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Aufgabenstellung

Im Rahmen der Zulassung von Verkehrsflugzeugen werden eine Reihe von Strukturtests an Kom-
ponenten durchgefiihrt. Dabei miissen einige Vereinfachungen bei der Lasteinleitung vorgenom-
men werden. Diese Vereinfachungen diirfen aber nicht dazu fithren, dass die Strukturen falsch
oder zu gering belastet werden. Allerdings sollte auch eine Belastung der Strukturen mit zu
hohen Lasten vermieden werden, da ein Ziel der Strukturauslegung, ein moglichst geringes Ge-
wicht ist und es beim Test mit Uberlast deshalb zum nicht erwiinschten Versagen kommen kann.
Bei Strukturbauteilen, die aerodynamischen Belastungen ausgesetzt sind wie Fliigel und Klap-
pen, wird im Allgemeinen die auf die gesamte Oberfliche wirkende aerodynamische Flachenlast
als resultierende, diskrete Kréfte aufgebracht. Dadurch wird die resultierende Verformung des
Bauteils und die daraus resultierenden Beanspruchungen im Test berticksichtigt. Sie trégt den
mafgeblichen Beitrag zur Strukturbeanspruchung bei. Allerdings miissen im Rahmen der Zer-
tifizierung diese Testergebnisse mit Simulation der Beanspruchungen der Struktur im realen
Belastungsfall verglichen werden. Die modernen Methoden ermoglichen die Simulation dieser
Beanspruchung mit hoher Genauigkeit. Allerdings weicht der Test auf Grund der vereinfachten
Belastung davon ab. Deshalb soll im Rahmen dieser Arbeit systematisch untersucht werden,
wie grofl diese Abweichung ist, und ob sich Anpassungen fiir diese Art von Strukturtests finden
lassen, welche die Beanspruchungen der Komponenten besser abbilden kénnen. Im Rahmen der

Arbeit sollen folgende Schwerpunkte bearbeitet werden:
e Literaturrecherche zum Thema Strukturtests von aerodynamisch belasteten Bauteilen

e Aufbau eines parametrischen FE-Modells fiir Klappenstrukturen (2 Holme, generische Pro-
filform (Kasten, 5digit-NACA), Héute wahlweise aus Metall oder CFK, Rippen)

e Verifikation des Modells

e Numerische Untersuchung und Quantifizierung der Unterschiede zwischen Simulation ae-

rodynamisch belasteter Struktur und simulierter Belastung durch Lastgeschirre

e Entwicklung neuer Test- bzw. Belastungskonzepte fiir zukiinftige Strukturtests von aero-

dynamisch belasteten Strukturen aus den gewonnenen Erkenntnissen

v



Kurzfassung

Die vorliegende Arbeit beschéftigt sich mit der Simulation von aerodynamisch belasteten Struk-
turen. Dazu wurde ein vereinfachtes FE-Modell einer Landeklappe erstellt, verifiziert und Ver-
gleichsrechnungen mit verschiedenen Belastungsarten durchgefiihrt. Das Modell ist parametri-
siert aufgebaut worden und kann {iber ein Skript automatisch generiert werden. Die Belastungs-
arten simulieren eine Variation von Druckkriften (3 Stiick), als Annéherung an die eines aerody-
namischen Profils. Der Vergleich wird mit deren dquivalenten Ersatzlasten gefiihrt, wie sie auch
in Strukturversuchen approximiert werden. Das Simulieren von Strukturtests (virtuelles Testen)
wird genutzt, um das Verhalten eines Testaufbaus im Vorhinein zu berechnen und Randbedin-
gungen zu bestimmen. Nicht richtig bestimmte oder abweichende Ersatzlasten konnten dann
beim realen Strukturversuch zur Uberlastung des Testlings und falschen Ergebnissen fiihren.
Anhand von drei Modellen werden Abweichungen zwischen den Druckkriften und Ersatzlasten
in den Hautfeldern und der Holme des Klappenkastens untersucht. Dabei werden die Ergebnisse
lokal und global verglichen. Ausgewertet wurden unter anderem die Biegelinie, die anliegenden
Ersatzkrifte und die Abweichungen der Spannungen einzelner Klappenabschnitte zwischen den
Modellen (Drucklasten < Ersatzlasten).

Abstract

This work deals with the simulation of aerodynamically loaded structures. For this purpose, a
simplified FE model of a landing flap was created, verified and the same calculations performed
with different load types. The model is parameterized built and can be generated automatically
via a script. The stress types simulate a variation of pressure forces (3 types), as an approximati-
on to an aerodynamic profile. The comparison is performed with equivalent dummy loads, which
are also approximated in structural tests. The simulation of structural tests (virtual testing) is
used to calculate the behavior of a test set-up and boundary conditions to be determined in
advance . Not properly identified or deviating equivalent loads could cause congestion and in-
correct results in the specimen. Using three models, deviations between the pressure forces and
equivalent loads in the fields of skin and the spars of the flap box are investigated. The results
will be compared locally and globally. The evaluation includes the bending line, the accompany-
ing spare forces and the deviations of the individual voltages flap portions between the models

(pressure loads < dummy loads).
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1. Einleitung

Heutige Passagiermaschinen werden auf ein enges Missionsprofil d.h. auf eine Reisegeschwindig-
keit und ReiseflughShe hin optimiert. Bei Start oder Landung sind im Vergleich zum Reiseflug
andere Konfigurationen gefordert. So soll wahrend der Start- und der Landephasen ein hoher
Auftrieb und eine geringere Uberziehgeschwindigkeit erreicht werden. Das reduziert fiir beide
Phasen die Liange der Start- und Landebahn. Diese Anforderungen werden durch die in die
Fliigel integrierten Hochauftriebssysteme erzielt [Greff, 2010]. Diese bestehen aus einem Vorflii-
gel (Slat) und einer Landeklappe (Flap). Mit Hilfe dieser Hochauftriebssysteme lassen sich die
Fliigelfliche/-wolbung vergréfern, die Grenzschicht positiv beeinflussen und ein insgesamt gro-
Berer Auftrieb erzeugen [Winter u. a., 2008|. Bei dem Einsatz von Landeklappen verschiebt sich
die Kurve des Auftriebsbeiwertes ( « iiber C, ) parallel zur Originalkurve (Abbildung 1.1(b)). Es
wird ein groflerer Auftriebsbeiwert bei gleichem Anstellwinkel als ohne Klappe erreicht [Guelzau,
2006.

<———— mit Klappe

«<———————— ohne Klappe

Auftriebsbeiwert C,

Anstellwinkel a

(a) Fliigel/Klappen Integration (b) Verdnderung des Auftriebsbeiwertes

Abbildung 1.1.: Quantitative Darstellung des Auftriebsbeiwertes eines Fliigels mit und ohne
Klappe

Der Aufbau und die Integration der Klappensysteme in den Fliigel ist anspruchsvoll und héngt
von vielen Faktoren ab. Normalerweise macht die Klappe ca. 25-35% der Fliigeltiefe aus und
wird von Faktoren wie der Grofle und Steifigkeit der Fliigelbox, dem Treibstoffvolumen und der
Leistungsfiahigkeit (Gewicht & Geschwindigkeit) des Flugzeugs beeinflusst [Niu, 2002]. Grund-

sétzlich unterscheidet man folgende Klappenkonfigurationen:



Kapitel 1. Einleitung 2

Wolbklappe

Spreizklappe Spaltklappe

Abbildung 1.2.: Grundlegende Fliigel-Klappenkonfigurationen

Die am weitesten verbreitete Klappenkonfiguration im Bereich der Groffiraumflugzeuge ist die
Fowlerklappe (vgl. Abbildung 1.2). Es handelt sich um eine Art der Spaltklappe, die zudem iiber
eine Fithrung (flap track) nach hinten ausgefahren werden kann. Damit kann effektiv die Fliigel-
oberfliche und -wolbung stark vergréflert werden. Ausfithrungen mit mehr als einem Spalt sind
noch wirksamer, deren Einsatz sind aber aufgrund der komplexen Kinematik und des Gewichtes
Grenzen gesetzt [Niu, 2002].

Eine Weiterentwicklung bestehender Systeme ist die Adaptive Dropped Hinge Flap (ADHF),
die Aufgrund neuer Anforderungen wie Fluglirm und hohere Flugfrequenz nétig wird. Die-
se Klappen werden je nach Flugphase zu unterschiedlich Zwecken eingesetzt. Wéhrend der
Start/Landephasen als Hochauftriebshilfen und wihrend des Reisefluges zur Profiladaptierung.
Die Anpassung der Fliigelform im Reiseflug reduziert den Widerstand und wird zur Entlastung
der Struktur eingesetzten. Durch diese systemiibergreifende Aufgabenteilung ldsst sich Gewicht

sparen und eine hohe Wirksamkeit bei geringerer Komplexitét erreichen [Greff, 2010].

1.1. Motivation

Die Idee fiir diese Arbeit entstand im Rahmen der Klappenzertifizierung fiir den Airbus A350-
900. Fiir die Zertifizierung muss die Airbus Operation GmbH die Zuverldssigkeit und Sicherheit
des Bauteils nachweisen. Die Validierung der Klappenstruktur erfolgt durch Modellberechnun-
gen, Grofiversuche (Full-Scale-Tests) und Flugtests.

Mit Grofiversuchen lisst sich das globale Strukturverhalten, ohne Flugversuche gut annédhern.
Zudem konnen Versuche einzelner Bauteile schon in einer frithen Projektphase stattfinden, ohne
das das Gesamtstruktur existiert. Simuliert werden verschiedene Flugphasen mit unterschied-
lichen Lastfillen. Die Zulassung fiir den Erstflug ist hierbei eine bedeutender Meilenstein des
Projektes, da hier die Funktionalitdt im Gesamtsystem Flugzeug das erste Mal real untersucht
werden kann. Parallel zu den Versuchen werden Rechenmodelle erstellt um die Tests vorzube-
reiten, Risiken zu minimieren und mit den Ergebnissen wiederum die Modelle zu Validieren.
Atkins Aerospace iibernimmt, als Firmensparte des Ingenieurdienstleisters WS Atkins Global,
einen Arbeitspaket fiir das Airbus A350 Klappenprojekt. Diese Paket untergliedert sich in klei-

nere Arbeitsbereiche fiir das Strukturreparaturhandbuch (structural repair manual-SRM), der
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Risikobewertung (particular risk assessment-PRA) und dem Berechnen zweier Modelle (innere-
& auBere Landeklappe). Neben der unterstiitzenden Funktion miissen in allen Schritten die

notwendige Dokumentation erstellt werden (siehe Abbildung 1.3).

Masterarbeit
« Ergebnisse Modellberechnung

C ) « Testspekifikationen Zertifikation u.a.
« Testauswertung ﬁ nach CS-25
ATKINS 2 eASh

CIVAL AVIATION|

* FE Modell A'RBUS AUTHORTY

Lufttichtigkeitsbestatigung

« Randbedinungen « Entwicklung

« Konstruktion
*Testen
Fertigung

Abbildung 1.3.: Aufteilung des Entwicklungsprozesses und Informationsfluss zwischen den be-
teiligten Firmen und Organisationen

Neben der Dokumentation miissen die Randbedingungen fiir die Rechenmodelle festgelegt wer-

den. Dazu zdhlen neben der Modellbeschreibung:
e das Erzeugen und Aufbringen der Testlasten in das Modell

e Identifikation von kritische Lastpfaden und das Berechnen der Spannungen/Verformungen

fiir den weiteren Vergleich
e das Ausarbeiten von Lastfillen
e das Aufstellen eines Ablauf- & Inspektionsplans fiir den Testablauf

Mit dem Modell kann das Strukturverhalten im Vorhinein untersucht und die Positionierung der
Sensorik und Anpassung der Aktuatorik vorgenommen werden. Im Umkehrschluss werden die
Testdaten mit den Ergebnissen des Modell verglichen, um dieses zu verbessern.

Die resultierenden aerodynamischen Lasten werden von unten iiber flichige Elemente, die iiber
hydraulische Stempel angesteuert werden, aufgebracht. Die Einleitung von Ersatzkréiften in das
Modell erzeugen Abweichungen in der Spannungsverteilung und den Verschiebung des Klap-
penmodells. Da definierte Lastzyklen gefahren werden, muss die Struktur so genau wie moglich
belastet werden. Ein vorzeitiges Versagen oder grofie Schiden wéren fiir den weiteren Projekt-
verlauf fatal, da nur ein Testling existiert. Von Interesse ist der Unterschied zwischen simulierten
Drucklasten in einer FEM Rechnung verglichen mit der virtuellen Ersatztkréften. Dariiber hin-
aus soll gekldrt werden, ob die Abweichungen konstant sind, woraus diese resultieren kénnten
und wie sie ggf. verringert werden konnen. Diese Zusammenhénge sollen im weiteren anhand

eines parametrisierten FE-Modells mit mehreren Belastungskonfigurationen gekliart werden.



2. Test im Flugzeugbau

Die Anforderungen an die Strukturen im Flugzeugbau werden immer hoéher. Nicht zuletzt durch
den konsequenten Leichtbau, die Umsetzung von leichten und zugleich festen Strukturen, gelingt
es die anvisierten Projektziele bzw. Missionsprofile zu realisieren. Dieses Ziel ist verglichen mit
anderen Ingenieurdisziplinen nur mit geringen Sicherheitsfaktoren realisierbar. Eine h6chstmog-
liche Sicherheit der Struktur kann nur durch sehr gute Kenntnisse der strukturellen Grenzen und
des Verhaltens der Struktur auf verschiedene Lastfille wihrend des Flugbetriebes gewéhrleistet
werden.

Im Rahmen der Zertifizierung durch die European Aviation Safety Agency (EASA) muss Nach-
gewiesen werden, dass das Flugzeug und somit auch alle Komponenten und Kleinstteile, die
Auslegungskriertien erfiillt. Dieser Nachweis wird anhand von Test und Berechnungen erbracht.
Hierbei ist eine immer enger werdende Verzahnung zwischen Tests und Berechnungen (an der
Stelle besonders die FEM) festzustellen.

Aufgrund der strengen gesetzlichen Zulassungsrichtlinien miissen die Entwicklungsphasen und
Testspezifikationen, fiir einen zuverlissigen Entwurf, schon frith aufeinander abgestimmt und
festgelet werden. Das Modell wird in eine Entwurfsphase (Abbildung 2.1(a) linker Ast) und
eine Realisierungsphase (rechter Ast) unterteilt. Jeder Abschluss einer Teilphase legt mit den
Ergebnissen den weiteren Verlauf fest. Parallel zum Projektmanagement laufen die Qualitéts-
sicherung, das Konfigurationsmanagement und Anderungsmanagement als essentielle Bausteine
mit, um Risiken zu mindern und die Kosten und Entwicklungszeit moglichst niedrig zu halten.
Tests im Flugzeugbau sind vor allem im fortschreitenden Projektverlauf und mit zunehmender
Grofle des Bauteils sehr aufwindig, langwierig und somit teurer (Abbildung 2.1(b)). Full Sca-
le Fatigue Testing (FSFT) werden eingesetzt, um zu ermitteln, wo sich Risse in der Struktur
bilden und wie grof§ deren Einfluss auf die Sicherheit ist. Es lassen sich auflerdem Aussagen
iiber die Lebensdauer, die moglichen Reparaturmethoden und -zyklen treffen. Mit Hilfe dieser
Erkenntnisse kann eine Datenbank aufgebaut werden, die das life-cycle management vereinfacht,
Riickschliisse auf die Voraussetzungen fiir die damage tolerance Auslegung und Punkte fiir ein
safety by inspection Ablauf zulédsst [Molent, 2011].
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Abbildung 2.1.: Prozessablauf

Vorausgehende analytische und theoretische Berechnungen wie z.B. von Strukturverhalten, Kraftein-
leitungspunkten und Lagerung des Testlings kénnen Strukturtests aussagekriftiger, weniger auf-
windig und ckonomischer gestalten. Statische und dynamische Belastungsversuche werden also
zur Verifizierung der Berechnungsmodelle verwendet und diese wiederum zur Verbesserung der
Computermodelle genutzt. Auf absehbare Zeit werden theoretische Berechnungen und Compu-

termodelle, aufgrund der Komplexitit, reale Tests nicht oder nicht vollstéindig ersetzten kénnen.

2.1. Historische Entwicklung

Obwohl schon Otto Lilienthal sich im Eigenstudium Grundlagen des Vogelfluges erarbeitete
und seine ersten Entwiirfe sich daran orientierten, waren die Tests seiner Flugapparate jedoch
sehr praktischer Natur. Nach dem Prinzip "Vom Schritt zum Sprung, vom Sprung zum Flug”
(Otto Lilienthal) waren die ersten Flugversuche meistens auch die ersten Test der Gleiter sel-
ber [Nitsch, 2013]. Lilienthals Entwiirfe wurden auch schon mal vor Ort modifiziert, wenn die
Strukutur beschiidigt worden ist. "Ubertriebene Sorgfalt ist nicht angebracht. Die ersten Appa-
rate gehen doch bei den Proben bald entzwei” (Otto Lilienthal), so der Konstrukteur zu seinen
Schiilern [Lilienthal, 1892].

Diese Erprobungen erster Luftfahrtpioniere sind im Laufe der Zeit, aufwéndigen und von der
Organisation her hoch komplexe Arbeitsabldufe geworden, die ohne Hilfe der neusten Mess- und
Computertechnik weder durchzufiihren noch auszuwerten wiren. Bis es soweit war, wurde aber

aus Erfahrungen, leider auch durch Unfille und systematische Untersuchungen, das Testen von

aerodynamischen Strukturen, Schritt fiir Schritt immer weiter verfeinert.

2.1.1. Die Anfange

Bereits Mitte der 1920er Jahre wurde von den Dornier-Werke GmbH unter der Fiithrung von

Dr. Claudius Dornier im Rahmen des Do-X Projektes Versuche im Bereich des Flugzeugbaus
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durchgefiihrt. Diese umfassten neben Materialtests auch eine fiir damalige Verhéltnisse vollig
neue Art Primérstrukturen auf verschiedene Belastungszenarien zu untersuchen. Das Flugschiff
war mit einer maximalen Startmasse von 52 Tonnen mit Abstand das grofite Flugzeug der Welt.
Wegen seiner Gréfle und dem umfassenden Einsatz von Duralumin mussten die Versuche griind-
licher sein als vorausgegangene.

Zum Testen der Holme wurde extra ein Versuchsaufbau entwickelt und konstruiert, um in ei-
nem mehrmonatigen Programm die Zuverldssigkeit nachweisen zu konnen. Ein halber Holm
ist damals in einem Rahmen eingespannt und mit Wasserbehéltern beschwert worden, da die
maximalen Lasten von 42 Tonnen nicht durch Sandsécke nachgebildet werden konnten. Das Pro-
begeriist benotigte damals ein spezielles Fundament um die Lasten ableiten zu konnen (siehe
Abbildung 2.2). Die ermittelte Durchbiegung bei verschiedenen Lastniveaus sind anschliefend
mit analytischen Ergebnissen verglichen worden. Im Ansatz ist schon der Ablauf zu erkennen,

wie er bis heute bei Strukturversuchen eingesetzt wird [Dornier u. Tilgenkamp, 1931].

Schnitt a-b Schnitt ¢-gf Versuchsaufbau

Longsscnmt ~ ’M 4 N
~=2dr7 A \"b“L AR
IIHLJﬂuﬁgJTﬂJ]TJ@

P e i e

(a) Versuchsholm mit Probegeriist (b) Zeichnung des Versuchsstandes

Abbildung 2.2.: Do-X Versuchsaufbau zur Belastung eines Probeholms [Dornier u. Tilgenkamp,
1931]

Im Laufe der Zeit sah man sich aufgrund der gestiegenen Flugstunden und Anforderungen an
die Geschwindigkeit und das Gewicht, immer 6fter mit der Ermiidungsproblematik konfrontiert.
Dartiber hinaus waren die meisten Flugzeugbetreiber daran interessiert, die Maschinen auch
iiber deren maximal zugelassenen Flugstunden hinaus zu betreiben.

Einer der ersten belegten Ungliicke durch Materialermiidung war der Absturz einer Kleinmaschi-
ne der Stinson Aircraft Company im Januar 1945 nahe Spring Plains (Voctoria, Australien). Bei
dem Vorfall verlor die Kleinmaschine einen Fliigel und kostete alle Insassen das Leben. Ermii-
dungsrisse in einem nicht richtig verschweifitem Stahlrohr, das ein Teil des dufleren Fliigels mit
der Fliigelbox verband wurde als die Ursache fiir den Absturz identifiziert [Hooke u. Langford,
1956].

Der Problematik bewusst, sind die Bemiihungen gerade der australischen Regierung, das Struk-
turverhalten und die Alterung von Luftfahrtstrukturen noch besser zu verstehen, verstiarkt wor-
den. Es schlossen sich die Aeronautical Research Laboratories (A.R.L.) und das Department of
Civil Aviation (D.C.A.) zusammen, um gemeinsam iiber Austausch mit anderen internationalen
Gruppen und eigenen Versuchen Forschung auf diesem Gebiet zu betreiben [Hooke u. Langford,
1956].

Nicht anders als heute waren damals grofle Testlinge und das Versuchsequipment sehr teuer
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und der Versuchsaufbau und die benotigten Maschienen waren zu der damaligen Zeit sehr grof3
und sperrig. Daraufthin versuchte man ausgehend von kleinen Standardversuchen, die Ergebnis-
se auf reale Strukturen zu tibertragen, was sehr fehleranféllig ist. Erste Erfahrungen konnten
in Australien bereits 1946 im Bereich der Konstruktion von Teststdnden und die Durchfithrung
von experimentellen Strukturtests bei der Untersuchung der aus Holz gefertigenten DeHavilland
Mosquito Tragflichen gewonnen werden. Zu dieser Zeit wurde den Konstrukteuren aufgrund der
damaligen Erfahrungen und Stand der Technik bewusst, dass es fiir die Zulassung und Sicher-
heit unabdingbar ist, Groflversuche an aerodynamische belasteten Strukturen durchzufiihren.
Um eine gewisse Variation an Lastfillen zu generieren, sind schon damals mit den bescheidenen

Mitteln, drei grundsétzliche Methoden angewandt worden:
e die Wiederholung von statischen Belastungen
e das wiederholte Aufbringen einer Lastsequenz
e das Aufbringen zufilliger Lastsequenzen

Die aus den Versuchen resultierenden Erfahrungen wurde genutzt, um Inspektionssmethoden zu
etablieren und Vorhersagen iiber problematische Strukturbereiche machen zu kénnen. So konn-
ten Flugzeuge iiber der damals allgemein giiltigen Safe Life Grenze sicherer und wirtschaftlicher
betrieben werden ohne, den Flugbetrieb zu gefihrden [Payne, 2008].

Eine weitere Versuchsreihe durch die A.R.L. wurde in den 1950er Jahren an iiber 222 North
American P-51 Fliigeln durchgefiihrt und fand grofie Aufmerksamkeit. Darauthin veranlasste
die Royal Aeronautical Society die Ergebnisse in ihre Kontruktionshandbiicher aufzunehmen.
Zwei Teststdnde konnten realisiert werden (Abbildung 2.3). Der erste war sowohl fiir statische
Belastungen als auch fiir dynamische Belastungen konstruiert. Die Basis stellte ein Stahlrahmen
da, der fiir die Aufnahme des Lastgeschirrs iiber dem Fliigel verantwortlich war. Die Kréifte wur-
den sowohl ober- als auch unterhalb iiber das Lastgeschirr via hydraulisch steuerbaren Stiitzen

an definierten Stationen in der Struktur eingeleitet.

(a) Hyraulischer Teststand (b) Teststand zur Untersuchung des Vibrationsverhal-

tens

Abbildung 2.3.: Zwei Teststénde fiir die Untersuchungsreihe der P-51 Fliigel [Payne, 2008]

Der zweite Teststand beschréinkte sich auf die Untersuchung von Vibrationen auf den Fliigel.
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Zum Durchfiithren der Untersuchung musste der Fliigel die im Flug typische Durchbiegung auf-
weisen. Die meist kleinen Amplituden konnten iiber ein System aus angeregten steifen Federn
iiber unten und oben verbundene Lastklammern in den Fliigel eingeleitet werden.

Daraus resultierend kam man zu den Erkenntnissen, dass die versagensgefihrdeten Bauteile und
die Art des Schadens vor allem bei der fail safe Auslegung von grofler Bedeutung ist. Zudem
wurde auf die Notwendigkeit von Ermiidungstests (fatigue tests) an kompletten Strukturen hin-
gewiesen. So kam es bei der Ableitung der Lebensdauer von #hnlichen Bauteilen immer wieder
zu Fehlern. Die komplexe Lastverteilung in einer redundanten Baugruppe macht es schwierig
Einzelkomponenten zu testen. Es konnte gezeigt werden, dass die Qualitdt von zufalligen Last-
sequenzen gute Ergebnisse erzielten, es aber damals noch sehr komplex war, diese auf groflere
Struktuen zu applizieren. Als nicht besonders zuverlissig stellte sich das Wiederholen von sym-
metrischen zu kurzen Lastenzyklen heraus. Als flexibel und erfolgreich hatte sich das wiederholte
Durchlaufen von Ground-Air-Ground Zyklen als gute Alternative herausgestellt. Fiir eine noch
bessere Adaption der Fluglastfille wurde vorgeschlagen, zufiillige hohe Lasten mit einer Ande-
rung der mittleren Belastung in den Zyklus mit einflieflen zu lassen [Payne, 2008].

Gerade in den frithen Jahren waren die Fluglastprogramme einfach gehalten. Béenlasten und
Groud-Air-Ground Zyklen wurden nur sehr vereinfacht eingearbeitet. Man war sich dessen schon
frith bewusst, konnte aber nur auf das zu dem damaligen Zeitpunkt vorhandene Versuchsequip-
ment zuriickgreifen. Neben den Versuchen waren auch die Datenverarbeitungssyste zur Erfassung
vieler Variablen noch nicht so weit entwickelt. Gute Fortschritte im Bereich der Grofiversuche
wurden in den 1960er Jahren gemacht. Unter anderem wegen der DeHavilland Comet Unfille
und der daraus resultierenden Aufmerksamkeit und ausgeweiteten Forschung in diesem Bereich.
Grofle Fortschritte konnten mit dem Aufkommen von elektrohydraulischen Systemen und Ser-
voventilen gemacht werden, da man erstmals in der Lage war, die Test live zu iiberwachen und

eine beliebige Abfolge von Lastwechseln elektronisch zu steuern. [Schijve, 1972].

2.1.2. Entwicklung neuer Konstruktionsphilosophien

Im Rahmen immer aufwéndigerer Tests entwickelten sich auch die Konstruktionsphilosophien,
die bis heute im Flugzeugbau Grundvoraussetzung fiir die Zulassung und den sicheren Betrieb
eines Flugzeuges sind.

Heute gibt es aufgrund von jahrelanger Erfahrung drei Auslegungskriterien, die verfolgt werden,
um die Sicherheit der Stuktur unter allen annehmbaren Lastfillen zu gewéhrleisten.

Wiéhrend der Entwicklung der DeHavilland Comet, dem ersten Passagierflugzeug mit Strahl-
triebwerken und Druckkabine, wurde die Struktur noch nach dem Safe Life Prinzip ausgelegt.
Nach dieser Philosophie konstruierten Bauteile miissen theoretisch nicht inspiziert werden, da
Schidden am Bauteil nicht erwartet und toleriert werden. Schdden wiirden einem Versagen gleich-
kommen und sind nur schwer bis gar nicht zu entdecken. Heute wird ein Safe Life Bauteil am
Ende seiner Lebensdauer, nach einer festgelegten Zeitspanne oder einer begrenzten Anzahl von
Flugstunden, ausgetauscht. Nach dem Verlust zweier Comets begann die aufwéndige Suche nach
dem Ursachen. Anhand eines Full Scale Test konnte festgestellt werden, dass es aufgrund des

zyklischen Anderung des Kabineninnendrucks zu unerwarteten hohen Spannungen kam, die zu
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vorzeitiger Materialermiidung fithrten. Daraufhin bildeten sich Haarrisse in den Ecken der Not-
ausstiege im Bereich der Fenster, die aufgrund fehlender Rissstopper zum Totalversagen der
Kabinenschale durch plotzlichen Dekommpression und Kollaps der Struktur fithrten [Wanhill,
2002].

