
Fehler! Kein Text mit angegebener Formatvorlage im Dokument.  1 

 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fakultät Technik und Informatik 
Department Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau 

Faculty of Engineering and Computer Science 
Department of Automotive and 

Aeronautical Engineering    
 

Finn Wulbrand 

Auswirkungen einer Stützstrebe auf die 
Flügelmasse und die Flugleistungen am 

Beispiel der ATR 72-600 

Bachelorarbeit 



Fehler! Kein Text mit angegebener Formatvorlage im Dokument.  2 

 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Finn Wulbrand 

Auswirkungen einer Stützstrebe auf die 
Flügelmasse und die Flugleistungen am 

Beispiel der ATR 72-600 

Bachelorarbeit eingereicht im Rahmen der Bachelorprüfung 
 
im Studiengang Flugzeugbau 
am Department Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau 
der Fakultät Technik und Informatik 
der Hochschule für Angewandte Wissenschaften Hamburg 
 
 
 
 
 
 
 
Erstprüfer/in: Prof. Dr.-Ing. Dieter Scholz, MSME   
Zweitprüfer/in : Prof. Dr.-Ing. Dipl.-Kfm. Markus Linke  
 
 
Abgabedatum: 14.11.2016 



1 
 

 

Kurzreferat 

Deutsch: 

Die vorliegende Arbeit untersucht die Annahme nach Torenbeek, nach der die Flügelmasse 
pauschal um 30 % abnimmt, wenn der Flügel durch eine Stützstrebe entlastet ist.  

Am Deutschen Zentrum für Luft- und Raumfahrt (DLR) wurde ein Rechenverfahren 
entwickelt, mit dem es möglich ist, die Flügelmasse bei verschiedenen Strebenwinkeln 
näherungsweise zu berechnen. Dieses Verfahren wird ausführlich vorgestellt und anschließend 
in eine Excel-Datei implementiert.  

Anschließend wird mit ebendieser Datei die Flügelmasse der ATR 72-600 bei verschiedenen 
(hypothetischen) Strebenwinkeln ermittelt und auch die theoretischen Auswirkungen einer 
Stützstrebe auf die Flugleistungen untersucht. 

Zum Schluss wird das Prinzip der virtuellen Kräfte angewendet, um die Rechenergebnisse der 
DLR-Methode zu verfizieren bzw. zu optimieren. 

English: 

This thesis analyzes Torenbeek’s assumption that a strut-braced wing has 30 % less weight 
compared to the same wing without strut. 

At the Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt (DLR), they developed a method to 
approximately calculate the wing weight at different strut angles. This method will be presented 
and afterwards implemented into an Excel-file. 

The file will then be used to calculate the wing weight of the ATR 72-600 at different 
(hypothetical) strut angles. Furthermore, the effects of these different strut configurations on 
the performance of the aircraft will be considered. 

Finally, the principle of virtual forces will be applied to verify and/or optimize the results found 
with the DLR method. 
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Auswirkungen einer Stützstrebe auf die Flügelmasse 

und die Flugleistungen am Beispiel der ATR 72-600 

Aufgabenstellung zur Bachelorarbeit 
 
Hintergrund 

In der Forschungsgruppe AERO (Aircraft Design and Systems Group) an der HAW Hamburg 
unter der Leitung von Prof. Dr.-Ing. Dieter Scholz, MSME wurde im Rahmen des 
Leuchtturmprojekts „Airport 2030“, Arbeitspaket 4.1 „Evolutionäre Flugzeugkonfigurationen“ 
der sogenannte „Smart Turboprop“ entwickelt. Beim Entwurf dieses Flugzeugs wurden 
dieselben Anforderungen gestellt wie an den Airbus A320. Auf Kurz- und Mittelstrecken weist 
der Smart Turboprop im Vergleich zum A320 ein Einsparpotential von bis zu 17 % bei den 
direkten Betriebskosten (DOC) auf; Kraftstoff könnte bis zu 36 % eingespart werden [Scholz 

2014]. 
 
Aufgabe 

Beim Entwurf des Smart Turboprops wurde die Annahme nach Torenbeek getroffen, dass sich 
das Flügelgewicht durch Anbringung einer Stützstrebe um 30 % reduziert. Dieser Wert ist 
unabhängig vom Strebenwinkel. Gegenstand dieser Arbeit ist es, diese Annahme zu überprüfen. 
Dazu soll eine Methode zur Berechnung der Masse abgestrebter Tragflügel, entwickelt von 
Gabriel Pinho Chiozzotto, Ingenieur am Deutschen Zentrum für Luft- und Raumfahrt (DLR), 
vorgestellt und in Microsoft Excel implementiert werden. Die Excel-Datei soll anschließend 
genutzt werden, um erreichbare Gewichtseinsparungen zu berechnen. 
 
Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Bei der Erstellung des Berichts 
sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten. 
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1 Einleitung 
 

1.1 Motivation 
 
Gesucht wird ein Verfahren, mit dem es möglich ist, bereits im Rahmen der Projektphase des 
Flugzeugentwurfs in guter Näherung die Masse der Struktur eines Flügels mit Stützstrebe zu 
berechnen. Diese Erkenntnisse können weitergehend genutzt werden, um den Entwurf des 
„Smart Turboprop“ zu optimieren. 
 

 
Bild 1: Modell des Smart Turboprops aus [Scholz 2014] 

 

1.2 Ziele der Arbeit 
 

Die Arbeit „Conceptual Design Method for the Wing Weight Estimation of Strut-Braced Wing 
Aircraft” von Gabriel Pinho Chiozzotto [Chiozzotto 2015] beschreibt eine Methode, mit der es 
möglich ist, die Masse von Flügel und Strebe eines abgestrebten Flügels bereits im frühen 
Entwurfsstadium abzuschätzen. Dabei werden auch aeroelastische Effekte mit einbezogen. 
 
Diese Methode soll in eine Excel-Datei implementiert und danach verwendet werden, um 
erzielbare Gewichtseinsparungen zu berechnen. 
 

1.3 Aufbau der Arbeit 
 
Die Arbeit führt zunächst theoretisch in die Methode von Chiozzotto ein und zeigt dann eine 
mögliche Implementierung in Microsoft Excel auf. Diese Excel-Datei wird im Anschluss für 
Studien an der ATR 72-600 genutzt. Zum Schluss stelle ich eine Möglichkeit vor, das 
Rechenmodell nach Chiozzotto zu erweitern. Die Einteilung gliedert sich wie folgt: 
 
Kapitel 2 Hier wird der Leser in die Methode von Gabriel Pinho Chiozzotto nach 

[Chiozzotto 2015] zur Berechnung der Flügelmasse eines Flügels mit 
Stützstrebe eingeführt. 

 
Kapitel 3 Hier wird knapp erläutert, wie die Implementierung der Methode aus Kapitel 2 

in Microsoft Excel umgesetzt wurde. 
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Kapitel 4 Hier wird die Methode von Chiozzotto an der ATR 72-600 praktisch 

angewendet, um erzielbare Masseneinsparungen zu berechnen. Ferner werden 
die Flugleistungsparameter Gleitzahl, Reichweite, Startrollstrecke und 
Mindestgeschwindigkeit für die untersuchten Strebenwinkel bestimmt. 

 
Kapitel 5 Hier wird die tragende Struktur nach Kapitel 4 einer Nachdimensionierung mit 

dem Prinzip der virtuellen Kräfte unterzogen und die Auswirkungen auf die 
Flugleistungsparameter untersucht. 
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2 Beschreibung der Methode 
 
Von Gabriel Pinho Chiozzotto, Ingenieur am Deutschen Zentrum für Luft- und Raumfahrt 
(DLR), wurde 2015 im CEAS-Paper Nr. 46 eine Methode vorgestellt, mit der es möglich ist, 
die Masse eines abgestrebten Flügels bereits im Rahmen der Entwurfsphase innerhalb der 
Projektphase des Flugzeugentwurfs zu berechnen. Dabei werden auch aeroelastische Effekte 
modelliert, die bei Flügeln großer Streckung, was üblicherweise eine Folge der Abstrebung ist, 
eine große Rolle spielen [Chiozzotto 2015]. 
 

2.1 Generelle Funktionalität 
 
Die vorliegende Methode besteht aus drei Lösungsschleifen: direkt, konvergent und 
optimierend [Chiozzotto 2015].  
 

 
Bild 2: Lösungssystematik als Nassi-Shneidermann-Struktogramm 

 
Die direkte Lösungsschleife besteht aus einer nicht-iterativen Berechnung mit angenommener 
Flügelmasse ohne aeroelastische Korrekturen [Chiozzotto 2015].  
 
In der konvergenten Lösungsschleife wird die direkte Lösungsschleife solange wiederholt, bis 
eingegebene Flügelmasse und berechnete Flügelmasse sowie eingegebener Auftriebsgradient 
und aeroelastisch korrigierter Auftriebsgradient übereinstimmen [Chiozzotto 2015].  
 
In der optimierenden Lösungsschleife werden Leichtbau-Parameter des Flügels variiert, wie 
z.B. die Rippenteilung oder das Verhältnis von Hautdicke zu Hautdicke plus Stringerhöhe, und 
mit der konvergenten Lösungsschleife für die variierten Parameter das Gewichtsoptimum 
gefunden [Chiozzotto 2015]. 
 
Die direkte Lösungsschleife als Grundlage der konvergenten und der optimierenden 
Lösungsschleife besteht aus den 8 Stationen 
 

1. Beschreibung der Flugzeuggeometrie, 
2. Ermittlung der Flugzeuglasten, 
3. Ermittlung der Flügellasten, 
4. Dimensionierung des Flügel-Biegetorsionskastens, 
5. Ermittlung der Strebenkraft, 
6. Dimensionierung der Strebe, 
7. Einbeziehung statischer aeroelastischer Effekte und 
8. Ermittlung der Massen der Flügelkomponenten [Chiozzotto 2015]. 

 
In den folgenden Unterkapiteln wird jede Station gesondert erläutert.  
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2.2 Beschreibung der Flugzeuggeometrie 
 
Der Flügel besteht aus drei Abschnitten, begrenzt durch vier Stationen: Abschnitt 1 verläuft 
von der Symmetrieebene (Station 1) bis zum Rumpfanschluss (Station 2), Abschnitt 2 vom 
Rumpfanschluss bis zum Kink (Station 3) und Abschnitt 3 vom Kink zur Flügelspitze (Station 
4). Flügelgrößen an der Symmetrieebene bekommen den Index „r“ („root“, englisch für 
„Wurzel“), am Rumpfanschluss ein „f“ („fuselage attachment“, englisch für Rumpfanschluss), 
am Kink ein „k“ und an der Flügelspitze ein „t“ („tip“, englisch für „Spitze“). Per Definition 
soll die Strebe am Kink an den Flügel angeschlossen sein. An allen vier Stellen werden die 
Profilparameter 
 

- Profiltiefe ܿ  
- relative Profildicke ሺݐ ܿ⁄ ሻ 
- Position des Vorderholms ܨ ܵ 
- Position des Hinterholms ܴ ܵ 
- Entfernung zur Symmetrieebene ݕ 

 
definiert. Die Mittellinie zwischen ܵܨሺݕሻ und ܴܵሺݕሻ definiert die Pfeilung �ோ des Flügels 
und wird als Lastreferenzachse bezeichnet, kurz „LRA“. Sie liegt damit im Schwerpunkt sowie 
Schubmittelpunkt des rechteckigen Flügel-Biegetorsionskastens (BTK). Die Pfeilung der 
Strebe entspricht der Pfeilung des Flügels. Der Ursprung der y-Achse liegt auf der 
Symmetrieebene [Chiozzotto 2015]. 
 

 
Bild 3: Definition der Flügelgeometrie nach [Chiozzotto 2015] 

 
Für die Rumpfbreite ܾ gilt: 
 ܾ =   (ʹ-ͳ)ݕʹ
 
Der Strebenwinkel ߠ௦௧ ergibt sich aus der Position des Kinks und der Rumpfhöhe ℎ: 
௦௧ߠ  = ݊ܽݐܿݎܽ ቆℎ cos �ோݕ௦௧ − ݕ ቇ (ʹ-ʹ) 

 
Aus dem Strebenwinkel ߠ௦௧ und der Rumpfhöhe ℎ folgt die Strebenlänge ܮ: 
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ܮ = ℎsin  (͵-ʹ) ௦௧ߠ

 
Ein weiterer einzugebender Parameter ist die Spannweite ܾ des Flugzeugs. Es gilt: 
 ܾ =  ௧ (ʹ-Ͷ)ݕʹ
 
Aus den eingegebenen Parametern können weitere wichtige Funktionen bzw. Größen zur 
Charakterisierung der Flügelgeometrie abgeleitet werden: 
 

- Flügelfläche ܵ 
- Flügelstreckung � 
- Flügelzuspitzung ߣ 
- Verlauf der Flügeltiefe ܿሺݕሻ 
- Verlauf der relativen Flügeldicke ሺݐ ܿ⁄ ሻሺݕሻ 
- Verlauf der Vorderholmposition ܵܨሺݕሻ 
- Verlauf der Hinterholmposition ܴܵሺݕሻ 
- Verlauf der Flügelvorderkante ݔாሺݕሻ 
- Länge der mittleren geometrischen Flügeltiefe (SMC) ܿௌெ 
- Länge der mittleren aerodynamischen Flügeltiefe (MAC) ܿெ 
- Position des MACs in Flugzeuglängsrichtung ݔெ  

 
Bei den Verlaufsfunktionen handelt es sich um lineare Funktionen. 
 
2.2.1 Flügelfläche, Flügelstreckung und Flügelzuspitzung 

 
Die Flügelfläche ܵ setzt sich aus den Flächen der drei Abschnitte zusammen. Für die Fläche 
von Abschnitt 1 gilt: 
 ܵଵ = ͳʹ ሺܿ + ܿሻݕ (ʹ-ͷ) 

 
Für Abschnitt 2 folgt: 
  ܵଶ = ͳʹ ሺ ܿ + ܿሻሺݕ −  ሻ (ʹ-)ݕ

 
Für Abschnitt 3 gilt: 
 ܵଷ = ͳʹ ሺܿ + ܿ௧ሻሺݕ௧ −  ሻ (ʹ-)ݕ

 
Damit gilt für die gesamte Flügelfläche: 
 ܵ = ʹሺܵଵ + ܵଶ + ܵଷሻ (ʹ-ͺ) 
 
Der Faktor ʹ berücksichtigt die Symmetrie. 
 
Für die Flügelstreckung � gilt: 
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� = ܾଶܵ (ʹ-ͻ) 

 
Für die Flügelzuspitzung ߣ gilt: 
ߣ  = ܿ௧ܿ (ʹ-ͳͲ) 

 
2.2.2 Verlauf der Flügeltiefe 

 
Für jeden der drei Abschnitte lässt sich eine Funktion y-Position → Flügeltiefe aufstellen. Somit 
lässt sich die Flügeltiefe an jeder beliebigen Stelle des Flügels berechnen. 
 
2.2.2.1 Flügeltiefenverlauf zwischen Symmetrieebene und Rumpfanschluss 

 
Für die Steigung in Abschnitt 1 gilt: 
 ݉ଵ = ܿ − ܿݕ  (ʹ-ͳͳ) 

 
An der Stelle ݕ = ݕ)ܿ  entspricht die Flügeltiefeݕ = (ݕ = ܿ. Daraus ergibt sich die 
Bestimmungsgleichung für den Achsenabschnitt ܾଵ: 
 ܿ = ܿ − ܿݕ ݕ + ܾଵ (ʹ-ͳʹ) 

 
Umstellen ergibt: 
 ܾଵ = ܿ (ʹ-ͳ͵) 
 
Damit gilt im Abschnitt 1: 
 ܿଵሺݕሻ = ܿ − ܿݕ ݕ + ܿ (ʹ-ͳͶ) 

 
2.2.2.2 Flügeltiefenverlauf zwischen Rumpfanschluss und Kink 

 
Für die Steigung im Abschnitt 2 gilt: 
 ݉ଶ = ܿ − ܿݕ −   (ʹ-ͳͷ)ݕ

 
An der Stelle ݕ = ݕ entspricht die Flügeltiefe ܿሺݕ = ሻݕ = ܿ. Daraus ergibt sich die 
Bestimmungsgleichung für den Achsenabschnitt ܾଶ: 
 ܿ = ܿ − ܿݕ − ݕ ݕ + ܾଶ (ʹ-ͳ) 

 
Umstellen ergibt: 
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ܾଶ = ܿ − ܿ − ܿݕ − ݕ   (ʹ-ͳ)ݕ

 
Damit gilt im Abschnitt 2: 
 ܿଶሺݕሻ = ܿ − ܿݕ − ݕ ሺݕ − ሻݕ + ܿ (ʹ-ͳͺ) 

 
2.2.2.3 Flügeltiefenverlauf zwischen Kink und Flügelspitze 

 
Für die Steigung im Abschnitt 3 gilt: 
 ݉ଷ = ܿ௧ − ܿݕ௧ −   (ʹ-ͳͻ)ݕ

 
An der Stelle ݕ = ݕ௧ entspricht die Flügeltiefe ܿሺݕ = ௧ሻݕ = ܿ௧. Daraus ergibt sich die 
Bestimmungsgleichung für den Achsenabschnitt ܾଷ: 
 ܿ௧ = ܿ௧ − ܿݕ௧ − ݕ ௧ݕ + ܾଷ (ʹ-ʹͲ) 

 
Umstellen ergibt: 
 ܾଷ = ܿ௧ − ܿ௧ − ܿݕ௧ − ݕ  ௧ (ʹ-ʹͳ)ݕ

 
Damit gilt im Abschnitt 3: 
 ܿଷሺݕሻ = ܿ௧ − ܿݕ௧ − ݕ ሺݕ − ௧ሻݕ + ܿ௧ (ʹ-ʹʹ) 

 
2.2.3 Verlauf der relativen Flügeldicke 

 
Für jeden der drei Abschnitte lässt sich eine Funktion y-Position → relative Flügeldicke 
aufstellen. Somit lässt sich die relative Flügeldicke an jeder beliebigen Stelle des Flügels 
berechnen. Die linearen Funktionen entsprechen formal denen für die Flügeltiefe. Es gilt: 
 

ሺݐ ܿ⁄ ሻሺݕሻ =
{   
   ሺݐ ܿ⁄ ሻ − ሺݐ ܿ⁄ ሻݕ ݕ + ሺݐ ܿ⁄ ሻ              ሺݐ ܿ⁄ ሻ − ሺݐ ܿ⁄ ሻݕ − ݕ ሺݕ − ሻݕ + ሺݐ ܿ⁄ ሻሺݐ ܿ⁄ ሻ௧ − ሺݐ ܿ⁄ ሻݕ௧ − ݕ ሺݕ − ௧ሻݕ + ሺݐ ܿ⁄ ሻ௧

 

[Ͳ ≤ ݕ <  [ݕ
 

ݕ]  ≤ ݕ <  [ݕ
 

ݕ]  ≤ ݕ ≤  [௧ݕ
(ʹ-ʹ͵) 

 
2.2.4 Verlauf der Holmpositionen 

 
Äquivalent zu den linearen Funktionen für die Flügeltiefe und die relative Flügeldicke ergibt 
sich für den Verlauf der Vorderholmposition: 
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ሻݕሺܵܨ =
{   
ܨ    ܵ − ݕܵܨ ݕ + ܵܨ               ܵܨ − ܨ ܵݕ − ݕ ሺݕ − ሻݕ + ௧ܵܨܵܨ − ௧ݕܵܨ − ݕ ሺݕ − ௧ሻݕ + ௧ܵܨ

 

[Ͳ ≤ ݕ <  [ݕ
 

ݕ]  ≤ ݕ <  [ݕ
 

ݕ]  ≤ ݕ ≤  [௧ݕ
(ʹ-ʹͶ) 

 
Äquivalent zu den linearen Funktionen für die Flügeltiefe, die relative Flügeldicke und den 
Verlauf der Vorderholmposition ergibt sich für den Verlauf der Hinterholmposition: 
 

ܴܵሺݕሻ =
{   
   ܴ ܵ − ܴܵݕ ݕ + ܴܵ               ܴܵ − ܴ ܵݕ − ݕ ሺݕ − ሻݕ + ܴܴܵܵ௧ − ܴܵݕ௧ − ݕ ሺݕ − ௧ሻݕ + ܴܵ௧

 

[Ͳ ≤ ݕ <  [ݕ
 

ݕ]  ≤ ݕ <  [ݕ
 

ݕ]  ≤ ݕ ≤  [௧ݕ
(ʹ-ʹͷ) 

 
2.2.5 Verlauf der Flügelvorderkante 

 
Hierzu wird als Referenz zunächst die Entfernung ݔ vom globalen Ursprung in der 
Flugzeugnase bis zur Flügelvorderkante in der Symmetrieebene benötigt. Sie ist ein 
Eingangsparameter in die Berechnung und entspricht dem Achsenabschnitt im Abschnitt 1.  
 

 
Bild 4: Definition der Referenzpunktlage 
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Der Punkt O in Bild 4 ist der Ursprung des globalen Flugzeugkoordinatensystems, der Punkt R 
die Position der Flügelvorderkante auf der Symmetrieebene. Somit entspricht ݔ der Strecke ܱܴ. 
 
2.2.5.1 Vorderkantenpositionen von Rumpfanschluss, Kink und Flügelspitze 

 
Zunächst werden einige spezielle Vorderkantenpositionen definiert. Dafür werden die Punkte 
R(ݔ|Ͳ), Fሺݔி|ݕிሻ, Kሺݔ|ݕሻ und Tሺ்ݕ|்ݔሻ benötigt. 
 

 
Bild 5: charakteristische Vorderkantenpositionen 

 
Für die Vorderkantenverlaufsfunktionen werden noch die Abstände ݔி, ݔ und ்ݔ benötigt.  
 
Im Abschnitt 1 beträgt die Flügelpfeilung 0°. Somit gilt: 
ோ →ிݔ∆  = ܿ − ܿʹ  (ʹ-ʹ) 

 
Damit folgt für ݔி: 
ிݔ  = ݔ + ܿ − ܿʹ  (ʹ-ʹ) 
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In den Abschnitten 2 und 3 wird die Flügelpfeilung durch �ோ definiert. Zusätzlich spitzt sich 
der Flügel zu. Allgemein gilt: 
+ଵݔ  = ݔ +   → +ଵ (ʹ-ʹͺ)ݔ∆
 
Die geometrischen Zusammenhänge sind in Bild 6 dargestellt. 
 

