DLR-IB-AE-GO-2020-108

Identifizierung dimensionierender
Lastfalle auf Ebene finiter Elemente
an einer Nurflugelstruktur im
Vergleich zur Schnittlastmethode

Bachelorarbeit

Moritz Herberhold

# Deutsches Zentrum
DLR fir Luft- und Raumfahrt






Dokumenteigenschaften

Titel

Betreff
Institut
Erstellt von

Beteiligte

Gepriift von
Freigabe von
Datum
Version

Dateipfad

Identifizierung dimensionierender Lastfalle auf Ebene finiter Elemente an einer
Nurfligelstruktur im Vergleich zur Schnittlastmethode

Bachelorarbeit

Institut fUr Aeroelastik

Moritz Herberhold /1 “aﬁé

Dr.-Ing. Arne VoB3 A’M, (/,b

{
Dr.-Ing. Markus Ritter /ﬁ//”“ K@,
Prof. Dr.-Ing. Wolf Reiner Kriiger /CD Mﬁ/

6. Oktober 2020 / / VV

1.0

D:\work\voss_ar\Projekte\BA_Moritz\Transfer\DLR-IB-AE-GO-2020-108.docx







Moritz Herberhold

Identifizierung dimensionierender
Lastfalle auf Ebene finiter Elemente an
einer Nurfligelstruktur im Vergleich zur

Schnittlastmethode

Bachelorarbeit eigereicht im Rahmen der Bachelorprifung

im Studiengang Flugzeugbau

am Department Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau

der Fakultat Technik und Informatik

der Hochschule fir Angewandte Wissenschaften Hamburg

in Zusammenarbeit mit:

Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt e.V.
Institut fur Aeroelastik

Bunsenstral3e 10

37073 Gottingen

Erstprufer: Prof. Dr.-Ing. Michael Seibel
Zweitprufer: Dr.-Ing. Arne Vol3
Industrieller Betreuer: Kjell Bramsiepe M. Sc.

Abgabedatum: 01.10.2020






Zusammenfassung
Moritz Herberhold

Identifizierung dimensionierender Lastfdlle auf Ebene finiter Elemente an einer
Nurflugelstruktur im Vergleich zur Schnittlastmethode

Stichworte
Dimensionierende Lastfélle, Faserverbundwerkstoffe, Finite-Elemente-Methode,
MULDICON, Nurflugel, Schnittlasten, Schnittlastmethode, Strukturoptimierung,
Versagensindizes, Vorentwurf

Kurzzusammenfassung

Diese Arbeit entwickelt, implementiert und testet eine auf der Finite-Elemente-Analyse
aufbauende Methode zur Identifizierung dimensionierender Lastfalle und vergleicht
diese mit der klassischen Identifizierung durch die Schnittlastmethode. Fir den
Vergleich werden beide Methoden in den Vorentwurfsprozess des Nurfligels
MULDICON implementiert. Es wird vermutet, dass die Schnittlastmethode an der
unbestimmten, flachigen Struktur eines Nurfliigels nicht alle dimensionierenden Lastfalle
erkennt. Dies konnte nicht bestatigt werden, beide Methoden identifizieren alle
dimensionierenden Lastfélle. Jedoch wertet die neue Methode die Lastfélle detaillierter
aus und ist dabei unabhangig von der Form der Struktur. AulR3erdem bietet sie
weitreichende Visualisierungs- und Interpretationsmaglichkeiten, die es beispielsweise
moglich machen, im Vorentwurfsprozess Lastpfade darzustellen und hochbelastete
Strukturbereiche zu erkennen.