Dies fithrte zur Fail Safe Strategie, in der von einer Schidigung der Struktur im Laufe der
Lebensdauer ausgegangen werden wird. Schiden miissen aber durch sekundére Lastpfade abge-
fangen werden, um ein Totalversagen auszuschlieflen. Auflerdem sollten Schiden in festgelegten
Inspektionsintervallen detektiert werden konnen, damit eine Reparatur moéglich ist.

Weitere Unfille verfeinerten die Auslegung, insbesondere aerodynamisch belasteter Strukturen,
in den néchsten Jahrzehnten erheblich. So fiihrten schwer sichtbare Produktionsfehler des Flii-
gelmittelkastens (center wingboz) des Schwenkfliiglers General Dynamics Corperation F111 1964
kurz nach Indiensttellung zum Verlust einer Maschine und zur Ausarbeitung der Schadenstole-
ranz (damage toleranz) Strategie. Diese setzt genaue Materialkenntnis voraus, um Toleranzen
und Inspektionsintervalle so zu planen, dass auftretende Schiden auf jeden Fall entdeckt und
repariert werden konnen. Die Erweiterung besteht darin, dass Risse bis zu einer Lénge toleriert
werden konnen bevor eine Reparatur notwendig ist.

Durch den Vorfall der Aloha Airlines B737 konnte die Auslegung um widespread fatigue dama-
ge (WFD) erweitert werden. Es soll ausgeschlossen werden, dass Schiden an mehreren Stellen
(Risswachstum an Nietreihen), zum Versagen der Struktur fithren. Das Bauteil soll auch bei
widrigen Umsténden (Korrosion, Ultrakurzstrecke) nicht vorzeitig versagen oder schnell altern
[Wanhill, 2002].

2.1.3. GroBversuche an Rumpfsektionen

Grofiversuche ganzer Flugzeuge/(-segmente) full scale aircraft tests werden schon seit den ersten
Flugzeugen mit Druckriimpfen eingesetzt, um die Lebensdauer und Schéden der Struktur besser
beurteilen zu kénnen (vgl. Abbildung 2.4(a)). Zwar sind solche Tests aufwéndig, zeitintensiv
(> 24 Monate) und teuer, bieten aber eine gute Basis fiir die Ermittlung von Wartungsinter-
vallen und Reperaturmethoden. Die zu ertragenden Belastungen eines Flugzeuglebens kénnen
innerhalb eines iibersichltichen Zeitraumes abgebildet werden. Durch die genannten Vorteile und
praktischen Erfahrungen an der Struktur, werden Grofiversuche von fast allen zivilen und mili-
térischen Flugzeugherstellern eingesetzt [Niu, 2002].

Zur Simulation von Fluglastfillen werden hydraulische Aktuatoren eingesetzt, um die hohen
Krifte in die Struktur einleiten zu koénnen. Dabei miissen die Luftlasten, phsykalisch korrekt,
durch Ersatzkrifte auf die Struktur aufgebracht werden. So gibt es verschiedene Ansétze, die
Lasten iiber die komplette Spannweite z.B. eines Fliigels in die Struktur einzuleiten.

Uber ein Lastgeschirr (whiffle tree) lassen sich an festgelegten Positionen verschieden grofe
Krifte in eine Struktur einleiten. Eine Punktlast wird dabei iiber ein System aus miteinander
verbundenen Balken verteilt. Die nachfolgenden Balkenelemente sind jeweils an den Enden des
Vorgéngers, z.B. durch Kettenglieder befestigt (vgl. Balkenwaage). Je nachdem, ob die Lagerung
der Balken im Schwerpunkt oder auflerhalb statt findet, wird nach dem Hebelgesetz die Kraft

verteilt. Lastgeschirre werden oft in Zugrichtung eingesetzt, sind aber bei der Verwendung von



Kapitel 2. Test im Flugzeugbau 10

steifen Verbindungen zwischen den Balken auch im Druckbereich méglich. Je nach Konfigurati-
on, werden die Lasten iiber Pads oder Lastscheren in die Rippen oder Schnittpunkte von Holm &
Rippen eingeleitet. Pads belasten die meist diinne Haut von Luftfahrtstrukturen mit und miissen
deswegen grofiflichiger und an ausgewéhlten Punkten eingesetzt werden, um Schiden durch die
Krafteinleitung zu vermeiden (vgl. Abbildung 2.5). Meistens handelt es sich bei den Pads um
eine Kombination aus verschiedenen Materialien mit unterschiedlicher Hérte. Heute eingesetzt
Werkstoffe sind verklebte Platten aus Stahl, Holz und Gummi, um in der Kontaktfliche eine

gewisse Felibilitdt und Schutz der Oberfliche zu erreichen.

(a) Segmentweises Testen grofier Strukturen (Lockheed (b) A380 GroBiversuch [[ABGmbH, 2005]
L-1011 TriStar) [Niu, 2002]

Abbildung 2.4.: Dastellung verschiedener Grofiversuchsaufbauten

Je nach Flugzeuggrofie und Versuchsaufbau kénnen mehrere hundert Aktuatoren verwendet wer-
den (siehe Abbildung 2.4(b)). Dabei wird teilweise die Kabine mit Druck beaufschlagt und im
Freien getestet, um das Ermiidugungsverhalten besser abbilden zu kénnen. Neben der gesamten
Struktur werden teilweise unter Beriicksichtigung der Randbedingungen, einzelne Sektionen, als
sogenannte multisection full scale test untersucht. Unabhéngig davon miissen die Strukturen
mit einem stabilen Stahltragwerk umbaut werden, um die Kréfte auf die Struktur einbringen zu
konnen, was den Platzbedarf nochmal steigert [Niu, 2002]. Es werden statische und dynamische
Lastfalle untersucht, um ein moglichst grofies Messspektrum zu erhalten. Durch die beschleunig-
ten simulierten Lastfélle konnen variable Umgebungsgréfien wie z.B. Temperatur und Korrosion
meistens nicht 100%ig korrekt erfasst werden [Grover, 1966]. Trotzdem koénnen, abh#ngig vom
Versuchsaufbau, kritische Bereiche wo Ermiidung auftreten kann identifiziert werden. Zudem

lassen sich kritische Moden, die Lebensdauer und fails safe Eigenschaften besser einschétzen.
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(a) Lastgeschirr mit Pads (Belastung in Z-Richtung) (b) Lastgeschirr mit Pads (Belastung in Y-Richtung)

Abbildung 2.5.: Lastgeschirrkonfiguration mit Pads [[ABGmbH, 2005]

In den 1970er Jahren sind Komponenten fiir den Airbus A300 B an verschienden Orten in
Deutschland und Frankreich getestet worden. Die statischen Tests fanden in Toulouse statt,
wobei die fatigue Tests wiederrum in Hamburg, Bremen und Miichnen, damals noch unter der
ARGE (Arbeitsgesmeinschaft) Airbus durchgefiihrt worden sind. Dazu zdhlten damals die fith-
renden deutschen Flugzeugbauer VEW, HFB, Messerschmitt, Dornier und Bélkow. Der Testling
fiir den statischen Versuch in Toulouse bestand aus einem Grof3teil des Flugzeuges und wog 42
Tonnen, wobei 10 Tonnen auf das Testequipment und Lastvorrichtungen entfielen. Die rechte
Tragfliche wurde komplett abgebildet mit allen beweglichen Teilen und Steuerrvorrichtungen,
ebenso wurden als Ersatz fiir die Triebwerke und das Fahrwerk Dummies installiert. Der Rumpf
ist komplett mit Tiiren, aber aus wirtschaftlichen Griinden, nur mit einem Teil der Fenster ver-
sehen worden. Die restlichen Fenster wurden als Ersatzstrukturen nachgebildet. Die Tests waren
zur Zertifizierung des A300 nach FAR 25 gedacht. Ein Grof3teil der Lasten stellen vor allem die
aerodynamischen Krifte des Rumpfes, der Fliigel und des Leitwerks da. Die Krifte an Fliigeln
und Leitwerk sind iiber eine Kombination aus Lastgeschirren und Pads in die Strukturen einge-
bracht worden. Das Lastgeschirr war auf Zug ausgelegt und iibertrug die Kréfte durch die auf die
Oberfliche aufgeklepten 300mm-150mm grossen Pads. Gemessen wurden die Belastungen mit
einer groflen Anzahl an Dehnungsmessstreifen, deren Messdaten computergestiitzt ausgewertet
wurden. Neben verschiedenen Lastfillen fiir die Kabine, Mandver- und Boéenlasten sind auf die
beweglichen Fliigelteile wie Ruder, Vorfliigel und Klappen 1.5 mal Limit Load bei verformten
Fliigel aufgebracht worden. Nachfolgend sind Fail Safe und strukturschidigende Versuche durch-
gefithrt worden, um das Ermiidungsverhalten zu ermitteln. Die Versuche fiir die Fatigue Tests
liefen parallel an vier verschiedenen Versuchsaufbauten ab. Die Struktur wurde in die vordere
Sektion, mittlere Sektion mit Fliigel, der hinteren Sektion mit Seitenruder und Hohenleitwerk
eingeteilt. Insgesamt sollten 120.000 Fliige simuliert werden, von denen 24.000 rissfrei bleiben
mussten. Bis 48.000 Fliige sollte die wirtschaftliche Reparatur nachgewiesen werden und alle
dariiber hinaus laufenden Zyklen dienten zur Einschitzung der Rissausbreitungsgeschwindig-
keiten. Die Aufteilung in Testsektionen sah man als Vorteil, da bei Schiden nicht der gesamte
Versuch Aufgrund von Reperaturarbeiten stillstehen musste, sondern die Teilversuche ungehin-
dert weiter liefen konnten. Ein Nachteil war aber, dass es sich als Herausforderung herausstellte,
die Lasten an den Schnittstellen richtig in die Struktur einzuleiten. Man fand heraus, dass sich
die richtige Lastverteilung erst nach ein oder zwei Spannten einstellte und ein Uberschneiden

der Testsektionen notwendig war.
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Die Lasteinleitung in die Fliigelsektion geschah iiber eine hydraulische Hebevorrichtung, die
iiber Quertriger mit Pads verbunden waren und unter dem Fliigel angebracht wurden. Diese
Vorrichtung war im Gegensatz zu dem oben beschriebenen Zuggeschirr kompakter und die Befe-
stigung der Pads mit der Struktur war weniger aufwendig. Als Nachteil stellte sich die schwierige
Rissdetektierung unter den Pads heraus. Die auf Zug belastete Fliigelstruktur ist besonders riss-
gefahrdet. Zu spét erkannte Risse héitten sich negativ auf den Versuch ausgewirkt. Es mussten
also Padpositionen gefunden werden, wo die Struktur gut gepriift werden konnte und die Pad-
krifte trotzdem noch reprisentative Ersatzbelastung darstellte. Neben den Kréften, die direkt
iiber die Pads eingeleitet wurden, sind ebenfalls Ersatzkrafte fiir die beweglichen Fliigelkompon-
ten wie Klappen eingebracht worden. Die Krafteinleitung fiir die Leitwerkskomponenten erfolgt
nach dem selben Prinzip und war in der Lage, zwischen 20 und 30 Fliige pro Stunde zu simulie-
ren [Vann, 1973].

2.1.4. GroBversuche an Fliigelstrukturen

Noch bevor Versuchsreihen an Sektionen oder einem kompletten Flugzeug durchgefiihrt werden,
konnen unabhéngig von einem Grofiteil der restlichen Struktur, grofiere Bauelemente getestet
werden. Dazu zéhlen unter anderem die Hochauftriebs- und Steuersysteme. Die Entwicklung
eines komplexen Systems, wie einem Verkehrsflugzeug, macht die parallele Fertigstellung und
Zertifizierung aller Bauteile notwendig. Eine gute Vorbereitung und ein individuell angepasster
Versuchsaufbau wird benétigt, um Verzogerungen zu vermeiden und das Gesamtprojekt nicht
zu verzogern. Im folgenden werden ein paar Testaufbauten und -abldufe néher beschrieben, um
einen Uberblick zu erhalten.

Fiir die Embraer 170 wurde von Kawasaki Heavy Insdustries Ltd. eine kinematische Analyse
durchgefiihrt, die den reibungslosen Durchlauf verschiedener Klappenstellungen simuliert. Im
Verlauf der Tests wurden die internen Lasten fiir den operationellen Betrieb und auflerhalb des
Normalbetriebes getestet. Auflerdem konnten so Aussagen iiber die Lebensdauer des Klappen-
mechanismus und aller beweglichen Teile getroffen werden. Fiir die Berechnung der Lasten und
Spannung wurde die innere und duflere Landeklappe in MSC.ADAMS, einem Mehrkorpersimula-
tionsprogramm, als Modell erstellt. Neben Luftlasten, Durchbiegung und Verformung des System
konnten die kinematischen Systemparameter untersucht werden (siche Abbildung 2.6(a)). Diese
Analyse unterstiitzt die Untersuchung am eigentlichen Testaufbau. Eine gute Ubereinstimmung
beider Resultate war fiir das Versténdnis und die Zulassung wichtig. Der Teststand umfasst pro
Klappe zwei Tracks, die iiber eine Stiitzstruktur im Boden verankert wurden. Einer die Tracks
war aber beweglich, so dass verschiedene Fliigelverformungen mit eingestellt werden konnten.
Uber die Tracks werden die Doppelspaltklappen in ihre verschiedenen Positionen gefahren. In-
segasamt umfasst der Teststand alle wichtigen Systeme, die zum Betrieb des Klappenmechanis-
muses wichtig waren. Die Lasten wurden iiber ein Lastgeschirr aufgebracht, dass mit Pads an
der Oberseite der Klappen befestigt werden konnte (siche Abbildung 2.6(b)). Aktuatoren, die
oberhalb der Klappe an einem Rahmen fixiert waren, sorgten fiir die nttige Krafteinleitung iiber

das Lastgeschirr. Die Pads sind nur auf der Oberseite der Vorder- und Hinterklappe aufgebracht
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und konnten, je nach Klappenstellung, verschiedene Belastungsmodi simulieren [Yoshida u. a.,
2004].

Flap Drive Motor

Outboard Flap Panels

OUTBOARD

Track Support Fixture (Adjustable)

(a) Simulierter Testaufbau (b) Realer Testaufbau

Abbildung 2.6.: Simulierter und realer Versuchsaufbau des Empraer 170 Klappentests [Yoshida
u. a., 2004]

Weitere Test in diesem Bereich gab es an der dufleren Landeklappe des NAL SARAS von Hin-
dustan Aeronautics. Diese aus Verbundwerkstoffen hergestellte Klappe umfasst 10 Rippen und
einen Holm bei ca. 25% der Klappentiefe. Die Luftkrifte wurden in Tiefenrichtung an der Klap-
pe aufgebracht. Die Druckkréifte wurden an 18 Punkten, jeweils zwei Lasteinleitungspunkten
pro innen Rippe und jeweils einem an den &dufleren Rippen, auf kleiner Fliche an der Klap-
penunterseite in die Struktur aufgebracht. Die Luftlasten an der Oberseite wurden zwischen den
Rippen mit jeweils zwei grofflichigen Pads aus Holz und Gummi (insgesamt 18 Stiick) simuliert.
Als letztes wurden die Rippen in Lingsrichtung belastet. Alle drei Lasten wurden nur iiber ein
Lastgeschirr und einen einzigen hydraulischen Aktuator aufgebracht, um sicher zu stellen, dass
eine synchrone Belastung der Struktur statt fand. Der Aufbau entkoppelte dabei Saug-, Druck
und Léngskréfte um eine gegenseitige Beeinflussung weitgehend auszuschlielen. Die Befestigung
am Fliigel war iiber zwei bewegliche Anschliisse iiber zwei Verbindungspunkte, an dem auch die

Reaktionskrifte ermittelt werden konnten, simuliert [Ramanaiah u. a., 2009].

Eine der modernsten Full-Scale-Tests fiir Hochauftriebssysteme wird speziell fiir die Zertifikation
und Validierung der Hochauftriebssysteme des A350 in Hamburg bei der Airbus Deutschland
GmbH in Hamburg installiert. Das Versuchsaufbau in Hamburg umfasst eine komplette innere
Landeklappe. Fiir die Untersuchung sind in die Struktur unterschiedliche Vorschiden und repa-
rierte Bereiche eingebracht worden. Diese umfassen Stellen mit Teflonstreifen um Delamination
zu simulieren, reparierte und aufgedickte Bereiche um das Ermiidungsverhalten mit abbilden zu
konnen. Die Landeklappe ist insgesamt 11m lang und umfasst neben der vollstdndigen Klap-

penstruktur auch Teile des Fliigelkastens. Dieser ist aus Aluminium gefertigt, weist aber die
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selbe Steifigkeit auf, wie sie im A350 als CFK Struktur zum Einsatz kommt. Die Lasten werden
mit hydraulischen Aktuatoren, die unterhalb der Klappe installiert sind, aufgebracht. Die Krifte
lassen sich gezielt in Tiefenrichtung und senkrecht zur Oberfliche aufbringen. Die Lasteinleitung
erfolgt tiber Pads, die die Kréfte in den Schnittpunkten von Holm und Rippen aufbringen. Die
Pads sind mit der Oberfliche verklebt und bestehen aus einer Stahlplatte, die zusédtzlich mit
einer Holz- und einer Gummiplatte verklebt ist.

Im Rahmen des Zertifizierungsprogrammes miissen verschiedene Lastfélle bei unterschiedlichen
Klappenstellungen getestet werden. Anstatt die Klappe mit der Messtechnik und der Aktuatorik
zu verfahren, verschiebt sich der Bereich, der als Teil des Fliigels nachgebildet worden ist. Da-
durch kann die Klappen-Fliigel Interaktion simuliert werden, ohne einen vollstdndig beweglichen
Teststand zu konstruieren.

Gemessen werden die Dehnungen an vorher festgelegten Orten mit DMS. Zudem kommt ein
optisches Messverfahren zum Einsatz. Ein tiber der Klappe installiertes stereoskopisches Kame-
rasystem erfasst die globale Verschiebung der gesamten Struktur. An den Levern werden zur
besseren optischen Erfassung, Markierungspunkte mit besonders hohen Kontrast aufgebracht.
Der Ablauf sieht drei Phasen vor. In der ersten Phase wird die Struktur bis Limit Load getestet
um die sogenannte first-flight-clearance zu erhalten. In den folgenden Phasen wird mit Lasten
bei verschiedenen Klappenstellungen bis Ultimate Load getestet. Im letzten Schritt wird die

Struktur so stak belastet, bis sie schliellich versagt.

2.2. Virtuelles Testen

Unter virtuellem Testen kann die numerische Ermittlung von Daten eines der Wirklichkeit nach-
empfundenen Versuches zur Zertifizierung und Entwicklung von Bauteilen verstanden werden.
In fast keinem Bereich ist die Entwicklung und Zulassung von Komponenten so herausfordernd
und teuer wie in der Luftfahrt. Die Auflagen fiir die Zulassung grofler Transportflugzeuge wird
in der Europédischen Union fiir alle Mitglieder durch die Certification Specifications for Large
Aeroplanes (CS-25) von der European Aviation Safety Agency (EASA) festgelegt. Schon heute
wird fast in jeder Entwicklungsstufe, zu jedem Test ein Modell erzeugt, um die Ergebnisse abzu-
sichern. Eine iterativer Prozess zwischen dem Vergleich von Modellen und Versuchsergebnissen
hilft, Modelle zu verbessern und Versuche gezielter durchfiithren zu kénnen.

Versuche werden fast in jeder Entwicklungsphase eines Flugzeuges durchgefiihrt. Begonnen
wird mit Materialtests den sogenannten Coupons, iiber Strukturdetails, Komponenten und
Baugruppen bis hin zu sehr aufwidndigen Grofiversuchen, wie sie von der Industrieanlagen-
Betriebsgesellschaft-mbH (IABG) in Dresden an einer kompletten A380 durchgefiihrt wurden.
Virtuelles Testen kann in jeder Projektphase den Entwicklungszyklus unterstiitzen ob es um die
Verifizierung von neuen Konzepten oder als Alternative zu Komponenten- und Full Scale Tests
geht.

Die Ziele sind die Kostenreduzierung von Produktvalidierung und -verifizierung und die allge-
meine Verbesserung der Leistung und Lebensdauer (z.B. Flugstunden & Fliige). Zudem erhofft
man sich, Entwicklungszyklen verkiirzen zu konnen.

Heute spielen rechnergestiitzte Entwicklungsverfahren (CAE - computer-aided engineerin), wie
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die Finite-Elemente-Methode (FEM) schon eine entscheidende Rolle. Aufgrund der Modellbil-
dung und der nur approximierten Losung miissen die Berechnungen immer noch von zeit- und
kostenintensiven Versuchen begleitet werden. Eine weitere Verschiebung in Richtung CAE Ver-
fahren koénnten indirekt die Wirtschaftlichkeit erhohen, da frithe aussagekréftige Ergebnisse den
Aufwand von Modifikationen reduzieren und ein markreiferes Produkt zu Verfiigung stehen
konnte. Nachbesserungen werden mit fortschreitender Entwicklungsphase immer kostenintensi-
ver und schaden im Extremfall der Reputation des Unternehmens (vgl. Abbildung 2.7). Durch
die Herstellung von Versuchskérpern und Binden von Ressourcen (Platzbedarf, Equipment, Spe-
zialisten) iiber Monate oder sogar Jahre hinweg, lassen sich die Kosten laut Prognose um minde-
stens den Faktor 8 reduzieren. Allein schon fiir die Entwicklung der A380 konnten 15 Versuche

eingespart werden [Mahe u. a., 2005].
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Abbildung 2.7.: Zukiinftige Entwicklung der Testmethoden 2.7(a) um die Zuverldssigkeit der
Produkte 2.7(b) zu erhohen und Kosten zu senken

Erste Erfahrungen sammelte man bei Airbus im Jahr 2000 bei der Zertifizierung des A340-600,
bei dem ein statischer Versuch der hinteren unteren Sektion als virtuellen Test modelliert wurde.
Das war der erste Versuch, die Entwicklung mit einem solchen Modell zu unterstiitzen. Dadurch
konnten Risiken minimiert und ein groBerer Testaufbau vermieden werden, da die Ergebnisse be-
wiesen, dass ein virtuelles Testmodell in der Lage ist, die Wirklichkeit annidhernd wiederzugeben.
Fiir dasselbe Flugzeugmuster wurde ebenfalls ein statischer Beulversuch des vorderen Mittelholm
durchgefiihrt. Hier konnte ebenfalls eine gute Korrelation der Test- und Modellergebnisse erzielt
werden. Weitere Erfahrungen wurden bei dem Vergleich eines Vogelschlages oberhalb der A380
Cockpitfenster gemacht, wo die Zertifizierung durch die analytischen Ergebnisse erreicht werden
konnten. Im Bereich Ermiidungs- und Schadenstoleranz (fatigue & damage tolerance) konnte
ein Tool erfolgreich validiert werden, dass zur Berechnung von Rissen und Drucklasten in der
Fliigelwurzel zur Unterstiitzung der Instandhaltung des A300 genutzt wird [Mahe u. a., 2005].

Beim virtuellen Testen besteht die Herausforderung, geeignete und zuverldssige moderne Metho-

den in einer Prozesskette zu integrieren. Gerade im Bereich der Hardware, ist bisher ein stetige
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Leistungssteigerung festzustellen, was die hardwareseitige Begrenzung nur noch eine Frage der
Zeit erscheinen lésst.

Trotz aller Entwicklungen miissen diese Ansédtze vom Gesetzgeber genehmigt und zur Zertifizie-
rung freigegeben werden, um die genannten Vorteile auch vollstindig ausschopfen zu kénnen.
Die EASA gibt Anderungen der Vorschriften in sogenannten notices of proposed amendments
(NPA) heraus. Diese Durchlaufen einen Prozess aus erstem Entwurf, 6ffentliche Diskussion und
schlussendlich der Verdffentlichung, bis sie schlieflich in Kraft treten kann [EASA, 2013]. Ande-
rungen die das virtuelle Testen betreffen, wurden in der NPA 25C-290 unter proof of structure
veroffentlicht. Diese werden trotz des konservativen Ansatzes fiir eine Chance gehalten, die Ent-
wicklung von virtuellen Modellen voran zu treiben [Mahe u. a., 2005].

Zusammenfassend ist zu sagen, dass Airbus seit einigen Jahren positive Erfahrungen in dem
Bereich sammelt und in Ansétzen schon produktiv gebraucht. Mit leistungsfihigerer Hard- und
Software wird man in den n#chsten Jahren noch bessere Ergebnisse erzielen kénnen. Dessen
ungeachtet miissen Modelle und Grundlagenforschung im Bereich der Material- und Fehlerkri-
terien verfeinert werden, um den Anforderungen gerecht und die Resultate noch zuverlassiger
zu machen.

In Zukunft sollen die einzelnen Disziplinen noch mehr Informationen austauschen und statische
mit Fatigue Versuchen kombiniert werden, um Strukturen schon im Vorfeld optimieren und Mo-
delle zu validieren. Auf lange Sicht sollen Strukturtests groflier Komponenten, nicht mehr in dem
Umfang wie heute stattfinden, sondern durch Modelle und Versuche von kleineren Baugruppen
beschriankt werden. Um die Qualitat und Riickverfolgbarkeit der Ergebnisse zu gewéhrleisten, ist
aber eine Optimierung der gesamten Prozesskette notwendig. Das beginnt bei der Ubergabe der
Daten von der rechnerunterstiitzte Konstruktion (CAD - computer-aided design) an die Nach-
folgenden CAE Anwendungen und der Idealisierung der Daten, bis hin zu dem automatischen
Vernetzen und Berechnung der Modelle und der Anspassung der Soft- und Hardware.

Die Korrelation der Ergebnisse soll in Zukunft mit weniger, aber aussagekraftigeren Tests er-
reicht werden, damit Simulationen frither und kostengiinstiger eingesetzt werden kénnen. Ge-
rade das Zusammenfithren von jahrelang gewachsenen Entwicklungsprozessen und Strukturen
ist eine Herausforderung. Zudem haben sich die meisten Firmen iiber Jahre hinweg extrem auf
eine Software spezialisiert und dort grofle Kompetenz aufgebaut, die Ihnen andere, zum Teil
neuere Software, nicht bieten kann [el Khaldi u.a., 2009]. Aufgrund der beschriebenen hohen
Anforderungen, wird es in absehbarer Zeit nicht moglich sein, mit Full Scale Simulationen al-
le auftretenden Fehler und Probleme abbilden zu koénnen. Bis dahin gibt es den Ansatz die
Strukturen in mehreren Schritten (Fliigel->Rippe—>Steg—>Nietverbindung) zu verfeinern, um
Details herausarbeiten zu kénnen. Einen dhnlichen Ansatz wird im Automotive Sektor verfolgt,
da hier schon auf simulierte Crashtests zuriickgegriffen wird. Mit sogenannten Einheitsmodellen
(single core models), unter Verwendung moderner Schnittstellen, ist man in diesem Sektor in
der Lage, Modelle iiber verschiedene Entwicklungsstufen hinweg verwenden zu kénnen|el Khaldi
u. a., 2009].