 
Bild 6: Veränderung der Vorderkantenposition durch Pfeilung und Zuspitzung 

 
Es gilt: 
 tan�ோ =  (ͻʹ-ʹ) ݕ∆ݑ

 
Ferner: 
ݒ  = ܿ (ͳ − ܨ ܵ + ܴ ܵʹ ) (ʹ-͵Ͳ) 

 
Aus dem Ansatz 
ଵݒ  + ݑ = ݔ∆ +  ଶ (ʹ-͵ͳ)ݒ
 
folgt dann: 
ݔ∆  = ݕ∆ tanሺ�ோሻ + ܿଵ (ͳ − ଵܵܨ + ܴܵଵʹ ) − ܿଶ (ͳ − ଶܵܨ + ܴܵଶʹ ) (ʹ-͵ʹ) 

 
Daraus folgt dann für ∆ݔி →: 
ி →ݔ∆  = ሺݕ − ሻݕ tanሺ�ோሻ + ܿ (ͳ − ܨ ܵ + ܴ ܵʹ ) − ܿ (ͳ − ܵܨ + ܴܵʹ ) (ʹ-͵͵) 

 
Für ∆ݔ →் gilt: 
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்→ ݔ∆ = ሺݕ௧ − ሻݕ tanሺ�ோሻ + ܿ (ͳ − ܵܨ + ܴܵʹ ) − ܿ௧ (ͳ − ௧ܵܨ + ܴܵ௧ʹ ) (ʹ-͵Ͷ) 

 
Damit ergeben sich die vier charakteristischen Vorderkantenpositionen: 
ோݔ  =   (ʹ-͵ͷ)ݔ
ிݔ  = ݔ +  ோ →ி (ʹ-͵)ݔ∆
ݔ  = ݔ + ோ →ிݔ∆ +  ி → (ʹ-͵)ݔ∆
்ݔ  = ݔ + ோ →ிݔ∆ + ி →ݔ∆ +   →் (ʹ-͵ͺ)ݔ∆
 
2.2.5.2 Vorderkantenverlauf zwischen Symmetrieebene und Rumpfanschluss 

 
Für die Steigung im Abschnitt 1 gilt: 
 ݉ଵ = ிݔ − ݕோݔ  (ʹ-͵ͻ) 

 
An der Stelle ݕ = ݕ)ݔ  entspricht die Vorderkantenpositionݕ = (ݕ =  ி. Daraus ergibt sichݔ
die Bestimmungsgleichung für den Achsenabschnitt ܾଵ: 
ிݔ  = ிݔ − ݕோݔ ݕ + ܾଵ (ʹ-ͶͲ) 

 
Umstellen ergibt: 
 ܾଵ =  ோ (ʹ-Ͷͳ)ݔ
 
Damit gilt im Abschnitt 1: 
ሻݕଵሺݔ  = ிݔ − ݕோݔ ݕ +  ோ (ʹ-Ͷʹ)ݔ

 
2.2.5.3 Vorderkantenverlauf zwischen Rumpfanschluss und Kink 

 
Für die Steigung im Abschnitt 2 gilt: 
 ݉ଶ = ݔ − ݕிݔ − ݕ  (ʹ-Ͷ͵) 

 
An der Stelle ݕ = ݕሺݔ  entspricht die Vorderkantenpositionݕ = ሻݕ =  . Daraus ergibt sichݔ
die Bestimmungsgleichung für den Achsenabschnitt ܾଶ: 
ݔ  = ݔ − ݕிݔ − ݕ ݕ + ܾଶ (ʹ-ͶͶ) 

 
Umstellen ergibt: 
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ܾଶ = ݔ − ݔ − ݕிݔ − ݕ   (ʹ-Ͷͷ)ݕ

 
Damit gilt im Abschnitt 2: 
ሻݕଶሺݔ  = ݔ − ݕிݔ − ݕ ሺݕ − ሻݕ +   (ʹ-Ͷ)ݔ

 
2.2.5.4 Vorderkantenverlauf zwischen Kink und Flügelspitze 

 
Für die Steigung im Abschnitt 3 gilt: 
 ݉ଷ = ்ݔ − ௧ݕݔ − ݕ  (ʹ-Ͷ) 

 
An der Stelle ݕ = ݕሺݔ  entspricht die Vorderkantenpositionݕ = ௧ሻݕ =  Daraus ergibt sich .்ݔ
die Bestimmungsgleichung für den Achsenabschnitt ܾଷ: 
்ݔ  = ்ݔ − ௧ݕݔ − ݕ ௧ݕ + ܾଷ (ʹ-Ͷͺ) 

 
Umstellen ergibt: 
 ܾଷ = ்ݔ − ்ݔ − ௧ݕݔ − ݕ  ௧ (ʹ-Ͷͻ)ݕ

 
Damit gilt im Abschnitt 3: 
ሻݕଷሺݔ  = ்ݔ − ௧ݕݔ − ݕ ሺݕ − ௧ሻݕ +  (ͷͲ-ʹ) ்ݔ

 
2.2.6 Länge der mittleren geometrischen Flügeltiefe (SMC) 

 
Die mittlere geometrische Flügeltiefe (englisch „standard mean chord“) definiert sich zu: 
 ܿௌெ = ܾܵ (ʹ-ͷͳ) 

 
2.2.7 Länge der mittleren aerodynamischen Flügeltiefe (MAC) 

 
Die mittlere aerodynamische Flügeltiefe (englisch „mean aerodynamic chord“) definiert sich 
zu: 
 

ܿெ = ʹܵ∫ܿଶሺݕሻ ݀ݕଶ
  (ʹ-ͷʹ) 

 
Da die Flügeltiefe in den drei Abschnitten unterschiedlich definiert ist, wird das Integral 
summandenweise zerlegt: 
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ܿெ = ʹܵቌ∫ ܿଵଶሺݕሻ݀ݕ + ∫ ܿଶଶሺݕሻ݀ݕ + ∫ ܿଷଶሺݕሻ݀ݕ௬
௬�

௬�
௬�

௬�
 ቍ (ʹ-ͷ͵) 

 
Exemplarisch soll die allgemeine Lösung des einzelnen Integrals demonstriert werden: 
݈ܽݎ݃݁ݐ݊ܫ  = ∫ ሺ݉ݕ + ܾሻଶ ݀ݕ௬�

௬ೠ = ∫ ሺ݉ଶݕଶ௬�
௬ೠ + ݕܾ݉ʹ + ܾଶሻ ݀ݕ (ʹ-ͷͶ) 

 
Integrieren führt zu: 
݈ܽݎ݃݁ݐ݊ܫ  = [݉ଶ͵ ଷݕ ଶݕܾ݉+ + ܾଶݕ + �௬ೠ௬[ܥ  (ʹ-ͷͷ) 

 
Auflösen ergibt: 
݈ܽݎ݃݁ݐ݊ܫ  = ݉ଶ͵ ሺݕଷ − ௨ଷሻݕ + ܾ݉ሺݕଶ − ௨ଶሻݕ + ܾଶሺݕ −  ௨ሻ (ʹ-ͷ)ݕ

 
2.2.8 Position des MACs in Flugzeuglängsrichtung 

 
Es gilt: 
 

ெݔ = ଶݕሻ݀ݕሻܿሺݕሺݔ∫ܵʹ
  (ʹ-ͷ) 

 
Auch hier erfolgt eine summandenweise Zerlegung des Integrals entsprechend der Abschnitte: 
ெݔ  = ʹܵቌ∫ ݕሻ݀ݕሻܿଵሺݕଵሺݔ + ∫ ݕሻ݀ݕሻܿଶሺݕଶሺݔ + ∫ ௬ݕሻ݀ݕሻܿଷሺݕଷሺݔ

௬�
௬�
௬�

௬�
 ቍ (ʹ-ͷͺ) 

 
Exemplarisch soll die allgemeine Lösung des einzelnen Integrals demonstriert werden: 
݈ܽݎ݃݁ݐ݊ܫ  = ∫ ሺ௬�

௬ೠ ݉௫ݕ + ܾ௫ሻሺ݉ݕ + ܾሻ݀ݕ (ʹ-ͷͻ) 

 
Ausmultiplizieren ergibt: 
݈ܽݎ݃݁ݐ݊ܫ  = ∫ ሺ௬�

௬ೠ ݉௫݉ݕଶ + ሺ݉௫ܾ + ܾ௫݉ሻݕ + ܾ௫ܾሻ݀ݕ (ʹ-Ͳ) 

 
Damit folgt: 
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݈ܽݎ݃݁ݐ݊ܫ = [݉௫݉͵ ଷݕ +݉௫ܾ + ܾ௫݉ʹ ଶݕ + ܾ௫ܾݕ + �௬ೠ௬[ܥ  (ʹ-ͳ) 

 
Auflösen ergibt: 
݈ܽݎ݃݁ݐ݊ܫ  = ݉௫݉͵ ሺݕଷ − ௨ଷሻݕ + ݉௫ܾ + ܾ௫݉ʹ ሺݕଶ − ௨ଶሻݕ + ܾ௫ܾሺݕ −  ௨ሻ (ʹ-ʹ)ݕ

 
2.2.9 Zusammenhang zwischen LRA-Pfeilung und Flügelpfeilung 

 
Innerhalb eines trapezförmigen Flügels gilt gemäß [Scholz 1999]: 
 tan�ଶହ, = tanሺ�ாሻ − ͳ − Λሺͳߣ +  ሻ (ʹ-͵)ߣ

 �ா = ݊݅ݏܿݎܽ (tanሺΛோሻ + ܿଵΔݕ (ͳ − ଵܵܨ + ܴܵଵʹ ) − ܿଶΔݕ (ͳ − ଶܵܨ + ܴܵଶʹ )) (ʹ-Ͷ) 

 
Bei einem Doppeltrapezflügel kann die Pfeilung unter Berücksichtigung der 
Spannweitenanteile gemittelt werden: 
 �̅ଶହ = �ଶହ,ଵΔݕଵ + �ଶହ,ଶΔݕଶΔݕଵ + Δݕଶ  (ʹ-ͷ) 

 

2.3 Ermittlung der Flugzeuglasten 
 
2.3.1 Lastfälle 

 
Tabelle 1: Lastfälle gemäß [Chiozzotto 2015] 

Fall Masse TAS Machzahl Lastvielfaches Beschreibung 

MA+ MTOW vA 
je nach 

Flughöhe 
2,50 

Langsamflug-
manöver 

MD+ MTOW vD 
je nach 

Flughöhe 
2,50 Schnellflugmanöver 

G+ MZFW vC MMO laut Pratt aufwärtige Böe 

M- MTOW vC MMO -1,00 Negativmanöver 

G- MZFW vC MMO laut Pratt abwärtige Böe 

Bump MTOW 0 0 1,67 maximaler Landestoß 

1g (MTOW+MZFW)/2 vC MMO 1,00 Ermüdung 

R+ MTOW vC MMO 1,67 Querruderausschlag 

R- MTOW vC MMO 0,00 Querruderausschlag 
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Das Flugzeug wird in der Methode 9 verschiedenen Lastfällen (Tabelle 1) ausgesetzt. Die dabei 
auftretenden Lasten mit ihren zugehörigen Lastvielfachen in der Struktur entsprechen Limit 
Load nach SKO-Richtlinien. Die Treibstoffmasse in jedem Lastfall entspricht der Differenz aus 
Lastfall-Masse zum MZFW [Chiozzotto 2015]. 
 
2.3.2 Berechnung atmosphärischer Parameter 

 
Die Berechnung der Lastfälle MA+ und MD+ kann bei einer beliebigen Flughöhe durchgeführt 
werden. Dazu muss die Dichte und Temperatur in Abhängigkeit der Atmosphärenhöhe definiert 
werden. Da die Methode voraussichtlich hauptsächlich auf niedrigfliegende Turboprops 
angewendet werden wird, beschränke ich mich auf die Beschreibung der Verhältnisse in der 
Troposphäre, also bis zu einer Höhe von 11 km, in der die Temperatur linear mit der Höhe 
abfällt.  
 
Der Temperaturgradient in der Internationalen Standardatmosphäre (ISA) beträgt per 
Definition -6,5 °C/km [Hakenesch]. Damit gilt: 
 ܶሺℎሻ = ܶ − ,ͷ ܭͳͲͲͲ ݉ ℎ (ʹ-) 

 
Die Bodentemperatur ܶ beträgt in der ISA 288,15 K, was 15 °C entspricht. Für die Dichte gilt: 
ሺℎሻߩ  = ߩ (ܶሺℎሻܶ ) ሺ,ହ /ሻோ−ଵ

 (ʹ-) 

 
2.3.3 Definition der Auslegungsgeschwindigkeiten 

 
Die Geschwindigkeitswerte, die in die Berechnung eingehen, sind stets die Werte der wahren 
Luftgeschwindigkeit, englisch „true air speed“ (TAS). Die maximale Reisegeschwindigkeit ݒ 
entspricht der Geschwindigkeit ݒெை, die zur maximalen Reiseflugmachzahl ܯெை gehört 
[Chiozzotto 2015]: 
ݒ  =  ெை (ʹ-ͺ)ݒ
 
Dabei ergibt sich ݒெை aus der Schallgeschwindigkeit, die von der Temperatur und damit der 
Flughöhe abhängig ist: 
ெைሺℎሻݒ  = ܽሺℎሻܯெை (ʹ-ͻ) 
 
Für die Schallgeschwindigkeit gilt: 
 ܽሺܶሻ =  (Ͳ-ʹ) ܴܶߢ√
 
Einsetzen von Gleichung (2-66) führt zu: 
 ܽሺℎሻ = ܴߢ√ ( ܶ − ,ͷ ܭͳͲͲͲ ݉ ℎ) (ʹ-ͳ) 

 
Damit folgt: 
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ெைሺℎሻݒ = ܴߢ√ெைܯ ( ܶ − ,ͷ ܭͳͲͲͲ ݉ ℎ) (ʹ-ʹ) 

 
Für die Sturzfluggeschwindigkeit ݒ gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
ݒ  = ݒ + Ͳ,Ͳ√ܴߢ ( ܶ − ,ͷ ܭͳͲͲͲ ݉ ℎ) (ʹ-͵) 

 
Die Manövergeschwindigkeit ݒ ist diejenige Geschwindigkeit, zu der ein Auftriebsbeiwert 
von 1,3 gehört [Chiozzotto 2015]. Aus der Definition des dynamischen Auftriebs 
ܨ  = ܿܵݍ = ͳʹ ܿݒܵߩଶ = ݉݃ (ʹ-Ͷ) 

 
folgt damit im Lastfall MA+: 
ݒ  = √ʹ݉ெ்ை݃ͳ,͵ߩሺℎሻܵ (ʹ-ͷ) 

 
2.3.4 Definition der Auslegungsmachzahlen in den Lastfällen MA+ und MD+ 

 
Es gilt im Lastfall MA+: 
ெ+ሺℎሻܯ  =  ܽሺℎሻ (ʹ-)ݒ

 
Und im Lastfall MD+: 
ெ+ሺℎሻܯ  =  ܽሺℎሻ (ʹ-)ݒ

 
2.3.5 Berechnung der Lastvielfachen in den Böenlastfällen G+ und G- 

 
Nach Pratt gilt: 
 ݊௧௧ = ͳ ± ∆݊௧௧ (ʹ-ͺ) 
 
Eine Böe ݑ strömt in vertikaler Richtung und bewirkt dadurch eine Änderung des 
Anstellwinkels [Ricciardi 2011, Handojo 2015]: 
ߙ∆  = ݊ܽݐܿݎܽ ቀݒݑቁ (ʹ-ͻ) 

  
Die Böe hat nach CS-25.335 eine Stärke von 25,6 m/s [Chiozzotto 2015]. Dies bewirkt einen 
Auftriebsanstieg ∆ܨ: 
ܨ∆  = ͳʹ  (ͺͲ-ʹ) ߙ∆ଶݒܿܵߩ
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Nach Ricciardi beträgt der hieraus resultierende Anstieg des Lastvielfachen: 
 ∆݊ோௗ =  ݉݃ (ʹ-ͺͳ)ܨ∆

 
Der so berechnete Anstieg des Lastvielfachen modelliert das Flugzeug als starren Körper und 
vernachlässigt aeroelastische Effekte. Um diese mit einzubeziehen, wird ein 
Böenabminderungsfaktor ܭ eingeführt und es gilt: 
 ∆݊௧௧ =  ∆݊ோௗ (ʹ-ͺʹ)ܭ
 
Dabei ist der Böenabminderungsfaktor definiert durch: 
ܭ  = Ͳ,ͺͺߤͷ,͵ +   (ʹ-ͺ͵)ߤ

 
Die Größe ߤ ist das dimensionslose Massenverhältnis 
ߤ  = ʹ݉ெிܿܵߩௌெܥ� (ʹ-ͺͶ) 

 
[Ricciardi 2011, Handojo 2015]. Damit gilt im Lastfall G+: 
 ݊ீ+ = ͳ + ∆݊௧௧ (ʹ-ͺͷ) 
 
Und im Lastfall G-: 
 ݊ீ− = ͳ − ∆݊௧௧ (ʹ-ͺ) 
 
2.3.6 Berechnung des Auftriebsgradienten bei den Böenlastfällen 

 
Es gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
�ܥ  = ܭ ʹ�ߨʹ +√Ͷ + �ଶሺͳ − ெைଶܯ ሻ (ͳ + ଶ�ோͳ݊ܽݐ ெைଶܯ− ) (ʹ-ͺ) 

 
Dabei ist ܭ ein aeroelastischer Korrekturfaktor. In der direkten Lösungsschleife wird er zu 1 
gesetzt. In der konvergenten Lösungsschleife wird er beginnend mit 1 in jedem Durchlauf aus 
den Werten des vorherigen Durchlaufs berechnet [Chiozzotto 2015]. 
 
2.3.7 Berechnung der Neutralpunktlage der Flügel-Rumpf-Kombination 

 
Nach [Torenbeek 1976] gilt: 
 ( ܿெ)௪ݔ = ( ܿெ)௪ݔ + ∆ ଵ݂ ( ܿெ)௪ݔ + ∆ ଶ݂ ( ܿெ)௪ݔ =  ,௪ (ʹ-ͺͺ)ݔ

 
Dabei gilt für die Neutralpunktlage des Flügels: 
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( ܿெ)௪ݔ = ெݔ + Ͳ,ʹͷܿெܿெ = ெܿெݔ + Ͳ,ʹͷ =  ,௪ (ʹ-ͺͻ)ݔ

 
2.3.7.1 Korrekturterm für zusätzlichen Rumpfauftrieb 

 
Für den Korrekturterm für zusätzlichen Rumpfauftrieb gilt nach [Torenbeek 1976]: 
 ∆ ଵ݂ ( ܿெ)௪ݔ = − ͳ,ͺቀ݀ܿ݀ߙ ቁ௪ ܾℎ݈ܵܿெ  

(ʹ-ͻͲ) 

 
Dabei gilt für den Auftriebsgradienten der Flügel-Rumpf-Kombination: 
 (݀ܿ݀ߙ )௪ = ூܭ (݀ܿ݀ߙ )௪ (ʹ-ͻͳ) 

 
Bei näherungsweise kreisrunden Rümpfen mit einem Verhältnis von Rumpfbreite zu 
Spannweite von unter 20 % gilt nach [Torenbeek 1976] ferner: 
ூܭ  = ቆͳ + ʹ,ͳͷ ܾܾቇܵ௪௧ܵ + ߨ ܾଶʹ ቀ݀ܿ݀ߙ ቁ௪ ܵ (ʹ-ͻʹ) 

 

 
Bild 7: benetzte Flügelfläche 

 
Die benetzte Flügelfläche ܵ௪௧ ist der Teil der Flügelfläche, der sich außerhalb des Rumpfes 
befindet, und entspricht der schraffierten Fläche in Bild 7. Sie berechnet sich zu: 
 ܵ௪௧ = ܵ − ሺ ܿ + ܿሻݕ (ʹ-ͻ͵) 
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Für den Auftriebsgradienten eines ungepfeilten Flügels gilt nach [Torenbeek 1976]: 
 (݀ܿ݀ߙ )௪ = ߚߨʹ + �ʹ ͳ + ͳߣʹ + ߣ  (ʹ-ͻͶ) 

 
Die Verwendung dieser Formel ist zulässig, da Turboprops in der Regel geringe bis keine 
Pfeilung aufweisen. Dabei ist 
ߚ  = √ͳ  ଶ (ʹ-ͻͷ)ܯ−
 
der Prandtl’sche Kompressibilitätsfaktor, der die Effekte kompressibler Strömungen 
berücksichtigt [Torenbeek 1976]. 
 
2.3.7.2 Korrekturterm für Auftriebsverlust durch den Rumpf im Flügel 

 
Für den Korrekturterm für Auftriebsverlust durch den Rumpf im Flügel gilt nach [Torenbeek 

1976]: 
 ∆ ଶ݂ ( ܿெ)௪ݔ = Ͳ,ʹ͵ͳ + ߣ ܾܿெଶ ܿௌெሺܾ − ܾሻܾ + ʹ,ͳͷ ܾ  ଶହ (ʹ-ͻ)�݊ܽݐ

 
Auch hier darf das Verhältnis von Rumpfbreite zu Spannweite 20 % nicht überschreiten 
[Torenbeek 1976]. 
 
2.3.8 Schwerpunktlage als Anteil vom MAC 

 
Es gilt nach [Bislins 2013]: 
ீݔ  = ீݔ − ெ,௪ܿெݔ  (ʹ-ͻ) 

 
2.3.9 Berechnung des Auftriebs 

 
Am Flügel wirkt der Auftrieb ܮௐ und am Höhenleitwerk der Auftrieb ܮܶܤ, der für gewöhnlich 
abwärts gerichtet ist. Zusätzlich greift im Schwerpunkt die Gewichtskraft ܩ an [Chiozzotto 

2015]. 
 

 
Bild 8: Lasten am Flugzeug 
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Beide Auftriebskräfte bestehen aus einem 1g-Teil und einem Δ-Teil. Es gilt 
ܮܶܤ  = ଵܮܶܤ +  (ͻͺ-ʹ) ∆ܮܶܤ
ௐܮ  = ௐ,ଵܮ +  ௐ,∆ (ʹ-ͻͻ)ܮ
 
nach [Chiozzotto 2015]. Die einzelnen Anteile berechnen sich zu 
ଵܮܶܤ  = − ݉݃ሺݔ,௪ − ீሻ݈௧ܿெݔ − ,௪ݔ + Ͳ,ʹͷ (ʹ-ͳͲͲ) 

∆ܮܶܤ  = −ሺ݊ − ͳሻ݉݃ሺݔ,௪ − ீሻ݈௧ܿெݔ − ,௪ݔ + Ͳ,ʹͷ  (ʹ-ͳͲͳ) 

ௐ,ଵܮ  = ݉݃ −  ଵ (ʹ-ͳͲʹ)ܮܶܤ
∆,ௐܮ  = ሺ݊ − ͳሻ݉݃ −  (͵ͳͲ-ʹ) ∆ܮܶܤ
 
nach [Chiozzotto 2015]. 
 

2.4 Ermittlung der Flügellasten 
 
Die Flügellasten setzen sich zusammen aus aerodynamischen und trägheitsinduzierten Kräften. 
Sie werden streifenweise ermittelt [Chiozzotto 2015]. An jedem Streifen ݅ gilt damit 
 ݈݈ = ݈݈, + ݈݈௧, (ʹ-ͳͲͶ) 
 
nach [Chiozzotto 2015]. 
 
2.4.1 Berechnung der Schrenk-Flügeltiefe 

 
Die Schrenk-Flügeltiefe ist der arithmetische Mittelwert zwischen tatsächlicher Flügeltiefe und 
der Flügeltiefe eines Flügels mit elliptischem Grundriss mit derselben Flügelfläche wie der 
betrachtete Flügel [Hakenesch]: 
 ܿ௦ℎሺݕሻ = ܿሺݕሻ + ܿሺݕሻʹ  (ʹ-ͳͲͷ) 

 
Mit 
 ܿሺݕሻ = Ͷܾܵߨ√ͳ −  ଶ (ʹ-ͳͲ)(ݕܾʹ)

 
[Hakenesch] folgt: 
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ܿ௦ℎሺݕሻ = ܿሺݕሻʹ + ͳ√ܾߨܵʹ −  ଶ (ʹ-ͳͲ)(ݕܾʹ)

 
2.4.2 Berechnung der aerodynamischen Flügellasten 

 
An jedem Streifen gilt für die lokale Strecken-Flügellast (Limit Load) [Chiozzotto 2015]: 
 ݈݈, = ܿ௦ℎ,ܭூܵ ௐ,ଵܮ + ݇,ܭ ܿܭூܵ ∆,ௐܮ + ʹሺℎሻߩ ̂ଶሺܿ௦ℎ,ܿ̂ݒ + ܿ௦ℎ,ܿ�,�ሻ (ʹ-ͳͲͺ) 

 
Empfohlen für die dimensionslose Rollrate ̂ ist ein Wert von 0,07 rad/1. Um 
Strömungsablösungen am Ruder auszuschließen, sei der maximale Querruderausschlagwinkel � -15° [Chiozzotto 2015].  
 
Für die Querruder-Gradienten gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 ܿ�, = (݀ܿ݀ߙ )௪ ቆ−� + ݇ (− ߨʹ (√�ሺͳ − �ሻ + ((�√)݊݅ݏܿݎܽ + �)ቇ (ʹ-ͳͲͻ) 

 ܿ̂ = cosଷ �ோߚ ݇ ቀ−ʹ√�ሺͳ − �ሻଷቁ (ʹ-ͳͳͲ) 

 
Dabei ist ݇  ein Querrudereffektivitätsfaktor und sollte einen Wert von 0,75 aufweisen. Ferner 
ist  
 � = ܿܿ  (ʹ-ͳͳͳ) 

 
das lokale Tiefenverhältnis von Querrudertiefe zu Flügeltiefe [Chiozzotto 2015]. 
 
