterien Gewicht, Spannungen und Verformungen mit
Hilfe der Finiten Elemente Methode betrachtet. Dazu werden diese Modelle in einen
vereinfachten Flugzeugrumpf integriert, mit identischen Lasten, welche laut
einschlagigen Regeln im Flugfall auftreten, beaufschlagt und dann im Vergleich mit
der Verformung des Referenzkabinenkonzeptes ausgelegt.

Dariber hinaus werden die Massen der einzelnen Konzepte berechnet und die
auftretenden Krafte an den Lagerungen ausgewertet.

Ein Vergleich der betrachteten Kabinenkonzepte wird durchgefiihrt, indem die als
maf3geblich betrachteten Ergebnisse gegenibergestellt und Vor- und Nachteile der
Varianten erlautert werden.

Als Schlussfolgerung kdnnen sowohl konkrete Aussagen uber die Einflisse von den
in der Arbeit betrachteten Konzepten, sowie auch allgemeine Aussagen Uber den
Einfluss bestimmter Bauweisen auf die Rumpfstruktur gemacht werden. Die
Betrachtung der unterschiedlichen Kabinenkonzepte fuhrt zu dem Schluss, dass der
der Aufbau der Kabine mittels eines Verbundes der Kabinenkomponenten zu einem
rumpfuberspannenden  Kabinenring die grof3ten Vorteile aufweist. Der
Kabinencontainer weicht stark von den anderen Konzepten ab, sein Gewicht sowie
die Rumpfbelastungen sind verglichen mit allen anderen Varianten deutlich hdher.
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Abb. A-7: Betrachtung der Verformung bei vorwartsgerichteter Beschleunigung (Kabinencontainer)
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Abb. A-8: Betrachtung der Verformung bei abwartsgerichteter Beschleunigung (Kabinencontainer)
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Anhang B:  Spannung und Verformungen der
Kabinenelemente
Tab. B-1: maximale Spannungen in den Kabinenelementen der gréReren Bauelemente
. x- Richtung y-Richtung zx-Richtung yz-Richtung
Lastrichtung [MPa] [MPa] [MPa] [MPa]
Abwarts 50,2 51,1 0,17 0,16
Aufwarts 14,5 17,8 0,05 0,06
Seitwarts 29,2 28,4 0,35 0,34
Vorwarts 26,4 22,4 0,23 0,33
Tab. B-2:maximale Verformungen in den Kabinenelementen der gréReren Bauelemente
. Handgepackfach | Seitenwandpaneel Deckenpaneel
Lastrichtung ?:nfm] [mm]p [mrr:1]
Abwarts 8,70 2,18 6,20
Aufwarts 2,21 0,66 3,13
Seitwarts 2,51 1,99 2,01
Vorwarts 2,69 0,26 0,365
Tab. B-3: maximale Spannungsspitzen im Rumpf hervorgerufen durch die gré3eren Bauelemente
L un Vorwarts Abwarts Aufwarts Seitwarts
agering [MPa] [MPa] [MPa] [MPa]
Handgepack-
befestigung 142 72,8 37,3 26,2
Rumpf
Quertrager/
Spantver- 140 22,7 11,5 40,8
bindung
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Tab. B-4: maximale Verformungen des Rumpfes hervorgerufen durch die gréf3eren Bauelemente

Lastrichtung Verforr[rlnlf]rrlg] (max.) Position
Abwarts 1,48 Handgepack
Aufwarts 0,76 Handgepack
Seitwarts 6,65 Handgepack
Vorwarts 2,74 oben

Abwarts, oben 1,31 oben
Aufwarts, oben 0,68 oben

Tab. B-5: maximale Spannungen in den Kabinenelementen bei dem rumpfiiberspannenden Kabinenring

Lastrichtung X [Rl\i/lclf;tau]ng y-IFIi\c/:Ir;)t;]ng zx-E?l\i/(I:g;jng yz-Fl\i/(I:g;ljng
Abwarts 15,4 15,2 0,12 0,12
Aufwarts 3,52 3,42 0,03 0,03
Seitwarts 9,95 11,3 0,03 0,03
Vorwarts 14,4 14,4 0,25 0,21

Tab. B-6: maximale Verformungen in den Kabinenelementen bei dem rumpfliberspannenden Kabinenring

Lastrichtung Hand%;pri(ikfach Seiten\[/vrzrrlr(]j]paneel Declifr:lr%z]meel
Abwarts 8,71 4,85 0,18
Aufwarts 1,31 2,80 0,15
Seitwarts 1,22 1,92 0,37
Vorwarts 2,60 2,29 0,20

Tab. B-7: maximale Spannungsspitzen im Rumpf hervorgerufen durch den rumpfiberspannenden Kabinenring

L un Vorwarts Abwaérts Aufwarts Seitwarts
agerung [MPa] [MPa] [MPa] [MPa]
Handgepack-
befestigung 105 14,8 8,10 20,0
Rumpf
Quertrager/
Spantver- 136 19,9 9,98 24,8
bindung
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Tab. B-8: maximale Verformungen des Rumpfes hervorgerufen durch den rumpfiiberspannenden Kabinenring

Lastrichtung Verforr[rlnlf]rrlg] (max.) Position
Abwarts 1,17 oben
Aufwarts 0,61 oben
Seitwarts 4,31 Handgepack
Vorwarts 2,29 oben

Tab. B-9:maximale Spannungen in den Kabinenelementen bei dem Kabinencontainer

Lastrichtung X Fl\i/lcgtau]ng y-I?Ii\t/:IFI;t;]ng zx-Fl\i/(I:;;L]mg yZ_FI\i/(I:S;ing
Kabinenverkleidung

Abwarts 84,1 66,1 0,11 0,09

Aufwarts 23,7 33,0 0,05 0,05

Seitwarts 35,4 45,9 0,13 0,05

Vorwarts 36,9 33,9 0,12 0,11
FuRBbodenplatten

Abwarts 230 232 0,28 0,31

Aufwarts 113 114 0,14 0,16

Seitwarts 5,15 5,23 0,00 0,00

Vorwarts 57,1 48,1 0,00 0,00
FuRbodenrahmen, v. Mises

Aluminium [MPa]

Abwarts 246

Aufwarts 123

Seitwarts 15

Vorwarts 50,3
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Tab. B-10: maximale Verformungen in den Kabinenelementen bei dem Kabinencontainer

Lastrichtung Handgepack- Seitenwand- Deckenpaneel FuRboden
fach [mm)] paneel [mm] [mm] [mm]
Abwarts 8,76 9,40 2,22 19,6
Aufwaérts 2,19 4,70 0,92 9,81
Seitwarts 3,48 3,51 4,07 0,97
Vorwarts 3,12 1,40 0,76 1,92

Tab. B-11: maximale Spannungsspitzen im Rumpf hervorgerufen durch den Kabinencontainer

Lagerun Vorwarts Abwarts Aufwarts Seitwarts
gerung [MPa] [MPa] [MPa] [MPa]
Handgepack-
befestigung 341 16,7 7,06 17.4
Rumpf
Quertrager/
Spantver- 94,1 20,1 10,1 26,2
bindung

Tab. B-12: maximale Verformungen des Rumpfes hervorgerufen durch den Kabinencontainer

Verf .

Lastrichtung er Or?r:rrf] (max.) Position
Abwarts 1,24 Oben
Aufwarts 0,65 Oben
Seitwarts 4,38 Handgepack
Vorwarts 2,12 Oben
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