3. Grundlagen

Es gibt eine Reihe finiter Elementarmodelle, die aus der Festkorpermechanik bekannt sind. Man
unterscheidet ein- und zweidimensionalen Elemente. Der Balken gehort in die erste Kategorie
und kann Léngs-, Quer-, Biege- und Tosionskrifte aufnehmen. Fiir flichige (zweidimensionale)
Geometrien eignen sich besonders Platten und Schalenelemente. Diese haben die gemeinsame
Eigenschaft, dass die Dicke im Vergleich zu der ebenen Ausdehnung sehr klein ist. Platten kon-
nen Kréfte nur senkrecht zu den Oberflichen und Momente in der Ebene aufnehmen. Daraus
resultiert Biege- und Schubspannung. Die Belastungen werden in Normal- und Schubkrifte um-
gesetzt [Heim, 2005].

Die FEM beschreibt iiber die Gleichgewichtsbedingung den Zusammenhang zwischen Kraft und
Verschiebung. Dieser Ansatz wird auch Steifigkeitsansatz genannt. Er beschreibt wie sich aus
einer Verschiebung v eine von der Elementsteifigkeit k abhingige Kraft F' ergibt. Bei isotrop-
linearen Materialien verhalten sind die Spannungen proportional zu den Dehnungen. Die Propor-
tionalitit zwischen Kraft und Weg kann am besten iiber das Hooke’sche Gesetz in Matritzenform

beschrieben werden.
[F] = [K] - [U] (3.1)

Der Kraftvektor [F] ist ein Produkt aus der Federsteifigkeit [K] und der Verschiebung [U].
[K] als Gesamtsteifigkeitsmatrix fasst alle linearen Elementsteifigkeiten des Modells iiber das

Superpositionsprinzip zusammen.

3.1. Grundlegende Klappenstrukturen

Grundsétzlich weist eine Landeklappe einen &hnliche Aufbau wie ein Fliigel auf. Die grundlegen-
de Lasten der Tragwerksstruktur sind Querkrafte, Biege- und Torsionsmomente. Die Bauteile

lassen sich nach in unterschiedliche Kategorien zuordnen:
e Zugelemente
e Druckelemente
e Biegeelemente
e Schubelemente

Als Zugelemente konnen die Untergurtplatte des Biege-Torsionskastens (BTK) und z.B. die
Gurte von Biegetrdgern benannt werden. Elemente primér auf Druck belastet sind u.a. die

lingsversteiften Hautfelder der Klappenoberseite und die Flansche der Biegetriger. Der BTK

17
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als ganzes, bestehend aus den Gurtplatten und den Holmen nehmen Biegung und Torsion auf.
Die Schubelemente konnen als Koppelglieder zwischen Druck- und Zugelementen gesehen wer-
den. Hierzu zahlen die Stege der Holme sowie die Gurtplatten und Schalen der Klappe. Wie zu
erkennen ist, stimmt die Einteilung nur, wenn die primére Belastungsart betrachtet wird, da in
der Regel eine Kombination aus zwei oder mehreren Lasten stattfindet [Seibel, 2009].

Eine Biegemomentenbelastung M, des Biegetorsionskastes erzeugt Spannungen aufgrund von
Normalkraftbelastungen in der Haut und in den Holmen. Unter der Annahme eines symmetri-
schen Aufbaus erzeugt das Moment Zug auf der Oberseite der Haut und der Holme und Druck
an der Unterseite (vgl. Abbildung 3.1(a)).

Greift eine Querkraft @), im Schubmittelpunkt an (keine Torsion), entstehen Schubbelastungen
im Kastenquerschnitt. Diese steigen in der Haut linear in Richtung der Holme an und verlaufen
mit maximaler Intensitit von der Oberseite des Holms zur Unterseite. Vereinfacht kann ange-
nommen werden, dass @, zur Hilfte von den Holmquerschnitten, in Abhingigkeit von deren
Hohe, aufgenommen wird (vgl. Abbildung 3.1(b)).

(a) Kastenquerschnitt mit Biegebelastung M, und re- (b) Kastenquerschnitt mit Querkraftbelastung @, und

sultierender Normalspannungsverteilung resultierender Schubflussverteilung ¢

Abbildung 3.1.: Kastenquerschnitt unter verschiedenen Belastungsarten [Seibel, 2009

Unter der selben Voraussetzung erzeugt ein induziertes Torsionsmoment M, eine Schubbe-
lastung, die gleichméfiig vom ganzen Kastenquerschnitt aufgenommen wird (vgl. Abbildung
3.2(a)). Der Biegetorsionskasten (BTK) kann aus einer oder mehreren Boxen bestehen, die in
Spannweitenrichtung durch die Rippen begrenzt werden. Die Holme und die Haut-Stringer Kom-
bination, die {iber Flansche verbunden sind, bilden den BTK (siche Abbildung 3.2(b)). Die An-
zahl der Holme und Rippen ist dabei Design und Lastfall abhéingig. Der Biegetorsionskasten ist
die Struktur, die der Klappe ihre Steifigkeit verleiht und fiir die Lastverteilung verantwortlich
ist (Abbildung 3.3).
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q = const.

- -
i |11 Vorderkante - Blegetorsionskasten - Hinterkante

X

(a) Kastenquerschnitt mit Torsionsbelastung M, und (b) Baulemente einer Klappe mit Kasten

resultierender Schubflussverteilung [Seibel, 2009]

Abbildung 3.2.: Kastenquerschnitt unter der Belastung M, und allgemeiner Aufbau

Die Haut wird von den aerodynamischen Kriften belastet und leitet diese in die angrenzenden
Rippen und Holme ein. Zum dem wird diese durch die globalen Verformung der Klappe auf
Zug/Druck belastet. Sie neigt daher, bedingt durch ihre geringe Dicke zum Beulen, und ist da-
her meistens mit Stringern verstérkt.

Als Teil des Biegetorsionskastens leiten die Holme Kréfte in die Rippen ein. Diese werden wie-
derum iiber die Lever in den Fliigel eingeleitet. Sie verlaufen iiber die komplette Spannweite
und koénnen aus Gewichts- und Stabilitdtsgriinden unterschiedliche Ausfithrungen aufweisen.
Die Holme sind meistens als Zugfeldtrager mit vertikalen auf Druck belastbaren Pfosten ausge-
legt [Grote u. Feldhusen, 2012].

Die Rippen sind fiir die Formgebung und die Um- und Krafteinleitung von der Haut in den Klap-
penkasten verantwortlich. Wenn sie als Torsionsrippen, also nicht parallel zur Flugrichtung aus-
gefiihrt sind, konnen sie auch die Torsionssteifigkeit erhohen. Der Einfluss der Fliigelverformung
auf die Klappe ist nicht zu vernachlissigen, da die Auslenkungen durch die aerodynamischen
Krifte erheblich sind und die Klappenstruktur ebenfalls stark beeinflussen (siehe Abbildung
3.3).

Holm
Luftas Rippen ] Fidgelverformung
Hautfeld Le\\L/er Reaktionskraft
Stringer

Abbildung 3.3.: Lastpfad
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3.2. Krafte an einem umstromten Korper

Die Krifte, die an einer Klappe wirken, lassen sich mit denen eines Tragfliigelprofils anhand
der Profiltheorie beschreiben. Grundsétzlich entstehen aerodynamischen Kréfte und Momente,
wenn ein Korper von einem Fluid umstrémt wird und mit diesem interagiert. Die Entstehung

von Kriften auf einem Tragfliigel lassen sich auf zwei Ursachen zurtickfithren [Anderson, 2001]:
e Druckverteilung p[/N/m]| senkrecht zu der Korperoberfliche in einem Punkt
e Schubspannungsverteilung 7[N/m] tangential zu der Kérperoberfliche in einem Punkt

Diese zwei Mechanismen wirken sich sowohl auf einfache Korper als auch auf komplexe aerody-
namische Strukturen gleich aus. Nach Definition wirkt die Druckraft senkrecht zur Oberfldche
und die Schubspannung tangential zu ihr (siche Abbildung 3.4(a) 1.)). Werden beide Grofien
iiber die Oberflache integriert, erhilt man die resultierende Gesamtkraft R, die auf das Profil
wirkt. Diese Resultierende setzt sich aus dem Auftrieb F, senkrecht zur Geschwindigkeit der
freien Anstromung U,, und dem Widerstand F,, parallel zu Uy, zusammen. Die auf das Profil
wirkenden Kréfte werden in einer Normalkraft Fy und einer Tangentialkraft Fr unterteilt (vgl.
Abbildung 3.4(a)). Integriert man die Druck- und Schubspannungsverteilung von der Ober- und

Unterseite iiber die Oberfliche und fasst man diese zusammen, erhélt man die Gesamtkraft pro

Einheitsspannweite:
HK HK
Fy = / (po cos O + 1,sin 0)ds, + / (pu cos O — 7, sin6)ds, (32)
VK VK
HK HK
Fr :/ (—=posin @ + 7, cos 0)ds, +/ (pusin + 7, cos ) ds, (3.3)
VK VK

Diese Krifte beziehen sich nicht auf die freie Anstromung sondern auf die Profilsehne c. Liegt
die Profilsehne parallel zur freien Anstromung ist der Anstellwinkel o = 0 und es gilt [Anderson,
2001]:

F,=Fyn
Fy = Fr
Durch einfache trigonometrische Funktionen lassen sich folgende Abhingigkeiten herstellen:

F, = Fycosa— Frsina (3.4)

F, = Fysina + Frcosa (3.5)
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(a) Fliigelprofil mit grundlegenden Kriften (b) Beispielhafte Verteilung des Druckbeiwertes ¢, iiber

der Koordinate X

Abbildung 3.4.: Profilanstromung und Druckbeiwertverteilung

Neben diesen grundlegenden Mechanismen gibt es noch weitere aerodynamischen Grofien. Es
handelt sich um die dimensionslosen Beiwerte. Diese haben die Vorteile, dass sie gleiche Werte
aufweisen wenn geometrisch dhnlicher Kérper bei gleichen Ahlichkeitszahlen untersucht wer-
den (z.B. Windkanalmodelle) [Schulze, 2009]. Mit der Annahme einer reibungsfreien Strémung,
setzen sich die Krifte nur aus der Druckverteilung auf der Profiloberfliche zusammen. Die Ko-
effizienten werden mit dem dynamischen Druck der freien Anstromung, der sich aus der Dichte
des umgebenden Fluids (po) und der Geschwindigkeit (U ) zusammensetzt, gebildet [Anderson,
2001]:

1

Qoo = ipooUOQO (3.6)

Fiir Profile kénnen kann der dimensionslose Auftriebsbeiwert pro Einheitsbreite ¢ mit folgender

Gleichung dargestellt werden:

F,
_ 3.7
ca dooC ( )
Dieser lasst sich wiederum nach der Auftriebskraft F, umstellen:
F, = cagooC (3.8)

Die anfangs erwidhnte Druckverteilung ist eine wichtige Grofle, die die Kraft fiir jeden Punkt der
Fliigeloberfliche beschreibt (siche Abbildung 3.4(b)). Mit Hilfe des dimensionslosen Druckbei-
wertes ¢, lisst sich die Druckverteilung iiber einem Profil, mit der Kenntnis des lokalen Druckes
p, grafisch gut darstellen und auswerten:

_ P — Po

c 3.9
p=t (39)
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Integriert man die Differenz des Druckbeiwertes Ac,(y) = ¢p, — ¢p, von Ober- und Unterseite

des Profils iiber die Profillinge | erhilt man c,:

Cq = 1/yl Acy(y)d (%) (3.10)

& =0

3.3. Diinne Platte

Diinne Platten sind ebene Flichentragwerke,deren Abstand zwischen den zwei Plattenober-
flichen klein im Verhéltnis zur Liange und Breite ist. Fiir diinne isotrope Hautfelder kénnen
aufgrund der richtungsunabhéngigen Verhaltens Vereinfachungen in der Festigkeitshypothesen,
Elastizitatsgesetz und Spannungsfunktionen gemacht werden [Wiedemann, 2007].

Die Schubverformung in Querschnittsrichtung kann bei sehr diinnen Platten vernachléssigt wer-
den. Platten kénnen neben den auftretenden Membrankriften auch Biegung aufnehmen und
bilden in der Luftfahrt die Basis fiir den angestrebten Leichtbau. So werden flachige Elemente
im Bereich der Fliigel und in der Rumpfsektionen als Haut/Beplankung eingesetzt. Grofitenteils
werden die Hautfelder mit Stringern versteift, um z.B. Versagenformen wie Beulen abzumildern.
Meistens wird Die Lagerung von diinnen Luftfahrtstrukturen wird normalerweise als eine Mit-
telung zwischen gelenkig gelagert und fest eingespannt angesehen [Niu, 2002].

Grundsétzlich kénnen zwei verschiedene Arten von flachigen Tragwerken anhand des Verhélt-

nisses der Dicke und der maximalen Auslenkung unterschieden werden:
e Dicke Platten mit Biegung als treibende Belastung p/t < 0,5
e Diinne Platten mit Kombination aus Biegung & Zug als treibende Belastung 0,5 < p/t < 5

Die Kombination aus den Eigenschaften dickerer Platten und Membranen machen diinne Platten
fiir den Leichtbau interessant. Die genaue Berechnung normal belasteter Platten ist aus diesem
Grund sehr aufwendig und kann fiir die linearen Lastfall bei grofier Auslenkung nur annéhernd
durch die rechnerische Kombination aus Membran- und Plattentheorie erreicht werden.

Zudem koénnen nicht unerhebliche Abweichungen durch zu steife Berandungen entstehen. Durch
die Membranspannungen werden auch die einspannenden Strukturen elastisch verformt und

miissen in den Rechnungen beriicksichtigt werden [Niu, 2002].



4. Modellbildung

Die Landeklappe unterliegt als Teil des Fliigels einer dhnlichen Formvariation. Je nachdem,
an welcher Stelle sie im Fliigel integriert ist, kann sie gepfeilt sein und Anderung der Streckung
aufweisen. Im Rahmen einer grundlegenden Untersuchung, sind die Zusammenhénge und Abhén-
gigkeiten komplexer geometrischer Strukturen aus mehr als einem Werkstoff und verschiedenen
Fiigeverfahren nur schwer zu analysieren. In solchen Modellen sind die Abh#ngigkeiten und Ein-
fliisse schwer zu erfassen. Durch eine Vereinfachung kénnen einzelne Parameter untersucht und
die Zahl der moglichen Einflussfaktoren wie z.B. der Klappenpfeilung, gering gehalten werden.
Das Modell ist parametrisch aufgebaut, so dass die wichtigsten Variablen und Geometrien wa-
rend der Generierung angepasst werden konnen (vgl. Tabelle 4.1). Das vereinfachte FE Modell
der Landeklappe soll zum besseren Verstdndnis von unterschiedlichen virtuellen Lasten beitra-
gen. Die Kréfte konnen zum einen als Druckkréfte auf der gesamten umstromten Oberfliche
und als definierte Ersatzkrifte auf der Unterseite aufgebracht werden. Die Ersatzkrifte werden
durch die sogenannten Pads simuliert, welche in dquidistanten Abstdnden an den Schnittstellen

von Holmen und Rippen angebracht werden (siehe Abbildung 4.1).

8 el

Lever

(a) Reale Klappenstruktur (A400M mit #nhlicher Klap- (b) Vereinfachtes FE Klappenmodell
penkinematik wie der A350 [Bisgovuk, 2008])

Abbildung 4.1.: Vereinfachung der Klappenstruktur und -lagerung

Die Klappe wird statisch bestimmt gelagert, um Zwangskréfte zu vermeiden. Die Randbedinun-

gen werden an den Knotenpunkten der Lever aufgebracht. Zusétzlich wird die Auslenkung des

23
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vertikalen Balkens in Y-Richtung unterbunden (siche Abbildung 4.1(b)).

Die Pads werden im realen Test iiber ein Lastgeschirr mit Aktuatoren verbunden, die die Krifte
in die Struktur einleiten. Im Modell werden Knotenkrifte (nodal forces) iiber virtuelle Pads, wel-
che aus mehreren fliichigen Elementen bestehen, in die Oberfliche eingeleitet (siehe Abbildung
4.2).

Rippe 1 Rippe2 Rippe3 Rippe4 Rippe5 Rippe6 Rippe7 Rippe 8 Rippe 9

1
Omm  500mm 1000mm 1500 mm 2000 mm 2500 mm 3000 mm 3500 mm : 4000 mm
! ! l ] | ] L. 1
t

Padkrafte

(a) Frontansicht des FE Klappenhalbmodell mit Pad- (b) Seitenansicht des FE Klappenmodell mit Padkréfte
kréfte

1
[ Padkrafte |  [Lagerkraft Lever A]

Abbildung 4.2.: Belastung der Struktur durch die Padkréfte

Um die Abweichungen der unterschiedlichen Belastungen vergleichen zu kénnen, muss ein Modell
in drei Varianten generiert werden (vgl. Abbildung 4.3) . Das Ausgangsmodell mit den virtuellen
Drucklasten, dient als direkte Referenz.

Die zweite Variante wird mit den Padstrukturen erstellt und dient zur Ermittlung der Pad-
krafte. Die Lasteinleitungsknoten werden in definierten Richtungen festgesetzt und mit den
selben Druckkréften wie das Referenzmodell beaufschlagt. Nur ein Padpaar wird in allen drei
translatorischen Richtungen festgehalten um auch die Starkdrperverschiebung in X-Richtung zu
unterbinden. Durch die gewihlten Randbedingungen kann auf momentenfeste Lager verzich-
tet werden. Die Lagerung der Lever wird entfernt, damit die Druckkréfte vollstéindig von den
Padlagern aufgenommen werden. Dadurch lassen sich die Kraftkomponenten in der YZ-Ebene
bestimmen, wie sie auch im realen Test durch die Aktuatoren aufgebracht werden.

Die dritte Variante wird mit den vorher ermittelten Padkréfte belastet. Mit dem bestimmen
der Lagerkrifte des zweiten Modells lassen sich fiir das dritte Modell die Padkréfte aufbrin-
gen. Die extrahierten Krifte aus dem zweiten Modell werden nun vollstédndig als Knotenkréfte
(nodal forces) aufbegracht. Die Lagerung der Lever wird wiederhergestellt und die Druckkréfte
entfernt (sieche Abbildung 4.2). Durch den Vergleich der Spannnungen und Verschiebungen mit

dem Referenzmodell kénnen nun Unterschiede herausgestellt werden.
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Referenzmodell Ersatzmodell
Vergleich
Modellvariante 1 Modellvariante 3
- Lagerung der Lever - Lagerung der Lever
- Luftlasten - Padlasten
Ermittlung der N Aufbringen der
Padlasten Sekundarmodell Padlasten
Modellvariante 2
- Lagerung der Pads
- Luftlasten
Abbildung 4.3.: Lastvariation zur Ermittlung der Padkréfte
Tabelle 4.1.: Modellvariablen
Variabel Eigenschaft Wert
str_naca4b Naca Kode zur Anndherung der Klappengeometrie 8830
int_anz_punkte Anzahl der Punkte die das Profil beschreiben 50
int_wing_rip_number Anzahl der Klappenrippen 16
rea_flap_span Spannweite der Klappe 7500 mm
rea_profiltiefe Klappentiefe 1500 mm
real_VK_holm Position des Vorderholms in % 0,24
real HK_holm Position des Hinterholms in % 0,73
rea_elem_size Meshseed Abstand auf den Profilkurven 15
rea_elem_size_flange  Meshseed Abstand auf der Flanschkurve 15
rea_elem_length_fac ~ Meshseed Abstand auf der letzen Kurve der Hinterkante 15
int_elem_rip Anzahl der Elemente auf einer Rippe in Z-Richtung 10
int_lever_pos_rip(1)  Rippennummer an der Lever A angebracht werden soll 6
int_lever_pos_rip(2)  Rippennummer an der Lever B angebracht werden soll 11

4.1. Druckkrafte

Drei Druckkonfigurationen sind pro Modell vorgesehen. Die unterschiedlichen Lasten sollen ei-

ne gewisse Varianz in die Untersuchung bringen, um Abhéngigkeiten der Lastniveaus fiir die

Struktur und der Padlasten herausstellen zu kénnen. Zudem soll {iber sie eine Annidherung an

eine reale Druckverteilung erreicht werden (siehe Abbildung 4.4). Zur Vereinfachung werden im

folgenden die drei Konfigurationen wie folgt benannt:

e Konstante Druckverteilung = Konfiguration 1

e Dreieckige Druckverteilung = Konfiguration 2
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e Elliptische Druckverteilung = Konfiguration 3

Als Ausgangkoordinatensystem fiir die Gleichungen wird eines der vorderen Padkoordinatensy-
steme, die alle auf dem Vorderholm liegen, gewahlt. Die drei ausgewéhlten Druckverteilungen
unterscheiden sich in ihrer Verteilung auf der Klappenoberfliche. Die erste Konfigurationen sieht
eine konstante Drucklast pro Flacheneinheit auf der Unter- und Oberseite in Klappenspannweite
und -tiefe vor. Die zweite Konfiguration ist eine Dreiecksverteilung, die Ihr Maximum in Hohe
des Vorderholms hat und konstant {iber die Spannweite verteilt ist. Die letzte Druckverteilung
zeichnet sich durch eine elliptische Verteilung in Spannweiten- und Tiefenrichtung aus. Wichtig

ist, dass alle Konfigurationen die selbe resultierende Kraft aufweisen.

dreieckige o dreieckige o

a Verteilung elliptische a Verteilung elliptische
O Verteilung o Verteilung
j =
§ konstante aga konstante
5 Verteilung ‘5 Verteilung
Q Q
x~ ~
(&) (&)
> >
S S
o )

vk loim Profiltiefe Ik 0 Spannweite lspan

(a) Verteilung der Druckkréfte in Profiltiefe (b) Verteilung der Druckkriifte in Spannweitenrichtung

Abbildung 4.4.: Quantitative Darstellung der drei Druckkonfigurationen

Die Konfiguration 2 und 3 werden durch Gleichungen beschrieben. Bei Konfiguration 2 setzt sich
die Verteilung aus je zwei lineare Gleichungen pro Seite zusammen. Einer Geradengleichung mit
positiver Steigung bis zum Vorderholm und einer mit negativer Steigung ab dem Vorderholm
bis zur Hinterkante. Die Anpassung an die durch Konfiguration 1 aufgebrachten Krifte erfolgt
durch die Skalierung mit Hilfe einer Konstanten Ksyalicrung = FKonstant /Frastfau Wie in Tabelle
4.2 dargestellt. Bei den iibrigen Konstanten handelt es sich um geometrische Parameter, die
an das Modell angepasst werden miissen. Damit lasst sich Konfiguration 2 einfach durch die
Verdopplung der Fldchenlast von Konfiguration 1 erreichen. Konfiguration 3 wird durch zwei
elliptische Formeln in Abhéngigkeit von X und Y Koordinaten erzeugt. Das Maximum liegt
mittig auf der Klappe. Durch die Normierung des Maximums auf eins, ist die Anpassung recht
einfach. Vorher muss aber die Gesamtkraft mit Hilfe eines Doppelintegrals bestimmt werden, um
die resultierende Kraft die der Konfiguration 1 anzupassen. Damit kann wie folgt beschrieben

zp der Ellipse errechnet werden. Ausgangspunkt ist hier die elliptische Gleichung:

2 2
L (4.1)
Yo Yo
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Tabelle 4.2.: Formeln fiir die Konfiguration 1, 2 und 3

Konfiguration Formel
[1] konstante Verteilung Fronstant
[2] dreiecks Verteilung Vorderkante Ky

Skl

[2] dreiecks Verteilung Box/Hinterkante (l Holm — 1= 1H01m> /K 5k2] -2

lHolm

[3] elliptische Verteilung ,/ /2 W/1=F5 75 } /Ksks
W

Die Gleichung in Spannweitenrichtung nach = aufgelGst:

y2
r=x94/1— 2= =1 (4.2)
Yo

Die Gleichung in Tiefenrichtung nach y aufgelostt:

T 2
= 1—-— =1 4.3
y - (4.3)
Mit g = yo = 20 = 1 und Multiplikation von 4.2 und 4.3 erhélt man eine in X und Y abhéngige

Gleichung. Durch Integration iiber die Klappenfldche lésst sich die Gesamtkraft ausrechnen.

Fellzptzsch 20 - / / \/1 - 5 \/ d:L"dy (44)
—z0

Die resultierende Gesamtkraft der konstanten Luftlast berechnet sich aus der Summe der Krafte
auf der Ober- & Unterseite. Diese werden durch die Druckdifferenz Ap die auf den Oberflichen

Agpen/Aunten, Wirken definiert:

Fronstant = Apobenféloben + ApuntenAunten (45)

Fiir die Normierung werden 5.3 und 4.5 gleichgesetzt:
Fronstant = Fellz’ptisch =z V (46)

Mit dem bestimmten Integral und den bekannten geometrischen Grenzen der Klappe ergibt sich
schlie3lich:

Fkonstant
\%

zZ0 —

(4.7)

zp ist der anzunehmende maximale Druck der elliptischen Druckverteilung damit 4.6 gilt. Durch
die Normierung von Konfiguration 2 und Konfiguration 3 auf die resultierende Kraft der konstan-

ten Verteilung werden stellenweise die gewéhlten Ausgangs C, Werte iiberschritten. Im weiteren
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wird der anliegende ¢, Wert als ¢, pquivalent beschrieben, da es streckenweise, wie in Abbildung

4.4 qualitativ dargestellt, zu leicht hoheren Werten kommt.

4.2. Ersatzkrafte

Die Drucklasten auf der Ober- und Unterseite werden durch Ersatzkréifte an definierten Positio-
nen an der Unterseite angendhert. Die resultierende Kraft ist die selbe, aufgrund der Aufteilung
ergeben sich im allgemeinen aber Abweichungen. Diese entstehen durch die nicht mehr kontinu-
ierlichen Belastungen. Anhand eines Kragbalkens, der einmal mit einer Streckenlast beaufschlagt
wird und einmal durch Ersatzkrifte, konnen diese Unterschiede dargestellt werden (vgl. Abbil-
dung 4.5). Exemplarisch ist ein 1 Meter langer Kragbalken mit folgenden Randbedingungen

gerechnet worden:
e Einseitig fest eingespannt
e Streckenlast go = 1[N/mm)]

e E-Modul E = 71000[M pa]

e axiales Flichenmoment 2. Grades I, = 100000[mm?]

Die Ergebnisse zeigen, dass die maximale Durchbiegung bei einer groieren Anzahl von Stiitzstel-
len sehr gut getroffen werden kann. Als Grundlage fiir die Berechnung der Biegelinien sind die
aus der Literatur bekannten Formeln fiir die Biegeline eines Kragbalkens mit Streckenlast und
mit einer Einzellast verwendet worden. Die Verschiebungen der Einzellasten sind anschlieflend

superpositoniert worden.

Originalsystem

konstante Streckenlast 18 R —
Querkraftverlan qs = qO 16 7 ElbéLLZb(iléthL\Ilgbi:<2 Sl,u‘c 'l'\cllcrkl)‘ i o
[TTTTTTTTIeeeeeeeeeeesy et 5 (3 Stwtnt)
= 12 3
Ersatzsystem % 0 f
Einzellasten E
Querkraftverlauf % 8
%
| A
S |
F F, F, F, 0%=sto 2o 30 40 o o0 W0 B0 o0 1060

Balkenlaenge [mm]

(a) Kragbalken mit Streckenlast / Einzellasten (b) Biegelinie mit konstanter Streckenlast (rot) und Bie-

gelinien der Ersatzkriften

Abbildung 4.5.: Vergleich der Biegelinien

Die Verschiebung durch die Streckenlast ist homogener und féllt im Vergleich hoher aus. Die
Annéherung dieser Biegelinie durch die Ersatzkrifte gelingt besser, je mehr Stiitzstellen bzw.
Lasteinleitungspunkte gewihlt werden (siehe Abbildung 4.5(b)). Diese Art der Abweichungen

sind im folgenden auch bei den Padlasten zu erwarten.
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4.3. Software

Im Rahmen dieser Abschlussarbeit wird mit dem Finite-Elemente-Programm NASTRAN 2008
(Nasa Structural Analysis System) und PATRAN 2011 von MSC.Software gearbeitet.
MSC.NASTRAN wurde in den 1960er Jahren, als eines der ersten FE-Programme, urspriing-
lich fiir die NASA entwickelt und hat sich als das Standardtool zur Berechnung von Luft- und
Raumfahrtstrukturen durchgesetzt. Bis heute spielt das Programm bei der Zertifizierung von
Komponenten und Bauteilen durch die EASA eine grofle Rolle. MSC.NASTRAN ist ein Glei-
chungsloser (solver), der iiber keine graphische Benutzeroberfliche verfiigt.