Als Kontrollrechnung kann die Flugzeugmasse aus den aerodynamischen Flügellasten 
berechnet werden. Bei infinitesimal kleiner Einteilung des Flügels in Abschnitte ∆ݕ muss 
gelten: 
 

݊݉݃ = ʹ∑݈݈,∆ݕଶ
  (ʹ-ͳͳʹ) 

 
Da der Auftrieb nur stellenweise berechnet wird, gilt näherungsweise: 
 

݉ ≈ ʹ∑ ݈݈,∆ݕଶ ݊௭݃  (ʹ-ͳͳ͵) 

 
Je mehr Stellen zur Auftriebsberechnung herangezogen werden, desto genauer wird der 
berechnete Wert für die Masse. 
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2.4.3 Berechnung der trägheitsinduzierten Flügellasten 

 

Für die trägheitsinduzierten Flügellasten gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 ݈݈௧, = − ܿଶ ቀܿݐቁʹ∑ ܿଶ ቀܿݐቁ /ଶݕ∆ ݊௭݃(݉௪ +݉௨) (ʹ-ͳͳͶ) 

 
Die Formel berücksichtigt also den Effekt der Massenentlastung durch Treibstoff im Flügeltank 
sowie die Masse der Flügelstruktur. 
 

2.5 Dimensionierung des Flügel-Biegetorsionskastens 
 
2.5.1 Innere Flügellasten 

 
Bis zum Strebenanschluss lassen sich die Schnittgrößen innerhalb der Flügelstruktur mit der 
Gleichgewichtsbedingung aus den äußeren Lasten berechnen, das System ist also statisch 
bestimmt. Nimmt man die Lagerung des Flügel-Biegetorsionskastens (BTK) am Rumpf als 
feste Einspannung an, so ist das System aus Flügelabschnitt bis zum Strebenanschluss 
zusammen mit der Strebe ein statisch unbestimmtes System. Zur genauen Berechnung der 
Schnittgrößenverläufe muss also auch die Steifigkeitsverteilung bekannt sein. Diese ist in 
diesem Schritt jedoch nicht gegeben, die Flächenmomente lassen sich erst nach der erfolgten 
Dimensionierung berechnen [Chiozzotto 2015].  
 
Eine konservative Annahme nach Chiozzotto ist, dass Querkraft, Biegemoment und 
Torsionsmoment zwischen Rumpfanschluss und Strebenanschluss konstant sind und den 
Werten am Strebenanschluss entsprechen. Ferner soll auf den Flügel durch die Strebe keine 
Druckkraft ausgeübt werden, die Schnittgröße Normalkraft soll also im gesamten Flügel null 
sein. Auch diese Annahme ist konservativ, da hierdurch vernachlässigt wird, dass die durch die 
Strebe hervorgerufene Normalkraft im Biegetorsionskasten die Normalkraftflüsse, die durch 
das Biegemoment induziert werden, kompensiert [Chiozzotto 2015]. 
 
Da Querkraft und Torsionsmoment innerhalb des abgestrebten Flügelteils konstant sein sollen, 
wird auch der Einfluss von Triebwerksgewicht und -schubkraft vernachlässigt, da sich 
Triebwerke üblicherweise nah am Rumpf befinden und man daher davon ausgehen darf, dass 
die Strebe weiter außen am Flügel angeschlossen sein wird als das Triebwerk positioniert ist. 
 
Die Schnittgrößen, die auf diese Weise nach Chiozzotto gewonnen werden, werden in Kapitel 
5 mit „den wahren“ Schnittgrößen verglichen, die mit dem Prinzip der virtuellen Kräfte 
berechnet werden. 
 
2.5.2 Bestimmung der Schnittgrößenverläufe 

 
Die Schnittgrößen werden streifenweise ermittelt, entsprechend der streifenweisen Ermittlung 
der Flügelstreckenlasten. Der Flügel-Biegetorsionskasten (BTK) wird als Balken angenommen, 
der links fest eingespannt ist. Die Einspannung befindet sich am Strebenanschluss [Chiozzotto 

2015]. 
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Bild 9: BTK als Balken im lokalen Koordinatensystem 

 
Die Streifenbreite ∆ݕ sei innerhalb eines Abschnitts konstant. Der Schnitt soll immer mittig 
innerhalb eines Streifens erfolgen. Das Freikörperbild sieht dann am negativen Schnittufer so 
aus: 
 

 
Bild 10: Schnittgrößen am negativen Schnittufer 

 
In horizontaler Richtung lautet die Kräftebilanz: 
 − ܰ = Ͳ (ʹ-ͳͳͷ) 
 
Damit gilt für die Normalkraft: 
 ܰ = Ͳ (ʹ-ͳͳ) 
 
In vertikaler Richtung gilt für die Kräftebilanz: 
 −ܳ − ݈݈ ʹݕ∆ − ݈݈+ଵ∆ݕ = Ͳ (ʹ-ͳͳ) 

 
Damit gilt für die Querkraft: 
 ܳ = −݈݈ ʹݕ∆ − ݈݈+ଵ∆ݕ (ʹ-ͳͳͺ) 

 
Allgemein formuliert gilt: 
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ܳ = ݕ∆− ቌ݈݈ʹ + ∑ ݈ ݈௬
=+ଵ ቍ (ʹ-ͳͳͻ) 

 
Die Momentenbilanz um die Schnittstelle lautet: 
ܯ+  − ݈݈ ʹݕ∆ Ͷݕ∆× − ݈݈+ଵ∆ݕ∆ݕ = Ͳ (ʹ-ͳʹͲ) 

 
Damit folgt für das Biegemoment: 
ܯ  = ଶݕ∆ (݈݈+ଵ + ݈݈ͅ) (ʹ-ͳʹͳ) 

 
Allgemein formuliert gilt: ܯ = ଶݕ∆ ቌ݈݈ͅ + ∑ ሺ݆ − ݅ሻ݈ ݈௬

=+ଵ ቍ (ʹ-ͳʹʹ) 

 
2.5.3 Bestimmung des Torsionsmomentenverlaufs 

 
Für das Torsionsmoment ்ܯ um einen Streifen gilt: 
்ܯ  = ݕ∆ ቌ݈݈݁,ʹ + ∑ ݈݈݁,௬

=+ଵ ቍ (ʹ-ͳʹ͵) 

 
Dabei ist die Exzentrizität ݁ der Abstand vom Neutralpunkt des Profilschnitts durch die 
Streifenmitte zum Schubmittelpunkt und damit Schwerpunkt des BTK. Der Neutralpunkt des 
Profilschnitts liegt bei 25 % der Profiltiefe, der Schwerpunkt des BTK genau mittig innerhalb 
des BTK. Damit gilt: 
 ݁ሺݕሻ = ቆܵܨሺݕሻ + ܴܵሺݕሻʹ − Ͳ,ʹͷቇ ܿሺݕሻ (ʹ-ͳʹͶ) 

 
Da die Trägheitslasten ݈݈௧, alle im Schwerpunkt des BTK angreifen, haben sie keine 
Auswirkung auf das Torsionsmoment. Vielmehr spielen hier lediglich die Luftlasten ݈݈, 
eine Rolle. 
 
2.5.4 Definition der BTK-Größen 

 
Der BTK ist ein rechteckiger Hohlquerschnitt mit Längssteifen („stringers“) innerhalb der 
Gurtplatten. Die Bemaßung bezieht sich auf die Profilmittellinie (PML). Die LRA entspricht 
der Schwerachse. Die beiden Gurtplatten haben die „verschmierte“ Dicke ݐ („e“ für 
„equivalent thickness“), die Stegplatten die Dicke ݐ௪ („w“ für „web“, zu Deutsch „Steg“) 
[Chiozzotto 2015]. 
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Bild 11: Definition der BTK-Größen aus [Chiozzotto 2015] 

 
Für das Verhältnis ݇௦ von Hautdicke zu Hautdicke plus Stringerhöhe gilt nach [Chiozzotto 

2015]: 
 ݇௦ = ௦ݐ௦ݐ +  ௦௧ (ʹ-ͳʹͷ)ݐ

 
Die BTK-Höhe ergibt sich durch einen Höhenreduktionsfaktor von 0,9 und der lokalen 
Flügeldicke: 
 ℎ ≈ Ͳ,ͻݐ (ʹ-ͳʹ) 
 
Die BTK-Breite ergibt sich aus den relativen Position von Vorderholm und Hinterholm sowie 
der lokalen Flügeltiefe: 
ݓ  = ሺܴ ܵ −  ሻܿ (ʹ-ͳʹ)ܵܨ
 
2.5.5 Berechnung von Gurt- und Stegdicken des BTK 

 
Zur Berechnung der Wanddicken sind die Normalkraft- und Schubflüsse erforderlich, die sich 
aus den Schnittgrößen sowie den Ausmaßen des BTK ergeben. 
 
Für den Normalkraftfluss gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 ݊ = ℎܯܨܵ  (ʹ-ͳʹͺ) 

 
Für den Schubfluss infolge Torsion gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
ݍ  = ܨܵ  ℎ (ʹ-ͳʹͻ)ݓʹ்ܯ

 
Die Dimensionierung erfolgt sowohl gegen Stabilitätsversagen als auch gegen 
Festigkeitsversagen. Der größte ermittelte Wert ist dann die gesuchte Dicke. 
 
2.5.5.1 Berechnung der Gurtplattendicke gegen Stabilitätsversagen 

 
Es gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
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,௨,ݐ = ݊ݓ�௨, (ʹ-ͳ͵Ͳ) 

 
Die lokale Beulspannung berechnet sich nach [Chiozzotto 2015] zu: 
 �௨, = ݇ܨሺ݇௦ሻ√ |݊|ݓܮ  ௫ (ʹ-ͳ͵ͳ)ܧ

 
Die Hilfsgröße ܨሺ݇௦ሻ berücksichtigt die Auswirkung verschiedener Stringertypen auf die 
Beulspannung. Nach Farrar gilt [Chiozzotto 2015]: 
ሺ݇௦ሻܨ  = Ͳ,ͻሺͳ − Ͳ,ͲͲͳ݁ହ,ସସଽೞሻ (ʹ-ͳ͵ʹ) 
 
Dabei ist ݁ die Euler’sche Zahl. Für den verbundwerkstoffspezifischen Faktor ݇ gilt 
[Chiozzotto 2015]: 
 ݇ = Ͳ,ʹͷܼଵସ (ʹ-ͳ͵͵) 

 
Die Hilfsgröße ܼ ergibt sich aus den Materialdaten des Laminats [Chiozzotto 2015]: 
 ܼ = ௫ଶܧ௫ܧ ଶሺͳߨ − ௬௫ሻߤ௫௬ߤ ௬ܧ௫ܧ√) + ʹ௬ܧ௫௬ߤ + ʹ௫ܧ௬௫ߤ + ʹሺͳ −  ௫௬) (ʹ-ͳ͵Ͷ)ܩ௬௫ሻߤ௫௬ߤ

 
2.5.5.2 Berechnung der Gurtplattendicke gegen Festigkeitsversagen 

 
Bei einer Aluminiumplatte gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 

,௦௧௧ℎ,ݐ = √ቀ݊ݓቁଶ + ͵ቀݍ݇௦ቁଶ�௭௨  
(ʹ-ͳ͵ͷ) 

 
Für eine Verbundwerkstoffplatte gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
,௦௧௧ℎ,ݐ  = ݔܽ݉ ( ݊ݓ�௭௨ ;  ݇௦�௭௨) (ʹ-ͳ͵)ݍ

 
2.5.5.3 Berechnung der Gurtplattendicke 

 
Der vorher berechnete maximale Wert für die Gurtplattendicke wird noch mit 
Optimierungsvariablen multipliziert und es gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
,ݐ  = ݇,݇ேை,,max ሺݐ,௨,;  ,௦௧௧ℎ,ሻ (ʹ-ͳ͵)ݐ
 
Im Normalfall haben alle Optimierungsvariablen den Wert 1 [Chiozzotto 2015]. 
 
2.5.5.4 Berechnung der Stegdicke 

 
Für die Stegdicke gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
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௪,ݐ = ݇௪,݇ேை,௪, Ͳ,ͺ�௭௨ܨܵ ቆ|ܳ|ʹℎ + ℎݓʹ|்ܯ| ቇ (ʹ-ͳ͵ͺ) 

 
2.5.5.5 Berechnung der Rippendicke 

 
Für die Dicke der Rippenwand gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
,௪,ݐ  = ݇ேை,,ܵܨ ݈݈,ܮܿݏ�ோℎ�௭௨ + Ͳ,ͲͲ͵ℎ (ʹ-ͳ͵ͻ) 

 
Für die Dicke der Rippe-Gurt-Überlappung gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
,,ݐ  = ʹ݇ேை,,ܵܨ ݈݈,ܮݓܿݏ�ோͺ�௭௨ℎଶ  (ʹ-ͳͶͲ) 

 
2.5.6 Berechnung der Masse des BTK 

 
Für die Masse der Gurtplatten gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 

݉௩௦ = Ͷߩ௩௦( ∑(ݐ,ݓ∆ݕ)௬�
 ݓ,ݐ)∑+ cosݕ∆ �ோ)

ଶ
௬� )  (ʹ-ͳͶͳ) 

 
Für die Masse der Stegplatten gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 

݉௪௦ = Ͷߩ௪௦/௦( ∑(ݐ௪,ℎ∆ݕ)௬�
 ௪,ℎݐ)∑+ cosݕ∆ �ோ)

ଶ
௬� )  (ʹ-ͳͶʹ) 

 
Für die Masse der Rippenwandplatten gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 

݉௦,௪௦ = ܮ௪௦/௦ߩʹ �௬(ݕ∆ℎݓ,௪,ݐ)∑ )
 ℎݓ,௪,ݐ)∑+ cosݕ∆ �ோ)

ଶ
௬� )  (ʹ-ͳͶ͵) 

 
Für die Masse der Rippe-Gurt-Überlappungen gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 

݉௦,௦ = ܮ௪௦/௦ߩʹ �௬(ݕ∆ℎݓ,,ݐ)∑ )
 ℎݓ,,ݐ)∑+ cosݕ∆ �ோ)

ଶ
௬� )  (ʹ-ͳͶͶ) 

 
Damit folgt für die Rippenmasse nach [Chiozzotto 2015]: 
 ݉௦ = ݉௦,௪௦ +݉௦,௦ (ʹ-ͳͶͷ) 
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2.5.7 Berechnung der Flächenträgheitsmomente des BTK 

 
Für nachfolgende Berechnungen müssen die Flächenmomente 2. Ordnung des BTK bekannt 
sein.  
 

 
Bild 12: BTK-Aufteilung in Teilflächen 

 
2.5.7.1 Berechnung der Flächenträgheitsmomente um y 

 
Das Flächenträgheitsmoment um y setzt sich zusammen aus einem Eigenanteil ܫ und einem 
Steiner-Anteil ܫௌ௧,: 
௦,ܫ  = ,ܫ +  ௌ௧,: (ʹ-ͳͶ)ܫ
 
Für Rechteck 1 gilt der Eigenanteil: 
,௬,ଵ,ܫ  = ,ଷݐ ݓ) + ʹ௪,)ͳݐ  (ʹ-ͳͶ) 

 
Der Steiner-Anteil für Rechteck 1 lautet: 
 
ௌ௧,௬,ଵ,ܫ  = ℎଶݐ,(ݓ + ௪,)Ͷݐ  (ʹ-ͳͶͺ) 

 
Für Rechteck 2 gilt der Eigenanteil: 
,௬,ଶ,ܫ  = (ℎ − ʹ௪,ͳݐ,)ଷݐ  (ʹ-ͳͶͻ) 

 
Der Steiner-Anteil für Rechteck 2 verschwindet, da sich der Flächenschwerpunkt direkt auf der 
y-Achse befindet. 
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Bild 13: bemaßter BTK 

 
Es folgt für die Flächenträgheitsmomente des BTK um y: 
௬,ܫ  = ͳʹ(ݐ,ଷ ݓ) + ͵(௪,ݐ + ℎଶݐ,(ݓ + (௪,ݐ + (ℎ − ͵௪,ݐ,)ଷݐ ) (ʹ-ͳͷͲ) 

 
2.5.7.2 Berechnung der Torsionsträgheitsmomente 

 
Allgemein gilt für das Torsionsträgheitsmoment nach der 2. Bredt’schen Formel: 
்ܫ  = Ͷܣଶ∮ ሻݏሺݐݏ݀  (ʹ-ͳͷͳ) 

 
Daraus folgt für die Torsionsträgheitsmomente des BTK: 
்ܫ  = Ͷሺݓℎሻଶʹ ℎ − ௪,ݐ,ݐ + ݓʹ + ,ݐ௪,ݐ = ଶℎଶℎݓʹ − ௪,ݐ,ݐ + ݓ + ,ݐ௪,ݐ  (ʹ-ͳͷʹ) 

 

2.6 Ermittlung der Strebenkraft 
 
In diesem Schritt ist die Steifigkeitsverteilung des Flügels bereits bekannt. Nimmt man die 
Strebe vereinfacht als dehnstarren Stab an, so lässt sich näherungsweise die vertikale 
Komponente der Strebenkraft in dem statisch unbestimmten System bestimmen [Chiozzotto 

2015]. Es gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
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௦ܸ௧ ≈ − ݕ௪ሺݖ = ′௦௧ݖ௦௧ሻݕ ሺݕ =  ௦௧ሻ (ʹ-ͳͷ͵)ݕ

 
Dabei ist ݖ௪ሺݕ = ′௦௧ݖ ௦௧ሻ die vertikale Verschiebung eines äquivalenten freitragenden Flügels undݕ ሺݕ =  ௦௧ሻ die Verdrehung der Strebe infolge einer virtuellen ͳ̅-Kraft am Strebenendeݕ
[Chiozzotto 2015]. Es gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
ݕ௪ሺݖ  = ௦௧ሻݕ ଶݕ∆∑= ௬,௬ೞܫܧܯ

௬�  (ʹ-ͳͷͶ) 

′௦௧ݖ  ሺݕ = ௦௧ሻݕ = ͳcos �ோ∑∆ݕଶ ௦௧ݕ − ௬,௬ೞܫܧݕ
௬�  (ʹ-ͳͷͷ) 

 
Für die Strebenkraft folgt: 
௦௧ܨ  = ௦ܸ௧sin  ௦௧ (ʹ-ͳͷ)ߠ

 
Die maximale Strebenkraft bzw. die maximale vertikale Komponente der Strebenkraft aus allen 
9 Lastfällen ist die endgültige Strebenkraft, mit der die Strebe dimensioniert wird [Chiozzotto 

2015]. 
 

2.7 Dimensionierung der Strebe 
 
Die Strebe ist wie der Flügel aufgebaut: ein rechteckiges Hohlprofil ist umgeben von einer 
aerodynamischen Verkleidung [Chiozzotto 2015]. 
 

 
Bild 14: tragendes Hohlprofil in der Strebe 

 
Die Strebe wird ausschließlich gegen Stabilitätsversagen ausgelegt. Bis zur Bruchlast ist kein 
Knicken oder Beulen erlaubt [Chiozzotto 2015]. Für die erforderliche Biegesteifigkeit gilt nach 
[Chiozzotto 2015]: 
ܫܧ  = ܨܵ ௦ܸ௧,௫sin ௦௧ߠ  ଶ (ʹ-ͳͷ)ߨଶܮ
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Daraus ergibt sich die umlaufend konstante verschmierte Wanddicke des Hohlprofils in der 
Strebe nach [Chiozzotto 2015]: 
,௦௧ݐ  = maxቆʹ ௦௧ℎ௦௧ଶݓ௦௧ܧܫܧ ; ,௦௧݇௦,௦௧ݐ ቇ (ʹ-ͳͷͺ) 

 
Die Masse der Strebenrippen wird mit 15 % der Masse der Gurt- bzw. Stegplatten angenommen 
[Chiozzotto 2015]. Für die Masse der tragenden Strebenstruktur folgt nach [Chiozzotto 2015]: 
 ݉௦௧,௫ = ௦௧ߩ͵,ʹ (ʹ ,௦௧ݐ௦௧ݓ) + ℎ௦௧ݐ,௦௧ʹ  (ͳͷͻ-ʹ) ܮ((

 
Analog zu den Flächenträgheitsmomenten des Flügel-Biegetorsionskastens ergeben sich die 
Flächenträgheitsmomente der tragenden Strebenstruktur: 
௬,௦௧ܫ  = ,௦௧ଷݐ ௦௧ݓ) + ,௦௧)ݐ + (ℎ௦௧ − ,௦௧ݐ,௦௧)ଷݐ + ௦௧ݓ),௦௧ݐ + ,௦௧)(ℎ௦௧ݐ + ʹ,௦௧)ଶݐ  (ʹ-ͳͲ) 

௭,௦௧ܫ  = ௦௧ݓ) + ,௦௧ݐ,௦௧)ଷݐ + ,௦௧ଷݐ (ℎ௦௧ − ,௦௧)ݐ + (ℎ௦௧ − ௦௧ݓ),௦௧ݐ(,௦௧ݐ + ʹ,௦௧)ଶݐ  (ʹ-ͳͳ) 

௦௧,்ܫ  = ௦௧ଶݓʹ ℎ௦௧ଶ ௦௧ݓ,௦௧ݐ + ℎ௦௧  (ʹ-ͳʹ) 

 

2.8 Einbeziehung statischer aeroelastischer Effekte 
 
Durch die Abstrebung kann der Flügel schlanker ausgelegt werden, d. h. die Streckung steigt. 
Ferner kann die tragende Flügelstruktur aufgrund der Entlastung durch die Strebe weniger 
massiv dimensioniert werden, d. h. die Formsteifigkeit des Flügels ist niedriger. Dies erfordert 
jedoch eine aeroelastische Analyse des Flügels bereits während der Vordimensionierung, zu 
der die vorgestellte Methode gehört [Chiozzotto 2015].  
 
Daher sollen statische aeroelastische Effekte vereinfacht in Form einer Analyse der 
aeroelastischen Lastverteilung berücksichtigt werden [Chiozzotto 2015]. 
 
Der globale Korrekturfaktor ܭ ergibt sich nach [Chiozzotto 2015] aus: 
ܭ  = ∑(ܿܿ,�)∆ݕ∑(ܿܿ,� )∆ݕ (ʹ-ͳ͵) 

 
Der Nenner bleibt in der konvergenten Lösungsschleife konstant, nur der Zähler verändert sich. 
 
Die lokalen Korrekturfaktoren ݇, ergeben sich nach [Chiozzotto 2015] aus: 
 ݇, = (ܿܿ,�)(ܿܿ,� ) (ʹ-ͳͶ) 
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Sie sind an jeder Station anders, was die Auftriebsverteilung, korrigiert um aeroelastische 
Effekte, modelliert. Auch hier bleibt der Nenner konstant, nur der Zähler verändert sich. Es gilt 
nach [Chiozzotto 2015]: 
 (ܿܿ,� ) = ܿ ʹ�ߨʹ + √Ͷ + �ଶሺͳ − ଶሻܯ (ͳ + ଶ�ோͳ݊ܽݐ ଶܯ− ) (ʹ-ͳͷ) 

 
Der Wert (ܿܿ,�) wird im Folgenden ermittelt. 

 
2.8.1 Aerodynamische Einflussmatrix 

 
Die aerodynamische Einflussmatrix [ܣ] ist eine Diagonalmatrix [Chiozzotto 2015]. Die 
Elemente der Hauptdiagonalen berechnen sich nach [Chiozzotto 2015] zu: 
௬ఎܣ  = ͳܭ(ܿܿ,� ) (ʹ-ͳ) 

 
2.8.2 Struktureinflussmatrix 

 
Die Struktureinflussmatrix [ܥ] ist eine symmetrische Matrix und besteht aus vier 
Einzelmatrizen [Chiozzotto 2015]. Wegen der Symmetrie sind nur drei davon zu berechnen 
[Chiozzotto 2015]: 
[ܥ]  = ቆ[ܥఏఏ] [௭ఏܥ][ఏ௭ܥ]  ቇ (ʹ-ͳ)[௭௭ܥ]

 
2.8.2.1 Untermatrix für Durchbiegung infolge Querkraft 

 
Die Untermatrix [ܥ௭௭] modelliert die Durchbiegung des Flügels aufgrund von Querkräften 
[Chiozzotto 2015]. Die Funktion zur Berechnung ihrer Elemente lautet nach [Chiozzotto 

2015]: 
,ݕ௭௭ሺܥ  ሻߟ = ∫ ሺߟ − ݕሻሺݕ − ଶΛோݏሻܿݕ௬ሺܫܧሻߣ ௬ߣ݀

௬�  (ʹ-ͳͺ) 

 
Dabei werden die ݕ-Koordinaten zeilenweise angeordnet und die ߟ-Koordinaten spaltenweise. 
Es handelt sich um die jeweiligen Positionen der Stationen am Flügel [Chiozzotto 2015].  
 
Die Zählerfunktion lässt sich auch schreiben als: 
 ሺߟ − ݕሻሺݕ − ሻߣ = ଶߣ − ሺߟ + ߣሻݕ +  (ͳͻ-ʹ) ݕߟ
 
Numerische Integration nach der Hilfsvariablen ߣ führt also auf eine Funktion mit drei 
Summanden: 
,ݕ௭௭ሺܥ  ሻߟ = ௭௭,ଵݏ − ߟ௭௭,ଶሺݏ + ሻݕ +  (ͳͲ-ʹ) ݕߟ௭௭,ଷݏ
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Für die Hilfsfaktoren gilt: 
௭௭,ଵݏ  = ͳݏܿܧଶΛோ∑Δݕଷܫ௬,௬

௬�  (ʹ-ͳͳ) 

௭௭,ଶݏ  = ͳݏܿܧଶΛோ∑Δݕଶܫ௬,௬
௬�  (ʹ-ͳʹ) 

௭௭,ଷݏ  = ͳݏܿܧଶΛோ∑Δݕܫ௬,௬
௬�  (ʹ-ͳ͵) 

 
2.8.2.2 Untermatrix für Verdrehung infolge Torsionsmoment 

 
Die Untermatrix [ܥఏఏ] modelliert die Verdrehung des Flügels aufgrund von Torsionsmomenten 
[Chiozzotto 2015]. Ihre Elementfunktion lautet nach [Chiozzotto 2015]: 
,ݕఏఏሺܥ  ሻߟ = ∫ ቆcos Λோ்ܫܩሺݕሻ + sin Λோܫܧ௬ሺݕሻ ቇ݀ߣ௬

௬�  (ʹ-ͳͶ) 

 
Numerische Integration führt auf: 
,ݕఏఏሺܥ  ሻߟ = cos Λோܩ ∑ቆΔݕ்ܫ,ቇ௬

௬� + sinΛோܧ ∑ቆΔݕܫ௬,ቇ௬
௬�  (ʹ-ͳͷ) 

 
Alle Elemente sind hier also gleich. 
 
2.8.2.3 Untermatrix für Verdrehung infolge Querkraft 

 
Die Untermatrix [ܥఏ௭] modelliert die Verdrehung des Flügels aufgrund einer exzentrisch 
angreifenden Querkraft [Chiozzotto 2015]. Ihre Elementfunktion lautet nach [Chiozzotto 

2015]: 
,ݕఏ௭ሺܥ  ሻߟ = ,ݕ௭ఏሺܥ ሻߟ = − ∫ ሺߟ − ሻݕ௬ሺܫܧሻߣ cos Λோ ௬ߣ݀

௬�  (ʹ-ͳ) 

 
Das Ergebnis der Integration ist eine Funktion der Form: 
,ݕఏ௭ሺܥ  ሻߟ = ߟఏ௭,ଵݏ +  ఏ௭,ଶ (ʹ-ͳ)ݏ
 
Die Hilfsfaktoren ergeben sich zu: 
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ఏ௭,ଵݏ = − ͳܧ cosΛோ∑Δݕܫ௬,௬
௬�  (ʹ-ͳͺ) 

ఏ௭,ଶݏ  = − ͳܧ cos Λோ∑Δݕଶܫ௬,௬
௬�  (ʹ-ͳͻ) 

 
2.8.3 Strukturflexibilitätsmatrizen 

 
Für die Strukturflexibilitätsmatrix [ܧ] gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
[ܧ]  = [ఏ௭ܥ]) +  (ͳͺͲ-ʹ) [ݕ݀]([ܿ݁][ఏఏܥ]
 
Für die Strukturflexibilitätsmatrix [ܧ′] gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
[′ܧ]  = [௭௭ܥ]) +  (ͳͺͳ-ʹ) [ݕ݀]([ܿ݁][ఏ௭ܥ]
 
Dabei ist [݁ܿ] eine Diagonalmatrix, deren Hauptdiagonalelemente die Abstände von 
Neutralpunkt zu Lastreferenzachse in jedem Streifen sind. Die Matrix [݀ݕ] ist ebenfalls eine 
Diagonalmatrix, deren Hauptdiagonalelemente die Streifenbreite Δݕ jedes Streifens enthält 
[Chiozzotto 2015]. 
 
2.8.4 Hilfsgrößen 

 
Für die folgenden Berechnungen werden noch einige Hilfsgrößen nach [Chiozzotto 2015] 

benötigt: 
 ܿௌ = − ௦௧ܣ௦௧ܧܮ = − ,௦௧ݐʹ),௦௧ݐ௦௧ܧʹܮ + ℎ௦௧ +  ௦௧) (ʹ-ͳͺʹ)ݓ

 ்ܿ = − ௦௧ߠଶ݊݅ݏଶΛோݏ௭,௦௧ܿܫܧܮ + ଶΛோ݊݅ݏ௫,௦௧ܫܧ +  ௦௧ (ʹ-ͳͺ͵)ߠଶݏଶΛோܿݏ௦௧ܿ,்ܫܩ

ܤ  = ሺܥ௦௦௭௭ − ܿௌሻ(ܥ௦௦ఏఏ − ்ܿ) −  ଶ (ʹ-ͳͺͶ)(௦௦ఏ௭ܥ)

ଵ்ܤ  = ௦௦௭௭ܥ− − ܿௌܤ  (ʹ-ͳͺͷ) 

′ଵ்ܤ  = ௌଵܤ = ܤ௦௦ఏ௭ܥ  (ʹ-ͳͺ) 

′ௌଵܤ  = ௦௦ఏఏܥ− − ܤ்ܿ  (ʹ-ͳͺ) 

 
2.8.5 Korrekturmatrix zur Strukturflexibilitätsmatrix 

 
Die Matrizen [ܧ] und [ܧ′] sind am freitragenden Flügel formuliert. Um die Strebenreaktion mit 
in das aeroelastische Modell zu bringen, wird eine Korrekturmatrix eingeführt [Chiozzotto 
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2015]: 
[ாܭ]  = [ா்ܭ] +  (ͳͺͺ-ʹ) [ாௌܭ]
[ா்ܭ]  = ଵ்ܤ[ܧ]ሺ்{ͳ௦௧}{ͳ௦௧}[ఏఏܥ] +  ଵ′ሻ (ʹ-ͳͺͻ)்ܤ[′ܧ]

[ாௌܭ]  = ௌଵܤ[ܧ]ሺ்{ͳ௦௧}{ͳ௦௧}[ఏ௭ܥ] +  ௌଵ′ሻ (ʹ-ͳͻͲ)ܤ[′ܧ]

 
Dabei ist {ͳ௦௧} ein Spaltenvektor mit einer 1 bei dem Streifen, an den die Strebe angeschlossen 
ist, die restlichen Elemente sind gleich Null [Chiozzotto 2015]. 
 
2.8.6 Berechnung der neuen Auftriebsverteilung 

 
Es gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 ሺ[ܣ] − ሻ{ܿܿ,�}[ܧ]ݍ = [ͳ] (ʹ-ͳͻͳ) 
 
Dabei ist [ͳ] eine Diagonalmatrix mit nur Einsen auf der Hauptdiagonalen, die restlichen 
Elemente sind Nullen [Chiozzotto 2015]. 
 
Umgestellt folgt nach [Chiozzotto 2015]: 
 {ܿܿ,�} = ሺ[ܣ] −  ሻ−ଵ (ʹ-ͳͻʹ)[ܧ]ݍ
 
Dabei gilt für den dynamischen Druck: 
ݍ  = ሺℎሻݍ = ʹଶሺℎሻݒሺℎሻߩ  (ʹ-ͳͻ͵) 

 

2.9 Ermittlung der Massen der Flügelkomponenten 
 
Für Aluminiumplatten ist ein Aufschlag von 5 % anzunehmen, für Gurt- und Rippenplatten aus 
Verbundwerkstoff 8 % und 9 % für Stegplatten aus Verbundwerkstoff. Für die Montage der 
Strebe sind 15 % als Aufschlag anzunehmen. Um Vereinfachungen bei der analytischen 
Berechnung von Massen innerhalb der Methode Rechnung zu tragen, sind diese mit 10 % zu 
beaufschlagen [Chiozzotto 2015]. 
 
Für die sekundäre Flügelstruktur (Beplankung, Klappen, Ruder, Vorflügel, Winglets, 
Triebwerksaufhängungen, …) gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 ݉௦ = ݉ெ்ை,ହଵ଼ܵ,ସଽଶ (ʹ-ͳͻͶ) 
 
Für die sekundäre Struktur der Strebe (Verkleidung) gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 ݉௦,௦௧ = ሺܿ௦௧ܮ௦௧(ʹ,ͳߩ͵,ʹ cos Λோ −  ,௦௧) (ʹ-ͳͻͷ)ݐ௦௧ሻݓ
 
Für die Masse des Flügel-BTK aus Aluminium gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 ݉௫ = ͳ,ͳሺͳ,Ͳͷ݉௩௦ + ͳ,Ͳͷ݉௪௦ + ͳ,Ͳͷ݉௦ሻ (ʹ-ͳͻ) 
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Für die Masse des Flügel-BTK aus Verbundwerkstoffen gilt nach [Chiozzotto 2015]: 
 ݉௫ = ͳ,ͳሺͳ,Ͳͺ݉௩௦ + ͳ,Ͳͻ݉௪௦ + ͳ,Ͳͺ݉௦ሻ (ʹ-ͳͻ) 
 
Für das gesamte Flügelgewicht gilt damit nach [Chiozzotto 2015]: 
 ݉௪,௧௧ = ݉௪ +݉௦௧ = ݉௫ +݉௦ +݉௫,௦௧ +݉௦,௦௧ (ʹ-ͳͻͺ) 
 
Für einen Flügel mit einem Strebenwinkel von quasi 90°, d. h. ohne Strebe, gilt: 
 ݉௪,௧௧ = ݉௪ (ʹ-ͳͻͻ) 
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3 Implementierung der Methode in Microsoft Excel 
 
Die in Kapitel 2 beschriebene Methode mit den dargelegten Formeln soll in das 
Tabellenkalkulationsprogramm Microsoft Office Excel implementiert werden. Der Aufbau der 
Datei wird in diesem Kapitel beschrieben. 
 
Da die Luftfahrt in hohem Maße international ausgerichtet ist, ist die Excel-Datei größtenteils 
in englischer Sprache geschrieben. Die Symbole für die mathematischen Größen entsprechen 
größtenteils den Symbolen, die Chiozzotto in seiner Abhandlung verwendet. 
 
Zellen, die gelb hinterlegt sind, enthalten Informationen, meistens Text. Hier sollen vom 
Benutzer keine Eingaben gemacht werden. Zellen, die grün hinterlegt sind, sind Eingabefelder, 
in die Werte vom Benutzer eingetragen werden sollen. Orange hinterlegte Zellen sind 
Ergebnisfelder, in denen Rechenergebnisse aufgrund der gemachten Eingaben dargestellt 
werden. Hier darf vom Benutzer nichts eingegeben werden, um die dahinterliegenden Formeln 
nicht zu zerstören! 
 
Der Flügel ist in insgesamt 34 Streifen zerlegt, davon 17 auf jeder Seite. Der Abschnitt 1 von 
der Symmetrieebene bis zum Rumpfanschluss ist 1 Streifen und bekommt den Index A. Der 
Abschnitt 2 vom Rumpfanschluss bis zum Kink ist in 8 Streifen zerlegt und von B bis I 
nummeriert. Der Abschnitt 3 vom Kink bis zur Flügelspitze ist ebenfalls in 8 Streifen zerlegt 
und von J bis Q nummeriert. Die Strebe ist am Streifen J angeschlossen. 
 

3.1 Tabellenblatt „Geometry“ 
 

 
Bild 15: Eingabe der globalen Flugzeuggeometrie 

 
In diesem Tabellenblatt wird die Geometrie des Flugzeugs spezifiziert. Links befindet sich eine 
Dateneingabemaske, in der globale Geometriedaten des Flugzeugs (Spannweite, Rumpflänge, 
…) eingegeben werden. Oben rechts befindet sich eine Eingabemaske zur Definition der 
Flügelgeometrie. 
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Bild 16: Flügelspezifikation 

 
Weiter unten links werden die Koeffizienten der Flügeltiefenverlaufs- und 
Flügelvorderkantenverlaufsfunktion berechnet und dargestellt. 
 

 
Bild 17: Koeffizienten der Flügeltiefenverlaufsfunktion 

 

 
Bild 18: Koeffizienten der Flügelvorderkantenverlaufsfunktion 

 

3.2 Tabellenblatt „Aircraft Loads“ 
 
Hier werden die am Flugzeug wirkenden Lasten ermittelt. Oben links werden Massen, 
Geschwindigkeiten und Atmosphärenparameter eingegeben und berechnet. Direkt darunter 
wird die relative Lage des Flugzeugneutralpunkts sowie des Flugzeugschwerpunkts ermittelt. 
Noch tiefer befindet sich die Berechnung des Auftriebsanstiegs in den Böenlastfällen nach 
Ricciardi und Pratt. Mittig werden die 1g- und die Δ-Lasten in den 9 verschiedenen Lastfällen 
ermittelt. Die Lastfälle selbst werden oben rechts dargestellt. 
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Bild 19: Massen, Geschwindigkeiten und Atmosphärenparameter 

 

 
Bild 20: AC- und CG-Berechnung 

 

 
Bild 21: Berechnung des Auftriebsanstiegs nach Pratt 

 

 
Bild 22: Berechnung der 1g- und Δ-Lasten 
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Bild 23: Lastfalldaten 

 

3.3 Tabellenblatt „Wing Loads“ 
 
Hier werden aus den Geometriedaten und Flugzeuglasten die Flügellasten ermittelt. 
 

 
Bild 24: Querruderausschlagsdaten 

 

 
Bild 25: Flügeldickenverlaufsfunktion 

 

 
Bild 26: Vorderholmverlaufsfunktion 
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Bild 27: Hinterholmverlaufsfunktion 

 

 
Bild 28: Übersichtsmaske für die Flügellasten-Berechnung in jedem Lastfall 

 

 
Bild 29: streifenweise Flügellasten und Massenkontrollfeld 
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Bild 30: Aeroelastikdaten, Streifenposition/-breite, Profiltiefen-/Querruderdaten 

 

 
Bild 31: Profiltiefe, Rolldaten, aeroelastische Ergebnisse 
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Bild 32: Schnittgrößen 

 

 
Bild 33: Massenermittlung aus Luftlasten 

 

3.4 Tabellenblatt „Wing Box Sizing“ 
 
Hier wird der Flügel-Biegetorsionskasten dimensioniert. 
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Bild 34: Daten zum BTK-Material 

 

 
Bild 35: lastfallrelevante Materialdaten 

 

 
Bild 36: BTK-Ausmaße und Kraftflüsse 
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Bild 37: Berechnung der Gurtplattendicke 

 

 
Bild 38: Beulspannungen, Designvariablen und Steg- und Rippendicken 

 

 
Bild 39: Massen der BTK-Komponenten und BTK-Innenraumvolumen 
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3.5 Tabellenblatt „Strut Loads“ 
 
Hier wird die Axialkraft der Strebe berechnet. 
 

 
Bild 40: Streifenpositionen 

 

 
Bild 41: Flächenträgheitsmomente der BTK-Schnitte 
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Bild 42: Zähler und Nenner zur Berechnung der Strebenreaktion 

 

 
Bild 43: Torsionsträgheitsmomente 
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Bild 44: Ermittlung der maximalen Strebenvertikalreaktion 

 

3.6 Tabellenblatt „Strut Sizing“ 
 
Hier wird die tragende Struktur der Strebe dimensioniert. 
 

 
Bild 45: Strebenquerschnittsdaten 

 

 
Bild 46: Strebenwanddicke 

 

3.7 Tabellenblatt „Static Aeroelasticity“ 
 
Hier werden aeroelastische Effekte modelliert. 
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Bild 47: Koeffizienten der Elementfunktionen 

 

 
Bild 48: gefüllte Matrix mit Zeilen- und Spalteninformationen 

 

 
Bild 49: Funktionsaufstellung 

 

 
Bild 50: Struktureinflusskoeffizient am Strebenstreifen 

 

 
Bild 51: Hilfsgrößen 
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Bild 52: gefüllte Matrix [ec] 

 

 
Bild 53: gefüllte Matrix [dy] 
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Bild 54: gefüllte Matrix [A] 

 

 
Bild 55: gefüllter Vektor {1st} 

 

3.8 Tabellenblatt „Weights and Volumes“ 
 
Hier werden die Massen und Innenraumvolumina von Flügel und Strebe berechnet. 
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Bild 56: Aufschlagsprozente und Sekundärstrukturmassen 

 

 
Bild 57: Massenermittlung 

 

 
Bild 58: Volumenermittlung 

 
Zur Berechnung der Innenraumvolumina werden zunächst die Innenraumvolumina ohne 
Berücksichtigung der Rippen in der Flügel- und Strebenstruktur ermittelt. Für das initiale 
Innenraumvolumen des BTKs gilt: 
 

ܸ௫,௧ =∑(ℎ − ݓ)(,ݐ − ݕ∆(௪,ݐ ଶ⁄
  (͵-ͳ) 

 
Für das initiale Innenraumvolumen des tragenden Kastens innerhalb der Strebe gilt: 
 ܸ௫,௦௧,௧ = (ℎ௦௧ − ௦௧ݓ)(,௦௧ݐ −  (ʹ-͵) ܮ(,௦௧ݐ
 
Das Rippenvolumen innerhalb des BTK wird folgendermaßen ermittelt: 
 

ܸ௦ =∑(ℎ − ݓ)(,ݐ − ,௪,ݐ(௪,ݐ ଶ⁄
  (͵-͵) 

 
Das Volumen der Rippen innerhalb der Strebe wird mit 15 % des Innenraumvolumens in der 
Strebe nach Gleichung (3-2) angenommen: 
 ܸ௦,௦௧ = Ͳ,ͳͷ ܸ௫,௦௧,௧ (͵-Ͷ) 
 
Für das Innenraumvolumen des BTK gilt abschließend: 
 ܸ௫ = ܸ௫,௧ − ܸ௦ (͵-ͷ) 
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Für das Innenraumvolumen des Streben-BTK gilt abschließend: 
 ܸ௫,௦௧ = ܸ௫,௦௧,௧ − ܸ௦,௦௧ (͵-) 
 

3.9 Tabellenblatt „Convergence“ 
 
Hier wird der Iterationsprozess der konvergenten Lösungsschleife gesteuert. 
 

 
Bild 59: Iteration des MTOW 

 

 
Bild 60: Konvergenzsteuermaske 
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4 Studien an der ATR 72-600 
 
Die vorgestellte Methode zur Berechnung der Flügelmasse bei Abstrebung soll exemplarisch 
an der ATR 72-600 angewendet werden. In einem ersten Schritt wird die Flügelmasse des 
freitragenden Flügels am real existierenden Flugzeug bestimmt. Anschließend wird für eine 
hypothetische ATR 72-600 mit Strebe die Flügelmasse bei verschiedenen Strebenwinkeln 
ermittelt und der Einfluss auf Flugleistungsparameter betrachtet und diskutiert.  
 
Der Einfluss von Triebwerksgewicht und Triebwerksschub bleibt bei der Auslegung 
unberücksichtigt, weil diese beiden äußeren Kräfte bei den meisten Strebenkonfigurationen die 
Schnittgrößen aufgrund der Vereinfachungen des Chiozzotto-Modells (siehe Kapitel 2.5.1) 
nicht beeinflussen. Ferner wird nur der Lastfall MD+ (Schnellflugmanöver) betrachtet, da 
hierbei die größten Lasten auftreten und er ohne weitere Überprüfung als dimensionierend 
angenommen wird. 
 

4.1 Technische Daten der ATR 72-600 
 
Die ATR 72 ist ein Kurzstreckenverkehrsflugzeug mit Turboprop-Antrieb des französischen 
Herstellers „Avions de Transport Régional“ [Wikipedia].  
 
Zur Konstruktion findet sich in [Wikipedia] folgender Eintrag: 
 

 
Bild 61: Auszug aus dem Wikipedia-Artikel zur ATR 72 [Wikipedia] 

 
Technische Daten der ATR 72-600 [FLUG REVUE]: 
 
Maximale Passagierkapazität:   74 
Besatzung:      2 
Antrieb:      2 x PW 127M 
Rumpflänge:      27,17 m 
Kabinenlänge:     19,21 m 
Kabinenhöhe:      1,91 m 
Kabinenbreite:     2,57 m 
Spannweite:      27,05 m 
Flügelfläche:      61,00 m² 
Leermasse:      13.010 kg 
Maximale Startmasse:    22.800 kg 
Maximale Landemasse:    22.350 kg 
Maximale Nutzlast:     7.790 kg 
Treibstoffkapazität:     5.000 kg bzw. 6.370 L 
Maximale Reiseflugmachzahl:   0,55 (nach [ATR 1999]) 
Startstrecke:      1.333 m 
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Landestrecke:      1.067 m 
Dienstgipfelhöhe:     7.620 m 
Reichweite:      1.185 km 
 
Technische Daten des PW 127M [FLUG REVUE]: 
 
Startleistung:      2.148 kW 
Masse:      481 kg 
 

4.2 Massenverringerung bei verschiedenen Strebenwinkeln 
 
4.2.1 Berechnung der Flügelmasse der ATR 72-600 

 
Um später die Verringerung der Flügelmasse und damit der Flugzeugmasse bestimmen zu 
können, muss zunächst die Ausgangsflügelmasse bekannt sein. Daher wird diese im ersten 
Schritt nach Chiozzotto berechnet. Dazu wird der Kink, an dem die Strebe an den Flügel 
angeschlossen ist, sehr nah (< 0,1 cm) an den Rumpfanschluss des Flügels positioniert, sodass 
der resultierende Strebenwinkel fast 90° beträgt. Ferner wird statt des realen Flügels ein 
rechteckiger Ersatzflügel der durchgehenden Flügeltiefe von 2,303 m betrachtet, was dem 
MAC des Originalflügels entspricht [ATR 1999]. Daraus folgt abweichend von den Angaben 
im FLUG-REVUE-Artikel eine Flügelfläche von 62,3 m², mit der im Folgenden gerechnet 
wird. Der betrachtete Lastfall ist der Lastfall MD+ (Schnellflugmanöver). 
 
4.2.1.1 Geometriedaten 

 
Aus dem Flughandbuch der ATR 72-600 [ATR 1999] entnimmt man eine Rumpfbreite von 
2,87 m und eine Rumpfhöhe von 2,63 m. 
 
Für die Rumpfnasenlänge gilt nach [Scholz 1999]: 
 ݈ ≈ ͳ,√ ܾℎ (Ͷ-ͳ) 

 
Damit folgt für die ATR 72-600: 
 ݈ ≈ ͳ,√ʹ,ͺ ݉×ʹ,͵ ݉ = Ͷ, ݉ (Ͷ-ʹ) 
 
Die relative Profildicke des Flügels beträgt 14,5 % bei 25,4 % der Flügeltiefe [airfoiltools]. 
Die Pfeilung der 25-%-Linie des Außenflügels beträgt 3°, der Innenflügel ist ungepfeilt [ATR 

1999]. Daraus ergibt sich eine mittlere Pfeilung von 2,06°: 
 �̅ଶହ = Ͳ°× ቀͷ,ʹͶ ݉ − ʹ,ͺ ݉ʹ ቁ + ͵°× ቀʹ,Ͳͷ ݉ʹ − ͷ,ʹͶ ݉ቁͷ,ʹͶ ݉ − ʹ,ͺ ݉ʹ + ʹ,Ͳͷ ݉ʹ − ͷ,ʹͶ ݉ = ʹ,Ͳ° (Ͷ-͵) 

 
Die Trennebene zwischen Außen- und Innenflügel (Kink) befindet sich etwa 5,24 m von der 
Symmetrieebene entfernt mittig im Rumpf [ATR 1999].   
 