Als Pri- und Postprozssor wird MSC.PATRAN genutzt. Uber die graphische Oberfliche lisst
sich die Modellgeometrie anpassen und Ergebnisse visuell auswerten. Das Modell wird in einer
Datenbank gespeichert, die mit Hilfe der PATRAN Command Language (PCL) erstellt und ma-
nipuliert werden kann. PCL stellt dhnliche Kontrollstrukturen, Operatoren und Variablen zur
Verfiigung wie andere prozedurale Programmiersprachen. Die Programmbibliothek biete aber
dariiber hinaus spezielle Funktionen mit denen sich Kommandos und unabhéngige Programme
fiir das Modellieren und Berechnen von Bauteilen erstellen lassen [MSC.Software, 2011b]. Fiir
die Weiterverarbeitung und Kontrolle der Ergebnisse wird Excel 2007 in Verbindung mit einem
Visual Basic for Applications (VBA) Makro verwendet.

Zur einheitlichen graphischen Ausgabe der Ergebnisse dient Gnuplot (Version 4.6). Das Pro-
gramm ermoglicht es zwei oder dreidimensionale Messdaten und Funktionen skriptgesteuert

auszugeben. Die Plots konnen in verschiedenen Dateitypen exportiert und manipuliert werden.

4.4. Datengenerierung

Pro Modell werden wie in Kapitel 4.1 beschrieben, drei Lastkonfigurationen berechnet. Vor dem
Erstellten einer .bdf Datei konnen die Lastfille zusammen mit den SPCs in gewiinschter Last-
kombination zusammengefasst (load cases) und ausgewihlt werden. Die Lastfélle sind separiert
in der Ergebnisdatei (.f06) aufgelistet und lassen sich leicht getrennt auswerten.

Die .bdf Datei setzt sich aus drei Grundlegenden Abschnitten zusammen:
e der Ezecutive Control Section
e der Case Control Section
e der Bulk Data Section

Im Ezecutive Control Section wird die Rechenmethode festgelegt. In dieser Arbeit wird durch-
géngig linear statisch gerechnet (MSC.NASTRAN - SOL101).

Im n#chsten Abschnitt werden die drei Lastfille definiert, die mit den Stichworten LOAD und
SPC auf die nachfolgenden Kéfte und Randbedinungen in der Bulk Data Section referenzieren.
Dariiber hinaus kénnen die Ausgabeparameter gesteuert werden, um die GroBe und Ubersicht-
lichkeit der .f06 Datei zu verbessern. Die Ausgabe der Befehle wird fiir jeden Lastfall separat

aufgelistet. Folgende Befehle werden, wie in Tabelle 4.3 aufgelistet, verwendet:
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Tabelle 4.3.: Formatierung der .bdf Datei

Befehl Ausgabe im .f06 File

SPCFORCE = ALL alle Lagerkrifte werden geschrieben
MPCFORCE(PLOT) = ALL schreiben der result. und max. Kréfte der RBEs
EQUILIBRIUM = YES Equilibrium Checks dient zur Kontrolle des Modells
OLOAD(PLOT) = ALL globale Krifte werden erfasst und geschrieben
DISPLACEMENT(PLOT) = ALL  berechnet die Verschiebungen
STRESS(PLOT)=ALL Belastungen werden berechnet,

aber nicht in die .f06 Datei geschrieben

Die Bulk Data Section definiert schlussendlich den Zusammenhang von Knoten, Elementen,
Kriften und Randbedingungen.

Die verwendete Prozesskette (Abbildung 4.6) setzt eine Reihe im vorherigen Kapitel beschrie-
benen Software voraus. Nach der Berechnung der Ergebnisse durch MSC.NASTRAN wird die
.0p2 Datei zur ersten Auswertung in MSC.PATRAN eingelesen.

Uber die Ergebnissausgabe (Results) konnen die Ergebnisse in resultfiles fiir jeden einzelnen
Lastfall (Konfiguration) erzeugt und individuell formatiert werden. Die Ausgabe enthilt un-
ter anderem die Element IDs, X-Y-Z Koordinaten und Berechnungsergebnisse (von Mises, X-
Komponente, Y-Komponente und X-Y Komponente) die zeilenweise von jedem einzelnen Ele-
ment vorliegt. Die Ergebnisse werden fiir jedes Element im Schwerpunkt angegeben und nach
der X-Koordinate sortiert in die Datei geschrieben. Es werden jeweils zwei Report Files pro
Konfiguration erzeugt. Eine enthilt die Ergebnisse der berechneten Drucklasten und die ande-
re die der Padlasten. Beide Ausgabedateien sind identisch formatiert, was das automatisierte
Auswerten der Daten moglich macht. Die Ergebnisse werden mit Hilfe eines VBA Makros in ein
Exceltemplate eingelesen. Insgesamt werden pro Datei acht Spalten und mit einer variierenden
Anzahl von Zeilen in die Tabelle geschrieben. Ein Plausibilitédtscheck stellt anhand der IDs fest,
ob die richtige Kombination an Daten ausgewahlt und kein Ergebnisse doppelt eingelesen wurde.
Das Template errechnet die absoluten und prozentualen Abweichungen und schreibt diese in ein
Gnuplot Datenformat (.dat Datei).
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Modelcheck

.op2 File
MSC.PATRAN 406 File

PCL Session Skript .bdf File

- Geometrie erstellen
- Vernetzen
- Eigenschaften definieren

MSC.NASTRAN
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Resultcheck
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- Konfiguration 1
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- Report file einlesen

- Sortieren dat File - GNU Plot File einlesen
- Diff. Berechnen ' - Plots erstellen

- GNU Plot File schreiben I Interpretation I
Spannungen

Abbildung 4.6.: Prozessablauf



5. FE Modell

In diesem Kapitel soll niher auf die zur Idealisierung verwendeten Elemente und das PCL
Programm eingegangen werden. Das Programm ist in der Lage, die Struktur automatisch und
vollsténdig zu generieren. Um die Fehlerfreiheit zu gewéhrleisten, erfolgt im anschlieBenden

Kapitel eine Modellverifikation.

5.1. Ildealisierte Strukturen

Im folgenden sollen kurz die verwendeten finiten Elemente, mit denen die Geometrie idealisiert
worden ist, beschrieben werden. Zur Idealisierung der geometrischen Struktur stehen verschie-
dene Elemente zur Verfiigung. Je nachdem ob es sich um ein- oder zwei dimensionale Elemen-
te handelt, konnen diese iiber verschiedene Eigenschaften von Stében, Balken, Scheiben oder
Platten verfiigen. Bevorzugt werden im allgemeinen gleichméflige, ebene Viereckselemente um
flichige Geometrien zu diskretisieren. Bei schwierigen verwundenen Oberflichen kann es aber
aufgrund der besseren Formerhaltung giinstiger sein, Dreieckselemente einzuseten. Dreiecksele-
mente sind aber aufgrund ihres mathematischen Ansatzes steifer und kénnen Abweichungen in
den errechneten Spannungen erzeugen. Auch eine Mischung (inhomogenes Netz) aus beiden Ele-
mentstypen ist denkbar, um die vorher genannten Vorteile beider Elemente nutzen zu kénnen
[Heim, 2005].

Das Klappenmodell ist mit Hilfe von flichigen Elementen (QUAD4) vernetzt worden, die durch
vier Eckknoten definiert sind und sich durch ihre lineare Formfunktion auszeichnen. Die Form-
funktion beschreibt die Anndherung an das reale Verformungsverhalten durch ein Polynom.
Diese Elemente besitzen eine lineare Formfunktion, d.h. das Verschiebungsfeld kann nur zwi-
schen zwei Punkten, also linear, interpoliert werden. Je mehr Elemente zur Idealisierung genutzt
werden, desto hoher ist die Netzfeinheit. Sie beschreibt die rdumliche Ausdehnung einzelner
Elemente bzw. Elemente pro Flichen- oder Volumeneinheit (Abbildung 5.1(b)). Je feiner die
Diskretisierung ist, desto genauer wird das Ergebnis bzw. kleiner werden die gemachten Fehler

der approximierten Loésung.

32
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" x_Knoten,

[ mema)
./

A

(a) QUAD 4 Element (b) Geometrieidealisierung am Beispiel eines Krei-
ses nach [Heim, 2005]

Knotenj

Abbildung 5.1.: Quadratisches Elemente mit linearer Formfunktion und quantitative Darstellung
der Geometrieidealisierung

Uber die homogenen 2D Eigenschaften (properties) Schale (Shell) konnen isotrope Werkstoffe
abgebildet werden. Die Dicke ist gegeniiber der Ausbreitung der anderen zwei Raumrichtungen
sehr klein. Diese sind in der Lage, Belastungen in- und out-of-plane aufzunehmen [MSC.Software,
2010]. Vernetzt wird die Oberflichengeometrie mit einem moglichst gleichformigen Netz (Iso-
mesh), die durch eine einfache Unterteilung der Elemente erreicht wird. Die Netzgrofie wird
vorher mit dem Befehl meshseed festgelegt [MSC.Software, 2011a).

Die Stringer werden iiber ein Balkenelement (bar) mit der Eigenschaften beam erzeugt (Abbil-
dung 5.2). Die Elementlinge orientiert sich dabei an der Gréfie des Netzes, damit es zu einer
vollstéandigen Verbindung der Elemente mit der Haut kommt. Die Elemente sind in der Lage
Zug-, Druck-, Biege- und Torsionskriifte aufzunehmen. Uber die Eigenschaften werden zudem
die Querschnittsform eines 30x30x3mm Aluminium T-Profils festgelegt. Die Orientierung des
Flansches wird parallel zur Haut ins Klappeninnere gesetzt. Der obere Teil des Klappenkastens

wird insgesamt durch sieben Stringer und der untere durch acht Stringer versteift.

(a) Querschnitt des Profils mit Stringern (b) Isometrische Ansicht des Profils mit Stringern

Abbildung 5.2.: Stringerintegration

Die Krafteinleitungspunkte werden iiber Starrkoérperelemente (Rigid Body Elemente - RBE)
groBflichig in die Struktur eingeleitet, um unrealistisch hohe Spannungen zu vermeiden. Das
trifft auf die Verbindung der Lever mit den Rippen als auch auf die durch Knotenkréifte simu-
lierte Padkréfte zu. Diese RBE2 sind unendlich steif und bestehen aus einem unabhéngigen und

mehreren abhéngigen Knoten und werden zur Verbindung von Knoten und Schalenelementen
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genutzt. Der unabhéingige Knoten gibt vor, wie sich die abhéngigen Knoten im Verhéltnis zum
Abstand, Hebelarm und Rotation verschieben [MSC.Software, 2011a].

Die Verbindung zwischen der Haut der Klappe und den Pads wird mit Bar2 Elementen realisiert.
Dabei werden alle gegeniiberliegenden Knoten direkt verbunden. Es handelt sich um einfache
Balkenelemente die mit Hilfe von zwei Knoten definiert werden. Diese bekommen die Eigenschaf-
ten eines skalaren Feder-/Dimpferelementes (CBush) mit sehr hohen Federkonstanten (1 % 10)*
in allen drei Raumrichtungen zugewiesen. Normalerweise werden durch solche Elemente Bolzen
oder #hnlichen Strukturen idealisiert, da sich ihre FEigenschaften gut anpassen lassen.

Ebenfalls als Bar2 sind die Lever idealisiert worden. Uber die Eigenschaften CBar sind Quer-
schnittsinformationen einen Aluminiums Kastenprofils mit definierter Wandstéirke und Orien-

tierung festgelegt worden.

5.2. Aufbau des PCL Programms zur Erstellung der parametrischen

Landeklappe

Bei der Programmierung des Models wird auf eine iibersichtlichen Aufbau und gut strukturierten
Programmcode geachtet. Dazu zdhlt, dass die Funktionen alle einzeln in .pcl Dateien vorliegen
und im Session File eingebunden werden miissen um diese benutzen zu kénnen (Abbildung 5.3).
Alle Variablen und Funktionen sind so weit wie moglich mit leicht verstdndlichen Klarnamen
versehen um eine bessere Ubersicht zu gewiihrleisten. Zudem sind die wichtigsten Programm-
schritte kommentiert und die Variablen bei der Deklaration kurz erklért. Die .pcl Dateien werden
mit einem Kommentar eingeleitet, der kurz die Funktion und die Ein- und Ausgabevariablen
erldutert. Ausgefiithrt wird das PCL Skript iiber MSC.PATRAN, in dem die MAIN.ses Datei
als Session Datei getffnet wird. Das Skript ist hierarchisch aufgebaut, so dass die MAIN.ses
dazu dient die FE Model Parameter zu &ndern und die einzelnen Funktionen aufzurufen. Im

folgendem werden die einzelnen Funktionen niher beschrieben.

Main.ses

v v 2 v v v
Creating Creating Creating Creating
curve Spars Elements Pads
groups.pcl surfaces.pcl meshing.pcl beams.pcl

NACA

generator.pcl

Creating
mpe.pcl

A4

Create
New skin
groups.pcl

Creating Creating
forces.pcl Mat prop.pcl

Creating Creating
lever.pcl spe.pcl

Abbildung 5.3.: Struktur des PCL Skriptes
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MAIN:.ses

Die MAIN.ses dient dazu, die ben6tigten PCL Funktionen einzubinden, aufzurufen und die glo-
balen Variablen zu definieren und den entsprechenden Funktionen zu iibergeben. Dariiber hinaus
konnen den Variablen Anfangswerte zugeteilt werden. Die wichtigsten Modellvariablen fiir (z.B.
Klappenlidnge, -breite) konnen somit geéindert werden, ohne das der User die einzelnen Funktio-
nen selber aufrufen oder &ndern muss. Das Modell lisst sich somit iibersichtlich und kontrolliert
iiber das Session File steuern. Um groflere Fehler zu vermeiden werden nicht unterstiitze Pa-
rametervariationen abgefangen und durch giilige Werte ersetzt. Ein Beispiel fiir die MAIN.ses
Datei befindet sich im Anhang A.

NACA _generator.pcl

Urspriinglich stammt das Programm von Dr.-Ing. Jorg Seeger und ist in FORTRAN95 geschrie-
ben. Freundlicherweise durfte ich Teile des Quellcodes in PCL iibersetzen, was das Klappenmo-
dell noch variabler macht. Die Geometrie der NACA 4 & 5 Profile lassen sich mathematisch
beschreiben, was diese fiir Voruntersuchung trotz des &lteren Designs immer noch interessant
machen. Diese Funktion erzeugt Koordinatenpunkte eines beliebigen NACA Profils der Serie
4 und fiinf Profile der NACA 5 Serie. Die Anzahl der erzeugten Punkte lasst sich ebenso wie
die Verteilung (BIAS) der Punkte auf dem Profil steuern. Uber einen BIAS Wert < 1,0 werden
die x Koordinatenabstédnde der Punkte im Nasenbereich kontinuierlich kleiner um eine bessere
Profilform im vorderen Bereich zu bekommen. Zunéchst wird die y-Koordinaten der Skelettlinie
erzeugt und die Dickenverteilung des Profils um diese berechnet. Anschlieffend werden die Punk-
te von der Oberseite der Hinterkante iiber die Nase zur Unterseite der Hinterkante bestimmen
(vgl. Abbildung 5.4(a)).
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[
(a) NACA Profilgeometrie (b) Geometrie der Klappe & farblich hervorgehobene
Gruppen

Abbildung 5.4.: Aufbau der Klappengeometrie

Creating_curve_groups.pcl

Diese Funktion verbindet die vom NACA_generator.pcl erstellten Profilpunkte mit Kurven und
verbindet gegeniiberliegende Punkte der Ober- und Unterseite miteinander. Daraus ergibt sich
die erste Rippe der Klappe. Anschlieflend werden Gruppen fiir die Vorderkante, Hinerkante und
den Fliigelkasten erzeugt (Abbildung 5.4(b)). Diese enthalten Punkte und Kurven der genannten

Bereiche um die weitere Verarbeitung zu erleichtern.
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Creating_spars_surfaces.pcl

Als Grundlage fiir die Klappenform wird die erste Rippe genutzt. Die Geometrie wird kopiert
und und um einen vom Benutzer festgelegten Wert so oft verschoben bis die maximal Linge der
Klappe erreicht ist. Somit ist die Ausdehnung bekannt und die Rippenflansche und die Holme
konnen generiert werden. In einem zweiten Schritt werden dquivalente Punkte der Rippen mit
dem des Rippenflansche verbunden und diese wiederum mit dem Punkt der néchsten Rippe. Sie
bilden die spétere Haut zwischen zwei Rippen. Als néichstes folgt die Definition von Oberflachen,
die jeweils von vier Kurven begrenzt werden. Somit entsteht jetzt eine geschlossene Struktur, die
vorher iiber die Kurven definiert worden ist. Natiirlich werden auch hier wieder in allen Schritten

Baugruppen in Gruppen zusammengefasst.

Creating_elements_meshing.pcl

Um die erstellte Geometrie zu idealisieren kann vor dem Vernetzen das soganannte Mesh Seed
durchgefithrt werden. Hierbei wird auf einer Kurve die mogliche Elementlénge projiziert. Das
Mesh Seed wird auf der Kurve an der Hinterkante der Klappe durchgefiihrt um die Struktur in
Tiefenrichtung, die Haut, zu vernetzen. Desweiteren wird ein Mesh Seed auf den Profilkurven
und auf den Holmkurven durchgefiihrt. Diese weisen zwar einen deutlich kleineren Abstand auf
als die Kurven zwischen den Rippen auf, aber je nach Elementgrofie kann die Vernetzung hier
auch beeinflusst werden. Danach werden Flange, Hinterkante, Klappenbox, Holme, Rippen und
die Hinterkante vernetzt. Am Ende werde doppelte Knoten entfernt ( Equivalence), um Fehler zu
vermeiden. Gleichzeitig werden wahrend der Idealisierung benutzt um die Bereiche in sinnvollen

Gruppen zusammenzufassen.

Creating_pads_beams.pcl

Zum Aufbringen der virtuellen Last durch die simulierten Lasteinleitungspunkte miissen diese im
Model ebenfalls nachgebildet werden. Die sogenannten Pads sorgen an den Schnittpunkten der
Rippen mit den Holmen fiir eine grofiflichige Einleitung der Krifte in die Struktur (Abbildung
5.5(b)). Andernfalls konnte es zu extrem hohen Spannungen und lokalen Effekten fiihren, die
nicht erwiinscht sind. Die Pads werden gleichméflig iiber alle Rippen-Holm Schnittpunkte der
Klappe verteilt. Zuerst werden die Pads des Vorderholms und dann die des Hinterholms erzeugt.
Dazu wird fiir jedes Pad ein neues Koordinatensystem auf dem Knoten des Schnittpunktes defi-
niert. Diese ist um 45° zu dem Ursprungskoordinatensystem gedreht, was auch auf die Lage der
Pads Einfluss hat. Es werden definierte Knoten aus der Klappenunterseite ausgewahlt und um
einen festgelegten Abstand in negativer Z-Richtung kopiert. Anschliefend werden mit Hilfe der
neu erzeugten Knoten wieder Elemente erzeugt. Jeder neue Knoten wird mit seinem Pendant,
also Knoten auf der Klappenunterseite mit den selben X-Y Koordinaten durch ein Federelement
(Cbush) verbunden (Abbildung 5.5(a)).
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(a) Pad mit RBE und Kraftvektor (b) Positionierung der Pads

Abbildung 5.5.: Form und Lage der Pads

Creating mpc.pcl

Die Krafteinleitung erfolgt iiber an die Pads angeschlossene RBE Elemente. RBE Elemente wer-
den oft zur Einleitung von Kriften verwendet. Es handelt sind um unendlich steife Elemente
die iiber mehrere Knoten an die Pads angebracht werden. Der zentrale RBE Knoten wird mit
dem in der Mitte der Pads liegenden Knoten verbunden. Die Anzahl der sogenannten abhdngi-
gen Knoten kann vom Benutzter gesteuert werden. Die Auswahl der Knoten geschieht iiber die
Listen Funktion, indem die Knoten eines definierten Bereichs ausgewéhlt werden. Diese abhén-
gigen Knoten verschieben sich ebenso wie der Zentralknoten plus dem Produkt aus Hebelarmen
und der Rotation des Zentralknotens. Auch hier werden alle Elemente und Pads in sinnvollen

Gruppen zusammengefasst.

Creating_lever.pcl

Das Klappenmodell verfiigt iiber zwei Lasteinleitungsrippen (Abbildung 5.6(a)) die mit den soge-
nannten Levern verbunden sind. Die Lever stellen die Anbindung zum Fliigel da. Die Kopplung
wird simuliert, indem eine Dreieckskonstruktion aus Balkenelmenten erstellt wird. Im Bereich des
Vorderholms werden die Balkenelemente in negativer Z-Richtung ausgefiihrt und mit dem Bal-
kenelement, dass an dem Hinterholm befestigt wird, verbunden. Die Lasteinleitung erfolgt hier
ebenfalls wieder iiber RBE Elemente. Der Zentralknoten liegt im Rippen-Holm Schnittpunkt. Al-
le weiteren Knoten verteilen sich iiber eine definierbare Fliche der Krafteinleitungsrippe. Auch
hier werden pro Rippe zwei neue Koordinatensysteme (Hinter-, Vorderholm) zur einfacheren
Positionierung erzeugt. Die Lever werden zur besseren Unterscheidung als Lever A (Abbildung
5.6(b)) und Lever B bezeichnet.
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Rippe Lever A .
Symmetrie

(a) Krafteinleitungsrippe (b) Klappe in Draufsicht mit Primérstrukturen

Abbildung 5.6.: Lever Position und Anbindung an die Rippe

Creating_spc.pcl

Durch single point constraints (SPCs) kénnen Randbedinungen auf das Model aufgebracht wer-
den, um die Lagerung der realen Struktur zu simulieren (Abbildung 5.7). Das Klappenmodell
ist statisch bestimmt gelagert. SPCs werden auf Knoten aufgebracht und kénnen beliebig vie-
le der drei translatorischen und rotatorischen Freiheitsgerade sperren. An Lever A werden am
Fusspunkt alle drei translatorischen Freiheitsgrade gesperrt und an Lever B die Verschiebung

in Y- und Z-Richtung. Damit kénnen Zwangsbedingungen verhindert werden, die eine andere

Belastung der Struktur erzielen wiirden.

(a) SPCs an beiden Levern (b) Ansicht der Lagerung von Lever A

Abbildung 5.7.: Lagerung der Lever

Create_new_skin _groups

Diese Funktion teilt die schon vorhandenen Gruppen der Haut nochmals auf. Die Haut der
Vorder- und Hinterkante werden getrennt in einem oberen und unteren Teil gespeichert. So
liegen alle Baugruppen der Haut in einzelnen Gruppen vor. Zuerst werden die Inhalte Geome-
triegruppen per Stringfunktion getrennt und in verschiedenen neuen Gruppen gespeichert. Um
auch die FE Gruppen neu zu erstellen, werden die Inhalte der Geometriegruppen ausgelesen
und aus der Datenbank die dazugehorigen dquivalenten finite Elemente extrahiert und abgespei-
chert. Diese Funktion erleichtert es unterschiedlich grofie Druckkrifte auf verschiedenen Teilen

der Struktur aufzubringen.
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Creating_forces.pcl

Auf der Klappenstruktur sollen sowohl Druckkréifte-, als auch simulierte Krafte durch das Last-
geschirr (Pads) aufgebracht werden. Diese Funktion stellt je nach Benutzereingabe vier Mog-
lichkeiten bereit. Zum einen Knotenkrifte oder Verschiebungen, die iiber die Pads aufgebracht
werden und die Luftlasten simulieren und drei verschiedene Arten von Druckkréften. Diese sind
so definiert, dass sie auf die komplette Ober- und Unterseite der Klappe wirken, aber mit unter-
schiedlicher Grofle. Eine konstante Druckkraft auf der Saug- und Druckseite mit unterschiedlicher
stirke. Eine zweite, die eine Dreieckslast darstellt und den Maximalwert auf Hohe des Vorder-
holms hat. Beide sind iiber die Spannweite konstant. Als letztes eine Fléchenlast, die sich an der
Auftriebsverteilung einer realen aerodynamisch belasteten Struktur orientiert. Diese ist sowohl
in Spannweiten- als auch in Tiefenrichtung der Klappe elliptisch verteilt. Der Benutzer kann in

der MAIN.ses, je nach Eingabe, eine der Konfigurationen wahlen.

Creating mat_prop.pcl

Der Struktur muss zur Berechnung noch Eigenschaften zugeordnet werden. Das sind zum einen
Materialkennwerte als auch Information zu Bauteilabmafien. Anfangs werden fiir die Berechnun-
gen vier Basismaterialien definiert. Diese sind Aluminium, Titan, Stahl und ein fiktives extra
Steifes Material fiir die Lever. Diese lassen sich einfach erweitern und durch Stichworte ein-
fach in der MAIN.ses auswihlen. Im weiteren Verlauf werden allen Baugruppen Eigenschaften

zugewiesen. Unter anderem auch die Abmafle des hohlen Vierkantprofils der Lewver.

5.3. Modell Verifikation

FE Modelle bilden die Realitét niemals vollsténdig ab und stellen immmer nur ein approximiertes
Ergebnis da. Trotzdem sollen die Losungen so genau wie moglich sein bzw. das Systemverhalten
sicher wiedergeben. MSC.PATRAN\MSC.NASTRAN bieten verschiedene Verfahren an, um das
Modell zu testen und zu verifizieren. Als erstes kann noch vor der ersten Rechnung dank des
Preprozessors falsch indealisierte Elemente, Ubergéinge und unzuléssige Netzverformungen er-
kannt werden. Im néchsten Schritt wird mit ersten Rechnungen getestet, ob sich die Kréifte und
Lagerreaktionen wie gewiinscht verhalten. Da alle Werte einheitenfrei eingetragen werden, ist

auf einen konsistenten Zusammenhang zu achten. Folgende Konventionen sind gewéhlt worden:
e geometrische Groflen in mm

o Kraftein N

N
mm?2

e Driicke in

e E-Modul in &

mm?2

Der Vergleich zwischen FE Rechnung einem analytischen Ansatz kann als Teil des Postprozes-

sings weitere Fehler aufdecken.
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5.3.1. Vorbereitung der Rechnung

Im folgenden soll das Modell anhand der Elementqualitét bewertet werden (siche Tabelle 5.1).
Beim Idealisieren wird ein moglichst homogenes Netz angestrebt, was den Qualitéitskriterien
hinsichtlich des quad verification tests von MSC.PATRAN entspricht. Dieser listet alle Vierecks-

elemente auf, die die folgenden Kriterien nicht erfiillen:

Tabelle 5.1.: Soll-Ist Vergleich der Elementkriterien des Modells

Check Max. Wert Model
Aspect Ratio < 5 Max=2,016
Warp Angle < 0,05 Max=0,0
Skew Angle < 30 Min=13,420
Taper < 0,5 Max=0,0602

Aspect Ratio (Abbildung 5.8(a)) beschreibt das Langenverhéltnis der Seitenhalbierenden (hy, ho)
des Viereckelements. Im Idealfall sollte das Verhéltnis bei eins liegen, Werte von kleiner als fiinf
fithren aber immer noch zu akzeptablen Ergebnissen.

Der Warp Angle (Abbildung 5.8(b)) gibt an ob das Element verzerrt vorliegt. Mit einer ebenen
Referenzebene wird der Winkel S bestimmt. Die Strecke h ist dabei der Abstand zwischen den

Eckknoten im Abstand zur kiirzesten Ecke [..

h
8= arcsinl— (5.1)

e

(a) Aspect Ratio (b) Warp Angle

Abbildung 5.8.: Seitenverhéltnis (a) und Verdrehungswinkel (b)

Die Verzerrung wird iiber den Skew Angle gemessen (Abbildung 5.9(a)). Definiert ist er als
Differenz 90 o —« {iber den Winkel in dem sich die Seitenhalbierenden schneiden.

Der Taper Test sagt etwas iiber die Verjiingung und Zuspitzung aus (Abbildung 5.9(b)). Das
Viereckselement wird in vier Dreiecke unterteilt die im Mittelpunkt miteinander verbunden
sind. Der errechnete Wert setzt sich der Flache des kleinsten Dreiecks a dividiert durch die

Gesamtflache A = a1 + as + a3 + a4 des Elements zusammen.

4
Taper Ratio = a (5.2)
ar +az+az+ay
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(a) Skew Angle (b) Taper Test

Abbildung 5.9.: Verschiebewinkel (a) und Zuspitzung (b)

Neben diesen von MSC.Patran automatisch generierten Checks kénnen per Shrink Plot, Hid-
den Line/Shaded Plots und der Suche nach Free Fdges allgemeine Modellierungsfehlern gesucht
werden. Mit den Funktionen lassen sich auch bei komplexeren Bauteilen fehlende Elemente, Ver-
kniipfungen und freie Knoten erkennen.

Neben diesen eventuell gut sichtbaren Fehlern kénnen Elemente ohne oder falschen Eigenschaften
ebenfalls abweichende Ergebnisse erzeugen. Uber den Meniipunkt Utilities unter Group lassen
sich PCL Skripte aufrufen, die alle Elemente ohne Eigenschaften in einer Gruppe zusammenfas-

sen oder alle Gruppen mit den selben Eigenschaften filtern.

5.3.2. Verifikationsmoglichkeiten durch den Gleichungsloser

Der Gleichungsloser kann verschiedene Modelliiberpriifungen durchfithren. Diese Modellchecks
werden in der .f06 Datei pro Lastfall zusammengefasst und gespeichert. Es lassen sich unter
anderem die aufgebrachten Lasten kontrollieren und resultierenden Lagerreaktionen bestimmen.
Die resultierenden Gesamtlasten (OLOADS) kann Aufschluss tiber die richtige Krafteinleitung
geben. Aufgelistet werden alle Kriafte und Moment, die fiir die resultierende Belastung verant-
wortlich sind. Diese Funktion wird verwendet, um die drei auf das Modell aufgebrachten Druck-
kréifte so zu skalieren, dass alle die selbe resultierende Last in Z-Richtung aufweisen, damit
die Konfigurationen besser vergleichbar sind. Zudem kénnen Ubertragungsfehler der Padlasten
leichter aufgespiirt und die Modelle schnell miteinander verglichen werden.

Durch die Symmetrie der konstanten Drucklast lasst sich die resultierende Gesamtkraft wie folgt

ausdriicken:

FGes = Apoben : Aoben + Apunten : Aunten =2 Ap : AGesamt (53)
Der Druck pro Fldcheneinheit ergibt sich aus:

2
_ Cp P Vo

o 5.4
5 +p (5.4)

p

Bei Standardathmosphére und einer durchschnittlichen Rotationsgeschwindigkeit von 30()]%” (83,33%)

ergibt sich ein Druck von:

+2.1,225%% . 83 33™ N
p= 2 * +101300Pa = £109807Pa = £0,109807——;
mm

(5.5)
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Fiir den Auftrieb und somit den Kréften am Fliigel wirklich verantwortlich ist die Druckdifferenz:

Ap = £p — peo = £109807Pa — 101300 Pa = +8506,9 Pa = +0,008507 5 (5.6)
mm
Wie in Formel (5.3) dargestellt, entspricht ein Ap der folgenden Gesamtkraft:
Fges =2 Ap - Agesamt = 2 - 0,008507 5 - 7500mm - 1500mm = 191407,5N (5.7)
mm

Die Druckkrifte werden im Modell auf die komplette Ober- und Unterseite aufgebracht. Durch
die Definition einer Saug- und Druckseite sind alle Kraftvektoren global in positiver Z-Richtung
orientiert. Das Ergebnis entspricht genau dem Wert der in der .f06 Datei unter OLOADS (Ab-
bildung 5.10) in Z-Richtung zu sehen ist. Es kann somit davon ausgegangen werden, dass das
Modell im Hinblick auf die Druck- und Lagerkrifte richtig arbeitet. Die Lastfélle (subcases) auf

der linken Seite sind die in Kapitel 4.1 beschriebenen Konfigurationen 1-3:

] OLOAD RESULTANT
SUBCASE/ LOAD
DAREA ID TYPE T1 T2 T3 RL R2 R3
0 1 FX 1.676310E-14 —-—— —-—— —-—— 6.814192E-13 -2.671372E-11
FY ———= 5.142077E-11 - 8.042009E-09 - 1.662642E-08
FZ -— -— 1.5178590E+05 1.438417E+08 -7.194986E+08 —-——=
MX —— —-—— —-—— 0.000000E+00 —-—— —-——
MY ———= - - - 0.000000E+00 -
Mz -— -— ———— -— -— 0.000000E+00
TOTALS 1.676310E-14 5.142077E-11 1.435417E+De —-7.194986E+08 1.635928E-09
0 2 FX 5.595317E-16 - REES - 1.286099%E-12 1.54572%E-12
FY ———= —-5.55%4571E+03 - 1.1859588E+05 - —2.24B8870E+07
Fz — -— 1.917891E+05 1.189084E+08 -7.194950E+08 —
MX —— —-—— —-—— 0.000000E+00 —-—— —-——
MY ———= - - - 0.000000E+00 -
Mz -— -— —— -— -— 0.000000E+00
TOTALS 5.595517E-16 —5.594571E+03 1.190274E+De —7.194390E+08 —2.248870E+07
0 3 FX 3.444314E-07 - ———= - 8.071114E-05 -2.600274E-04
FY ———= 2.056405E+03 - —-7.570624E+05 - T.T153%94E+06
Fz — -— 1.917889E+05 1.43B145E+08 -7.195699E+08 —
MX —— —-—— —-—— 0.000000E+00 —-—— —-——
MY ———= - - - 0.000000E+00 -
Mz -— -— —— -— -— 0.000000E+00
TOTALS 3.444314E-07 2.056405E+03 1.430174E+De —-7.195699E+08 7.715394E+06
1 AIRLOADS MAERCH 7, 2013 MSC.NASTRAEN &/20/08

Abbildung 5.10.: Kontrolle der resultierenden Krifte der drei Lastfille Anhand der simulierten
Drucklasten

Uber diese Ausgabe sind die Padkrifte fiir das Vergleichsmodell ermittelt worden (vgl. Abbil-
dung 4.3). Mit der Ausgabe der Lagerkrifte (SPCFORCE=ALL) lasst sich kontrollieren, ob das
Modell im Kriftegleichgewicht ist. Alle aufgebrachten Lasten miissen sich in den Lagernreaktio-
nen wiederfinden lassen. Ein vergleichbarer Test ist der Equilibrium Check der die applizierten
Krifte direkt mit den SPC und MPC Kréften vergleicht und berechnet, ob sich das Modell im
Gleichgewicht befindet.

5.3.3. Auswerten und Nachbereiten des Ergebnisse

Liegen erste Ergebnisse vor, kann ein Abgleich mit einer analytischen Rechnung zur abschlieflen-
den Verifikation des Modells verwendet werden. Zum Vergleich wurde der Ansatz eines einseitig

fest eingespannten Kragbalkens verwendet. Die Randbedingungen der Klappe sind auf diesen



Kapitel 5. FE Modell 43

Fall angepasst worden. Damit sich die Klappe weder verdreht, noch zu grofie Lasten in einem
Punkt eingeleitet werden miissen, ist die angreifende Kraft symmetrisch aufgeteilt worden. Die
zwei Kraftvektoren greifen an den #ufleren Holm-Rippen Schnittpunkten an (vgl. Abbildung
5.11(a)). Die Klappe hat die selben Dimensionen, wie schon in Kapitel 4 Tabelle 4.1 dargestellt.

Folgende Modifikationen sind gemacht worden:
e Last F, = 5000N an zwei Einleitungspunkten

e Anderung der Randbedingungen: Die Knoten der ersten Rippe sind in allen translatori-

schen u. rotatorischen Richtungen festgesetzt

Zum Vergleich dient die Formel der Balkenbiegung fiir einen einseitig eingespannten Kragbalken
mit der Biegesteifigkeit £I und der Balkenlédnge (:

w(z) = E};yy (lx; - f) (5.8)

Die maximale Auslenkung der des Vorderholms FE Rechnung betridgt 148,03mm. Der analy-

tischen Ansatz liefert eine maximale Auslenkung von 152,35mm. Die maximale Unterschied
zwischen den beiden Ergebnissen liegen bei 2,8% am Klappenende. Wie in Abbildung 5.11(b) zu
erkennen ist, sind die Ubereinstimmungen, trotz der gemachten Vereinfachungen, sehr gut. Das
Flachentrigheitsmoment ist in einer ersten Handrechnung auf I, = 130099713mm* bestimmt
und anschlieBend mit CATIA V5 auf I, = 128200000mm? verfeinert worden. Als Material

wurde Aluminium mit einem E-Modul von E = 72000N/mm? verwendet.

200

Il Il
Analytischer Ansatz - Kragbalken —
FEM - Klappendurchbiegung des Vorderholms

150

Auslenkung Z-Koordinatenrichtung [mm)]

50 - /// =
(. ! 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 S000
‘ i X Spannweite [mm]
(a) FE Modell (b) Vergleich der Biegelinien eines Balken und des Klap-
penmodells

Abbildung 5.11.: Vergleich der FE Rechnung mit dem analytischen Ansatz
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5.4. Konvergenzanalyse

Neben den Qualitétskriterien, wie sie in Kapitel 5.3 beschrieben sind, ist die Auflésung des Net-
zes, fiir genaue Ergebnisse, von entscheidender Bedeutung. Die Auflésung des Netzes und die
Wahl der Elementetypen muss der Problemstellung gerecht werden.

Das Netz wird von dem Netzgenerator (MSC.PATRAN) erzeugt. Dieser sorgt dafiir, dass die
Geometrie in finite Elemente aufgegliedert wird.

Ab einem Grenzwert ist eine Steigerung der Auflésung nicht mehr sinnvoll, da diese den Rechen-
aufwand extrem erhoht, ohne das die Ergebnisqualitit noch stark zunimmt. Angestrebt wird ein
homogenes Netz mit geeigneter Auflosung. Jedes Modell muss aus diesem Grund validiert und
eine optimale Netzauflosung gewéhlt werden. Die folgende Konvergenzanalyse wird anhand von
sechs Modellen mit unterschiedlichen Netzauflosung durchgefiihrt.

In der folgenden Tabelle 5.2 sind alle Modelle des Konvergenzanalyse aufgelistet. Ausgangsgeo-
metrie ist ein 5m langes und 1m tiefes Model mit symmetrischem NACA 4 Profil mit 7 Rippen.
Die Materialstirke von Haut, Rippen und Holmen wird durchgingig auf 3,5mm gesetzt und
als Werkstoff wurde Aluminium gewéhlt. Die Rippen sind auf Stofl an der Haut angebracht,
was den Flansch in diesem Modell negiert. Die Holme sind in 25% und 75% der Profiltiefe
eingebracht. Ausgehend von diesem Basismodell werden die Anzahl der Knoten und Elemente
suksessiv erhoht, um die netzunabhéngige Losung zu finden. Damit das Modell auch weiterhin
den Priprozessortest (quad verification tests) besteht, miissen die Variablen Profilpunkte, Fle-
mentbreite, Haut und Elemente Rippe angepasst werden. Uber die Anzahl der Punkte auf den
Profilen und der Elementbreite der Haut lasst sich sicherstellen, dass die erzeugten Elemente
eine moglichst rechteckige Form erhalten. Die Elemete der Rippen beschreibt die Anzahl der
Elemente in Z-Richtung. Die Elementbreite wird anfangs von 100mm in 25mm Schritten auf
25mm reduziert. Durch den nichtlinearen Zusammenhang zwischen Elementbreite und Elemen-
tenanzahl wird die Breite in den Modellen 5 & 6 nicht mehr so stark reduziert (vgl. Abbildung
5.12). Insgesammt werden in sechs Schritten die Anzahl der Elemente fast um den Faktor 140
erhoht. Das Modell wird bei jeder Rechnung mit der selben Kraft beaufschlagt. Die resultieren-

Tabelle 5.2.: Verfeinerung der Netzauflosung in sechs Modellen

Profilpunkte Elementbreite Elemente Knoten Elemente

Haut Rippe
Modell 1 15 100 1 1478 1618
Modell 2 20 75 3 2800 3012
Modell 3 30 50 5 6816 7153
Modell 4 40 25 7 18062 17480
Modell 5 50 15 10 38422 39343
Modell 6 50 7 10 221818 223957

de Kraft ist in positiver Z-Richtung orientiert und setzt sich aus einer saug- und druckseitigen

Luftlast (Drucklast) zusammen. Als Lastfall wird iiber den Druckbeiwert ¢, die Kraft pro mm?

berechnet. ¢, ist wie folgt definiert:

D — Po
_ 5.9
Cp 07 5pcgo ( )
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Abbildung 5.12.: Gréfle der Elemente im Vergleich zur Elementenanzahl

Zur Ermittlung der Modellgenauigkeit wird als Annahme eine Anstromgeschwindigkeit von
300km/h in Bodenhthe bei Standardatmosphire gewi#hlt und daraus der Druck bestimmt.
Der ¢, Wert wird iiberschlégig aus dem Verlauf eines symmetrischen NACA 4 Profil und ei-
ner Fliigel-Klappen Konfiguration gewéhlt. Der Druck ist als Differenzdruck zur angenomme-
nen Standardatmosphére zu verstehen. Die gewéhlte Konfiguration liefert Spannungen und eine
Durchbiegung, die im Einsatzbereich des gewdhlten Wertkstoffes liegt und wie sie auch bei einer
realen Klappe vorkommen kénnen. Daher wird sie fiir alle sechs Modelle im weiteren verwendet.

Mit folgenden Driicken wird gerechnet:

Tabelle 5.3.: Druckbeiwert und berechneter Druck

cpl=]  plmm?]
Unten 10,0043
Oben -3 -0,0064

Fiir die Auswertung werden die Verschiebungen zweier struktur- und testrelevanter Punkte aus-
gewertet und dariiber hinaus die Vergleichsspannung nach von MISES am oberen 5. Hautfeldes,
der 6. und 7. Rippe. Die Verschiebungen werden an zwei Schnittpunkten von Holm und Rip-
pen ermittelt, wo spéter auch die Padkréfte aufgebracht werden. Somit kann bei verschiedenen
Netzauflosungen sichergestellt werden, dass immer die selben Knoten verglichen werden.

Die Auswertung der Verschiebungen beschrinkt sich auf die Komponenten u,w, da die v Kom-
ponente aufgrund der Belastung und Lagerung sehr klein ausfillt. Fiir die Knotenverschiebung
u an Rippe 7 ist ab Modell 3 ein gutes Konvergenzverhalten ab einem Wert von ca. 4,81mm
zu beobachten. Gibt es zwischen den ersten zwei Modellen noch eine Abweichung von ca. 3,1%,

sind es zwischen Modell 2 und 3 nur noch 0,78%. Im folgenden sind nur noch Unterschiede von
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unter 0,2% festzustellen.

Die Verschiebung w ist ausschlaggebend fiir die Biegebelastung der Klappe und somit ein wich-
tiges Kriterium fiir die Netzauflosung. Wie in Abbildung 5.13(a) zu sehen ist, liegen die anféing-
lichen Abweichung der Ergebnisse noch bei 1,4%, fallen aber zwischen Model 4 und 5 auf unter
0,3%.

Qualitativ dhnliche Ergebnisse liegen fiir die Knotenverschiebung an Rippe 6 vor. Durch die
Position weiter innen fallen die Ergebnisse fiir w nicht so hoch aus. Auch hier liegen die Abwei-
chungen fiir w ab Modell 3 unter 0,5% (vgl. Abbildung 5.13(b)). Fiir u ist qualtitativ dasselbe
Verhalten wie schon an Position 7 zu erkennen. Aufgrund der groben Netzauflosung weicht Mo-
del 1 stédrker von den anderen Ergebnissen ab. Die Klappe verdreht sich, trotz der konstanten
Drucklast. Das ist zum einen auf die gekriimmten Oberfliche und der unterschiedlichen Bie-
gesteifigkeit in Tiefenrichtung zuriickzufithren. Dadurch kann bei der Auslenkung » im Punkt
sechs ein groflerer Wert festgestellt werden. Im Vergleich dazu wird Punkt sieben durch die

Verdrehung und Biegung der Klappe angehoben und nicht so stark in X-Richtung ausgelenkt.

48 1 1 20.1 L
] Verschicbung w in Z-Richtung +‘ 20048000 Verschicbung w in Z-Richtung
_47.715000
20 L
4753 L
El E 19.9 L
24 47.046000 8o
£ wi- L £ 198 L
E 46.633000 2
£ } © 1971 L
- -
46.5 7 46.440000
46.332000 46.316000 19.6 19.593000 r
] 19.535 19540000
46 2 19.5
T T L
1 b 5 1 5 I 2 3 4 5
Modell Modell

(a) Verschiebung w am vorderen Schnittpunkt Rippe (b) Verschiebung w am hinteren Schnittpunkt Rippe 6-
7-Holm Holm

Abbildung 5.13.: Verschiebung an Rippe 7 & 6

Die Spannungen werden an drei Bereichen wie oben beschrieben ermittelt. Als Vergleich wird
die von Mises Spannung gewihlt. In allen drei Diagrammen ist mit zunehmender Netzfeinheit
abzulesen, dass sich die minimale Spannung ab Modell 3 bzw. bei Rippe 7 Modell 4, nicht mehr
sehr stark dndert.

Insgesamt hat sich gezeigt, dass die Konfiguration von Modell 5 fiir weitere Untersuchungen
gut geeignet ist. Die Ergebnisqualitéit bei der gewahlten Netzfeinheit ist gut. Zudem besteht ein
guter Kompromiss zwischen der bené6tigten Rechenzeit und die Gréfle der Ausgabedateien bei

der Auswertung mehrerer Modelle und Konfigurationen.



6. Auswertung

Im folgenden sollen die Ergebnisse der drei Konfigurationen herausgestellt werden. Jedes FE-
Modell wird wie mit den in Kapitel 4.1 beschriebenen durch drei Druckkonfigurationen und
den dazugehorigen Padlasten beansprucht. Im ersten Modell ist die Haut nicht durch Stringer
verstarkt. Als Vergleich dient Modell zwei, dass bei den selben Lasten Stringer aufweist. Modell
drei soll nochmal einen Vergleich zwischen Konfigurationen mit versteifter Haut, aber anderer

Lastverteilung auf Ober- und Unterseite darstellen (siehe Tabelle 6.1).

Tabelle 6.1.: Modellkonfigurationen

Cp Equivalent Oben ¢, Bquivalent Unten  Stringer Lastfille

Modell 1 -2 2 nein 3
Modell 2 -2 2 ja 3
Modell 3 -1 3 ja 3

Die Lasten werden in Spannweitenrichtung symmetrisch auf das Modell aufgebracht. Dadurch
werden gleiche Spannungen und Auslenkungen an Punkten die spiegelsymmetrisch zur Mitte-
lebene liegen, wie in Abbildung 6.1(a) zu sehen ist, erreicht. Die Auswertung kann sich somit
auf die Hilfte des Modells beschrénken. Bei der Auswertung werden zur Vollstdndigkeit halber

folgende Spannungen erfasst:
e von Mises
e X-Komponente
¢ (Y-Komponente)
e XY-Komponente

Je nach Bereich und Strukturkomponente kénnen die Ergebnisse der vier Spannungen aufgrund
der Abweichungen mehr oder weniger gut ausgewertet werden. Die Y-Komponente wird im
weiteren nicht betrachtet, da die Pads die Belastung in dieser Richtung bei allen Modellen
und Drucklasten nicht richtig wiedergeben kénnen und die Abweichungen iiber die komplette
Spannweite sehr grof§ sind. Naher betrachtet werden 12 Bereiche, darunter die oberen- und
unteren Hautfelder des Klappenkastens und der beiden Holme, die in der folgenden Abbildung

6.2 eingezeichnet sind:

47
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Abbildung 6.1.: Symmetrie der von Mises Spannungen iiber die Klappenspannweite in den un-
teren Hautfeldern mit Stringern (a) und lokale Effekte durch die Drucklasten

(b)
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Abbildung 6.2.: Klappengeometrie (oben Draufsicht, unten Frontansicht) mit den auszuwerten-
den Bereichen

<— Lever A VSH

An den Ubergingen von Haut und Rippen und in den Bereichen der unteren Hautfelder an denen
die Pads angreifen, sind besonders hohe Abweichungen zu verzeichnen. Diese Bereiche werden
in der folgenden Auswertung ausgeklammert, da bedingt durch den virtuellen Versuchsaufbau
mit den Pads, Krifte auch in Bereichen der diinneren Haut eingebracht werden miissen. Ahn-
lich verhlt es sich an den Ubergéingen zu den Rippen. Durch die Druckkrifte verformen sich
die Hautfelder lokal, wie sie bei der Nachbildung der Lastfille mit den Pads nicht vorkommen.
In den Anschlussbereichen entstehen bedingt durch den Ubergang der Haut zur Rippe hohere
Spannungen, da die laterale Auslenkung behindert wird (siche Abbildung 6.1(b)). Der hervor-
gehobene Bereich in Abbildung 6.3(a) zeigt den analysierten Bereich. Dieser Ausschnitt lésst
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sich gut reproduzieren, da von jedem Rand aus gesehen fiinf Elemente nicht betrachtet werden.
Gut zu erkennen ist, dass gerade in den Bereichen, wo die Pads an der Struktur angreifen, de-
ren Auswirkung sehr schnell abklingen. Fiir die bessere Vergleichbarkeit der Ergebnisse ist das

Verfahren auch auf den oberen Hautfeldern angewendet worden.
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Abbildung 6.3.: Exemplarisch gewahlter Ausschnitt des achten Ausschnitt des Vorderholms fiir
die Auswertung

Fiir die Auswertung der Holmbereiche ist dhnlich vorgegangen worden. Ein Beispiel ist in Abbil-
dung 6.3(b) wiederzufinden. Fiir die gewihlten Ausschnitte sind die prozentualen Abweichungen
in zwei Schritten zusammengefasst worden. In einem ersten Schritt berechnet sich der Mittel-
wert, das Maximum und das Minimum fiir alle Elemente mit der selben X-Koordinate. Fiir ein
Hautfeld oder Holmbereich werden die Ergebnisse also in Streifen ausgewertet und ergeben ein
Schnittbild in Spannweitenrichtung. Im néchsten Schritt sind die Ergebnisse global dargestellt.
Die Ergebnisse beziehen sich hier auf alle Elemente im ausgewéhlten Bereich, um die globa-
le Verdnderung in Klappenspannweite besser zusammenfassen und analysieren zu kénnen (vgl.

Abbildung 6.4).

i
- ﬂ =i Z Zij_Abweichung
Bereichex  j

Mag Bereich (T1, 2, T3, -....Ti5)
MAN Bereich(T1, T2, T3, o0 Tij)

= Z Tijj_Abweichung
Y Elementex J

MAZ Blement (T1, T2, T3, .- Tij)
MinElement(T1, T2, T3, ... Tij)
Z__ox

Abbildung 6.4.: Exemplarisches Vorgehen der schrittweisen Auswertung der Analyseergebnisse
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6.1. Globale Verschiebung des Klappenmodells

Die im folgenden abgebildeten Verschiebungen beziehen sich auf die Knoten der Unterseite der
Holme. Damit kann die Biegelinie gut wiedergegeben und eventuelle Einfliisse der Pads analysiert
werden. Die Biegelinie der Klappe ist abhéingig von der Konfiguration, der Klappensteifigkeit
und wie die Belastung in die Struktur (Druck-, Padlasten) eingeleitet wird. In den Abbildungen
6.5 und 6.6 sind die Biegelinien fiir Modell 1 & 2, mit allen Konfigurationen fiir den Vorder- &
Hinterholm abgebildet.

Modell unabhéngig wird die Klappe an den Auflenseiten in positiver Richtung ausgelenkt und in
der Mitte in negativer Richtung. Durch die unterschiedliche Lastverteilung der Konfigurationen
1 bis 3, sind die Biegeverldufe unterschiedlich. Konfiguration 1 & 2 weisen eine fast dhnliche
Auslenkung auf. Das die maximale Belastung der Dreieckslast auf dem Vorderholm liegt, wird
dieser ein wenig stérker ausgelenkt. Die elliptische Verteilung weist die geringste Durchbiegung
auf, da die Belastung in Spannweitenrichtung abnimmt.

Wie in Kapitel 4.2 bereits grundlegend beschrieben, wird das Modell durch die Padkrifte we-
niger stark ausgelenkt. Dieser Unterschied ist bei allen Konfigurationen, sowohl beim Modell
ohne Stringern (1) als auch mit Stringern (2) zu beobachten (vgl. Abbildungen 6.5(a)(b)). Die
Differenz zwischen dem Referenzmodell und dem Ersatzmodell wird mit zunehmender Belastung
der Struktur grofler. Gut zu erkennen ist, dass bei dem steiferen Modell 2 nicht nur die globale
Auslenkung aller Konfigurationen niedriger ist, sondern auch die Differenz zwischen den Druck-
& Padlasten.
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Abbildung 6.5.: Vergleich der Auslenkung des Vorderholms bei verschiedenen Belastungen fiir
Modell 1 & 2

Fiir den hinteren Holm sind die dhnliche Effekte zu beobachten. Durch die Lagerung und sehr
steife Auslegung des Levers im vorderen Bereich sind nur sehr kleine Verschiebungen moglich. Im
hinteren Bereich ist dadurch bei allen Konfigurationen eine grofiere Verschiebung in Z-Richtung
moglich. Konfiguration 2 lenkt im Bereich des Levers die Klappe am geringsten aus, da die Last
auf dem Hinterholm durch die Dreiecksverteilung in Tiefenrichtung gering ist. Konfiguration
1 weist aufgrund der konstanten Belastung die grofiten Verschiebungen in Tiefen- als auch in

Spannweitenrichtung auf. Bedingt durch die elliptische Verteilung ist der Einfluss der 3. Konfigu-
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ration durch die hohe Belastung in der Mitte der Struktur deutlich hoher, als an der Auflenseite
(vgl. Abbildungen 6.6(a)(b)). Wie auch schon beim Vergleich des Vorderholms sichtbar, wird
durch die Stringer die Klappe steifer und biegt sich Aufien und in der Mitte weniger durch.

Auch hier wird die Differenz zwischen Luft- und Padlasten kleiner.
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Abbildung 6.6.: Vergleich der Auslenkung des Hinterholms bei verschiedenen Belastungen fiir
Modell 1 & 2

Eine Ursache fiir die schwéchere Auslenkung der Struktur durch die Pads, ist die Diskretisierung
der Fliachenlast durch die dquidistant aufgebrachten Padlasten. Aufgrund des strukturellen Auf-
baus konnen die Lasten nur in den Schnittpunkten von Rippen und Holmen aufgebracht werden.
Im realen Testfall wére ein groferer Aufwand an Aktuatorik notwendig, um in noch kleineren
Absténden Kréfte in die Struktur einbringen zu kénnen.