Die relative Lage von Vorderholm und Hinterholm des Flügel-BTKs des Rechenmodells wird 
über das Tankvolumen festgelegt. Dieses beträgt 6,37 m³ beim Originalflugzeug und entspricht 
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dem Innenraumvolumen des BTK. Der Innenflügel erstreckt sich vom Rumpfanschluss bis zum 
Kink und der Außenflügel vom Kink bis zur Flügelspitze. Es gilt: 
 ்ܸ  ≈ Ͳ,ሺݐ/ܿሻሺܴܵ − ܾ)ሻܵܨ − ܾ)ܿெଶ  (Ͷ-Ͷ) 
 
Die Formel vernachlässigt das in den BTK-Innenraum ragende Teilvolumen der BTK-Platten 
sowie das Volumen der Rippen. Daher liefert sie stets etwas zu große Werte, die berechneten 
Volumina werden vereinfachte Volumina genannt. Der Faktor 0,7 ist der 
Höhenreduktionsfaktor des BTKs. Er entspricht dem Verhältnis von BTK-Höhe zu Profildicke. 
 

 
Bild 62: BTK innerhalb des Flügelschnitts der ATR 72-600 von [airfoiltools] 

 
Für eine konstante Vorderholmposition von 8 % sowie eine konstante Hinterholmposition von 
57 % ergibt sich mit oben genannten Werten ein vereinfachtes Tankvolumen von 6,378 m³. 
Dieser Wert liegt sehr nah an 6,37 m³, woraus sich vermuten lässt, dass die gewählten 
Holmpositionen vergleichbar mit denen der ATR 72-600 sind. Nach der ersten Iteration der 
Ausgangsflügelmasse werden die Holmpositionen, falls erforderlich, noch korrigiert, um 
vergleichbare Tankvolumina zu erhalten. 
 
Der Referenzpunkt R liegt in Flugzeuglängsrichtung 11,24 m entfernt von der Flugzeugnase.  
 
4.2.1.2 Angaben zu Lasten und Geschwindigkeiten 

 
Der Schwerpunkt liege bei 50 % MAC und damit bei 12,39 m. Das MTOW sei 22,8 t. Die 
maximale Reiseflugmachzahl betrage 0,55. Der Hebelarm von der 25-%-Linie des Tragflügels 
zur 25-%-Linie des Höhenleitwerks betrage 13,00 m. Dann liegt der Neutralpunkt der Flügel-
Rumpf-Kombination bei 17,2 % MAC. 
 
Der maximale Querruderausschlagwinkel betrage -15° (nach unten), die dimensionslose 
Rollrate betrage 0,07 bei einer Querrudereffektivität von 0,75. 
 
Das Flugzeug fliege auf der maximalen Reiseflughöhe von 25.000 ft, was 7.620 m entspricht. 
Dadurch sind die Zustandsgrößen der Luft festgelegt. 
 
4.2.1.3 Angaben zu Material und Bauweise 

 
Als tragendes Material sei vereinfacht ein Aluminiumwerkstoff der Dichte 2,7 t/m³, der 
Zugfestigkeit 360 MPa und der Scherfestigkeit 208 MPa eingesetzt. Der Zugmodul des 
Werkstoffs betrage 70 GPa und der Schubmodul 40 GPa. 
 
Der Rippenabstand betrage 1,00 m bei einem Verhältnis von Hautdicke zu Hautdicke plus 
Stringerhöhe von 0,5. 
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4.2.1.4 Iteration der Ausgangsflügelmasse 

 
Die Iteration wird im Blatt „Convergence“ durchgeführt. Oben wird zunächst das MTOW von 
22.800 kg als Rechenmasse ausgewählt („chosen“). Anschließend wird die im vorherigen 
Durchlauf berechnete Flügelmasse, danach die lokalen aeroelastischen Korrekturfaktoren 
(beginnend bei 1) und dann der globale aeroelastische Korrekturfaktor (beginnend bei 1) 
eingegeben. Diese Prozedur wird solange wiederholt, bis das Flügelgewicht (Zelle E37) sich 
nicht mehr ändert. Mit den gegebenen Daten kommt man nach der ersten vollständigen Iteration 
auf ein Ausgangsflügelgewicht (Zelle E37) von 2.735 kg.  
 
Das Tankvolumen beträgt dann 6,206 m³. Das Originalflugzeug hat aber eine Tankkapazität 
von 6,37 m³. Demnach ist der Tank des Rechenmodells um 0,164 m³ bzw. 2,6 % zu klein. Aus 
diesem Grund wird die Hinterholmposition um 1 % nach hinten, also auf 58 %, verschoben und 
die Iteration wiederholt. Das vereinfachte Tankvolumen beträgt dann nämlich 6,508 m³, was 
einer Differenz von 0,130 m³ zu dem vorherigen vereinfachten Tankvolumen von 6,378 m³ 
entspricht. Die neue Ausgangsflügelmasse beträgt dann 2.741 kg. Dies entspricht einem Anteil 
von etwa 21 % des gesamten Leergewichts. Das Tankvolumen beträgt dann 6,336 m³, was 
einem Fehler von etwa einem halben Prozent zum Tankvolumen des Originalflugzeugs 
entspricht. Diese Abweichung liegt also unterhalb von 1 % und ist damit akzeptabel. 
 
4.2.2 Berechnung der Massenverringerung durch Abstrebung 

 
Das Ausgangsflügelgewicht von 2.741 kg wird in Zelle E24 im Blatt „Convergence“ 
eingegeben. Es soll untersucht werden, wie sich nach Chiozzotto die Masse der Flügel-Strebe-
Kombination bei verschiedenen Strebenpositionen verändert. Die Halbspannweite minus die 
halbe Rumpfbreite (also die Rumpfanschlussposition) sei die Ausgangsposition 0 %, die 
Flügelspitze sei die Endposition 100 %. Dazwischen wird in 10-%-Schritten der 
Strebenanschluss in Richtung der Flügelspitze verschoben. Die Iteration gleicht dabei der 
Iteration zur Bestimmung der Ausgangsflügelmasse, jedoch muss zusätzlich vor jedem 
Durchlauf das MTOW angepasst werden (Zelle E12). Am Schluss wird das Flügel-Strebe-
Gewicht aus Zelle E43 abgelesen.  
 
Die Strebenverkleidung habe eine Sehnenlänge von 50 cm, der tragende Kasten in der Strebe 
habe eine Breite von 30 cm und eine Höhe von 10 cm (relative Dicke daher etwa 22 %). Das 
Verhältnis von Hautdicke zu Hautdicke plus Stringerhöhe betrage auch hier 0,5. Die minimale 
Hautdicke betrage 1,00 mm. 
 
Man erhält folgende Ergebnisse: 
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Tabelle 2: Iterationsergebnisse 
Strebe Masse Tankvolumen = Innenraumvolumen 

Anschlussposition Flügel + Strebe Flügel Strebe 
% kg m³ m³ 
    

0,05 (ohne Strebe) 2.741 6,336 0,000 
10 2.660 (-3,0 %) 6,344 0,144 
20 2.529 (-7,8 %) 6,358 0,177 
30 2.378 (-13,3 %) 6,376 0,222 
40 2.206 (-19,5 %) 6,398 0,273 
50 2.055 (-25,1 %) 6,418 0,327 
60 1.904 (-30,6 %) 6,439 0,383 
70 1.769 (-35,5 %) 6,459 0,440 
80 1.658 (-39,5 %) 6,476 0,498 
90 1.578 (-42,4 %) 6,489 0,556 

99,95 1.527 (-44,3 %) 6,498 0,614 
 
Aus den Daten ergibt sich ferner: 
 

Tabelle 3: Massenverringerung und Tankvergrößerung 
Strebe 

MTOW-Verringerung Tank-Vergrößerung 
Winkel Länge 

° m kg % von 22,8 t L 
% von     
6,37 m³ 

      
65,3 2,89 -82 -0,4 +153 +2,4 
47,4 3,57 -214 -0,9 +200 +3,1 
35,9 4,48 -364 -1,6 +263 +4,1 
28,5 5,50 -536 -2,4 +336 +5,3 
23,5 6,59 -687 -3,0 +410 +6,4 
19,9 7,72 -838 -3,7 +487 +7,6 
17,3 8,86 -973 -4,3 +564 +8,9 
15,2 10,02 -1.084 -4,8 +639 +10,0 
13,6 11,19 -1.164 -5,1 +710 +11,1 
12,3 12,37 -1.215 -5,3 +777 +12,2 

 

4.3 Einfluss des Strebenwinkels auf die Gleitzahl 
 
Durch die Strebe sinkt die Masse des Flugzeugs bei gleichzeitigem Anstieg des 
Luftwiderstands. 
 
4.3.1 Beiwerte der ATR 72-600 im Reiseflug 

 
Laut [Niţă 2008] beträgt die Gleitzahl der ATR 72 im Reiseflug 17,0. In der Reiseflughöhe von 
25.000 ft beträgt die Luftdichte in der internationalen Standardatmosphäre 0,549 kg/m³. Eine 
Machzahl von 0,55 entspricht dann einer wahren Geschwindigkeit von 331,1 kt (170,3 m/s) 
bzw. einer angezeigten Geschwindigkeit von 221,7 kt: 
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ܵܣܫ = ߩሺℎሻߩ√ܵܣܶ = ͵͵ͳ,ͳ ݇ݐ×√Ͳ,ͷͶͻ ݇݃/݉Ϳͳ,ʹʹͷ ݇݃/݉Ϳ = ʹʹͳ, ݇ݐ (Ͷ-ͷ) 

 
Für den Auftriebsbeiwert folgt dann: 
 ܿ = ଶݒܵߩ݃݉ʹ = ʹ×ʹʹ.ͺͲͲ ݇݃×ͻ,ͺͳ ܰ/݇݃Ͳ,ͷͶͻ ݇݃ ݉Ϳ⁄ ×ʹ,͵ ݉;×ሺͳͲ,͵ ݉/ݏሻଶ = Ͳ,ͶͷͳͲ (Ͷ-) 

 
Nach  
ܧ  = ܿܿ (Ͷ-) 

 
folgt daraus für den Beiwert des Gesamtluftwiderstands: 
 ܿ = ܿܧ = Ͳ,ͶͷͳͲͳ,Ͳ = Ͳ,Ͳʹͷ (Ͷ-ͺ) 

 
4.3.2 Veränderung der Beiwerte durch die Strebe 

 
Durch die Massenverringerung sinken der Auftrieb und damit der induzierte Luftwiderstand. 
Gleichzeitig steigen der Reibungswiderstand und der Druckwiderstand des Flugzeugs durch die 
Strebe.  Der Interferenzwiderstand wird im Rahmen dieser Arbeit vernachlässigt. Die neue 
Gleitzahl ergibt sich dann nach: 
௨ܧ  = ܿ,௧ − ∆ܿܿ,௧ − ∆ܿ,ௗ + ∆ܿ,ோ + ∆ܿ,௨ (Ͷ-ͻ) 

 
Der Auftriebsbeiwert vermindert sich um: 
 ∆ܿ = ∆݉݉ ܿ,௧ (Ͷ-ͳͲ) 

 
Der Beiwert des induzierten Widerstands ändert sich um: 
 ∆ܿ,ௗ = ∆ܿߨ�݁ = ∆ܿͳͳ,×Ͳ,ͺͷ×ߨ = ∆ܿͻ,ͻͶͷߨ (Ͷ-ͳͳ) 

 
Bei dünnen Profilen gilt in erster Näherung, dass sich der Gesamtwiderstand zu 90 % aus dem 
Reibungswiderstand und zu 10 % aus dem Druckwiderstand zusammensetzt: 
 ܿ,ோ ≈ Ͳ,ͻܿ, (Ͷ-ͳʹ) 
 ܿ,௨ ≈ Ͳ,ͳܿ, (Ͷ-ͳ͵) 
 
Daraus folgt: 
 ܿ,௨ ≈ ܿ,ோͻ  (Ͷ-ͳͶ) 
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Der Reibungswiderstand wird näherungsweise über das Modell der dünnen Platte ermittelt. 
Hierzu muss zunächst die Reynoldszahl berechnet werden: 
 ܴ݁ = ߤ݈ݒߩ  (Ͷ-ͳͷ) 

 
Für die dynamische Viskosität gilt die Formel von Sutherland: 
ߤ  = ߤ ܶ + ͳʹͲ ܶܭ + ͳʹͲ ܭ √( ܶܶ)ଷ (Ͷ-ͳ) 

 
Auf 25.000 ft herrscht eine Temperatur von -34,5 °C bzw. 238,6 K. Daraus folgt: 
ͳͲߤ  = ͳͺ,ʹ ܲܽ×ݏ×ʹͺͺ,ͳͷ ܭ + ͳʹͲ ܭʹ͵ͺ, + ͳʹͲ ܭ √( ʹ͵ͺ, ܭʹͺͺ,ͳͷ ܭ)ଷ = ͳͷ, ܲܽ×ݏ (Ͷ-ͳ) 

 
Die Lauflänge entspricht vereinfacht der Tiefe der Strebenverkleidung. Damit folgt für die 
Reynoldszahl: 
 ܴ݁ = ߤ݈ݒߩ = ͳͲ×Ͳ,ͷͶͻ ݇݃ ݉Ϳ⁄ ×ͳͲ,͵݉ ⁄ݏ ×Ͳ,ͷ ݉ͳͷ, ܲܽ×ݏ ≈ ͵×ͳͲ (Ͷ-ͳͺ) 

 
Nach Prandtl gilt dann: 
 ܿ,ோ ≈ Ͳ,ͲͶ√ܴ݁5 − ͺͲͲܴ݁ = Ͳ,ͲͶ√͵×ͳͲ5 − ͺͲͲ͵×ͳͲ ≈ Ͳ,ͲͲͲͺͷ (Ͷ-ͳͻ) 

 
Da die Strebe von beiden Seiten umströmt wird, muss der Reibwiderstandsbeiwert noch 
verdoppelt werden; er beträgt also letztendlich 0,0017. Daraus folgt ein 
Druckwiderstandsbeiwert von 0,00019. Der Beiwert des Gesamtwiderstands der Strebe beträgt 
daher 0,00189. Für den Gesamtwiderstand der Strebe gilt dann: 
,ௌ௧ܨ  = ʹܿ,ௌ௧ ʹଶݒߩ ܿ௦௧ܮ (Ͷ-ʹͲ) 

 
Nach dem Einsetzen der Werte erhält man folgenden linearen Zusammenhang: 
ሻܮ,ௌ௧ሺܨ  = ͳͷ ܰ/݉×ܮ (Ͷ-ʹͳ) 
 
Der Strebenwiderstand muss dann noch auf die Flügelfläche bezogen werden: 
 ∆ܿ,ோ + ∆ܿ,௨ = ଶܵݒߩሻܮ,ௌ௧ሺܨʹ ≈ ͵ͳͲହ݉ܮ (Ͷ-ʹʹ) 

 
Dann ergibt sich für die Gleitzahl mit Strebe: 
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௨ܧ ≈ ܿ,௧ ቀͳ − ∆݉݉ቁ
ܿ,௧ − ∆݉݉ ܿ,௧ͻ,ͻͶͷߨ + ͵ͳͲହ݉ܮ (Ͷ-ʹ͵) 

 
Mit den berechneten Werten aus Tabelle 3 erhält man: 
 

Tabelle 4: Gleitzahlen mit Strebe 
Strebenanschluss Gleitzahl MTOW 

% 1 kg 
   

0,05 17,0 22.800 
10 16,9 22.718 
20 16,9 22.586 
30 16,8 22.436 
40 16,7 22.264 
50 16,7 22.113 
60 16,6 21.962 
70 16,5 21.827 
80 16,4 21.716 
90 16,4 21.636 

99,95 16,4 21.585 
 
Die Gleitzahl nimmt also leicht ab, im Maximum um 3,5 %, je weiter die Strebe in Richtung 
der Flügelspitze angebracht wird. 
 

4.4 Auswirkungen auf andere Flugleistungsparameter 
 
In diesem Abschnitt soll der Einfluss der Strebe auf verschiedene Flugleistungsparameter 
untersucht werden. 
 
4.4.1 Reichweite 

 
Nach Breguet gilt für Flugzeuge mit Propellerantrieb: 
 ܴ = ܾ݃ߤܧ ln ቆ ்݉ை்݉ை −݉௨ቇ (Ͷ-ʹͶ) 

 
Dabei gilt: 
 ݉௨ = ௨ߩ ்ܸ (Ͷ-ʹͷ) 
 
Die Dichte des Treibstoffs beträgt dabei 0,785 kg/L. Aus den Daten der ATR 72-600 wird der 
wirkungsgradkorrigierte spezifische Treibstoffverbrauch berechnet: 
ܾߤ  = ܧܴ݃ ln ቆ ்݉ை்݉ை −݉௨ቇ (Ͷ-ʹ) 

 
Einsetzen ergibt: 
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ܾߤ = ͳ,Ͳͳ.ͳͺͷ.ͲͲͲ ݉×ͻ,ͺͳ ܰ/݇݃ ln ቆ ʹʹ.ͺͲͲ ݇݃ʹʹ.ͺͲͲ ݇݃ − ͺͷ ݇݃ ݉Ϳ⁄ ×,͵ ݉Ϳቇ (Ͷ-ʹ) 

ܾߤ  = ͵,ʹ×ͳͲ−݇݃/ܰ݉ (Ͷ-ʹͺ) 
 
Damit folgt: 
 

ܴ = ×ܧ ln ( ்݉ை்݉ை −݉௨)͵,ʹ×ͳͲ− ݇݃ ܰ݉⁄ ×ͻ,ͺͳ ܰ/݇݃ 
(Ͷ-ʹͻ) 

 
Man erhält folgende Werte: 
 

Tabelle 5: Reichweiten mit Strebe 
Strebenanschluss Reichweite Reichweitenerhöhung 

% km km % von 1.185 km 
    

10 1.219 +34 +2,9 
20 1.235 +50 +4,3 
30 1.254 +69 +5,9 
40 1.276 +91 +7,7 
50 1.299 +114 +9,6 
60 1.322 +137 +11,5 
70 1.344 +159 +13,4 
80 1.364 +179 +15,1 
90 1.383 +198 +16,7 

99,95 1.398 +213 +18,0 
 
Die Reichweite nimmt also moderat zu, je weiter die Strebe in Richtung der Flügelspitze 
angeschlossen ist. 
 
4.4.2 Mindestgeschwindigkeit 

 
Für die ATR 72-600 mit Klappen auf 15° gilt in der ISA auf Meereshöhe eine 
Rotiergeschwindigkeit von 109 kt bzw. 56,1 m/s bei 22.800 kg Abfluggewicht [ATR 1999]. 
Dies entspricht einem Auftriebsbeiwert von: 
 ܿ,்ை = ௧ଶݒܵߩ݃݉ʹ = ʹ×ʹʹ.ͺͲͲ ݇݃×ͻ,ͺͳ ܰ/݇݃ͳ,ʹʹͷ ݇݃ ݉Ϳ⁄ ×ʹ,͵ ݉ଶ×ሺͷ,ͳ ݉/ݏሻଶ = ͳ,ͺʹͶ (Ͷ-͵Ͳ) 

 
Damit folgt für die Mindestgeschwindigkeit bzw. Rotiergeschwindigkeit: 
௧ݒ  = √ ʹ݉݃ͳ,ͺʹͶܵߩ = Ͳ,͵ͳͷ݉  (Ͷ-͵ͳ) ݉√×݃݇√⁄ݏ

 
Es ergibt sich folgende Wertetabelle: 
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Tabelle 6: Mindestgeschwindigkeiten mit Strebe 
Strebenanschluss Mindestgeschwindigkeit bzw. Rotiergeschwindigkeit 

% m/s km/h kt 
    

10 56,0 202 109 
20 55,8 201 109 
30 55,7 200 108 
40 55,4 200 108 
50 55,2 199 107 
60 55,1 198 107 
70 54,9 198 107 
80 54,8 197 106 
90 54,6 197 106 

99,95 54,6 197 106 
 
Die Mindestgeschwindigkeit nimmt minimal ab, im Maximum um 2,5 %, je weiter die Strebe 
in Richtung der Flügelspitze positioniert wird. 
 
4.4.3 Startrollstrecke 

 
Der Startlauf sei vereinfacht als gleichförmig beschleunigte Bewegung, beginnend aus der 
Ruhelage, angenommen. Für einen solchen Bewegungsvorgang gilt: 
ଶݒ  =  (ʹ͵-Ͷ) ݏܽʹ
 
Umgestellt folgt für den Anwendungsfall Startlauf: 
ோݏ  = ܽʹ௧ଶݒ  (Ͷ-͵͵) 

 
Für die Beschleunigung gilt nach dem 2. Newton’schen Axiom: 
 ܽ = ܨ݉

 (Ͷ-͵Ͷ) 

 
Die Masse entspricht vereinfacht dem MTOW. Die in horizontaler Richtung auf das Flugzeug 
wirkende Kraft setzt sich zusammen aus dem Triebwerksschub, der Rollreibung und dem 
Luftwiderstand: 
ܨ  = ௌܨ − ோோܨ −   (Ͷ-͵ͷ)ܨ
 
Der Schub sei vereinfacht als konstant angenommen. Er beträgt laut [Jessen 2009] beim PW127 
etwa 37 kN. Für die Rollreibung gilt: 
ோோܨ  = ߤ (݉݃ − ͳʹ  ଶ) (Ͷ-͵)ݒ,்ைܵܿߩ

 
Sie ist also nicht konstant, sondern vielmehr proportional zum Geschwindigkeitsquadrat. 
Selbiges gilt für den Luftwiderstand: 
 



77 
 

 

ܨ = ͳʹ  ଶ (Ͷ-͵)ݒ,்ைܵܿߩ

 
Weil diese Abhängigkeit die Berechnung der Startrollstrecke erheblich verkompliziert, werden 
stattdessen die mittlere Rollreibung und der mittlere Luftwiderstand für die Rechnung 
herangezogen. Die mittlere Rollreibung tritt bei der mittleren Rollreibungsgeschwindigkeit auf: 
ோோܨ̅  =  ோோሻ (Ͷ-͵ͺ)ݒோோሺ̅ܨ
 
Der mittlere Luftwiderstand tritt bei der Geschwindigkeit des mittleren Luftwiderstands auf: 
ܨ̅  =  ሻ (Ͷ-͵ͻ)ݒሺ̅ܨ
 
Die mittleren Geschwindigkeiten ergeben sich aus einem Energievergleich. Bei der mittleren 
Geschwindigkeit wurde von der korrespondierenden Kraft genau die Hälfte der für den Startlauf 
erforderlichen Arbeit geleistet. Sie sind für jede Strebenanschlussposition unterschiedlich und 
müssen vorher berechnet werden. 
 

 
Bild 63: Rollreibung während des Startlaufs der ATR 72-600 

 

A1 
A2 
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Bild 64: Luftwiderstand während des Startlaufs der ATR 72-600 

 
Die senkrechten Geraden markieren die jeweilige mittlere Geschwindigkeit. Für die 
Bestimmungsgleichungen beider Werte gilt: 
ଵܣ  =  ଶ (Ͷ-ͶͲ)ܣ
 ∫ ߤ (݉݃ − ͳʹ (ଶݒ,்ைܵܿߩ ��௩̅ݒ݀

 = ∫ ߤ (݉݃ − ͳʹ (ଶݒ,்ைܵܿߩ ௩ೝ�ݒ݀
௩̅��  (Ͷ-Ͷͳ) 

 ∫ ͳʹ �௩̅ݒଶ݀ݒ,்ைܵܿߩ
 = ∫ ͳʹ ௩ೝ�ݒଶ݀ݒ,்ைܵܿߩ

௩̅�  (Ͷ-Ͷʹ) 

 
In den folgenden zwei Unterkapiteln werden die mittlere Rollreibungsgeschwindigkeit und die 
Geschwindigkeit des mittleren Luftwiderstands exemplarisch für die (originale) ATR 72-600 
berechnet. Darauf folgt eine Auswertung der Startrollstrecke des Originalflugzeugs sowie für 
verschiedene Strebenwinkel. 
 