Wie in Abbildung 6.7(b) gezeigt werden kann, ist in der Klappenmitte der Verlauf der Ver-
formung, die durch die Padkréifte aufgebracht werden, nicht stetig. In diesem Bereich wird die
Klappe durch ihre duflere globale Belastung nach unten verschoben, entgegengesetzt wirken aber
die Padkréfte. Dadurch kommt es in den Bereichen der Pads zu den unsteten Verldufen (Abbil-
dung 6.7(b)). In den duBeren Bereichen ist dieser Effekt kleiner, hat aber auch hier Einfluss auf
die Spannungsverteilung der Holme und Hautfelder (vgl. Abbildung 6.7(a)).
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Abbildung 6.7.: Ausschnitte der Auslenkung von Modell 2 an der Aussenseite 6.7(a) und in der
Mitte 6.7(b)
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6.2. Padkrafte

Im folgenden sollen kurz auf die Verteilung der Padlasten anhand von Modell 2 eingegangen
werden. Die qualitative Kréafteverteilung der symmetrischen Konfigurationen 1 & 2 verfiigen an
Vorder- und Hinterholm iiber einen dhnlichen Verlauf. Die Padkrifte fiir die Z-Komponente sind
vor und nach der Lasteinleitungsrippe 6 (Lever A) aufgrund der Auslenkung und des kurzen
Hebelarms am grofiten und sinken danach stark ab. Anschliefend kann ein leichter Anstieg zwi-
schen den Rippen 4 bis 2 beobachtet werden. Ein &hnliches Verhalten weisen auch der Kréfte am
Hinterholm auf. Die Kréfteverteilung der dritten Konfiguration nehmen aufgrund der Druckver-
teilung in Spannweitenrichtung ab, wobei auch hier Spriinge der Padlasten an Rippe 1,5 und 6
anliegen (siche Abbildung 6.8).

Die Kréfte der hinteren Pads sind bei beiden Konfigurationen 1 & 2 geringfiigig hoher als die der
vorderen Lasteinleitungspunkte. Diese Unterschiede sind bei Konfiguration 1 grofler und liegt
bei den Rippen 5 & 7 zwischen 7 & 8 %. Weiter aufien steigt der Unterschied auf ca. 10% an. Im
Vergleich dazu sind es bei Konfiguration 3 nur ca. 5%. Die grofiten Unterschiede liegen an Rippe
1 an, wo sich die Padkréfte um 17% unterscheiden. Fiir die Dreieckslast ergeben sich durch die
abfallende Belastung in Richtung Hinterkante die stéirksten Unterschiede zwischen den vorderen
und hinteren Padkriften. Hier betragen die Unterschiede der vorderen Padlasten verglichen mit
den hinteren zwischen 44-48%.

Die Abweichungen zwischen Vorder- und Hinterholmkréiften kénnen neben der Belastungsart auf
die Kriitmmung und abnehmenden Querschnitt des Profils zuriickgefiihrt werden. Zudem sieht
der Hinterholm, durch seine Positionierung weiter mittig, mehr Last bei symmetrischer Bela-

stung.
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Abbildung 6.8.: Padkrifte in Z-Richtung fiir Modell 2

Bedingt durch die Kriimmung der Profiloberfliche und der Freiheitsgrade der Pads, setzen sich
die Ersatzkrifte aus zwei Komponenten zusammen. Durch die Kriimmung des Klappenprofils
erhalten die Y-Komponenten der Padreaktionskrifte von Konfiguration 1 am Vorderholm eine
negative Orientierung und die an dem Hinterholm angreifenden Pads eine positive Orientierung

(sieche Abbildung 6.9(a)(b)). Genau entgegengesetzt verhalten sich die Konfigurationen 2 & 3.
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Durch die Konzentration der Drucklast auf dem Vorderholm bzw. mittig auf der Klappe resul-

tiert ein genau entgegengesetztes Verhalten.
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Abbildung 6.9.: Padkrifte in Y-Richtung fiir Modell 2

6.3. Vergleich Modell 1 mit Modell 2

Die ersten Rechnungen werden mit Modell 1 und Modell 2 durchgefiithrt. Die Konfigurationen
folgen Tabelle 6.1 und der Aufbau wie in Kapitel 4 beschrieben. Fiir den ersten Vergleich sind

die Modelle mit und ohne Stringern ausgewahlt worden.

6.3.1. Globale Abweichungen der unteren Hautfelder

Zunéchst sollen die Abweichungen der simulierten Luft- und Padlasten global betrachtet werden.
Dafiir sind fiir alle drei Konfigurationen pro Modell die Mittelwerte sowie deren Maximas und
Minimas pro Hautfeld ausgewertet worden. Zum Vergleich sind die von Mises Spannung und
die X-Komponente ausgewihlt worden. Im folgenden ist auf die Skalierung der Abweichungen
(Y-Achse) zu achten, da diese fiir die Modelle unterschiedlich grof§ gewihlt werden musste.
Das Modell ohne Stringer weist im unteren Hautfeldbereich sehr grofle Unterschiede auf. Vor
allem in den dufleren zwei Hautfeldern sind die Werte der Luftlasten um das drei bis siebenfache
hoher. Die Streuung der Werte ist ebenfalls sehr hoch, wie sich aus dem Verlauf der Extremwerte
erkennen ldsst. Die Ergebnisse werden bis zum fiinften Hautfeld stetig besser, ab dort sind die
Abweichungen wieder groBer (Abbildung 6.10(a)).

Die mittleren Ergebnisse des steiferen Modells 2 sind um mehr als den Faktor 10 besser. Aber
auch hier ist zu erkennen, dass an der Aussenseite und in der Mitte die Abweichungen wieder
zunehmen. Interessant ist, dass die Verdnderungen der Konfigurationen auch hier qualitativ
dhnlich und im mittleren Bereich fast identisch sind. Im Mittel befriedigende Ergebnisse unter
10% erhélt man zwischen Hautfeld 3 und 7 (siehe Abbildung 6.10(b)).
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Abbildung 6.10.: Abweichungen der Padlasten im Vergleich zu den Drucklasten der unteren
Hautfeldern mit allen drei Konfigurationen

Die X-Komponente konnte ebenfalls gut abgebildet werden (vgl. Abbildung 6.11). Auch hier
sind in den dufleren Bereichen und in der Mitte die Abweichungen héher. Durch das Einbringen
der Stringer in Modell 2 konnten ab dem dritten Hautfeld fiir Konfiguration 2 und 3 bereits
gute Ergebnisse im Mittel erzielt werden. Dadurch erreicht man ab Hautfeld 2 schon bessere
Ergebnisse als in groflen Teilen des vorherigen Modells. Beide Diagramme zeigen, das die besten
Ergebnisse zwischen Hautfeld 5 und 6 erzielt worden sind. Dort befindet sich Lever A. An dieser
Stelle ist die globale Biegebeanspruchung maximal, die mit den Pads gut simuliert werden kann.
Auch hier liegen die Ergebnisse der Konfigurationen 2 und 3 aufgrund ihrer héheren Belastung
an der Klappenauflenseite nahe beieinander. Die Abweichung der elliptischen Drucklast tritt hier
besonders stark hervor, da durch die abfallende Drucklast, vor allem in Spannweitenrichtung,

die X-Komponente durch die Biegung nicht so hoch sein kann.
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Abbildung 6.11.: Abweichungen der Padlasten im Vergleich zu den Drucklasten auf den unteren
Hautfeldern mit allen drei Konfigurationen
6.3.2. Globale Abweichungen des Vorderholms

Gut zu erkennen ist, das sowohl bei Modell 1 als auch 2 die Abweichungen im erstem und im

letzten Bereich besonders grofl sind (Abbildung 6.12). Durch die Stringer kann die Streuung der
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Werte reduziert werden. Das betrifft den ersten und letzten Bereich. Mittig erkennt man eine an-
steigende Tendenz und eine weit grofere Streuung als an der Klappenspitze. Durch Einbringen
der Stringer verbessert sich dieser Bereich kaum. Mit der simulierten Drucklast beaufschlagt,
liegen iiber die gesamte Breite relativ homogene von Mises und Biegebelastungen vor und nur
geringefiigige Spannungen fiir die Y- und Schubkomponente. Mit den Pads schwanken diese
Werte zwischen den Rippen stark. Mittig sind die Abweichungen und Spannungsverteilung dhn-
lich wie die der Drucklasten. In der Ndhe der Rippen fallen die dominierenden Komponenten
ab und eine Umlagerung in Y- und Schubkomponente findet statt. Die Vermutung liegt nahe,
dass durch die Padkréfte und die negative Durchbiegung Zwangsbedigungen entstehen, die die
Spannungsverteilung stort.
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Abbildung 6.12.: Abweichungen der Padlasten im Vergleich zu den Drucklasten auf dem gesam-
ten vorderen Holm mit allen drei Konfigurationen

6.3.3. Unteres Hautfeld 1

Die Betrachtung des Hautfeldes 1 sollen die Unterschiede und Probleme zwischen einer Haut mit
und ohne Stringern aufzeigen. Als Referenzbelastung wird im folgenden die konstante Druck-
kraft (Konfiguration 1) abgebildet und erértert. Die unversteifte Haut wolbt sich aufgrund der
Druckbelastung in Richtung der Kraftkomponente. Durch diese Dehnung der Haut entstehen
lokal hohe Spannungen, die durch Padkréfte nicht simuliert werden kénnen. Aufgrund diesen
Effektes kommt es zu starken Abweichungen der Spannungen zwischen Pad- und Drucklasten in
der Mitte des Hautfeldes (Abbildung 6.13). Durch die Anbindung (Einspannung) der Haut an
der Rippe wird in den Randbereichen die Auslenkung des Hautfeldes behindert, wodurch dort
hohere Spannungen auftreten. Dieser Kisseneffekt lasst sich sowohl auf der Unterseite, als auch
auf der Oberseite beobachten. In den unteren Hautfeldern ist dieser aber deutlich ausgeprégter,
da das Profil auf der Klappenunterseite kaum gewolbt ist. Die resultierende Kraft wirkt somit
wie eine laterale Druckkraft auf eine diinne Platte. Durch die Wolbung der Saugseite mindert
sich der Effekt ab und reduziert den Unterschied zwischen den Druck- und Padlasten.

Durch die Versteifung des Hautfeldes sinken die Spannungen aller Komponenten deutlich. Die
lokalen Effekte (Kissenbildung) werden reduziert und das untere Hautfeld an der Klappenspitze

weit weniger belastet. Der Einfluss der Stringer ist gut an den Spannungsverldufen der X- &
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Y-Komponente zu erkennen (vgl. Abbildung 6.14). In Abbildung 6.14 ist auerdem zu erkennen,
dass das Hautfeld im hinteren Bereich wegen des schmaleren Hinterholms hoher belastet wird.
Aufgrund der Belastungsart erfahrt die Klappe eine Kombination aus Biegung und Verdrehung,

die sich aufgrund der niedrigeren Spannungen und des steiferen Hautfeldes bemerkbar macht.
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Abbildung 6.13.: Unteres unversteiftes Hautfeld 1 mit flachiger Drucklast

Der Einfluss der Stringer auf die Ergebnisse der Padlasten sind weniger grofl und kénnen in Ab-
bildung 6.15 und Abbildung 6.16 verglichen werden. Das Lastniveau ist in beiden Féllen niedrig.
Trotzdem ist zu erkennen, dass das Hautfeld mit Stringern dadruch leicht héher Spannungen

aufweist.
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Abbildung 6.15.: Vergleich der X-Komponente des unteren Hautfeldes 1 mit Padlasten
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Abbildung 6.16.: Vergleich der XY-Komponente des unteren Hautfeldes 1 mit Padlasten

Die Unterschiede in der Spannungsverteilung zwischen den drei Konfigurationen (konstante,
dreieckige und elliptische Druckverteilung) ist aufgrund des niedrigen Lastniveaus am unteren
Hautfeld 1 nicht sehr hoch.

In den folgenden Abbildungen 6.17 ist die prozentuale Abweichung zwischen dem Hautfeld ohne
und mit Stringern bei konstanter Drucklast (Konfiguration 1) dargestellt. Aufgrund der in 6.13
beschriebenen Wolbung des Hautfeldes sind die Abweichungen dementsprechend hoch. Eine

bessere Ubereinstimmung ist mit Stringern zu erzielen (6.18), da die lokalen Effekte abgemildert

werden.
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Abbildung 6.17.: Abweichungen der Padlasten im Vergleich zu den Drucklasten auf dem unteren
Hautfeld 1
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Abbildung 6.18.: Abweichungen der Padlasten im Vergleich zu den Drucklasten auf dem unteren
Hautfeld 1

6.3.4. Mittlere Abweichung des unteren Hautfeldes 1 mit verschiedenen

Konfigurationen

Die Auswirkungen der drei Konfigurationen auf Unterschiede zwischen simulierten Druck- und
Padlasten sollen in diesem Abschnitt ndher analysiert werden. Die Auswertung erfolgt nach dem
in Abbildung 6.4 aufgezeigten Beispiel. Da die Diagramme unterschiedlich skaliert sind, ist auf
die Grofle der Werte zu achten.

Deutlich sind die sehr starken Abweichungen des ersten Modells ohne Stringer zu erkennen.
Die Mittelwerte aller drei Konfigurationen, weisen mittig der ausgewéihlten Koordinaten ein
Maximum auf. Dort ist die Wélbung, die mit den Pads nicht nachvollziehbar ist, mit am stark-
sten ausgeprigt und die Werte um das 10-fache iiberhoht. In Richtung der Rippen fallen die
Abweichungen aller drei Konfigurationen ab. Die ausgewerteten Daten weisen qualitativ fiir alle
Konfigurationen einen dhnlichen Verlauf auf. Selbst die minimalen Abweichungen sind noch sehr
hoch (Abbildung 6.19(a)).

Bessere Ubereinstimmungen werden bei dem Modell 2 mit den Stringern erzielt. Die Streuung der
Werte nimmr dabei in Spannweitenrichhtung ab, da niedrige Spannungen fiir hohe Abweichun-
gen verantwortlich sind. Die elliptische Verteilung weist aufgrund ihrer Definition nur geringe
Krifte an der Klappenaussenseite auf. Daher sind die maximalen Abweichungen der anderen
zwel Konfiguration bedingt durch die lokalen Effekte noch stérker (Abbildung 6.19(b)).
Insgesamt ist zu erkennen, dass die Spannungen der Padlasten von der Referenzkonfiguration
beider Modelle sehr stark abweichen, das Stringer verstarkte Modell aber um den Faktor 10 bes-
ser abschneidet. Zusammengefasst mit den Ergebnissen aus Kapitel 6.3.3 sind die Abweichungen
in dem &ufleren Bereich der Klappe, unabhingig von der Konfiguration, sehr hoch. Diese ver-
bessern sich zwar stark durch die Versteifung der Haut, weisen aber prozentual gesehen immer
noch eine starke Abweichung auf.

Fiir diesen Bereich ist ausschliefilich die Vergleichsspannung nach von Mises betrachtet wor-

den, da die Ergebnisse der anderen Komponenten noch gréfiere Abweichungen aufweisen. Starke

Spriinge.
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Abbildung 6.19.: Abweichungen der Padlasten im Vergleich zu den Drucklasten auf dem unteren
Hautfeld 1 bei allen drei Konfigurationen

6.3.5. Oberes Hautfeld 5

Durch die Stringer wird das obere Hautfelde 5 ebenfalls weniger stark belastet. Als Referenzbela-
stung wird ebenfalls die konstante Druckkraft (Konfiguration 1) verglichen. Durch die Wélbung
der Saugseite werdem die lokalen Effekte (Kissenbildung) reduziert und der Abweichungen der
Spannungen zwischen den Druck- und Padlasten sind nicht ganz so grof3. Durch die Versteifung
des Hautfeldes sinken auch hier die Spannungen aller Komponenten deutlich. Der Einfluss der
Stringer ist gut an den Spannungsverliufen der X-Komponente in den Abbbildungen 6.20 und

6.21 zu erkennen.
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Abbildung 6.20.: Oberes Hautfeld 5 ohne Stringern und konstanter Drucklast

Der Vergleich zwischen den Padlasten und Drucklasten zeigt, das die Spannungen der X-Komponente
durch die Pads gut angendhert werden kénnen. Ist das Hautfeld mit Stringern versehen, sinken
die prozentualen Abweichungen nochmals (siehe Abbildung 6.22).

Ahnliches gilt fiir die XY-Komponente. Durch die steifere Auslegung der Haut, ist Spannungs-
verteilung in Spannweitenrichtung erheblich homogener, da das Hautfeld lateral nicht mehr so
stark ausgelenkt wird (vgl. Abbildung 6.23).
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Abbildung 6.22.: Abweichungen der Padlasten im Vergleich zu den Drucklasten auf dem oberen
Hautfeld 5 bei konstanter Druckverteilung (Konfiguration 1) ohne Stringern
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Abbildung 6.23.: Abweichungen der Padlasten im Vergleich zu den Drucklasten auf dem oberen
Hautfeld 5 bei konstanter Druckverteilung (Konfiguration 1) mit Stringern



Kapitel 6. Auswertung 62

6.3.6. Vorderer Holm 5

Der Bereich fiinf des Vorderholms liegt zwischen der 5. und 6. Rippe. Zu beachten ist, dass
die 6. Rippe nicht mit Pads belastet werden kann, da hier die Lagerung durch Lever A erfolgt.
Diese Randbedingung ist fiir die Betrachtung der Abweichungen zwischen Druck- und Padlasten
wichtig.

Infolge der Klappenbelastung entstehen im Holmbereich Zug- ,Druck- und Schubspannugen. Wie
schon in Kapitel 6.1 zu erkennen ist, nimmt die globale Auslenkung durch die versteiften Haut-
felder ab. Dadurch kommt es zu einem leichten Riickgang der Spannungen der X-Komponente
in den Holmen, wie in Abbildung 6.24 zu erkennen ist.

Die Schubbelastung hingegen weist im Modell 2 eine leicht homogenere Spannungsverteilung auf.
Insgesamt ist der Spannungsgradient des Bereiches nicht sehr grof3, weifit aber mit Stringern eine

leicht homogenere Spannungsverteilung auf (Abbildung 6.25).
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Abbildung 6.24.: Biegespannungen infolge der Luftlasten des Vorderholm (Bereich 5) im direkten
Vergleich
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Abbildung 6.25.: Schubspannung infolge der Luftlasten des Vorderholm 5 im direkten Vergleich

Durch das Einbringen von Stringern in die Struktur sinkt das Spannungsniveau leicht und die
Kérfte konnen homogener von der Struktur aufgenommen werden. Dieses Verhalten lédsst sich

auch an den Unterschieden der Druck- und Padkrifte ableiten. Die Ergebnisse der auf Druck be-
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lastete Holmoberseite weisen eine relativ gute Ubereinstimmung auf. Auf der Seite der Kraftein-
leitungsrippe (6) verbessern sind die Ubereinstimmungen der X-Komponente iiber den ganzen
Querschnitt teilweise deutlich (Abbildung 6.26).Die Pads sind steifer (Material: Stahl) ausgelegt
als die Klappenstrukturen, zudem wird das Pad iiber Federelemente (CBush) mit sehr stei-
fen Eigenschaften an der Unterseite angebunden. Die freie Durchbiegung in den Bereichen der
Padanschliisse wird unterbunden, das deswegen ein anderes Strukturverhalten hervorruft. Die
Spannungen der X-Komponente fallen deswegen in der Néhe einer Rippe mit Pad geringer aus,
da durch die Unterstiitzung der Pads der Biegeanteil nicht so grof ist (siehe auch Abbildung
6.7(b)). Damit ldsst sich die hohe, gut sichtbare Abweichung in den Abbildungen 6.26 erkléren,
die in allen Holmbereichen mit Padunterstiitzung auftreten.

Bei den Schubspannungen ist ebenfalls eine kleine Verbesserung zu erkennen. Wobei auch hier
groflere Abweichungen in Richtung der 5. Rippe, wo die Pads positioniert sind, auftreten. Infolge

der Luftlasten wird der Holm kontinuierlicher auf der vollen Linge belastet.
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Abbildung 6.26.: Abweichungen der X Komponente des Vorderholms 5 im direkten Vergleich
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Abbildung 6.27.: Abweichungen der XY Komponente des Vorderholms 5 im direkten Vergleich

6.3.7. Mittlere Abweichung des Vorderholm 5 mit verschiedenen Konfigurationen

In Abbildung 6.28 ist der positive Einfluss der Stringer auf die Abweichungen zu erkennen.
Auch hier ist wieder auf die Skalierung der Y-Achse zu achten. Die Streuung der Werte aller
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Konfigurationen kann durch die steifere Struktur stark reduziert werden. Die prozentualen Un-
terschiede fallen bei Modell 2 von ca. 35% auf auf kontinuierlich 10% ab. Ohne Stringer sind
die Abweichungen deutlich héher (Anfangs 90%) und fallen nicht so schnell ab. In Richtung
der Lasteinleitungsrippe kann sich die Durchbiegung frei einstellen. Der Effekt, der zwischen
2100mm und 2200mm auftritt, ist auf die Ent- & Uberlastung des Bereiches durch die Pads
zuriickzufithren. Obwohl nur ein Ausschnitt betrachtet wird (vgl. 6.3(b)), sind die Zwangskréifte

durch die Pads noch in diesem Bereich mafigebend.
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Abbildung 6.28.: Kumulierte Mittelwerte der X Komponente des Vorderholm 5 im direkten Ver-
gleich mit allen Konfigurationen

Die XY-Komponente (vgl. Abbildung 6.29) kann fiir beide Modell im Mittel gut angenéhert
werden. Die Abweichungen der versteiften Struktur weisen zudem eine noch geringere Streuung
und Mittelwerte in Bereich der Lasteinleitungsrippe auf. Ahnlich wie schon in den anderen
Abbildungen gezeigt wird, sind die Abweichungen an den Réndern (mit Pads) knapp doppelt
so hoch (20%), wie mittig auf dem Element (ca. 10%). Die Mittelwerte der steiferen Struktur
(Modell 2) Der Mittelwert von Konfiguration 1 & 2 weisen nur geringfiigige Unterschiede auf. Im
Gegensatz ist der Unterschied zu Konfiguration 3 aufgrund der geringeren Spannungen gréfler.
Zwar sind die resultierenden Lasten bei allen drei Konfigurationen die selben, blof} initiieren die
Padlasten in XY-Richtung generell eine zu hohe Last in dieser Komponente. Dies fiihrt dazu,

dass die Unterschiede bei Konfiguration 3 hoher sind als die der beiden anderen.
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Abbildung 6.29.: Kumulierte Mittelwerte der XY Komponente des Vorderholm 5 im direkten
Vergleich mit allen Konfigurationen

6.4. Vergleich der Abweichungen von Modell 2

In diesem Abschnitt wird nun direkt auf die Unterschiede zwischen simulierten Druck- und
Padlasten eingegangen. Anhand von Modell 2 sollen Abweichungen aufgezeigt und mogliche
Griinde genannt werden. Das dritte Modell soll nochmals mit einer variierten Belastung bessere
Riickschliisse auf die prozentualen Abweichungen zulassen. Die resultierenden Padkrifte sind in
beiden Modellen sie selben. Aufgrund der grofieren Druckkraft unterscheiden sich prozentualen
Abweichungen an einigen Stellen stéirker. Bei beiden Modellen erfihrt die Klappe aufgrund der

unterschiedlichen Steifigkeit in Tiefenrichtung eine leichte Verdrehung.

6.4.1. Obere Hautfelder

Das erste obere Hautfeld ist bei allen Modellen sehr gering belastet. Vor allem bei Konfiguration
3 treten hier kaum Kréfte im Hautfeld auf, da die Druckbelastung in Richtung Klappenende hin
abnimmt. Die durch die Druckkrifte aufgebrachte globale Biegebelastung ist in diesem Bereich
noch klein. Die héchsten Spannungen treten hauptsdchlich hier in X- und XY-Richtung auf.
Bedingt durch die Verdrehung der Klappe in Z-Richtung, sind die Druckspannungen im vorderen
Bereich am hichsten. Im Gegensatz dazu weist die XY-Komponente die maximalen Werte, wegen
der Verschiebung des Hinterholms auf. Es kann beobachtet werden, dass der Vergleich kleiner
Spannungen (unabhingig von der Komponente, <56Mpa) zu hohen Abweichungen fiihrt. Die
Auswertung solcher Elementen fiihrt somit zu hohen Fehlern. Damit wiren die prozentualen
Abweichungen, auf der einen Seite zwar sehr hoch, aber aufgrund der niedrigen Belastung nicht
kritisch.

Die Abweichungen der X-Komponente der oberen Hautfelder werden in Richtung Lever A im
Mittel fiir alle Hautfeldbereiche kleiner (Abbildung 6.32(a)). Die Abweichungen X-Komponente
fallen bei allen Konfigurationen bis Hauffeld 5 stetig auf 2-3% ab (Abbildung 6.30(a)). Die
treibende Kraft ist hier die durch die Biegung entstehende Druckspannung in der oberen Haut.
Diese wird von den Padlasten so gut approximiert, dass fiir den untersuchten Bereich nur geringe

Unterschiede auftreten. Trotzdem sinkt die Ergebnisqualitit in Bereich der Rippen leicht, was
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in Abbildungen 6.30(a) & 6.30(b) zu erkennen ist. Aufinahme bilden die Hautfelder 5 & 6, die
an Rippe 6 (Lever A) angrenzen. Dort wird keine Ersatzlast eingeleitet und die Abweichungen
sind bis an den Haut-Rippen Ubergang hin klein. Die Ergebnisse fiir diese Bereiche sind fiir alle
Konfigurationen sehr dhnlich. Nur Konfiguration 3 weicht im Vergleich, aufgrund der kleineren
Biegebelastung, um 1-2% stéirker ab. Aufgrund der geringeren Durchbiegung der Struktur durch
die Pads, sind die Spannnugen der X-Komponente meinstens geringer. Zudem ist die Belastung
im vorderen Bereich héher, da die Hinterkante stéirker ausgelenkt werden kann und somit eine
geringere Belastung erfahrt. Bis zum Hautfeld 8 steigen die Abweichungen der X-Componente
nur leicht an. Die Ubereinstimmung ist hier immer noch sehr gut. MaBgeblich in diesem Bereich

ist aufgrund der negativen Durchbiegung die Drucklast der Oberschale.
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Abbildung 6.30.: Abweichungen der X-Kompontente im 5. & 8. oberen Hautfeld

Die Schubspannung kénnen in den Bereichen 2 bis 5 im Mittel gut angendhert werden (siche
Abbildung 6.31(a)). Die maximalen Spannungen treten in den hinteren Bereichen auf und weisen
ein negatives Vorzeichen auf. In Richtung Vorderkante ist bei allen Konfigurationen zwischen
550mm und 650mm Tiefe ein Nulldurchgang der Spannung, mit einem fast unbelasteten Bereich
zu beobachten. Dieser ist in den Abbildungen 6.31, durch die teilweise starken Schwankungen
der Graphen zu erkennen. Dort sind die Abweichungen grof3, das Spannungsniveau aber nicht
kritisch. Da der unbelastete Bereich vor und nach den Hautfeldern 3 & 4 grofier ist, hat er einen
starkeren Einfluss auf die Ergebnisse. Bis auf diese Stelle weisen die Hautfelder aber eine gute
Ubereinstimmung zwischen Druck- und Padlasten auf.

Im Bereich 6 & 8 sind die Schubspannung klein und weichen dadurch wieder stiarker ab. Im
Bereichen 7 konnen sie aufgrund stetiger Spannungsverldufe wieder besser angendhert werden.
Die Hautfelder werden durch die Konfigurationen unterschiedlich stark beansprucht (vgl. Ab-
bildung 6.32). So ist z.B fiir Konfiguration 2 die Belastung an geringsten. Trotzdem weisen alle
Konfigurationen qualitativ &hnliche Verldufe auf.