4.4.3.1 Mittlere Rollreibungsgeschwindigkeit 

 
Die Integrandenfunktion ist eine inhomogene quadratische Funktion: 
 ݂ሺݒሻ = ݖ −  ଶ (Ͷ-Ͷ͵)ݒ݇
 
Dabei gilt für die Hilfskoeffizienten: 
ݖ  = ݃݉ߤ = Ͳ,Ͳͳ×ʹʹ.ͺͲͲ ݇݃×ͻ,ͺͳܰ ݇݃⁄ = ʹ.ʹ͵ ܰ (Ͷ-ͶͶ) 
 

A1 
A2 
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݇ = ߤʹ ,்ைܵܿߩ = Ͳ,Ͳͳʹ ×ͳ,ʹʹͷ ݇݃ ݉Ϳ⁄ ×ͳ,ͺʹͶ×ʹ,͵ ݉ଶ = Ͳ,ͳͲ ݇݃/݉ (Ͷ-Ͷͷ) 

 
Der Rollreibungskoeffizient sei zu 0,01 angenommen. Dieser Wert entspricht einem Lkw-
Gummireifen auf Asphalt. Die Gleichung lautet dann: 
 ∫ ሺݖ − ��௩̅ݒଶሻ݀ݒ݇

 = ∫ ሺݖ − ௩ೝ�ݒଶሻ݀ݒ݇
௩̅��  (Ͷ-Ͷ) 

 
Integrieren liefert: 
ݒݖ]  − ݇͵ ଷݒ + ��௩̅[ܥ = ݒݖ] − ݇͵ ଷݒ + ௩̅��௩ೝ�[ܥ

 (Ͷ-Ͷ) 

 
Man erhält eine kubische Gleichung: 
ோோݒ̅ݖʹ  − ʹ͵ ோோଷݒ̅݇ − ௧ݒݖ + ͳ͵ ௧ଷݒ݇ = Ͳ (Ͷ-Ͷͺ) 

 
Umformen ergibt: 
ோோଷݒ̅  − ͵ ݖ݇ ோோݒ̅ + ͵ʹ ݖ݇ ௧ݒ − ʹ௧ଷݒ = Ͳ (Ͷ-Ͷͻ) 

 
Auf diese umgeformte kubische Gleichung kann die Cardanische Lösungsformel angewendet 
werden, um die Unbekannte zu bestimmen: 
  = ͵ ቀ−͵ ͵ቁݖ݇ = −͵ ݖ݇ = −͵× ʹ.ʹ͵ ܰͲ,ͳͲ ݇݃ ݉⁄ = −ͻ.ͶͶ͵ ܰ݉/݇݃ (Ͷ-ͷͲ) 

 

ݍ = ͵ʹ ݖ݇ ௧ݒ − ʹ௧ଷݒ = ͵ቌ ʹ.ʹ͵ ܰͲ,ͳͲ ݇݃݉ቍʹ ×ͷ,ͳ ݏ݉ − ቀͷ,ͳ ݏ݉ ቁଷʹ = ͳ.ͷͻͳ ݉ͿݏͿ  

(Ͷ-ͷͳ) 

 
Dann gilt für die Diskriminante: 
ܦ  = ቀ͵ቁଷ + ቀʹݍቁଶ = ቆͳ.ͷͻͳ ݉Ϳ ʹ⁄Ϳݏ ቇଶ − ቆͻ.ͶͶ͵ ݉; ͵⁄;ݏ ቇଷ = −ʹ,͵×ͳͲଵ݉ݏ  (Ͷ-ͷʹ) 

 
Eine negative Diskriminante bedeutet, dass die kubische Gleichung drei verschiedene reelle 
Lösungen hat. Daher wird der trigonometrische Lösungsansatz verwendet. Hierzu muss 
zunächst noch ein Hilfswinkel bestimmt werden: 
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� = ݏܿܿݎܽ
( 
  − ݍ

͵||)√ʹ )ଷ) 
  = ݏܿܿݎܽ

( 
  − ͳ.ͷͻͳ ݉ͿݏͿʹ√(|−ͻ.ͶͶ͵ ܰ݉/݇݃|͵ )ଷ) 

  = ͳʹͲ° (Ͷ-ͷ͵) 

 
Dann folgt: 
ோோ,ݒ̅  = ݏܿʹ ቀ�͵ + ሺ݅ − ͳሻ×ͳʹͲ°ቁ√||͵  (Ͷ-ͷͶ) 

 
Als Lösungen ergeben sich: 
ோோ,ଵݒ̅  = ͺ,Ͳ݉ ⁄ݏ = ͵ͳͲ ݇݉ ℎ⁄ = ͳ ݇ݐ (Ͷ-ͷͷ) 
ோோ,ଶݒ̅  = −ͳͲͷ,Ͷ݉ ⁄ݏ = −͵ͻ ݇݉ ℎ⁄ = ʹͲͷ ݇ݐ (Ͷ-ͷ) 
ோோ,ଷݒ̅  = ͳͻ,ͷ݉ ⁄ݏ = Ͳ ݇݉ ℎ⁄ = ͵ͺ ݇ݐ (Ͷ-ͷ) 
 
Die einzige realistische Lösung sind 19,5 m/s: 
ோோݒ̅  = ͳͻ,ͷ ݉/ݏ (Ͷ-ͷͺ) 
 
4.4.3.2 Geschwindigkeit des mittleren Luftwiderstands 

 
Die Integrandenfunktion ist eine homogene quadratische Funktion: 
 ݂ሺݒሻ =  (Ͷ-ͷͻ) ;ݒܿ
 
Dabei gilt für den Hilfskoeffizienten: 
 ܿ = ͳʹ  ,்ைܵ (Ͷ-Ͳ)ܿߩ

 
Der Widerstandsbeiwert während des Startlaufs setzt sich folgendermaßen zusammen: 
 ܿ,்ை = ܿ, + ∆ܿ,௦ + ∆ܿ, + ܿ,ௗ (Ͷ-ͳ) 
 
Dabei gilt: 
 ܿ, = Ͳ,Ͳʹ (Ͷ-ʹ) 
 ∆ܿ,௦ = Ͳ,Ͳͷܿ,்ை − Ͳ,Ͳͷͷ = Ͳ,Ͳͷ×ͳ,ͺʹͶ − Ͳ,Ͳͷͷ = Ͳ,Ͳ͵ͺͳ (Ͷ-͵) 
 ∆ܿ, = Ͳ,Ͳͳͷ (Ͷ-Ͷ) 
 ܿ,ௗ = ܿ,்ைଶߨ�݁ = ͳ,ͺʹͶ;ߨ×ͳͳ,×Ͳ, = Ͳ,ͳ͵Ͷͺ (Ͷ-ͷ) 
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Damit folgt: 
 ܿ,்ை = Ͳ,Ͳʹ + Ͳ,Ͳ͵ͺͳ + Ͳ,Ͳͳͷ + Ͳ,ͳ͵Ͷͺ = Ͳ,ʹͲͻ (Ͷ-) 
 
Daraus ergibt sich: 
 ܿ = ͳʹ×ͳ,ʹʹͷ ݇݃ ݉Ϳ⁄ ×Ͳ,ʹͲͻ×ʹ,͵ ݉ଶ = ,ͻ͵ ݇݃ ݉⁄  (Ͷ-) 

 
Die Integralgleichung lautet dann: 
 ∫ �௩̅ݒ݀;ݒܿ

 = ∫ ௩ೝ�ݒ݀;ݒܿ
௩̅�  (Ͷ-ͺ) 

 
Auflösen und vereinfachen liefert: 
ݒ̅  = ௧√ʹ3ݒ = ͷ,ͳ ݉/3ʹ√ݏ = ͶͶ,ͷ݉ ⁄ݏ = ͳͲ ݇݉ ℎ⁄ = ͺ ݇ݐ (Ͷ-ͻ) 

 
4.4.3.3 Berechnung der Startrollstrecke der ATR 72-600 

 
Die mittlere Rollreibung und der mittlere Luftwiderstand können jetzt ermittelt werden: 
ோோܨ̅  = ݖ − ோோଶݒ̅݇ = ʹ.ʹ͵ ܰ − Ͳ,ͳͲ ݇݃ ݉⁄ ×ሺͳͻ,ͷ݉ ⁄ݏ ሻଶ = ͳ.ͻ ܰ (Ͷ-Ͳ) 
ܨ̅  = ଶݒ̅ܿ = ,ͻ͵ ݇݃ ݉⁄ ×ሺͶͶ,ͷ݉ ⁄ݏ ሻଶ = ͳͷ.Ͳ͵ ܰ (Ͷ-ͳ) 
 
Damit folgt für die mittlere das Flugzeug beschleunigende Kraft während des Startlaufs: 
ܨ̅  = ʹ×͵.ͲͲͲ ܰ − ͳ.ͻ ܰ − ͳͷ.Ͳ͵ ܰ = ͷ.͵͵Ͳ ܰ ≈ ͷ ݇ܰ (Ͷ-ʹ) 
 
Für die konstante Beschleunigung gilt dann: 
 ܽ = ைܨ்݉̅ = ͷ.͵͵Ͳ ܰʹʹ.ͺͲͲ ݇݃ = ʹ,Ͷ ݉/ݏ; (Ͷ-͵) 

 
Daraus berechnet sich die Startrollstrecke der ATR 72-600 bei ebener Bahn und Windstille zu: 
ோݏ  = ሺͷ,ͳ ݉/ݏሻଶʹ×ʹ,Ͷ ݉/ݏ; = ͵ ݉ (Ͷ-Ͷ) 

 
Die Startlaufdauer kann auch ermittelt werden: 
ோݐ  = ݒܽ = ͷ,ͳ ݉/ݏʹ,Ͷ ݉/ݏ; ≈  (Ͷ-ͷ) ݏ ͵ʹ

 
Sowohl eine Startrollstrecke von 637 Metern als auch eine für den Startlauf benötigte Zeit von 
23 Sekunden sind sehr realistische Werte. 
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4.4.3.4 Startrollstrecke bei verschiedenen Strebenwinkeln 

 
Durch die Strebe erhöht sich der Druckwiderstandsbeiwert und der 
Reibungswiderstandsbeiwert. Der Beiwert des induzierten Widerstands bleibt jedoch konstant, 
da sich der Auftriebsbeiwert in Startkonfiguration durch die Strebe nicht verändert.  
 ܿ,்ை = ͳ,ͺʹͶ (Ͷ-) 
 
Für den Gesamtwiderstandsbeiwert gilt: 
 ܿ,்ை = ܿ,்ை,௧ + ∆ܿ,ோ + ∆ܿ,௨ = Ͳ,ʹͲͻ + ͵ͳͲହ݉ܮ (Ͷ-) 

 
Der Gesamtwiderstandsbeiwert ist also für jede Strebenlänge anders. Man erhält folgende 
Wertetabelle: 
 

Tabelle 7: Startrollstrecken mit Strebe 
Strebenanschlussposition Startrollstrecke 

% m 
  

10 632 
20 624 
30 614 
40 603 
50 594 
60 585 
70 576 
80 570 
90 565 

99,95 562 
 
Die Startrollstrecke nimmt also etwas ab, je weiter die Strebe in Richtung der Flügelspitze 
angeschlossen wird. 
 

4.5 Diskussion und Einordnung der Ergebnisse 
 
Die Rechnungen zeigen, dass sich die Applikation einer Strebe zum Abstützen des Flügels 
durchaus lohnt. Dabei scheint das flugmechanische Optimum bei einem Strebenanschluss 
direkt an der Flügelspitze zu liegen. Die beste Gleitzahl nimmt dann zwar um fast 4 % ab, 
jedoch wird dieses Manko durch die gleichzeitige Verringerung der Masse der Flugzeugstruktur 
um etwa 5 % bei 12 % Tankvergrößerung mehr als kompensiert. Die Reichweite steigt so um 
18 %, was mehr als 200 km entspricht, und die Startrollstrecke reduziert sich um etwa 12 % auf 
562 m. 
 
Diese gegenüber der originalen ATR 72-600 verbesserten Werte sind jedoch in der Realität 
nicht erreichbar. Sie kommen zustande durch den Ansatz Chiozzottos bei der Berechnung der 
Schnittgrößen innerhalb des statisch unbestimmt gelagerten Flügelabschnitts zwischen 
Rumpfanschluss und Strebenanschluss. In diesem Abschnitt sind nach Chiozzotto die 
Schnittgrößen konstant und entsprechen im Rechenmodell genau den Schnittgrößen am 
Strebenanschluss, die noch allein über die Gleichgewichtsbedingungen ermittelt werden 
können. Mangels Steifigkeitsverteilung stellt dies die einzige Möglichkeit dar, konservative 
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Werte für die Schnittlasten in der Flügelstruktur zu erhalten. 
 
Dieses Vorgehen birgt jedoch ein Problem. An der Flügelspitze sind die Schnittgrößen gleich 
Null. Ist die Strebe daher in unmittelbarer Nähe der Flügelspitze an den Flügel angeschlossen, 
so ist im Rechenmodell der gesamte Flügel nahezu unbelastet. Aufgrund dessen liefert eine 
Dimensionierung auf dieser Datenbasis natürlich extrem niedrige Wanddicken. Dieser 
systematische Fehler liefert dann sehr niedrige Flügelmassen. In der Realität wäre ein derart 
ausgelegter Flügel stark unterdimensioniert, da die Auftriebskraft viel größere Lasten in der 
Flügelstruktur induzieren würde als diese aufnehmen könnte. 
 
Folglich gibt es eine maximale Strebenanschlussposition, ab deren Überschreitung das 
Rechenmodell nach Chiozzotto zu Unterdimensionierung der Flügelstruktur führt. Diese 
Position lässt sich jedoch leider nicht pauschal berechnen, da sie von der Steifigkeitsverteilung 
und den äußeren Lasten abhängt. Jedoch lassen sich Rechenergebnisse der Chiozzotto-Methode 
im Anschluss in einem iterativen Prozess mit Hilfe des Prinzips der virtuellen Kräfte (PvK) 
korrigieren.  
 
Dazu werden auf die nach Chiozzotto dimensionierte Flügelstruktur erneut die in Kapitel 2.4 
berechneten Flügellasten aufgebracht und mit Hilfe des PvK die Schnittgrößen in der gesamten 
Flügelstruktur ermittelt. Mit diesen Werten wird die Dimensionierung wiederholt 
(„Nachdimensionierung“). Dies wiederholt man solange mit den jeweils zu berechnenden 
Flügellasten nach Kapitel 2.4 bis sich die Geometrie der Flügelstruktur nicht mehr ändert. Das 
Ergebnis ist dann verifiziert und kann für weitergehende Rechnungen belastbar verwendet 
werden. 
 
Im Kapitel 5 wird eine 1-fache Nachdimensionierung exemplarisch für eine 
Strebenanschlussposition von 50 % an der ATR 72-600 durchgeführt. 
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5 Nachdimensionierung mit Hilfe des PvK 
 
Die tragende Flügelstruktur einer ATR 72-600 mit einer Strebe bei 50 % soll einmalig 
nachdimensioniert werden. Betrachtet wird erneut der Lastfall MD+, somit kann mit den Daten 
der vorherigen Kapitel weitergearbeitet werden. Nach der Chiozzotto-Methode beträgt das 
Gewicht der gesamten Tragfläche inklusive Strebe 2.055 kg. Pro Flügel ergeben sich demnach 
gerundet 1.028 kg. Die Strebenkraft beträgt etwa 183 kN. Die Formsteifigkeitsverteilung 
entspricht folgender Tabelle (Daten aus dem Tabellenblatt „Strut Loads“): 
 

Tabelle 8: Flächenträgheitsmomente (FTM) des Flügel-BTK 
Index Position Streifenbreite FTM um y-Achse FTM gegen Torsion 

 yi Δyi Iyi ITi 
 m m mm4 mm4 
     

A 0,72 1,44 117.425.360 338.560.705 
B 1,81 0,76 117.425.360 338.560.705 
C 2,57 0,76 117.425.360 338.560.705 
D 3,32 0,76 117.425.360 338.560.705 
E 4,08 0,76 117.425.360 338.560.705 
F 4,84 0,76 117.425.360 338.560.705 
G 5,59 0,76 117.425.360 338.560.705 
H 6,35 0,76 117.425.360 338.560.705 
I 7,10 0,76 117.425.360 338.560.705 
J 7,86 0,76 117.425.360 338.560.705 
K 8,61 0,76 90.105.816 266.215.118 
L 9,37 0,76 66.558.637 201.434.752 
M 10,12 0,76 46.720.169 144.661.766 
N 10,88 0,76 30.545.936 96.472.628 
O 11,64 0,76 17.590.896 56.207.245 
P 12,39 0,76 8.086.625 25.910.345 
Q 13,15 0,76 2.147.212 6.874.389 

 

5.1 Ableitung des mechanischen Modellsystems 
 
Der reale Flügel wird durch folgendes mechanisches System modelliert: 
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Bild 65: Modellsystem 

 
Bis zum Rumpfanschluss wirken Luft- und Trägheitslasten, innerhalb des Rumpfes wirkt 
lediglich das dem Manöverlastvielfachen entsprechende Eigengewicht der Flügelstruktur. Die 
Einspannung befindet sich an der Symmetrieebene. Das System ist 1-fach statisch 
überbestimmt, wie folgende Rechnung zeigt: 
ݔ  = ݎ + ݖ − ͵݊ = ͷ + ʹ − ͵×ʹ = ͳ (ͷ-ͳ) 
 

 
Bild 66: Anzahl der Lager- und Zwischenreaktionen am Modellsystem 

 
Um das PvK anwenden zu können, muss der Grad der statischen Unbestimmtheit null sein. 
Daher wird die Einspannung durch ein Festlager ersetzt, um das ein äußeres Moment wirkt. 
Das Ersatzsystem sieht dann so aus: 
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Bild 67: PvK-Ersatzsystem 

 
Für den Grad der statischen Unbestimmtheit gilt dann: 
ݔ  = ݎ + ݖ − ͵݊ = Ͷ + ʹ − ͵×ʹ = Ͳ       ⇒  (ʹ-ͷ) !ݐ݉݉݅ݐݏܾ݁ ℎܿݏ݅ݐܽݐݏ
 

 
Bild 68: Anzahl der Lager- und Zwischenreaktionen am Ersatzsystem 

 
Für das „0“-System gilt dann: 
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Bild 69: „0"-System 

 
Im „1“-System wirkt ein Moment vom Betrage 1 um das Festlager bei A: 
 

 
Bild 70: „1“-System 

 

5.2 Ermittlung der Schnittlastverläufe im 0-System 
 
Für die Ermittlung der Schnittgrößen seien drei Bereiche definiert: 
 
Bereich 1: 0  ≤  y  ≤  yf 
Bereich 2: yf < y ≤ yst 
Bereich 3: yst < y ≤ yt 
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5.2.1 Position der Resultierenden aller aerodynamischen Lasten 

 
Die Resultierende der aerodynamischen Einzellasten geht durch den Flächenschwerpunkt der 
von den Lasten aufgespannten Fläche. Zur Berechnung der spannweitigen Koordinate y gilt 
daher: 
ݕ  = ͳ∑ ݈݈,∆ݕ௬ ௬ݕ∆݈݈,ݕ∑

  (ͷ-͵) 

 
Die aerodynamischen Lasten entnimmt man dem Blatt „Wing Loads“: 
 

 
Bild 71: Aerodynamische Lasten 

 
Daraus folgt: 
 ∑݈݈,∆ݕ௬

 = ʹͳͻ.ͶͲ͵ ܰ (ͷ-Ͷ) 

௬ݕ∆݈݈,ݕ∑ 
 = ͳ.ͷͺͶ.ͶͳͶ ܰ݉ (ͷ-ͷ) 

 
Damit gilt für die Position der Resultierenden der aerodynamischen Lasten: 
ݕ  = ͳ.ͷͺͶ.ͶͳͶ ܰ݉ʹͳͻ.ͶͲ͵ ܰ = ,ʹʹ ݉ (ͷ-) 
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5.2.2 Position der Resultierenden aller Trägheitslasten 

 
Äquivalent zur Bestimmung der Position der Resultierenden der aerodynamischen Lasten wird 
die Position der Resultierenden der Trägheitslasten ermittelt: 
௧ݕ  = ͳ∑ ݈݈௧,∆ݕ௬ ௬ݕ∆݈݈௧,ݕ∑

  (ͷ-) 

 
Mit den Werten aus dem Blatt „Wing Loads“ 
 

 
Bild 72: Trägheitslasten 

 
folgt: 
௧ݕ  = , ݉ (ͷ-ͺ) 
 
5.2.3 Position der Resultierenden aller Flügellasten 

 
Die Position der Resultierenden der gesamten Flügellasten ergibt sich als gewichteter 
Mittelwert aus den beiden Einzelpositionen: 
ௗݕ  = ∑|ݕ ݈݈,௬ | + ∑|௧ݕ ݈݈,௬ ||∑ ݈݈,௬ | + |∑ ݈݈,௬ |  (ͷ-ͻ) 

 
Einsetzen der Werte liefert: 
ௗݕ  = ,ʹʹ ݉×|ʹͻͲ.͵Ͷ͵ܰ ݉⁄ | + , ݉×|−ͷͲ.͵ ܰ/݉||ʹͻͲ.͵Ͷ͵ܰ ݉⁄ | + |−ͷͲ.͵ ܰ/݉| = ,ͳͷ ݉ (ͷ-ͳͲ) 
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5.2.4 0-Lagerreaktionen am Festlager A und 0-Strebenkraft 

 
Für die Flügel-Streckenlast gilt: 
ሻݕሺݍ  = ݈݈ሺݕሻ + ݈݈௧ሺݕሻ (ͷ-ͳͳ) 
 
Der den Flügel repräsentierende Balken wird freigeschnitten: 
 

 
Bild 73: Freikörperbild des Balkens 

 
Die Momentenbilanz um den Lagerpunkt A lautet: 
∫ௗݕ  ௬ݕሻ݀ݕሺݍ

 − ௦௧ሻߠሺ݊݅ݏ௦௧ܵሺሻݕ = Ͳ (ͷ-ͳʹ) 

 
Umformen ergibt die Strebenkraft: 
 ܵሺሻ = ௦௧ሻ∑(݈݈,ߠሺ݊݅ݏ௦௧ݕௗݕ + ݈݈௧,)∆ݕ௬

  (ͷ-ͳ͵) 

 
Einsetzen liefert: 
 ܵሺሻ = ,ͳͷ ݉,Ͷͺ ݉×݊݅ݏሺʹ͵,ͷ°ሻ×ͳͻ.ͲͺͶ ܰ = Ͷʹͻ.͵ͲͲ ܰ (ͷ-ͳͶ) 

 
Die Kräftebilanz in vertikaler Richtung lautet: 
ሺሻܣ  −∫ ௬ݕሻ݀ݕሺݍ

 + ܵሺሻ݊݅ݏሺߠ௦௧ሻ = Ͳ (ͷ-ͳͷ) 

 
Daraus folgt die vertikale Lagerkraft: 
ሺሻܣ  =∑(݈݈, + ݈݈௧,)∆ݕ௬

 − ܵሺሻ݊݅ݏሺߠ௦௧ሻ (ͷ-ͳ) 

 
Einsetzen liefert: 
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ሺሻܣ = ͳͻ.ͲͺͶ ܰ − Ͷʹͻ.͵ͲͲ ܰ×݊݅ݏሺʹ͵,ͷ°ሻ = .ͻͲͳ ܰ (ͷ-ͳ) 
 
Für die Lagerkraft lässt sich auch schreiben: 
ሺሻܣ  = (ͳ − ௦௧ݕௗݕ )∑(݈݈, + ݈݈௧,)∆ݕ௬

  (ͷ-ͳͺ) 

 
Die Kräftebilanz in horizontaler Richtung lautet: 
ுሺሻܣ  − ܵሺሻܿݏሺߠ௦௧ሻ = Ͳ (ͷ-ͳͻ) 
 
Umstellen liefert die horizontale Lagerkraft: 
ுሺሻܣ  = ܵሺሻܿݏሺߠ௦௧ሻ (ͷ-ʹͲ) 
 
Einsetzen liefert: 
ுሺሻܣ  = Ͷʹͻ.͵ͲͲ ܰ×ܿݏሺʹ͵,ͷ°ሻ = ͵ͻ͵.ͻͶ ܰ (ͷ-ʹͳ) 
 
5.2.5 0-Balkennormalkraft 

 
Die Strebe übt eine Druckkraft auf den Flügel in den Bereichen 1 und 2 aus. Die Normalkraft 
ist also konstant und entspricht der horizontalen Komponente der Strebenkraft bzw. der 
horizontalen Lagerkraft in A. Daher gilt: 
 ଵܰ,ଶሺሻ = ுሺሻܣ− = −ܵሺሻܿݏሺߠ௦௧ሻ = −͵ͻ͵.ͻͶ  ܰ (ͷ-ʹʹ) 

 
Im Bereich 3, also außerhalb des Strebenanschlusses, ist der Flügel axial unbelastet, hier beträgt 
die Normalkraft daher null: 
 ଷܰሺሻ = Ͳ ܰ (ͷ-ʹ͵) 
 
Man erhält folgende Wertetabelle: 
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Tabelle 9: 0-Normalkräfte in der Flügelstruktur 
Position 0-Normalkraft 

m N 
  

0,72 -393.694 
1,81 -393.694 
2,57 -393.694 
3,32 -393.694 
4,08 -393.694 
4,84 -393.694 
5,59 -393.694 
6,35 -393.694 
7,10 -393.694 
7,86 0 
8,61 0 
9,37 0 
10,12 0 
10,88 0 
11,64 0 
12,39 0 
13,15 0 

 
5.2.6 0-Querkraftverlauf 

 
Der Querkraftverlauf wird analog der Vorgehensweise in Kapitel 2.5.2 bestimmt. 
 
Im Bereich 3 gilt: 
 ܳଷ,ሺሻ = ݕ∆− ቌ݈݈, + ݈݈௧,ʹ + ∑ (݈݈, + ݈݈௧,)௬

=+ଵ ቍ (ͷ-ʹͶ) 

 
Infinitesimal vor dem Strebenanschluss beträgt die Querkraft daher: 
 ܳଷሺሻሺݕ ≈ ௦௧ሻݕ = −ͺʹ.ͷ ܰ (ͷ-ʹͷ) 
 
Am Strebenanschluss gibt es einen Querkraftsprung um die vertikale Komponente der 
Strebenkraft.  
 ∆ܳሺሻ = ܵሺሻ݊݅ݏሺߠ௦௧ሻ = Ͷʹͻ.͵ͲͲ ܰ×݊݅ݏሺʹ͵,ͷ°ሻ = ͳͳ.ͳͺ͵ ܰ (ͷ-ʹ) 
 
Daher folgt kurz hinter dem Strebenanschluss: 
 ܳଶሺሻሺݕ = ௦௧ሻݕ = ܳଷሺሻሺݕ ≈ ௦௧ሻݕ + ∆ܳሺሻ (ͷ-ʹ) 
 
Einsetzen der Werte liefert: 
 ܳଶሺሻሺݕ = ௦௧ሻݕ = −ͺʹ.ͷ ܰ + Ͷʹͻ.͵ͲͲ ܰ×݊݅ݏሺʹ͵,ͷ°ሻ = ͺͺ.Ͷͳͺ ܰ (ͷ-ʹͺ) 
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Für die Bereiche 1 und 2 gilt: 
 ܳଵ,ଶሺሻሺݕሻ = ͺͺ.Ͷͳͺ ܰ −∑(݈݈, + ݈݈௧,)∆ݕ௬

௬ೞ  (ͷ-ʹͻ) 

 
Es ergibt sich folgende Wertetabelle: 
 

Tabelle 10: 0-Querkräfte in der Flügelstruktur 
Position 0-Querkraft 

m N 
  

0,72 -10.039 
1,81 -5.695 
2,57 7.225 
3,32 20.051 
4,08 32.771 
4,84 45.376 
5,59 57.852 
6,35 70.187 
7,10 82.368 
7,86 -77.590 
8,61 -67.331 
9,37 -57.269 
10,12 -47.428 
10,88 -37.839 
11,64 -26.697 
12,39 -14.222 
13,15 -4.081 

 
5.2.7 0-Biegemomentenverlauf 

 
Den Biegemomentenverlauf erhält man analog zur Vorgehensweise in Kapitel 2.5.2. Im 
Bereich 3 gilt: 
ଷ,ሺሻܯ  = ଶቌ݈݈ͅݕ∆ + ∑ ሺ݆ − ݅ሻ(݈݈, + ݈݈௧,)௬

=+ଵ ቍ (ͷ-͵Ͳ) 

 
Durch die Strebe erfährt der Momentenverlauf am Strebenanschluss einen Knick. Das 
Biegemoment infinitesimal vor dem Strebenanschluss ergibt sich zu: 
ݕଷሺሻሺܯ  ≈ ௦௧ሻݕ = ଶݕ∆ ∑ (݆ − ݅ʹ ) (݈݈, + ݈݈௧,)=+

= = ʹͷͳ.ʹͳͳ ܰ݉ (ͷ-͵ͳ) 

 
Im Bereich 1 und 2 gilt: 
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ଵ,ଶ,ሺሻܯ = ଶቌ݈݈ͅݕ∆ + ∑ ቌሺ݆ − ݅ሻ(݈݈, + ݈݈௧,) − ݊→ܵሺሻ݊݅ݏሺߠ௦௧ሻ∆ݕ ቍ=
=+ଵ ቍ (ͷ-͵ʹ) 

 
Man erhält folgende Wertetabelle: 
 

Tabelle 11: 0-Biegemomente in der Flügelstruktur 
Position Biegemoment 

m Nm 
  

0,72 -6.436 
1,81 -17.177 
2,57 -11.718 
3,32 3.432 
4,08 28.195 
4,84 62.482 
5,59 106.196 
6,35 159.231 
7,10 221.470 
7,86 220.919 
8,61 166.184 
9,37 119.129 
10,12 79.595 
10,88 47.406 
11,64 22.704 
12,39 7.312 
13,15 771 

 
5.2.8 0-Torsionsmomentenverlauf 

 
Der Torsionsmomentenverlauf wird analog der Vorgehensweise in Kapitel 2.5.3 ermittelt. Da 
die Strebe an der Lastreferenzachse angreift, induziert die Strebenkraft keinen 
Gegentorsionsmoment. Es gilt daher: 
ଵ,ଶ,ଷ,ሺሻ,்ܯ  = ቌ݈݈݁,∆ݕʹ + ∑ ݈݈݁,∆ݕ௬

=+ଵ ቍ (ͷ-͵͵) 

 
Man erhält folgende Wertetabelle: 
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Tabelle 12: 0-Torsionsmomente in der Flügelstruktur 
Position Torsionsmoment 

m Nm 
  

0,72 89.860 
1,81 89.860 
2,57 83.423 
3,32 77.025 
4,08 70.672 
4,84 64.369 
5,59 58.120 
6,35 51.930 
7,10 45.806 
7,86 40.088 
8,61 34.779 
9,37 29.555 
10,12 24.424 
10,88 19.399 
11,64 13.716 
12,39 7.468 
13,15 2.209 

 

5.3 Ermittlung der Schnittlastverläufe im 1-System 
 
5.3.1 1-Lagerreaktionen am Festlager A und 1-Strebenkraft 

 

 
Bild 74: freigeschnittener Balken im 1-System 

 
Die Momentenbilanz um den Lagerpunkt A lautet: 
 ͳ̅ − ܵ̅ሺଵሻ݊݅ݏሺߠ௦௧ሻݕ௦௧ = Ͳ (ͷ-͵Ͷ) 
 
Daraus folgt die virtuelle Strebenkraft: 
 ܵ̅ሺଵሻ = ͳ݊݅ݏሺߠ௦௧ሻݕ௦௧ (ͷ-͵ͷ) 

 
Einsetzen liefert: 
 ܵ̅ሺଵሻ = ͳ݊݅ݏሺʹ͵,ͷ°ሻ×,Ͷͺ ݉ = Ͳ,͵͵ͷ͵ ͳ/݉ (ͷ-͵) 
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In horizontaler Richtung lautet die Kräftebilanz: 
ுܣ̅  − ܵ̅ሺଵሻܿݏሺߠ௦௧ሻ = Ͳ (ͷ-͵) 
 
Daraus folgt die virtuelle horizontale Lagerkraft: 
ுܣ̅  = ܵ̅ሺଵሻܿݏሺߠ௦௧ሻ = ͳ݊ܽݐሺߠ௦௧ሻݕ௦௧ (ͷ-͵ͺ) 

 
Einsetzen liefert: 
ுܣ̅  = ͳ݊ܽݐሺʹ͵,ͷ°ሻ×,Ͷͺ ݉ = Ͳ,͵Ͳͷ ͳ/݉ (ͷ-͵ͻ) 

 
In vertikaler Richtung gilt: 
ܣ̅  + ܵ̅ሺଵሻ݊݅ݏሺߠ௦௧ሻ = Ͳ (ͷ-ͶͲ) 
 
Daraus folgt für die virtuelle vertikale Lagerkraft: 
ܣ̅  = −ܵ̅ሺଵሻ݊݅ݏሺߠ௦௧ሻ = − ͳݕ௦௧ (ͷ-Ͷͳ) 

 
Einsetzen liefert: 
ܣ̅  = − ͳ,Ͷͺ ݉ = −Ͳ,ͳ͵͵ ͳ/݉ (ͷ-Ͷʹ) 

 
5.3.2 1-Balkennormalkraft 

 
Die Strebe übt eine Druckkraft auf den abgestrebten Flügelteil aus, daher gilt dort für die 
Balkennormalkraft: 
 ܰ̅ଵ,ଶሺଵሻ = ுܣ̅− = −Ͳ,͵Ͳͷ ͳ/݉ (ͷ-Ͷ͵) 

 
Der Balkenteil außerhalb der Strebe ist kräftefrei, daher gilt hier: 
 ܰ̅ଷሺଵሻ = Ͳ ͳ/݉ (ͷ-ͶͶ) 
 
Man erhält folgende Wertetabelle: 
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Tabelle 13: 1-Normalkräfte in der Flügelstruktur 
Position 1-Normalkraft 

m 1/m 
  

0,72 -0,3075 
1,81 -0,3075 
2,57 -0,3075 
3,32 -0,3075 
4,08 -0,3075 
4,84 -0,3075 
5,59 -0,3075 
6,35 -0,3075 
7,10 -0,3075 
7,86 0 
8,61 0 
9,37 0 
10,12 0 
10,88 0 
11,64 0 
12,39 0 
13,15 0 

 
5.3.3 1-Querkraftverlauf 

 
Der abgestrebte Teil des Balkens wird an einer Stelle y freigeschnitten: 
 

 
Bild 75: Freischnitt des abgestrebten Balkenteils im 1-System 

 
In vertikaler Richtung gilt: 
ܣ̅  + ܳ̅ଵ,ଶሺଵሻ = Ͳ (ͷ-Ͷͷ) 

 
Damit gilt für die Querkraft im abgestrebten Balkenteil: 
 ܳ̅ଵ,ଶሺଵሻ =   (ͷ-Ͷ)ܣ̅−

 
Einsetzen ergibt: 
 ܳ̅ଵ,ଶሺଵሻ = ܣ̅− = −ሺ−Ͳ,ͳ͵͵ ͳ ݉⁄ ሻ = Ͳ,ͳ͵͵ ͳ/݉ (ͷ-Ͷ) 

 
Der Balkenteil außerhalb der Strebe ist unbelastet, daher gilt: 
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ܳ̅ଷሺଵሻ = Ͳ ͳ/݉ (ͷ-Ͷͺ) 
 
Man erhält folgende Wertetabelle: 
 

Tabelle 14: 1-Querkräfte in der Flügelstruktur 
Position 1-Querkraft 

m 1/m 
  

0,72 0,1337 
1,81 0,1337 
2,57 0,1337 
3,32 0,1337 
4,08 0,1337 
4,84 0,1337 
5,59 0,1337 
6,35 0,1337 
7,10 0,1337 
7,86 0 
8,61 0 
9,37 0 
10,12 0 
10,88 0 
11,64 0 
12,39 0 
13,15 0 

 
5.3.4 1-Biegemomentenverlauf 

 
Für die Momentenbilanz um den Lagerpunkt A gilt infinitesimal vor dem Strebenanschluss: 
 ͳ̅ + ଵ,ଶሺଵሻܯ̅ − ܳ̅ଵ,ଶሺଵሻݕ௦௧ = Ͳ (ͷ-Ͷͻ) 

 
Daraus folgt: 
ଵ,ଶሺଵሻܯ̅  = ܳ̅ଵ,ଶሺଵሻݕ௦௧ − ͳ̅ = ͳݕ௦௧ ௦௧ݕ − ͳ = Ͳ  (ͷ-ͷͲ) 

 
Infinitesimal vor dem Lagerpunkt A gilt für die Momentenbilanz: 
 ͳ̅ + ଵ,ଶሺଵሻܯ̅ = Ͳ (ͷ-ͷͳ) 

 
Für das Biegemoment um den Lagerpunkt gilt daher: 
ଵ,ଶሺଵሻܯ̅  = −ͳ (ͷ-ͷʹ) 

 
Das virtuelle Biegemoment nimmt also linear von -1 beim Lagerpunkt auf 0 beim 
Strebenanschluss ab. Im Balkenteil außerhalb der Abstrebung gilt: 
ଷሺଵሻܯ̅  = Ͳ (ͷ-ͷ͵) 
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Daraus ergibt sich folgende Wertetabelle: 
 

Tabelle 15: 1-Biegemomentenverlauf 
Position 1-Biegemoment 

m 1 
  

0,72 -0,9041 
1,81 -0,7576 
2,57 -0,6566 
3,32 -0,5556 
4,08 -0,4546 
4,84 -0,3536 
5,59 -0,2525 
6,35 -0,1515 
7,10 -0,0505 
7,86 0 
8,61 0 
9,37 0 
10,12 0 
10,88 0 
11,64 0 
12,39 0 
13,15 0 

 
5.3.5 1-Torsionsmomentenverlauf 

 
Im 1-System entsteht kein Torsionsmoment, daher gilt: 
ଵ,ଶ,ଷሺଵሻ,்ܯ̅  = Ͳ (ͷ-ͷͶ) 

 

5.4 Berechnung der lokalen Verformungsgrößen 
 
5.4.1 Aufstellen der PvK-Gleichung 

 
Nach dem Arbeitssatz gilt für die lokalen Verformungsgrößen: 
ଵߙ  = ∫ ܰሺሻܰ̅ሺଵሻܣܧ ௬ݕ݀

 +∫ ܳሺሻܳ̅ሺଵሻܣܩߢ ௬ݕ݀
 +∫ ௬ܫܧሺଵሻܯሺሻ̅ܯ ௬ݕ݀

 +∫ ்ܫܩሺ்ଵሻܯሺሻ்̅ܯ ௬ݕ݀
  (ͷ-ͷͷ) 

ଵଵߙ  = ∫ (ܰ̅ሺଵሻ)ଶܣܧ ௬ݕ݀
 +∫ (ܳ̅ሺଵሻ)ଶܣܩߢ ௬ݕ݀

 +∫ ௬ܫܧଶ(ሺଵሻܯ̅) ௬ݕ݀
 +∫ ቀ̅ܯሺ்ଵሻቁଶ்ܫܩ ௬ݕ݀

  (ͷ-ͷ) 

 
Nach dem Prinzip der virtuellen Kräfte gilt ferner die Verträglichkeitsbedingung: 
 Ͳ = ଵߙ  ଵଵ (ͷ-ͷ)ߙܯ+
 
Daraus folgt für das statisch unbestimmte Einspannmoment am Punkt A: 
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ܯ =  ଵଵ (ͷ-ͷͺ)ߙଵߙ−

 
Für die Schnittgrößenverläufe im realen Flügel gilt dann nach dem Superpositionsprinzip: 
 ܰ = ܰሺሻ  ܰ̅ሺଵሻ (ͷ-ͷͻ)ܯ+
 ܳ = ܳሺሻ  ܳ̅ሺଵሻ (ͷ-Ͳ)ܯ+

ܯ  = ሺሻܯ  ሺଵሻ (ͷ-ͳ)ܯ̅ܯ+

,்ܯ  = ሺሻ,்ܯ  ሺଵሻ (ͷ-ʹ),்ܯ̅ܯ+

 
Auch die Strebenkraft ergibt sich zu: 
 ܵ = ܵሺሻ  ܵ̅ሺଵሻ (ͷ-͵)ܯ+
 
In den folgenden vier Unterkapiteln werden alle vier Schnittgrößen sowie die Strebenkräfte 
gekoppelt. 
 
5.4.2 Kopplung der Normalkräfte 

∫ேଵߙ  ܰሺሻܰ̅ሺଵሻܣܧ௬
 ݕ݀ = ͳܧ∑ ܰሺሻܰ̅ሺଵሻܣ ௬ݕ∆

  (ͷ-Ͷ) 

ேଵߙ  = ͳ.͵ͻͷ..ͺͷͲ×ͳͲ−ଵଶ (ͷ-ͷ) 
ேଵଵߙ  = ∫ (ܰ̅ሺଵሻ)ଶܣܧ ௬ݕ݀

 = ͳܧ∑ቀܰ̅ሺଵሻቁଶܣ ௬ݕ∆
  (ͷ-) 

ேଵଵߙ  ≈ ͳ.ͲͻͲ×ͳͲ−ଵଶ  ͳܰ݉  (ͷ-) 

 
5.4.3 Kopplung der Querkraftverläufe 

∫ொଵߙ  ܳሺሻܳ̅ሺଵሻܣܩߢ ௬ݕ݀
 = ͷܩ∑ܳሺሻܳ̅ሺଵሻܣ ௬ݕ∆

  (ͷ-ͺ) 

 
Da das BTK-Profil ausschließlich aus Rechtecken zusammengesetzt ist, wird ein 
Schubkorrekturfaktor von 5/6 verwendet. 
ொଵߙ  = ͻͷ.ͳ.ͺ͵×ͳͲ−ଵଶ (ͷ-ͻ) 
ொଵଵߙ  = ∫ (ܳ̅ሺଵሻ)ଶܣܩߢ ௬ݕ݀

 = ͷܩ∑(ܳ̅ሺଵሻ)ଶܣ ௬ݕ∆
  (ͷ-Ͳ) 
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ொଵଵߙ = Ͷ͵͵×ͳͲ−ଵଶ  ͳܰ݉  (ͷ-ͳ) 

 
5.4.4 Kopplung der Biegemomentenverläufe 

ெଵߙ  = ∫ ௬ܫܧሺଵሻܯሺሻ̅ܯ ௬ݕ݀
 = ͳܯ∑ܧሺሻ̅ܯሺଵሻܫ௬, ௬ݕ∆

  (ͷ-ʹ) 

ெଵߙ  = −.ͳͺ.ͻͷ.Ͳͷͻ×ͳͲ−ଵଶ  (ͷ-͵) 
ெଵଵߙ  = ∫ ௬ܫܧଶ(ሺଵሻܯ̅) ௬ݕ݀

 = ͳܧ∑(̅ܯሺଵሻ)ଶܫ௬, ௬ݕ∆
  (ͷ-Ͷ) 

ெଵଵߙ  = ͵Ͳʹ.ͳͺ×ͳͲ−ଵଶ  ͳܰ݉  (ͷ-ͷ) 

 
5.4.5 Kopplung der Torsionsmomentenverläufe 

 
Da im 1-System kein Torsionsmoment wirkt, entfällt der zum Torsionsmoment gehörende 
Term komplett. 
 
5.4.6 Kopplung der Strebenkräfte 

ௌଵߙ  = ∫ ܵሺሻܵ̅ሺଵሻܣܧ௬
 ݕ݀ = ܵሺሻܵ̅ሺଵሻܣܧ௦௧  (ͷ-) ܮ

ௌଵߙ  = ͺ.ͶʹͶ.͵ͺͻ.Ͷ×ͳͲ−ଵଶ (ͷ-) 
ௌଵଵߙ  = ∫ (ܵ̅ሺଵሻ)ଶܣܧ ௬ݕ݀

 = (ܵ̅ሺଵሻ)ଶܣܧ௦௧  (ͷ-ͺ) ܮ

ௌଵଵߙ  = .ͳ×ͳͲ−ଵଶ  ͳܰ݉  (ͷ-ͻ) 

 

5.5 Vergleich der inneren Lasten 
 
Aus den lokalen Verformungsgrößen ergibt sich das Einspannmoment: 
ܯ  = ேଵߙ− + ொଵߙ + ெଵߙ + ேଵଵߙௌଵߙ + ொଵଵߙ + ெଵଵߙ +  ௌଵଵ (ͷ-ͺͲ)ߙ

 
Einsetzen liefert: 
ܯ  = − ͵.ʹ.Ͷ͵ͺ.ʹ͵×ͳͲ−ଵଶ ͵ͳͲ.ͺͷͻ×ͳͲ−ଵଶ  ͳ ሺܰ݉ሻ⁄ = −ͳͳ.ͻͻͳ ܰ݉ (ͷ-ͺͳ) 
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Mit dem statisch überzähligen Einspannmoment können die wahren Schnittgrößenverläufe 
superponiert werden. 
 
5.5.1 Strebenkraft 

 
Es gilt: 
 ܵ = Ͷʹͻ.͵ͲͲ ܰ − ͳͳ.ͻͻͳ ܰ݉×Ͳ,͵͵ͷ͵ ͳ ݉⁄ = Ͷʹͷ.ʹͻ ܰ (ͷ-ͺʹ) 
 
Nach der Chiozzotto-Methode beträgt die Strebenkraft 183.303 N. Die mit dem PvK ermittelte 
Strebenkraft weicht damit um 132 % von diesem Wert ab. 
 