Fiir das Modell 3 gilt in den oben beschriebenen Bereichen ein &hnliches Verhalten, das aufgrund

der niedrigeren Last teilweise ein wenig bessere Ergebnisse liefert.
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Abbildung 6.31.: Ausschnitt der Abweichungen der X-Kompontente fiir Hautfeld 4 & 5
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Abbildung 6.32.: Gesamtverlauf der X- & XY Kompontente aller drei Konfigurationen

6.4.2. Untere Hautfelder

Im Gegensatz zu den oberen Hautfeldern ist die Unterseite in Folge der Durchbiegung haupt-
séchlich auf Zug belastet.

Das grundsétzliche Verhalten ist vergleichbar mit dem vorher beschriebenen oberen Hautfeld.
Der erste untere Hautfeldbereich weist kaum Spannungen in X- oder XY-Richtung auf. Bis Haut-
feld 5 nimmt die Zugbelastung aufgrund der zunehmenden Biegebelastung stetig zu. Bei allen
Konfigurationen sind die Zugbelastungen, in der Ndhe des Vorderholms hoher. Die Strukturbe-
lastung durch die Padlasten weisen dieses Merkmal ebenfalls auf, {iberlasten die Struktur aber
in Zugrichtung im der Néhe des Vorderholms. Fiir die Bereiche in der Ndhe des hinteren Holms
wirken die diskreten Padkréfte abwechselnd unter- und iiberlastend. Die Pads unterstiitzen die
Struktur und reduzieren in folge der geéinderten Biegebelastung die Zugkréfte an den Auflager-
flichen stark. Diese Stérungen klingen nicht sofort ab und sind fiir die Abweichung in der Ndhe
der Pads verantwortlich. Ausnahmen bilden die Bereiche 5 & 6, da hier die Biegebelastung am
hochsten ist und die Lasteinleitungsrippe 6 (Lever A) nicht mit einem Pad belastet wird (siehe
Abbildung 6.33(a)). Dies kann unabhiingig von der Konfiguration beobachtet werden.

Die Belastungen sind durch die Druckverteilung fiir Konfiguration 3 am geringsten. Konfigura-

tion 1 & 2 weisen dhnlich hohe Spannungen im vorderen Hautfeldbereich auf. Auffillig ist, dass
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im Bereich 5 & 6 die Y-Komponente, die vorher vernachlissigbar klein war, in Richtung der
Last/-einleitungsrippe stark zunimmt. Die Belastungsarten unterscheiden sich also von der im
oberen Bereich. Zwischen den Konfigurationen gibt es Aufgrund der abweichenden Drucklasten
ebenfalls Unterschiede, die sich erst ab dem Bereich 4 stirker bemerkbar macht. In der Nihe
der Lasteinleitungsrippe des 5. Bereiches ist die X-Komponente von Konfiguration 1 & 2 &hnlich
hoch (ca. 2-4%). Die Abweichung schwankt iiber die Breite und ist mit 10-11,5% fiir Konfigura-
tion 1 bis 3 in Richtung der Rippe mit Padanschluss maximal. Konfiguration 3 weist durch die
elliptische Druckverteilung zwischen den Stringern einen stdrkeren Kisseneffekt vor allem der
Haut auf. Wie in Abbildung 6.33(a) zu sehen, sind die Abweichungen in der Mitte deswegen
grofler. In den Bereichen 7 & 8 iiberwiegt die X-Komponente, weist aber im Vergleich eine fast
5-10%-ig hohere Abweichung der Ergebnisse, verglichen mit der Oberseite, auf. Die Hautfelder
werden nach wie vor durch die Druckkréifte ausgelenkt. Dadurch sind die Spannungen zwischen
den Stringern und an den Haut-Rippeniibergangen hoher. Dieser Effekt tritt bei der Belastung
durch die Ersatzkrifte nicht auf. Dadurch kommt es zu den Schwankungen der prozentualen
Abweichungen, wie sie in Abbildung 6.33 zu sehen sind.

Fiir die globale prozentualen Abweichungen in Spannweitenrichtung zeichnet sich fiir die X-
Komponente ein &hnliches Bild ab, wie fiir den oberen Bereich. Sie liegen im Mittel aber um ca.
2-3 % hoher (vgl. Abbildung 6.34(a)). Die elliptische Verteilung weist hier aufgrund der gerin-
geren Biegebelastung und oben beschriebenen Effekten (Kissenbildung der Haut) eine groBere
Abweichung als die anderen Konfigurationen auf. Die Spannung in Y-Richtung ist bei Konfigu-

ration 1 & 3 dhnlich hoch und bei 2 am niedrigsten.
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Abbildung 6.33.: Ausschnitt der Abweichungen der X-Kompontente fiir das untere Hautfeld 5
& 8

Die Spannungsverteilung der XY-Komponente weist fiir alle Komponenten fiir die Bereiche 1 bis
4 einen dhnlichen Verlauf auf. Im vorderen Bereichen herrschen positive Schubspannungen vor
und um hinteren Bereich des Hautfeldes negative. Die Schubspannungen im vorderen Abschnitt
der Hautfelder sind klein. Nur die dritte Konfiguration weist dort aufgrund der konzentrierten
Drucklast auf dem Vorderholm eine héher Spannungen auf. Die prozentualen Abweichungen sind
dadurch in der Ndhe des Vorderholms erneut sehr hoch. Die Struktur wird durch die Pads fast
durchgehend zu schwach belastet. Ausnahmen sind die Bereiche 5 & 6, die an Rippe 6 (Lever A)
anschlieflen, da die Rippen 5 & 7 mit sehr hohen Padkréften belastet werden (siehe Abbildung
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6.8), die die Strukturbelastung gut wiedergeben. Die Bereiche 7 & 8 werden durch Schubspan-
nung erneut nur sehr gering belastet (vgl. Abbildung 6.34(b)). Wird die Struktur mit den Pads
belastet, sind groflere Abweichungen in der Néhe der Pads (Einfliisse klingen nicht so schnell ab)
und in Abschnitten mit geringer Spannung zu erwarten.

Mit den Pads lassen sich am besten die aus dem Biegeanteil resultierenden Zugkréfte abbilden.
Die restlichen Komponenten werden schlechter approximiert. In dem unteren Hautfelbereich
haben die Y- und XY-Komponenten einen hoheren Einfluss und weichen zwischen Druck- und
Luftlasten erheblich stéirker ab. In den Bereichen 5 & 6 wo die Y-Komponente nicht zu ver-
nachlissigen ist, weist diese Abweichungen zwischen 25-35% auf. Die auf der Unterseite nicht
zu vernachlissigenden Y-Komponente, wird unabhéingig von der Konfiguration, fast immer zu
klein abgebildet.

Das dritte Modell weist wegen den anfangs erwéhnten Spezifikationen sehr &dhnliche Ergeb-
nisse auf. Die X-Komponente weicht bis zum Hautfeld 5 ein wenig stérker ab. Die Druckkrifte
sind in den Bereichen leicht hoher als die der Pads. In der Mitte (Bereiche 7 & 8) stimmen die

Abweichungen fast iiberein.
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Abbildung 6.34.: Ausschnitt der Abweichungen der XY- & X-Kompontente und Gesamtverlauf
aller drei Konfigurationen von Modell 2

6.4.3. Vorderholm

Ebenso wie bei den Hautfeldern werden die Mittelwerte wie in Abbildung 6.3(b) beschrieben er-
fasst. Aufgrund der Durchbiegung weist die X-Koordinate Zug- im unteren und Druckspannun-
gen im oberen Bereich auf. Der mittlere Holmbereich (konstante Y-Koordinate) ist in X-Richtung
kaum belastet. Gerade in diesem Bereich sind aber starke prozentuale Abweichungen aufgrund
der fast zu Null werdenden Spannungen zu beobachten, die das Gesamtergebnis stark beein-
flussen und auf den systematischen Fehler eines Elementes zuriickzufiihren ist. In den folgenden
Abbildungen liegen die Daten in aufbereiteter Form vor. Das sehr niedrig belastete Element ist
bei der Auswertung ausgeklammert wurde.

Insgesamt zeigt sich, dass die Werte im Zugbereich stiarker abweichen, als die im Druckbereich.

Durch die Pads werden die &ufleren Regionen in der Ndhe der Rippen entlastet und mittig {iber-
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lastet. In Abbildung 6.35(b) ist dieser Effekt zu erkennen, der dazu fiihrt, dass die Abweichungen
an den Réndern (Bereiche 1,2,3,4) und in der Mitte (Bereiche 7,8) hoher sind. Ausnahme bil-
den die Bereiche 5 & 6, die Aufgrund der Lasteinleitungsrippe 6 (Anschluss Lever A) geringe
Abweichungen aufweisen (vgl. Abbildung 6.35(a)). Die Spannungen der X-Komponente nehmen
aufgrund der Biegebelastungen mit fortlaufender X-Koordinate zu. Fiir alle Konfigurationen
in den weiter innen liegenden Bereichen sind Uber- und Unterbeanspruchung durch die Pads
auffillig. In den Bereichen, die durch die Pads gestiitzt sind, werden zu niedrige Spannungen
appliziert. Mittig zwischen den Pads und nahe der Lever, wo sich die Holme frei durchbiegen
konnen, kommt es wiederum zu Uberlasten. Der Druckbereich an der Oberseite ist fast durch-
gingig liberbelastet. Beide Phdnomene setzten sich kontinuierlich bis zur Mitte fort.

Die Verldufe der prozentualen Abweichungen aller drei Konfiguration sind lokal wie auch global
betrachtet &hnlich. Wie in Abbildung 6.35(a) zu erkennen ist, fillt in Bereich 5 die prozentuale
Abweichung von ca. 35% auf ca. 8% ab. Wird die Abweichung global iiber die Spannweite be-
trachtet, reduziert sich der Wert ab Bereich 2 bis zur Klappennitte von ca. 25% auf 10-15% ab
(vlg. Abbildung 6.37(a)). Der &duflere Bereich ist erneut kaum Belastungen ausgesetzt.
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Abbildung 6.35.: Abweichungen der X-Kompontente des Vorderholmbereich 5 von Modell 2

Die lokalen prozentualen Unterschiede der XY-Komponente lassen sich fiir die Klappenstruktur
exemplarisch durch die Bereich 4 und 5 darstellen. Durch die Pads werden die Bereiche an-
fangs iiberlastet und mit fortlaufender X-Koordinate, verglichen mit den simulierten Luftlasten,
unterbelastet. Dadurch kommt es wie in Abbildung 6.36(a) zu sechen, zu den Abweichungen
an den Rindern der Bereiche. Ahnlich wie die X-Komponente, sind die Abweichungen an den
Rindern zu den Krafteinleitungsrippen 6 (bwz. 11) kleiner (siehe Abbildung 6.36(b)). Uber die
Spannweite nimmt die prozentuale Abweichung der XY-Komponente fiir alle Konfiguration von
auBen mit ca. 6% nach innen auf etwar 15% zu (vgl. Abbildung 6.37(b)). Sie ist neben der
X-Komponente fiir die Hauptbelastung des Vorderholms verantwortlich. Bereich 5 & 6 erfahren
durch die Pads auf der gesamten Liinge eine Uberlast. Diese kontinuierliche Abweichung ist in
Abbildung 6.36(b), vor allem auf der linken Seite zu beobachten. Auf der rechten Seite, wo kein
Pad angreift, belaufen sich die Abweichungen fiir alle Konfigurationen zwischen 9,5% und 11,5%.
Fiir die vorher erwdhnten Abschnitte sind die mittleren Abweichungen aller Konfigurationen sehr

dhnlich. Aufgrund der geringeren Spannungen und der in zwei Koordinatenrichtungen abhéngi-
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gen Belastung, weicht Konfiguration 3 etwas stérker ab als die ersten zwei. In der Klappenmitte
ist die Schubspannung klein. Die inhomogene Spannungsverteilung mit den Ersatzkréften ist
durch die unterschiedlich groflen Padkréfte zu erkliaren, da die Ersatzkréifte abschnittsweise in

die Struktur eingeleitet werden und die Klappe dadurch nicht kontinuierlich verschoben wird.
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Abbildung 6.36.: Abweichungen der XY- & X-Kompontente des gesamten Vorderholmes von
Modell 2

Das Modell 3 weist erneut sehr dhnliche Abweichungen auf. Das gilt fiir alle Konfigurationen,
da wieder die selbe resultierende Last aufgebracht wird. Die Spannungen aller Komponenten in
dem Vorderholm sind trotz der asymmetrischen Belastung der Ober- und Unterseite fiir beide
Belastungsarten (Luft-,Padlasten) sehr &hnlich. Ein sehr dhnliches Verhalten trifft auch fiir den
folgenden Hinterholm zu.
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Abbildung 6.37.: Abweichungen der XY- & X-Kompontente des gesamten Vorderholmes von
Modell 2

6.4.4. Hinterholm

Das Vorgehen fiir die Auswertung des hinteren Holms geschieht auf die selbe Weise wie die
des Vorderholms. Die Belastung in den ersten zwei Bereichen ist wieder sehr klein. Die X-

Komponente weist in den Bereichen 3 und 4 sehr &hnliche Unterschiede auf wie die des Vor-
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derholmes. Die Druckseite wird durch die Pads weniger stark belastet als durch die simulierten
Luftlasten. Die Zugseite weist, aufgrund der Pads, zu niedrige Spannungen in den Krafteinlei-
tungsregionen und Uberlastung durch die Pads in den freien Bereichen in der Mitte auf. Die
Bereiche 5 und 6, die an der Lasteinleitungsrippe (Lever A) liegen, weisen fiir Druck- und Zug-
bereiche eine gute Ubereinstimmung auf. Weniger stark belastet sind bei beiden Bereichen ledig-
lich die Regionen, welche an die néchste durch Pads gelagerte Rippe angrenzen (siehe Abbildung
6.38(a)). In den Bereichen ist die Belastung durch die Biegung am groten. Fiir die Bereiche 7
und 8 ergeben sich, durch die Pads, fiir die Zugseite wieder abwechselnd iiber- und unterbelastete
Regionen. Dieser Zusammenhang ist in Abbildung 6.38(b) zu sehen, wo die Abweichungen an
den Réndern und in der Mitte erhoht sind. Fiir den Druckbereich kann die Spannungsverteilung
gut approximiert werden, ist aber nicht so hoch wie in den Bereichen um den Lever A.

Fiir alle Konfigurationen sind die Abweichungen in ersten 3 Bereichen aufgrund der niedrigen
Lasten sehr hoch. Fiir Konfiguration 1 liegt die Abweichung zwischen 60-70% fiir die Bereiche
4 und 5 und zwischen 43-36% fiir Konfiguration 2. Durch die linear abfallende Drucklast fallen
die Abweichungen bei Konfiguration 2 weniger stark aus. Bedingt durch die geringere Biege-
belastung von Konfiguration 3, erreichen die Ergebnisse im Vergleich schlechtere Werte (vgl.
Abbildung 6.40(a)).Die prozentualen Unterschiede sind im Mittel fiir die X-Komponente recht
hoch, da sich starke Abweichungen einzelner Elemente aufgrund der geringeren Elementanzahl

starker auswirken.
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Abbildung 6.38.: Abweichungen der X-Kompontente fiir Bereich 5 & 6 des Hinterholmes von
Modell 2

Die XY-Komponente ist im Hinterholm, aufler in den Bereichen 7 und 8, die ausschlaggebende
Belastungsart. In der Mitte der Klappe ist die Durchbiegung der Klappe die treibende Kraft.
Bedingt durch die lokale Belastung und Auslenkung an den Holm/Rippen Schnittpunkten sind
zwischen den Bereichsiibergingen Spannungsspriinge zu verzeichnen. Diese fallen in den Be-
reichen 3/4 und 4/5 und 6/7 besonders auf, da dort die Lasten hoch sind. In den duferen
Bereichen (1,2,3,4) und in der Mitte (7,8) wirken die Pads erst iiberlastend auf die Holmbereiche
und zeigen mit fortlaufender Spannweitenkoordinate bis zur nichsten Rippe eine Unterbela-
stung auf. Exemplarisch sind diese in Abbildung 6.39(a) fiir den Bereich 4 zu sehen. Die Uber-
bzw. Unterbelastungen durch die Pads machen sich unterschiedlich stark auf die prozentualen

Abweichungen bemerkbar. Lokal betrachtet sind die Ubereinstimmungen dort am besten, wo
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keine Padlasten eingeleitet werden, was in Abbildung 6.39(b) gut zu erkennen ist. Die prozen-
tualen Abweichungen liegen in den Bereichen 2 bis 6 fiir alle Konfigurationen im Mittel bei
9-15% und weichen nicht stark voneinander ab. Die Bereiche davor und danach werden durch
die Drucklasten kaum belastet. Da die Pads in der Regel eine hohe Last applizieren, sind hier
die prozentualen Abweicheungen besonders hoch (vgl. Abbildung 6.40(b)).
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Abbildung 6.39.: Abweichungen der XY- & X-Kompontente des gesamten Hinterholmes von
Modell 2

Die Klappe ist im Bereich der Hinterkante biegeweicher. Die Auslenkung erfolgt nicht nur in Z-
Richtung, sondern auch in Y-Richtung. Dadurch sind die Zug-/Druckspannungen kleiner als im
Vorderholm und die Schubspannung ist in weiten Teilen die dominantere Kraft. Diese Beobach-
tung kann bei Konfiguration 2 gemacht werden. Wegen der Druckverteilung, die sich besonders
auf dem Vorderholm konzentriert, sind die Spannungen in X- & XY-Komponente geringer als
bei Konfiguration 1. Die dritte Konfiguration wird durch die Pads nicht so stark belastet wie
sie eigentlich miisste. Bei beiden Komponenten ist eine geringere Belastung der Struktur zu ver-
zeichnen. Nur in den Bereichen 5 & 6 sind die Padbelastungen héher.

Die Belastung in Y-Richtung ist grofitenteils zu vernachléssigen. Hohere Spannungen sind nur

nahe der Rippe zu erkennen.
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7. Zusammenfassung

Im folgenden sollen die Ergebnisse dieser Arbeit zusammengefasst werden.

7.1. Modell

FE Modell
Das FE Modell funktioniert mit den beschriebenen Funktionen einwandfrei. Es konnte fiir
die Aufgabe eine gute Netzauflosung gefunden und gezeigt werden, dass das Modell gute
Ergebnisse liefert. Die Klappe kann nach dem Ausfithren des PCL Sripts sofort berechnet
werden und ist so aufgebaut, dass neue Funktionen einfach ergédnzt werden kénnen. Durch
die Verdnderung der Variablen ist zudem eine schnelle und komfortable Anpassung der

Klappenparameter méglich.

7.2. Ergebnisse

Globale Verschiebungen
Die steifere Auslegung der Klappe fithrt zu kleineren Auslenkungen der Struktur und
dementsprechend zu kleineren Differenzen in der Biegelinie zwischen Druck- und Padla-
sten. Zwischen Modell 2 & 3 ergeben sich wegen der selben resultierenden Belastung sehr
dhnlich Ergebnisse. Konfiguration 1 weist global betrachtet die grofiten Verschiebungen
auf, wobei die Biegelinien von Konfiguration 1 & 2 am Vorderholm fast identisch sind.
Die Durchbiegung infolge der dritten Konfiguration ist am geringsten, da die Belastung
in Spannweitenrichtung abnimmt. Durch die Verschiebung des Hinterholms in Y- & Z-
Richtung ergeben sich fiir die drei Konfigurationen unterschiedliche Ergebnisse als vorne.
Am Hinterholm ist die Auslenkung der Konfiguration 3 mittig stérker, da hier die gréfiten
Krifte wirken. Die Padkrifte wirken lokal auf die Verschiebung der Holme aus. Durch
die begrenzte flichige Lasteinleitung ist die Biegelinie nicht stetig, was besonders in der

Klappenmitte zu beobachten ist.

Padkrifte
Die Padkréfte in Z-Richtung weisen durch die Position der Holme, bei symmetrischer Be-
lastung (Konfiguration 1 & 3) hinten leicht hohere Kréfte auf. Auffillig sind die starken
Unterschiede zwischen den Kréften an Rippe 1 & 5, wenn die Drucklast in Spannwei-
tenrichtung konstant bleibt. In der Nahe der Lever ist die eingeleitete Kraft sehr grof,
wohingegen die duflerste Padlast im Vergleich klein ist. Die dazwischenliegenden Padkrif-

te weisen fiir Konfiguration 1 & 2 wiederum einen fast konstanten Verlauf auf und einen

74
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abfallenden Verlauf fiir Konfiguration 3. Die Reaktionskrifte in Y-Richtung sind erheb-
lich kleiner, aber nicht zu vernachléssigen. Die Padkréfte sind neben der Verteilung der

Drucklasten auf der Oberfliche auch abhéngig von der Kriitmmung des Profils.

Vergleich Modell 1 & 2

Hautfelder:

Das Modell 1 mit den unversteiften Hautfeldern erreicht im besten Fall eine Abweichung
der Spannungen in X-Richtung von 50%. Die Abweichungen zwischen Druck- und Pad-
lasten der Stringer versteiften Klappe sind erheblich niedriger. Besonders gut sind die
Ergebnisse im Bereich der Lever (ca. 10% Abweichung fiir alle Konfigurationen). Die Ab-
weichungen nehmen mit sinkender Belastung Richtung Klappenspitze besonders fiir die
X-Komponente bis Hautfeld 3 auf 15% zu. Die Ergebnisse fiir die elliptische Verteilung
sind schlechter, da die Biegebelastung nicht so hoch ist wie bei den anderen Konfiguratio-
nen und die Hautfelder stiarker ausgelenkt werden.

Lokal kann durch die Versteifung der Haut, der Kisseneffekt (laterale Auslenkung der Haut
durch die Druckkriifte) stark reduziert werden. Dadurch werden Zug- und Schubspannun-
gen minimiert und die Abweichungen durch die Padkrifte sinkt deutlich. Eine sehr leichte

Kissenbildung kann aber weiterhin beobachtet werden .

Vorderholm:

Die Abweichungen werden hier ebenfalls durch eine Versteifung der Struktur positiv be-
einflusst. Es stellt sich in Richtung der Lasteinleitungsrippe (Bereich 5) ein fast konstanter
Mittelwert von 5-10% ein. In Bereichen, die an einer Rippe mit Pad anschliefen, zeigen
wie schon bei den Hautfeldern, stirkere Abweichungen auf (>60%), die durch die steifere
Auslegung verbessert werden konnte (35% Abweichung).

Durch die Stringer werden die Holme entlastet (vgl. Kapitel 6.1) und weisen homoge-
nere Spannungsverldufe der X- & XY-Komponente auf. Dadurch verringern sich auch die
Abweichungen zwischen Druck- & Padlasten. Die Padlasten haben lokal an den Anschluss-
stellen starken Einfluss auf die X- & XY-Komponente. Wohingegen an den Lasteinleitungs-

rippen (Rippe 6 - Lever A) sehr gute Ubereinstimmung nachgewiesen werden kénnen.

Modell 2

Die X-Komponente der oberen Hautfelder weist global betrachtet sehr gute Ubereinstim-
mungen zwischen Druck- & Padlasten auf. Die Unterschiede liegen hier ab Bereich 2 unter
10% fiir alle Konfigurationen und fallen stetig auf 1-2% im Bereich des Levers.

Die Genauigkeit ldsst lokal in Richtung Rippeniibergang nach, da die Drucklasten die
Hautfelder nach wie vor auslenken, was mit den Padkréiften nicht simuliert werden kann.
Dadurch entstehen am Haut-Rippenanschluss héhere Spannungen. Die besten Ergebnisse
sind beim Ubergang zu Rippe 6 (Lever A) zu beobachten. Betrachtet man die Abweichun-
gen iiber die Spannweite, werden bis auf den ersten Bereich sehr gute Ergebnisse erzielt.
Die ersten Bereiche sind nur gering belastet, was die Abweichungen stark erhoht. Im fol-

genden werden die Abweichungen exemplarisch anhand von Konfiguration 1 dargestellt
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Klappentiefe [mm]

Klappentiefe [mm]

(vgl. Abbildung 7.1(a)). Die Abbildungen der anderen Konfigurationen befinden sich in
Anhang B.

Die XY-Komponente weist in den Bereichen 6 und 8 grofie Abweichungen auf. Vor allem
der hintere Abschnitt der Hautfelder kann gut durch die Ersatzlasten approximiert wer-
den. Ursachen fiir die Unterschiede bei der Betrachtung der Mittelwerte, sind die geringen
Lasten bei ca. 600mm Klappentiefe (siche Abbildung 7.1).

1100 100 °
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600 =
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X Spannweite [mm)]
(a) X-Komponente, obere Hautfeldbereiche
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X Spannweite [mm)]

(b) XY-Komponente, obere Hautfeldbereiche

Abbildung 7.1.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten des oberen Hautfeldberei-

ches (Halbspannweite, konstante Drucklast)

Die unteren Hautfelder werden durch die Pads in den Anschlussbereichen beeinflusst, in-
dem sie die Struktur dort stark entlasten (X-Komponente) und die Biegelinie verdndern.
Die Stérungen (Uberlasten rund um die Pads) klingen nicht sofort ab und sind fiir die un-
terschiedliche Belastung der Hautunterseite verantwortlich (vgl. Abbildung 7.2). Zudem
wolbt sich die Haut aufgrund der Drucklast und der ebenen Profilunterseite stirker durch,
was zu Unterschieden in den Haut-Rippen Anschliissen und zwischen den Stringern fiihrt.
Die Ergebnisse in der Mitte der Hautfeldbereiche und im Ubergang zur Lasteinleitungsrip-
pe koénnen gut wiedergegeben werden. Die Bereiche 1 & 2 weisen Vergleich zur Oberseite
aber schlechter Ubereinstimmung auf (siche Abbildung 7.3(a)). Ab Bereich 3 ergeben sich
Abweichungen zwischen 5-15% fiir die Konfiguration 1 & 2. Ein Aspekt warum die Er-
satzlasten fiir die elliptische Verteilung stérker Abweichen ist, dass sie die Auslenkung der

Haut nicht wiedergeben kénnen.
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Ahnlich wie im oberen Hautfeldbereich, verhalten sich die Abweichungen der XY-Komponente.
Durch die Pads werden die Bereiche stark beeinflusst und Bereiche in denen die Spannun-
gen gut angendhert werden kénnen, sind erheblich kleiner. In Ndhe des Vorderholms ist die
Belastungen auch hier fast Null und die prozentualen Abweichungen sehr grof3. In Bereich

5 & 6 ist nahe der Lasteinleitungsrippe die Ubereinstimmungen, aufgrund der fehlenden
Padlasten, sehr viel hoher (siche Abbildung 7.3(b)).

Rippe 4 Rippe 5 Rippe 6 Rippe 7 Rippe 8 Rippe 9

Lever A entlasteter Bereich

(a) X-Komponente, unterer Hautfeldbereiche
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I I 2 gR+001
1.68+001

4.19+000|
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-3.37+001

~4.64+001

- -5.90+0071
Entlaster Bereich
-7.17+001
-8.43+001

(b) X-Komponente, Vorderholm

Abbildung 7.2.: Grundsétzliche Darstellung der Spannungsverteilung der Padlasten anhand von
Konfiguration 1 der X- Komponenten fiir die unteren Hautfeldbereiche und den
Vorderholms (Halbspannweite)
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(b) XY-Komponente, untere Hautfeldbereiche

Abbildung 7.3.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten des unteren Hautfeldbe-

reiches (Halbspannweite)

Fiir beide Holme gilt, dass die prozentualen Abweichungen der X-Koordinate im Druck-
bereich kleiner sind, als im Zugbereich. Die Pads unterstiitzen die Holme in den An-
schlussbereichen und entlasten diese dort. Der Ubergang zwischen Zug- & Druckbereich
in der Holmmitte ist fast unbelastet. Wie oben bereits erwiahnt, sind dort die grofiten
prozentualen Abweichungen festzustellen (vgl. Abbildung 7.4(a),7.4(c)). Die d&ufleren Be-
reiche werden aufgrund der niedrigen Lasten nicht gut approximiert. Fiir den Vorderholm
ergeben sich iiber die Spannweite ab Bereich vier eine Abweichung von ca. 18%, die bis
Bereich 8 auf 12-14% abfillt. Fiir dem Hinterholm sind wegen der geringeren Spannungen
die Abweichnugen deutlich héher und sinken kaum unter 40%. Die dritte Konfiguration
weist hier sehr hohe Abweichungne auf.

Der Vergleich der XY-Spannungen ergibt, dass Vorder- & Hinterholm #hnlich Belastung
und somit im Mittel die gleiche Abweichungen erfahren. Im Gegensatz zu der Luftlast,
werden die Holme nicht homogen belastet. Die Pads verschieben die Bereiche der Holme
unterschiedlich stark verzerren diese dadurch. Bessere Ergebnisse kénnen erneut an den
Ubergiingen ohne Pads (Rippe 6 -Lever A) erzielt werden (siehe Abbildung 7.4). In den
Abschnitten 2 bis 6 des Hinterholms steigen die Abweichungen von ca. 10% auf 20% an.
Der Verlauf ist nahzu stetig und fiir alle Konfigurationen &hnlich. Fiir den Vorderholm
sehen die Ergebnisse dhnlich aus. Der Anstieg ist geringfiigig hoher (von 5% auf 25%). In

allen anderen Abschnitten sind die Abweichungen der Spannungen erheblich gréfer.
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Abbildung 7.4.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten der beiden Holme (Halb-
spannweite)
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Modell 3
Aufgrund der asymmetrischen Belastung, weisen die Abweichungen der Hautfelder des
dritten Modells leichte Anderungen im Vergleich zum zweiten Modell auf. Das Verhalten
dhnelt aber ansonsten dem des zweiten Modell (vgl. Abbildung 7.5). Auch hier sind die
grofiten Spannungsunterschiede in den &dufleren Bereichen und an den Anschlussstellen
der Pads zu erkennen. Da die selbe resultierende Belastung wie auf dem zweiten Modells
aufgebracht wurden, weisen die Holme wegen dem gleichen Verlauf der Biegelinie kaum
Unterschiede in den Spannungen und Abweichungen auf. Die Konturplots fiir die XY-

Komponente der Hautfelder und die der Holme finden sich im Anhang C.
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Abbildung 7.5.: Abweichungen der X-Spannungskomponente des oberen & unteren Hautfeldbe-
reiche (Halbspannweite, konstante Drucklast)



8. Anpassungsvorschldge und Ausblick

Wie Ersatzkréfte in eine aerodynamische Struktur zur Annédherung der realen Belastung aufge-
bracht werden, ist von vielen Faktoren abhéngig. Um den Aufwand an Aktuatorik zu reduzie-
ren, konnen die Krifte iiber ein Lastgeschirr aufgebracht werden. Bevorzugt werden diese zum
Aufbringen von Zuglasten verwendet. Die Lasten miissen iiber miteinander verbundenen Balken
aufgeteilt werden. Je weniger Aktuatoren verwendet werden, desto aufwindiger und grofier muss
das Lastgeschirr konstruiert werden. Das kann dazu fithren, dass aufwendige und platzintensive
Versuchsaufbauten notwendig sind, um die Lasten abzuleiten.

Die Verbindung der Struktur mit dem Testling kann ebenfalls iiber verschiedene Verfahren erfol-
gen. Das Aufkleben von flichigen Elementen wie den Pads ist eine Moglichkeit. Die Belastbar-
keit hidngt neben dem verwendeten Klebstoff davon ab, wie hoch die Kréfte sind und in welcher
Richtung sie aufgebracht werden. Weitere Moglichkeiten wiren ein Vakuum zu erzeugen, um
Zuglasten, aufzubringen. Hierbei werden aber besondere Anforderungen an die Oberflichengiite
gestellt. Die Grofle der Lasteinleitungsbereiche ist ebenfalls abhéngig von der maximalen Belast-
barkeit der Struktur und der Moglichkeit, diese zwischen den Tests inspizieren zu konnen. Die
Struktur muss gut zugénglich bleiben um das Ermiidungsverhalten kontrollieren und kritische
Schéden frithzeitig entdecken zu kénnen muss.

Diese und weitere Uberlegungen miissen beim Planen eines Testskonzeptes beriicksichtige wer-
den, um den leistungsfahigsten Entwurf wihlen zu kénnen.

Das verwendete Padkonzept kann dadurch die Anpassung der Padflichen optimiert werden. Die
Padkrifte weisen unterschiedlich hohe Krifte auf. Dadurch kénnen z.B. an der Auflenseite klei-
nere Pads verwendet werden. Die minimale Padgrofie wird dabei durch den Werkstoff und der
Wandstérke bzw. Dicke der Hautfelder begrenzt.

Eine weitere Moglichkeit, einen realen Testaufbau zu verbessern, wire die Entkopplung der
Krifte von dem Lastgeschirr. Wie in dem Modell kénnten die Kréfte individuell in die Struktur
eingebracht werden. Hier miisste die Machbarkeit in Hinsicht auf die Kosten, den Platzbedarf
und der Zugénglichkeit zum Testling ndher untersucht werden. Bei einer Kraftverteilung wie in
dem vorliegenden Fall, kénnten auch nur die Padlasten entkoppelt werden, die sich stark von
den restlichen Kréften unterscheiden (Aufien und direkt am Lever).

Eine hohere Anzahl an Lasteinleitungspunkten kénnte die Durchbiegung noch genauer wieder-
geben. Die Anzahl der Lasteinleitungspunkte wird aber durch die Struktur (z.B. Rippen-Holm
Schnittpunkte) und der Notwendigkeit die Oberfléiche im Verlauf inspizieren zu konnen limitiert.
Grundsétzlich kénnte mit der Veréinderung des Klappenmodell Spannweitenrichtung (Streckung,
Pfeilung) weiterfithrende Untersuchungen durchgefiihrt werden, um die Einfliisse nicht symme-
trischer Auslegungen zu analysieren. Eine gezielte Detaillierung einzelner Strukturbautteile und
Verbindungselemente stellen eine weitere Moglichkeit da, auftretende Unterschiede zu identifi-

zieren und weitere Abhéngigkeiten herauszustellen.
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9. Fazit

Diese Arbeit befasst sich mit dem Vergleich der, von aerodynamischen Druckkriften und de-
ren dquivalenten Ersatzkriften, resultierenden Spannungen in einem FE Landeklappenmodell.
Durch die Erarbeitung und Bewertung dieser Problemstellung anhand eines FE-Modells, orien-

tiert sich die Arbeit an der Strategie des virtuellen Testens.

Der Unterschied zwischen Druck- & Padlasten konnten iiber groie Bereiche der Hautfelder und
Holme ausgewertet und umfassend dargestellt werden. Die Darstellung der Abweichungen als

Konturplots, ist von grofem Vorteil, um schnell einen umfassenden Uberblick zu erhalten.

Wie sich gezeigt hat, konnen die resultierenden Belastungen durch die Pads gut in die Struktur
eingeleitet werden, treffen die maximale Auslenkung der Drucklasten aber nicht ganz. Da die
Pads die Krifte lokal begrenzt einleiten, ist es nicht moglich Spannnungen in Hautfeldbereichen
zu simulieren, die aufgrund der Kissenbildung zusétzliche Zugkrifte entwickeln. Somit besteht
bei diinnwandigen Bereichen die Gefahr, dass die Spannungen nicht korrekt simuliert werden

konnen.

Uber die Auswertung der Abweichungen in Spannweitenrichtung lassen sich die Ergebnisse der
Bereiche quantitativ gut darstellen. Diese sollten aber nicht losgelost von den in dieser Arbeit
erstellen Konturplots betrachtet werden. Dadurch lassen sich lokal begrenzte Effekte, wie zu

gering belastete Bereiche schneller identifiziert.

Die Abweichungen der Spannungen in Modell 1 sind vor allem in den Hautfeldern auf die laterale
Auslenkung durch die Druckkrifte zuriickzufiihren.

Ein Grofteil der hohen Abweichungen in Modell 2 zwischen den beiden Lastsystemen konnten auf
sehr kleine Spannungen mit hohen Differenzen und den Anschlussbereichen der Pads bzw. Rip-
pen zuriickgefithrt werden. Darum weisen die oberen Hautfeldbereiche und die X-Komponente
(Druck) der Holme sehr gute Ubereinstimmungen auf, da die Druckkrifte in weiten Teilen aus-
reichend hoch sind. Aus dhnlichen Griinen lésst sich die XY-Komponente in den Holmen besser
abbilden. Gleiches gilt fiir Modell 3, das trotz der asymmetrischen Druckbelastung, kaum gro-

fere Unterschiede aufweist.

Die Padgrofle und die Verteilung der Padlasten sollten weiter untersucht werden, um kritischen
Stellen durch die hohen Padlasten in der Nihe der Lager besser zu erfassen. Eine Anpassung der
Prozesskette kann dabei helfen die Daten noch schneller auszuwerten und so z.B. die Padlasten
direkt aus der .f06 Datei auf das Modell aufzubringen.
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A. Auszug aus dem PCL Skript

Der folgende Auszug des PCL Skriptes zur Generierung des Klappenmodells beschreibt die
Session Datei (Main.ses). Diese kann iiber MSC.PATRAN direkt ausgefiihrt werden werden
und ruft die notwendigen Funktionen auf. Das vollsténdige Programm befindet sich auf der CD,
die dieser Arbeit beiliegt.

$ DELETE OLD DB AND CREATES A NEW ONE

HIPATH C:\Temp\meie6814\Aufbau_per_PCL\Session_includes
file_close.go()

file_new.go( "C:\MSC.Software\Patran\20111/template.db”, @
“C:\Temp\meie6814\Aufbau_per_PCL\Session_includes\test.db" )

$ CHANGE VIEWPORT

ga_view_sa_set(-90., 0., -90.)
gu_fit_view( )
uil_imaging_bw_reverse( )
sys_poll_option( 2 )

$ INTEGRATES THE EXTERNAL FUNCTIONS

HINPUT NACA_generator
HINPUT creating_curve_groups
HINPUT creating_spars_surfaces
HINPUT create_elements_meshing
HINPUT create_mat_prop
HINPUT create_pads_beams
HINPUT create_mpc

HINPUT create_lever

HINPUT create_forces

HINPUT create_spcs

HINPUT create_new_skin_groups
HINPUT create_viewport

$ DECALRE VARIABLES

$ *** NUMBER OF PROFILE POINT HANDED OVER BY THE MAIN
FUNKTION
INTEGER int_anz_punkte

$ ***BIAS
REAL rea_bias

$ *** ASPECT RATIO DELTA-X
REAL rea_profil_depth

$ ***4 OR5DIGIT NACA CODE
STRING str_naca45[5]

$ ***Y COORDINATE OF THE LE SPAR
REAL real_LE_spar

$ ***Y COORDINATE OF THE TE SPAR
REAL real_TE_spar

$ *** X COORDINATE OF THE LE SPAR
REAL rea_Pkt_x_LE

$ *** X COORDINATE OF THE TE SPAR
REAL rea_Pkt_x_TE

$ *** LE NUMBER OF THE SPAR LINE
INTEGER int_spars_number_LE

$ *** TE NUMBER OF THE SPAR LINE
INTEGER int_spars_number_TE

$ *** NUMBER OF WING RIPS
INTEGER int_wing_rip_number

$ *** DINSTANCE BETWEEN THE WING RIPS
REAL rea_wing_rip_distance
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$ ***REAL TO STORE THE SPAN OF THE FLAP
REAL rea_flap_span

$ *** FLANGE DISTANCE TO THE WING RIP
REAL rea_vec_magnitude

$ *** MESH SEED ON THE DIFF. CURVES
REAL rea_elem_size
REAL rea_elem_size_flange

$ *** FACTOR TO GENERATE A MESH SEED CONNECTED WITH
THE LENGTH
REAL rea_elem_length_fac

$ *** MESH SEED RATIO FOR THE RIPS
INTEGER int_elem_rip

$ *** STRING TO DEFINE THE MESH TOPOLOGY
STRING str_mesh_topology[10]

$ *** STORES THE PAD SIZE FOR THE LIST FUNCTION
REAL rea_pad_size_le(6)
REAL rea_pad_size_te(6)

$ *** STORES THE PAD ANGLE
REAL rea_pad_angle_le
REAL rea_pad_angle_te

$ *** DISTANCE BETWEEN PAD AND FLAPSKIN
REAL rea_trans_vec

$ ***POSITION OF THE LEVERS ( RIP NUMBER)
INTEGER int_lever_pos_rip(2)

$ *** DISTANCE BETWEEN THE MPC RBE NODE AND THE SKIN
REAL rea_trans_vec

$ ***DISTANCE BETWEEN THE LEVER RBE NODE AND THE
SKIN
REAL rea_trans_vec_lever

$ ***DISTANCE BETWEEN THE PAD RBE NODE AND THE SKIN
REAL rea_trans_vec_pad

$ *** STORES THE NODES TO BE CONNECTED WITH THE RBEs
REAL rea_node_rbe_le(6)
REAL rea_node_rbe_te(6)

$ *** FAREST DISTANCE FROM THE LE SKIN TO THE FIRST
LEVER NODE
REAL rea_dist_lever

$ *** CONTROLL STRING IF "Y" SETED THE LEVER ON THE
SPARS
STRING str_lever_on_spar[10]

$ *** PROFILE POINT WHERE THE LEVER RBE IS CONNECTED
INTEGER int_lev_p_le
INTEGER int_lev_p_te

$ *** STORES THE PAD SIZE FOR THE LIST FUNCTION
REAL rea_lever_conect_size_le(6)
REAL rea_lever_conect_size_te(6)

$ *** STORES THE VALUES OF THE SETED FORCES
STRING str_forces[VIRTUAL](VIRTUAL)

$ ***DESCRIBES AND SETS THE LOAD CASE
STRING str_load_case[30]

$ *** SETS THE MATERIAL AND THICKNESS OF EACH MODEL
GROUP

STRING str_prop_data[64](8)

STRING str_prop_data_flange[64](8)

STRING str_prop_data_profile[64](8)

STRING str_prop_data_spar[64](8)

STRING str_prop_data_skin[64](8)
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STRING str_prop_data_pad[64](8)

$ ***SECTION SET FOR A E.G. BOX
STRING str_section_set[15]

$ *** NAME OF THE LEVERS CROSSSECTION
STRING str_section_name[25]

$ ***SIZE OF THE LEVER CORSSSECTION HERE: BOX W,L,T1,T2

STRING strA_section_size[10](4)

$ ***SET CONST PRESSURE VALUES
STRING str_a_pressure_upper[40](3)
STRING str_a_pressure_lower[40](3)

$EISTFSISISSISTISISITSISSISISSISTSSISSSSISSI SIS SSSSS

$ CONFIGURATION:
SET VARIABLES (ALL GEOMETRICAL UNITS IN MM)

EESEEEEBEREEEEEBBEEEEE BB EREEEEBSEESEBSEB B

$ ***GEOMETRIE
str_naca45 ="7420"

$ **int_anz_punkte > 13 DUE TO LIMITATIONS IN
CREATING_NEW_SKIN_GROUPS.PCL COMPLEX STRING
FUNCTION
$ **int_anz_punkte <= 50 DUE TO LIMITATIONS IN
CREATING_SPARS_SURFACES.PCL FLANGE IDS COLLISION
int_anz_point =15
int_wing_rip_number =16

rea_flap_span =7500
rea_profile_depth =1500
rea_bias =1.00
real_LE_spar =0.24
real_TE_spar =0.74

$EEFSIFTTSTISTISTTSITSISSISISSISTSSISSTSSISSI SIS SHSS

$ ***WIDTH OF THE RIP FLANGE
rea_vec_magnitude =15

$IFEIFSIFTISSISTFSTSISSIFSISISSFSFSISSSEISSI SIS SHSS

$ ***FEM
rea_elem_size =150
rea_elem_size_flange =150
rea_elem_length_fac =150
int_elem_rip =1
str_mesh_topology = "Quad4"

$ETEFSISTISSISTFSTSISSIFSIS SIS SSISSTSSISSI SIS SHSS

$ ***PAD SIZE IN NEW COORD-SYSTEM

$ wx [ X1, Y1, Z1, X2, Y2, 2]
rea_pad_size_le = [-100., -100., 40., 100., 100., 0.]
rea_pad_size_te = [-100., -100., 40.,100.,100., 0.]
rea_pad_angle_le =45
rea_pad_angle_te =45

$ *** DISTANCE BETWEEN PAD AND SKIN
rea_trans_vec_pad =10

$ESSEITTFESSETFTFSSEITTTSSSHTTTSSSTITTSSSSTEISSSSSSTTS

$ ***LEVER POSITION (NUMBER = RIP NUMBER FROM LEFT TO

RIGHT IN FRONT VIEW)
int_lever_pos_rip(1l) =6
int_lever_pos_rip(2) =11

$EISTFSIS SIS ST STISITSISSISISSFSTSSISSTSTISSISEISISHSS

$ ***MPC (RBE) CONTROL
rea_trans_vec =100

§ wxx [ X1, Y1, Z1, X2, Y2, Z2]
rea_node_rbe_le = [-30., -30., 0., 50., 50., 0.]
rea_node_rbe_te = [-30., -30., 0., 30., 30.,0.]

$EISEISISISTSSTSSIS ST SIS TS STSS SIS TISESSTSESEISSSSESS

$ *** LEVER POSITION ON THE RIP
rea_trans_vec_lever =50
rea_dist_lever =300

$ ***"Y" SETS THE LEVER ON THE SPARS
str_lever_on_spar  ="Y"

$ ***|Fstr_lever_on_spar !="Y" SET LE & TE ON PROFILE POINTS
int_lev_p_le =54
int_lev_p_te =68

$ *** AREA WHERE NODES WHERE CONNECTED TO THE LEVER

RBE

§ wrx [ X1, Y1, 71, X2, Y2, 72]
rea_lever_conect_size_le =[ 0., -100., -10., 0., 100., 60.]
rea_lever_conect_size_te = [ 0., -80., -10., 0., 100., 50.]

$SEITSEIISEISSTTSSESSS SIS SEISSEITSTSSEESSSSISEEISSEISS
$ *** SET FORCES ON STRUCTURE ( DEACIVATE BLOCKS VIA $

$ str_load_case = "pad_force_z"
str_forces(1) "< "

A

str_forces(2) ="< >"
str_forces(3) ="< >"
str_forces(4) ="< >"

$ str_load_case = "pressure_const"

str_a_pressure_upper(1) = "0.002126736"
str_a_pressure_upper(2) ="
str_a_pressure_upper(3) ="
str_a_pressure_lower(1) = "-0.006380208"
str_a_pressure_lower(2) =""
str_a_pressure_lower(3) ="

str_load_case = "pressure_tri"
$ str_load_case = "pressure_elliptical”
EEEERLELEEBEBEEEEEEEEEEEEEEEEEEE B

*** SET MATERIAL DEFINITION

*** PROP DATA: MATERIAL, ?, THICKNESS

*** MATERIALS AVAILABLE: "Alu" "Steel" "Ti" "Lever"
str_prop_data(1) ="m:Alu"

str_prop_data(2)
str_prop_data(3)

©® h P

ngn

$ *** PROP FLANGE DATA: MATERIAL, ? , THICKNESS
str_prop_data_flange(1) = "m:Alu"
str_prop_data_flange(2) =
str_prop_data_flange(3) ="3"

$ *** PROP PROFILE DATA: MATERIAL, ? , THICKNESS
str_prop_data_profile(1) ="m:Alu"
str_prop_data_profile(2) =""
str_prop_data_profile(3) ="3"

$ *** PROP SPARS DATA: MATERIAL, ?, THICKNESS
str_prop_data_spar(1) ="m:Alu"
str_prop_data_spar(2) =
str_prop_data_spar(3) = "3"

$ *** PROP SKIN DATA: MATERIAL, ? , THICKNESS
str_prop_data_skin(1) ="m:Alu"
str_prop_data_skin(2) =
str_prop_data_skin(3) ="3"

$ ***PROP PAD DATA: MATERIAL, ?, THICKNESS
str_prop_data_pad(1) = "m:Steel"
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str_prop_data_pad(2) =""
str_prop_data_pad(3) = "20"

$ *** LEVER GEOMETRY

str_section_set ="BOX"
str_section_name ="lever_box"
strA_section_size(1) = "20"
strA_section_size(2) = "70"
strA_section_size(3) = "7"
strA_section_size(4) = "7"

$EEFEIFTISTIS PSS TS SISSISSISSFSFSISSSSISSI SIS SHSSISS
$ CALCULATED VALUES / CHECK MIN VALUES
$ETEIFSIFTISSISTFSISTSSISSIS SIS SSISSSEISSI SIS SSSISS

$ ***>13 DUE TO LIMITATIONS IN
CREATE_NEW_SKIN_GROUPS.PCL SEE "HINT"
IF (int_anz_ points < 13) THEN
int_anz_punkte = 14
ELSE IF (int_anz_points > 50) THEN
int_anz_ points = 50
END IF
$ ***SETTING THE RIP NUMBER ALWAYS LT 5 DUE TO PAD
AND LEVER POSITIONING
IF (int_wing_rip_number < 5) THEN

int_wing_rip_number =5
rea_wing_rip_distance =rea_flap_span/ (int_wing_rip_number-1)

ELSE
rea_wing_rip_distance =rea_flap_span/ (int_wing_rip_number-1)

END IF

$ *** BEWARES THAT THE USER SETS THE LEVER POSITION
HIGHER THEN THE RIP COUNT
IF (int_lever_pos_rip(1) > int_wing_rip_number) THEN

int_lever_pos_rip(1) =1
ELSE IF (int_lever_pos_rip(2) > int_wing_rip_number) THEN
int_lever_pos_rip(2) = int_wing_rip_number

END IF

$ESIFSIFTISSISTISTSITSISSIS SIS SIS IS SSISSI SIS SSSSS
$ CALL FUNCTIONS
$ESSSSISSEISSEITSEISSISSSTSSESSSSITSEEISSSTTSSEISSESSSESS

NACA_generator (int_anz_punkte, rea_bias, rea_profiltiefe @
str_naca45, rea_Pkt_x_VK, rea_Pkt_x_HK, @
real_VK_holm, real_HK_holm)

creating_curve_groups (int_anz_punkte, rea_Pkt_x_HK, @
rea_Pkt_x_VK, rea_profiltiefe, real_VK_holm, @
real_HK_holm, int_spars_number_VK, int_spars_number_HK)

creating_spars_surfaces (int_anz_punkte, int_wing_rip_number, @
rea_wing_rip_distance, int_spars_number_VK, @
int_spars_number_HK, rea_Pkt_x_HK, rea_Pkt_x_VK, @
rea_vec_magnitude )

create_elements_meshing (int_anz_punkte, int_wing_rip_number,
int_spars_number_VK, int_spars_number_HK @
rea_elem_size, rea_elem_length_fac, int_elem_rip, @
str_mesh_topology, rea_Pkt_x_VK, rea_Pkt_x_HK, @
rea_elem_size_flange )

$ *** PADS\MPCS SHOULD ONLY BE CREATED WHEN PAD
FORCES EXISTS
IF (str_equal(str_load_case, "pad_force_z")) THEN

create_pads_beams (int_wing_rip_number,rea_Pkt_x_VK, @
rea_Pkt_x_HK, int_anz_punkte, rea_pad_angle_le, rea_pad_angle_te, @
rea_pad_size_le, rea_pad_size_te, rea_trans_vec_pad,
int_lever_pos_rip)

create_mpc (int_wing_rip_number,rea_Pkt_x_VK, rea_Pkt_x_HK, @
int_anz_punkte, rea_pad_angle_le, rea_pad_angle_te, @
rea_pad_size_le, rea_pad_size_te, rea_trans_vec, @
int_lever_pos_rip, rea_node_rbe_le, rea_node_rbe_te)
END IF

create_lever (int_wing_rip_number, rea_Pkt_x_VK, rea_Pkt_x_HK, @
int_anz_punkte, rea_pad_angle_le, rea_pad_angle_te,
int_lever_pos_rip, rea_dist_lever, str_lever_on_spar,
int_lev_p_le, int_lev_p_te, rea_lever_conect_size_le,
rea_lever_conect_size_te, rea_trans_vec_lever )

[SIS)S)

create_mat_prop (int_wing_rip_number, int_lever_pos_rip, @
str_prop_data, str_prop_data_flange, @
str_prop_data_profile, str_prop_data_spar, @
str_prop_data_skin, str_prop_data_pad, @
str_section_set, str_section_name, strA_section_size)

create_spcs (int_lever_pos_rip, int_wing_rip_number)

create_new_skin_groups (int_lever_pos_rip, int_wing_rip_number, @
rea_Pkt_x_VK, rea_Pkt_x_HK, int_anz_punkte )@

create_forces (str_forces, str_load_case, real_VK_holm, real_HK_holm, @
rea_profiltiefe, rea_flap_span, int_lever_pos_rip, @
str_a_pressure_lower, str_a_pressure_upper, @
int_wing_rip_number )

$EISEISISSSTSTSSISTTSISTESTSS SIS ISEISTSSSEISSTSEISESS
$ GUI SETTINGS
EEEEESEUEBEEEEEEEUE U BB EEEESEUEB BB

display_fa_vectors( FALSE)
curve_label( FALSE )
point_label( FALSE)
uil_toolbar.wireframe( )



B. Ubersicht der prozentualen Abweichungen
uber der Halbspannweite fiir Modell 2

Im folgenden werden die Abweichungen zwischen den Druck- und Padkréften fiir die Konfigura-
tionen 2 & 3 dargestellt.

B.1. Abweichungen fiir die dreieckige Druckverteilung

(Konfiguration 2)

"g 1100 100_ _
£ 1000 I
o 900 =
S an
ég 800 60 %
= 700 40 5
2 600 T
& 500 20 £
=400 0 =
>
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000
X Spannweite [mm)]
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Abbildung B.1.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten des oberen Hautfeldbe-
reiches bei dreieckige Druckverteilung (Halbspannweite)
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Abbildung B.2.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten des unteren Hautfeldbe-
reiches bei dreieckige Druckverteilung (Halbspannweite)
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(a) X-Komponente, Vorderholm (dreieckige Druckverteilung)
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Abbildung B.3.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten des Vorderholms bei drei-
eckige Druckverteilung (Halbspannweite)
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Abbildung B.4.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten des Hinterholms bei drei-
eckige Druckverteilung (Halbspannweite)

B.2. Abweichungen fiir die elliptische Druckverteilung
(Konfiguration 3)
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Abbildung B.5.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten des oberen Hautfeldbe-
reiches bei elliptischer Druckverteilung (Halbspannweite)
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Abbildung B.6.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten des unteren Hautfeldbe-
reiches bei elliptischer Druckverteilung (Halbspannweite)
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Abbildung B.7.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten des Vorderholms bei el-
liptischer Druckverteilung (Halbspannweite)
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Abbildung B.8.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten des Hinterholms bei ellip-
tischer Druckverteilung (Halbspannweite)



C. Ubersicht der prozentualen Abweichungen
uber der Halbspannweite fiir Modell 3

Im folgenden werden die Abweichungen zwischen den Druck- und Padkriften fiir Konfigurationen
1 von Modell 3 dargestellt.
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Abbildung C.1.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten des unteren Hautfeldbe-
reiches (Halbspannweite, konstante Druckkraft)
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Abbildung C.2.: Abweichungen der X- & XY Spannungskomponenten der beiden Holme (Halb-
spannweite)
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