5.5.2 Balkennormalkraft 

 
Im abgestrebten Flügelteil gilt: 
 ଵܰ,ଶ = −͵ͻ͵.ͻͶ ܰ − ͳͳ.ͻͻͳ ܰ݉×ሺ−Ͳ,͵Ͳͷ ͳ ݉⁄ ሻ = −͵ͻͲ.ͲͲ ܰ (ͷ-ͺ͵) 
 
Nach Chiozzotto ist der Flügel im gesamten Bereich normalkraftfrei. Nach dem PvK ist dies 
jedoch nur im Flügelteil außerhalb der Abstrebung zutreffend: 
 ଷܰ = Ͳ ܰ − ͳͳ.ͻͻͳ ܰ݉×Ͳ ͳ ݉⁄ = Ͳ ܰ (ͷ-ͺͶ) 
 

 
Bild 76: Normalkraftverlauf nach dem PvK 
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5.5.3 Querkraftverlauf 

 
Tabelle 16: Querkraftverlauf nach dem PvK 

Position Querkraft 
m N 
  

0,72 -11.642 
1,81 -7.298 
2,57 5.622 
3,32 18.448 
4,08 31.168 
4,84 43.773 
5,59 56.249 
6,35 68.584 
7,10 80.765 
7,86 -77.590 
8,61 -67.331 
9,37 -57.269 
10,12 -47.428 
10,88 -37.839 
11,64 -26.697 
12,39 -14.222 
13,15 -4.081 

 

 
Bild 77: Querkraftverlauf nach dem PvK 

 
Nach Chiozzotto beträgt die Querkraft betragsmäßig maximal etwa 77,6 kN. Dies liegt jedoch 
an der von mir gewählten Aufteilung des Außenflügels in „nur“ 8 Streifen. Bei einer unendlich 
feinen Diskretisierung läge der Maximalwert bei 82,8 kN. Mit dem PvK beträgt der 
betragsmäßige Maximalwert 88,4 kN, was einer Abweichung von 6,8 % von 82,8 kN sowie 
13,9 % von 77,6 kN entspricht. 
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5.5.4 Biegemomentenverlauf 

 
Tabelle 17: Biegemomentenverlauf nach dem PvK 

Position Biegemoment 
m Nm 
  

0,72 4.405 
1,81 -8.093 
2,57 -3.845 
3,32 10.094 
4,08 33.646 
4,84 66.721 
5,59 109.224 
6,35 161.048 
7,10 222.075 
7,86 220.919 
8,61 166.184 
9,37 119.129 
10,12 79.595 
10,88 47.406 
11,64 22.704 
12,39 7.312 
13,15 771 

 

 
Bild 78: Biegemomentenverlauf nach dem PvK 

 
Nach dem PvK beträgt das maximale Biegemoment 250,1 kNm. Es wirkt in unmittelbarer 
Umgebung des Strebenanschlusses. Die Chiozzotto-Methode liefert einen Maximalwert von 
220,9 kNm. Dies liegt jedoch auch an der von mir gewählten Aufteilung des Außenflügels. Bei 
einer unendlich feinen Diskretisierung würden ebenso 250,1 kNm herauskommen.  
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5.5.5 Torsionsmomentenverlauf 

 
Tabelle 18: Torsionsmomentenverlauf nach dem PvK 

Position Torsionsmoment 
m Nm 
  

0,72 89.860 
1,81 89.860 
2,57 83.423 
3,32 77.025 
4,08 70.672 
4,84 64.369 
5,59 58.120 
6,35 51.930 
7,10 45.806 
7,86 40.088 
8,61 34.779 
9,37 29.555 
10,12 24.424 
10,88 19.399 
11,64 13.716 
12,39 7.468 
13,15 2.209 

 

 
Bild 79: Torsionsmomentenverlauf nach dem PvK 

 
Der Maximalwert nach der Chiozzotto-Methode liegt bei meiner Diskretisierung bei 40,1 kNm, 
bei unendlich feiner Diskretisierung läge er bei 44,9 kNm. Mit dem PvK erhält man 89,9 kNm, 
was einer Abweichung um 124 % zu 40,1 kNm bzw. um 100 % zu 44,9 kNm entspricht. 
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5.6 Flügelmasse mit den PvK-Schnittgrößen 
 
Die mit dem Prinzip der virtuellen Kräfte ermittelten Schnittgrößen sollen genutzt werden, um 
den Flügel-BTK und den Streben-Hohlkasten zu dimensionieren. Die endgültige Wanddicke 
ist der Maximalwert aller Einzeldimensionierungen gegen alle betrachteten Versagensarten. 
Der Sicherheitsfaktor soll bei allen Dimensionierungen 1,5 betragen. Die Rippenmasse sei 
äquivalent zur Chiozzotto-Methode durchgehend mit 15 % der Masse von Gurt- und Stegplatte 
zusammen angenommen. 
 
5.6.1 Wanddicke gegen Stabilitätsversagen 

 
Der Flügel-BTK ist durch die Normalkraft und das Biegemoment anfällig gegen Knicken sowie 
gegen Beulen. Eine Dimensionierung gegen Biegedrillknicken entfällt im Rahmen dieser 
Arbeit. Die einzelnen BTK-Abschnitte seien als allseitig gelenkig gelagert angenommen. 
 
5.6.1.1 Wanddicke gegen Euler-Knicken 

 
Nach Euler gilt für die Knickkraft: 
ܨ  = ௬݈ଶܫܧଶߨ  (ͷ-ͺͷ) 

 
Mit den gegebenen Randbedingungen folgt: 
,ܨ  = ܧଶߨ ଶܮ௬,ܫ  (ͷ-ͺ) 

 
Die Knickkraft muss größer sein als die vorhandene Kraft, damit kein Knicken auftritt: 
,ܨ  >  ௩ℎௗ, (ͷ-ͺ)ܨ
 
Mit gegebener Sicherheit folgt: 
,ܨ  = ͳ,ͷܨ௩ℎௗ, (ͷ-ͺͺ) 
 
Für das erforderliche Flächenträgheitsmoment gilt dann: 
௬,,ܫ  = ͳ,ͷ| ܰ|ܮଶߨଶܧ  (ͷ-ͺͻ) 

 
Einsetzen liefert: 
௬,,ܫ  = ͳ,ͷ|−͵ͻͲ.ͲͲ ܰ|×ሺͳ,ͲͲ ݉ሻଶߨଶ×Ͳ.ͲͲͲ ܽܲܯ = ͺͶ.ͳ ݉݉ସ (ͷ-ͻͲ) 

 
Dabei sei angenommen, dass stets gilt: 
௬,ܫ  <  ௭, (ͷ-ͻͳ)ܫ
 
Das Flächenträgheitsmoment um die z-Achse braucht demnach nicht untersucht zu werden, da 
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es stets größer als dasjenige um die y-Achse ist. Aus dem Flächenträgheitsmoment nach Formel 
(ʹ-ͳͷͲ) entnimmt man den Zusammenhang der Gurtplatten- und Stegplattendicken: 
௪,ݐ  = ܫ௬, − ,ଷݐݓ − ͵ℎଶݓݐ,ݐ,ଷ + ͵ℎଶݐ, + (ℎ −  ,)ଷ (ͷ-ͻʹ)ݐ

 
Die gewichtsoptimale Kombination von Gurtplatten- und Stegplattendicke wird über die 
Querschnittsfläche des BTK berechnet: 
ܣ  = ,ݐݓʹ + ʹℎݐ௪, (ͷ-ͻ͵) 
 
Dazu wird die Funktion  
ܣ  = ,ݐݓʹ + ͳʹܫ௬,ℎ − ʹℎݓݐ,ଷ − ℎଷݓݐ,ݐ,ଷ + ͵ℎଶݐ, + (ℎ − ,)ଷݐ  (ͷ-ͻͶ) 

 
in Excel geplottet und die zum Minimum gehörigen Wanddicken tabellarisch iterativ ermittelt. 
Bei einer Gurtplattendicke von 0,0278 mm ist die Stegplattendicke mit 0,0006 mm gerade noch 
positiv. Die Querschnittsfläche des BTK beträgt dann 64 mm². Diese Lösung ist jedoch 
unpraktikabel. Gurtplatte und Stegplatte sind gleich dick bei einer Wanddicke von 0,0261 mm. 
Dann beträgt die Querschnittsfläche 72 mm². Man erhält also folgende Wertetabelle: 
 

Tabelle 19: Wanddicken gegen Knicken 

Position 
erforderliche 

Gurtplattendicke 
erforderliche 

Stegplattendicke 
m mm mm 
   

0,72 0,0261 0,0261 
1,81 0,0261 0,0261 
2,57 0,0261 0,0261 
3,32 0,0261 0,0261 
4,08 0,0261 0,0261 
4,84 0,0261 0,0261 
5,59 0,0261 0,0261 
6,35 0,0261 0,0261 
7,10 0,0261 0,0261 
7,86 0 0 
8,61 0 0 
9,37 0 0 
10,12 0 0 
10,88 0 0 
11,64 0 0 
12,39 0 0 
13,15 0 0 

 
5.6.1.2 Wanddicke gegen lokales Beulen 

 
Auf die Obergurtplatte wirkt ein Druckkraftfluss infolge Normalkraft und Biegemoment von: 
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݊௫,ைீ, = ͳ,ͷቆ| ܰ|ݓ +  ቇ (ͷ-ͻͷ)ݓℎܯ

 
Für die Beulspannung der Obergurtplatte [Flüh 2003] gilt: 
 �௨,ைீ, = ܧ݇  ଶ (ͷ-ͻ)ݓ,ଶݐ

 
Der Beulfaktor sei vereinfacht mit 4 angenommen. Mit 
 �௨,ைீ, = ݊௫,ைீ,ݐ,  (ͷ-ͻ) 

 
folgt für die Obergurtplattendicke: 
 

,ைீ,,ݐ = √ͳ,ͷ ቀ| ܰ|ݓ ℎݓܯ+ ቁͶ3ܧ
 

(ͷ-ͻͺ) 

 
An der Untergurtplatte gilt: 
 ݊௫,ீ, = ͳ,ͷቆ| ܰ|ݓ −  ቇ (ͷ-ͻͻ)ݓℎܯ

 
Daraus folgt: 
 

,ீ,,ݐ = √ͳ,ͷ ቀ| ܰ|ݓ ℎݓܯ− ቁͶ3ܧ
 

(ͷ-ͳͲͲ) 

 
Zu beachten ist, dass nur positive Druckkraftflüsse beulkritisch sein können! 
 
Für den Druckkraftfluss auf die Stegplatten gilt: 
 ݊௫,ௌ, = ͳ,ͷ | ܰ|ℎ  (ͷ-ͳͲͳ) 

 
Daraus folgt: 
,ௌ,,ݐ  = √ͳ,ͷ| ܰ|ݓͶ3ܧ

 (ͷ-ͳͲʹ) 

 
Man erhält folgende Wertetabelle: 
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Tabelle 20: Wanddicken gegen Beulen 

Position 
erforderliche 

Obergurtplattendicke 
erforderliche 

Untergurtplattendicke 
erforderliche 

Stegplattendicke 
m mm mm mm 
    

0,72 0,1240 0,1200 0,2087 
1,81 0,1183 0,1256 0,2087 
2,57 0,1203 0,1237 0,2087 
3,32 0,1264 0,1172 0,2087 
4,08 0,1357 0,1043 0,2087 
4,84 0,1469 0,0775 0,2087 
5,59 0,1591 0 0,2087 
6,35 0,1719 0 0,2087 
7,10 0,1848 0 0,2087 
7,86 0,1648 0 0 
8,61 0,1499 0 0 
9,37 0,1341 0 0 
10,12 0,1173 0 0 
10,88 0,0987 0 0 
11,64 0,0772 0 0 
12,39 0,0529 0 0 
13,15 0,0250 0 0 

 
5.6.2 Wanddicke gegen Scherfestigkeitsversagen 

 
Der Flügel-BTK ist dem exzentrisch angreifenden Auftrieb ausgesetzt. Dadurch wird in der 
Struktur ein Torsionsmoment induziert. Nach der 1. Bredt’schen Formel gilt für den konstanten 
Schubfluss innerhalb geschlossener Hohlprofile: 
ݍ  =   (ͷ-ͳͲ͵)ܣʹ்ܯ

 
Für die zulässige Schubspannung gilt in erster Näherung: 
 �௭௨ = ܴ√͵ (ͷ-ͳͲͶ) 

 
Die Schubspannung ergibt sich aus dem Schubfluss und der Wanddicke: 
 � = ݐݍ  (ͷ-ͳͲͷ) 

 
Daraus folgt für die Gurtplatten- und Stegplattendicken: 
,ݐ  = ௪,ݐ =  ℎܴ (ͷ-ͳͲ)ݓͶ,்ܯ͵√͵

 
Es ergibt sich folgende Wertetabelle: 
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Tabelle 21: Wanddicken gegen Torsion 
Position Plattendicke 

m mm 
  

0,72 1,2260 
1,81 1,2260 
2,57 1,1382 
3,32 1,0509 
4,08 0,9642 
4,84 0,8782 
5,59 0,7930 
6,35 0,7085 
7,10 0,6250 
7,86 0,5469 
8,61 0,4745 
9,37 0,4032 
10,12 0,3332 
10,88 0,2647 
11,64 0,1872 
12,39 0,1019 
13,15 0,0301 

 
5.6.3 Wanddicke gegen Zugfestigkeitsversagen 

 
Ein positives Biegemoment beansprucht eine Gurtplatte auf Zug. Die dabei auftretenden 
Normalspannungen berechnen sich zu: 
 �௫ሺݖሻ = ௬ܫ|ܯ|  (ͷ-ͳͲ) ݖ

 
Für die Dimensionierung sind die Maximalwerte ausschlaggebend, daraus folgt: 
 �௫, = ௬,ܫʹ|ℎܯ| = ܴͳ,ͷ (ͷ-ͳͲͺ) 

 
Umstellen nach dem Flächenträgheitsmoment liefert: 
௬,ܫ  = |ℎʹ�௫,ܯ| = |ℎͶܴܯ|͵  (ͷ-ͳͲͻ) 

 
Äquivalent zu dem Vorgehen in Kapitel 5.6.1.1 wird hieraus die umlaufend gleiche Gurt- sowie 
Stegplattendicke gefunden. Dazu wird Formel (ͷ-ͻʹ) unter Anwendung der Cardanischen 
Formel nach der Wanddicke umgestellt. Unter Verwendung von 
  = ℎଷ + ͵ℎଶݓݓ − ͵ℎସݓଶ  (ͷ-ͳͳͲ) 

ݍ  = ʹℎݓଷ − ℎହ + ͵ℎସݓݓଶ − ܫ௬,ݓ  (ͷ-ͳͳͳ) 
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ܦ = ቀ͵ቁଷ + ቀݍʹቁଶ (ͷ-ͳͳʹ) 

 
folgt für die Wanddicke: 
ݐ  = ʹݍ−√ 3ܦ√+ + ʹݍ−√ 3ܦ√− − ℎଶݓ (ͷ-ͳͳ͵) 

 
Man erhält folgende Wertetabelle: 
 

Tabelle 22: Wanddicken gegen Biegung 
Position Plattendicke 

m mm 
  

0,72 0,0659 
1,81 0,1188 
2,57 0,0562 
3,32 0,1495 
4,08 0,4970 
4,84 0,9847 
5,59 1,6110 
6,35 2,3737 
7,10 3,2706 
7,86 3,2540 
8,61 2,4495 
9,37 1,7570 
10,12 1,1745 
10,88 0,6998 
11,64 0,3353 
12,39 0,1080 
13,15 0,0114 

 
Ferner wird auch die Strebe durch die Strebenkraft auf Zug beansprucht. Es gilt: 
௦௧ܣ  = ͳ,ͷ ܴܵ = ʹሺℎ௦௧ +  ௦௧ (ͷ-ͳͳͶ)ݐ௦௧ሻݓ

 
Daraus folgt die umlaufend konstante Wanddicke der Strebe: 
௦௧ݐ  = ͵ܵͶሺℎ௦௧ +  ௦௧ሻܴ (ͷ-ͳͳͷ)ݓ

 
Einsetzen liefert: 
௦௧ݐ  = ͵×Ͷʹͷ.ʹͻ ܰͶሺͳͲͲ ݉݉ + ͵ͲͲ ݉݉ሻ×͵Ͳ ܽܲܯ = ʹ,ʹͳͷͲ ݉݉ 

 
(ͷ-ͳͳ) 

5.6.4 Flügelmasse mit PvK-Schnittgrößen 

 
Die maximale Wanddicke jedes Streifens ist die endgültige Wanddicke. Es ergibt sich: 
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Tabelle 23: maximale Wanddicken 

Position 
maximale 

Obergurtplattendicke 
maximale 

Untergurtplattendicke 
maximale 

Stegplattendicke 
m mm mm mm 
    

0,72 1,2260 1,2260 1,2260 
1,81 1,2260 1,2260 1,2260 
2,57 1,1382 1,1382 1,1382 
3,32 1,0509 1,0509 1,0509 
4,08 0,9642 0,9642 0,9642 
4,84 0,9847 0,9847 0,9847 
5,59 1,6110 1,6110 1,6110 
6,35 2,3737 2,3737 2,3737 
7,10 3,2706 3,2706 3,2706 
7,86 3,2540 3,2540 3,2540 
8,61 2,4495 2,4495 2,4495 
9,37 1,7570 1,7570 1,7570 
10,12 1,1745 1,1745 1,1745 
10,88 0,6998 0,6998 0,6998 
11,64 0,3353 0,3353 0,3353 
12,39 0,1080 0,1080 0,1080 
13,15 0,0301 0,0301 0,0301 

 
Unter Beachtung der Fertigung des BTK wird eine minimale Hautdicke von 1,00 mm 
festgelegt. Ferner werden alle ermittelten Wanddicken auf ,5 bzw. ,0 aufgerundet. Dann erhält 
man: 
 

Tabelle 24: fertigungsgerechte maximale Wanddicken 

Position 
maximale 

Obergurtplattendicke 
maximale 

Untergurtplattendicke 
maximale 

Stegplattendicke 
m mm mm mm 
    

0,72 1,5 1,5 1,5 
1,81 1,5 1,5 1,5 
2,57 1,5 1,5 1,5 
3,32 1,5 1,5 1,5 
4,08 1,0 1,0 1,0 
4,84 1,0 1,0 1,0 
5,59 2,0 2,0 2,0 
6,35 2,5 2,5 2,5 
7,10 3,5 3,5 3,5 
7,86 3,5 3,5 3,5 
8,61 2,5 2,5 2,5 
9,37 2,0 2,0 2,0 
10,12 1,5 1,5 1,5 
10,88 1,0 1,0 1,0 
11,64 1,0 1,0 1,0 
12,39 1,0 1,0 1,0 
13,15 1,0 1,0 1,0 
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Für die Strebenwanddicke erhält man so analog 2,5 mm. Für die Masse des BTK der gesamten 
Tragfläche gilt dann: 
 ்݉ = ͳ,ͳͷ×Ͷݐ∑ߩሺݓ + ℎሻ∆ݕ௬

  (ͷ-ͳͳ) 

 
Es ergibt sich eine Masse von 61,5 kg. Zusammen mit der Masse der sekundären Flügelstruktur 
nach Formel (ʹ-ͳͻͶ) ergibt sich für die Flügelmasse: 
 ݉௪ = ்݉ +݉ெ்ை,ହଵ଼ܵ,ସଽଶ (ͷ-ͳͳͺ) 
 
Näherungsweise ermittelt man das neue MTOW aus dem alten MTOW nach Chiozzotto sowie 
der Differenz der Massen des BTKs. Die benötigten Werte liest man aus dem Tabellenblatt 
„Weights and Volumes“ ab. 
 ݉ெ்ை = ݉ெ்ை,௧ − (்݉,௧ −்݉,௨) (ͷ-ͳͳͻ) 
 
Einsetzen liefert: 
 ݉ெ்ை = ʹʹ.ͳͳͶ ݇݃ − ሺͳͷ ݇݃ − ͳ,ͷ ݇݃ሻ = ʹͳ.ͷͳ ݇݃ (ͷ-ͳʹͲ) 
 
Damit folgt: 
 ݉௪ = ͳ,ͷ ݇݃ + ሺʹͳ.ͷͳ ݇݃ሻ,ହଵ଼×ሺʹ,͵ ݉;ሻ,ସଽଶ = ͳ.ͶͲ͵ ݇݃ (ͷ-ͳʹͳ) 
 
Für die Masse der BTKs beider Streben gilt: 
 ݉௦௧ = Ͷ,ݐߩ௦௧ሺݓ௦௧ + ℎ௦௧ሻܮ (ͷ-ͳʹʹ) 
 
Einsetzen liefert: 
 ݉௦௧ = ͺͳ,ͺ ݇݃ (ͷ-ͳʹ͵) 
 
Für die Masse der Strebenstruktur gilt unverändert ein Wert von 17 kg, den man „Weights and 
Volumes“ (Zelle K6) entnehmen kann. Damit folgt für die Gesamtmasse des Tragwerks, also 
Flügel und Strebe auf beiden Seiten zusammen, ein Wert von: 
 ݉௦ = ͳ.ͶͲ͵ ݇݃ + ͺʹ ݇݃ + ͳ ݇݃ = ͳ.ͷͲʹ ݇݃ (ͷ-ͳʹͶ) 
 
Das sind 553 kg (-26,9 %) weniger als nach Chiozzotto. Das wirkliche MTOW beträgt damit 
21.561 kg. Die Gleitzahl sinkt um 1,2 % auf 16,5, die Startrollstrecke sinkt um 1,5 % auf 585 
m und die Reichweite legt mit 1.321 km um 1,7 % zu. Die Prozentwerte beziehen sich auf den 
Wert nach der Chiozzotto-Methode. 
 
Die in diesem Kapitel vorgestellte Nachdimensionierung muss so oft wiederholt werden, bis 
sich die Wanddicken des BTKs nicht mehr ändern, da sich mit der veränderten Geometrie auch 
die Lastverteilung in der Struktur und damit die Dimensionierungsgrundlage ändert. 
 
 
 



114 
 

 

6 Zusammenfassung 
 
In dieser Arbeit wurde ein Verfahren zur Berechnung der Flügelmasse strebengestützter 
Tragflügel vorgestellt, in dem neben aerodynamischen Lasten und Trägheitslasten auch 
aeroelastische Effekte modelliert werden. Durch Annahmen konnte das mechanische 
Modellsystem als statisch bestimmt beschrieben werden. Die Anwendung des in Excel 
programmierten Verfahrens wurde an der ATR 72-600 für Studien zu verschiedenen 
Strebenwinkeln angewendet. Hier kam heraus, dass sich die Flugleistungen durch eine 
Stützstrebe und den damit verbundenen Masseneinsparungen um bis zu 18 % (Reichweite) 
gegenüber dem Originalflugzeug verbessern. Diese Ergebnisse sind jedoch etwas zu 
optimistisch; sie kommen zustande durch das Vereinfachen des statisch unbestimmten Teils des 
mechanischen Modells. Eine Berücksichtigung des statisch unbestimmt gelagerten 
Flügelabschnitts mit Hilfe des Prinzips der virtuellen Kräfte korrigiert die verbesserten 
Masseneinsparungen und Flugleistungen nachträglich. 
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7 Ausblick 
 
Um die mit der Chiozzotto-Methode berechneten Massenverringerungen zu verifizieren, 
können nachträglich FEM-Analysen durchgeführt werden. Dabei können zusätzlich die 
Flattereigenschaften untersucht werden. Die aeroelastische Analyse nach Chiozzotto verzichtet 
hierauf, um die Methode mathematisch einfach zu halten.  
 
Bei der Dimensionierung werden nur die Spannungen betrachtet, nicht jedoch die 
Verformungen. Jede angreifende Last verformt jedoch die elastische Struktur, was wiederum 
die Lastverteilung beeinflussen kann. So könnte es beispielweise sein, dass der Flügel durch 
das Torsionsmoment derart verdreht wird, dass der Einstellwinkel im Flug signifikant ansteigt, 
was sich auf die Auftriebsverteilung auswirkt. Des Weiteren könnte auch der V-Winkel des 
Flügels ungewollt stark ansteigen, was sich auf die Stabilitätseigenschaften des Flugzeugs 
auswirkt. Die Auswirkungen der Verformungen sollten also näher untersucht werden. 
 
Bei den Reichweitenberechnungen gehe ich davon aus, dass neben dem Volumen innerhalb des 
Flügel-BTK auch das Volumen innerhalb des Streben-BTK genutzt wird. Um dies in der 
Realität ausnutzen zu können, muss der Tank innerhalb der Strebenstruktur konstruiert werden. 
Dabei muss insbesondere darauf eingegangen werden, wie der Treibstoff optimal zum 
Triebwerk gepumpt werden kann. 
 
Um die Veränderung der Aerodynamik zu untersuchen, wären Windkanalexperimente 
geeignet. Hier sollte insbesondere die Messung des Gesamtwiderstands im Fokus stehen. Auf 
diese Weise wird auch der Interferenzwiderstand berücksichtigt, den ich in meinen Rechnungen 
vernachlässigt habe. Das Windkanalmodell könnte ausreichend genau Rapid-Prototyping-
Verfahren hergestellt werden. Dabei sollte darauf geachtet werden, dass die Rauhigkeitswerte 
des Modells mit den Rauhigkeiten „echter“ Flugzeugaußenhaut gut übereinstimmen. 
 
Die von mir demonstrierte Nachdimensionierung mit dem PvK berücksichtigt nicht die 
aeroelastischen Effekte, die in der Dimensionierung nach Chiozzotto berücksichtigt werden. 
Eine Implementierung der aeroelastischen Analyse in die Nachdimensionierung würde für noch 
bessere Ergebnisse sorgen. 
 
Zu guter Letzt lässt sich die Genauigkeit der berechneten Werte steigern, indem man die 
Diskretisierung des Rechenmodells erhöht.  
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