Moritz Herberhold

Identification of dimensioning load cases on the level of finite elements on a flying wing
structure in comparison to the cutting loads method

Keywords
Dimensioning load cases, composite materials, finite element method, MULDICON,
flying wing, cutting loads, cutting loads method, structural optimization, failure indices,
preliminary design

Abstract

This thesis develops, implements and tests a method based on the finite element
analysis for the identification of dimensioning load cases and compares it with the
classical identification by the cutting loads method. For the comparison both methods
are implemented into the preliminary design process of the flying wing MULDICON. It is
suspected that the cutting loads method does not identify all dimensioning load cases
due to the indeterminate, planar structure of a flying wing. This could not be confirmed,
both methods identify all dimensioning load cases. However, the new method evaluates
the load cases in more detail and is independent from the shape of the structure. In
addition to this, it offers extensive options for visualization and interpretation, which make
it possible to display load paths and to identify highly loaded structural areas in the
preliminary design process.
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Einleitung

1 Einleitung

Im Rahmen der Projekte Mephisto und Diabolo des Deutschen Zentrums fur Luft- und Raumfahrt
(DLR) wird die unbemannte Nurfligelkonfiguration MULDICON [2] untersucht. Die Projekte
kombinieren verschiedene Disziplinen des Flugzeugbaus, um einen Entwurfsprozess fur die
zukunftige Entwicklung eines Nurfligels zu schaffen. Das Institut fir Aeroelastik des DLRs in
Gottingen beschaftigt sich im  Projekt Mephisto mit dem Vorentwurfsprozess und der
aeroelastischen Modellbildung. Dabei kam die Vermutung auf, dass die zur Bestimmung
dimensionierender Lastfélle Ublicherweise verwendete Schnittlastmethode an
Nurflugelkonfigurationen an ihre Grenzen stoBt. Die komplexen Spannungszustande, welche sich
in den meist flachigen Strukturen niedriger Streckung der Nurflugelkonfigurationen ausbilden,
kdnnen oft nicht durch Schnittlasten reprasentiert werden. Die Bestimmung der dimensionierenden
Lastfalle ist im Vorentwurfsprozess aber entscheidend. Deshalb entwickelt diese Arbeit eine neue
Methode zur Bestimmung dimensionierender Lastfalle und vergleicht diese mit der klassischen
Schnittlastmethode.

Seit Ende des 19. Jahrhunderts existiert das Konzept des Nurfltgels [28]. Ein Nurflugel verfugt
weder Uber gesonderte Hohen- noch Seitenleitwerke. Der gesamte Rumpf des Flugzeuges liegt
innerhalb der Tragflache (siehe Abbildung 1-1). Dies sorgt fir einen geringen Luftwiderstand und
macht es moglich, die Auftriebs- und Gewichtsverteilung optimal aufeinander abzustimmen.
Ingenieure hofften, dass ein solcher Nurfligel schneller und weiter fliegen kénnte als
konventionelle Flugzeuge. Immer wieder versuchten sie sich mit verschiedenen Konzepten [29,34]
an einer solchen Konfiguration, kamen jedoch lange Zeit nicht Uber Prototypen hinaus. Besonders
die geringe Flugstabilitat der Nurfligel sorgte fur Schwierigkeiten. Erst 1989 gelang mit der
Northrop B-2 Spirit [34] die erste serienmaBige Produktion eines Nurflligels. Bei der B-2 standen
allerdings nicht mehr die Geschwindigkeit oder die Reichweite im Fokus, sondern der geringe
Radarquerschnitt. Aufgrund dieser Eigenschaft entstanden in den letzten drei Jahrzehnten vielen
weitere militarische, oft unbemannte Nurfligel. Doch durch die immer gréBeren Bemihungen, den
Beitrag zum menschgemachten Klimawandel zu verringern, riickte der Nurfligel auch in der zivilen
Luftfahrt wieder in den Fokus. Sowohl Boeing als auch Airbus untersuchen mit der X-48 [8] und
dem Projekt MAVERIC [42] Blended-Wing-Body-Konfigurationen und erhoffen sich von diesen eine
gesteigerte Treibstoffeffizienz und geringere Schallemissionen.

Abbildung 1-1 Dreiseitenansicht dreier Nurfligel, Links: Horton H X von 1944 [40], Mitte: Northrop XB-35
von 1947 [43], Rechts: Northrop B-2 Spirit von 1989 [43]
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Deshalb forscht das DLR zurzeit an mehreren Nurfligel-Konfigurationen, unter anderem an der
MULDICON [3]. Die MULDICON wird mit dem parametrischen Vorentwurfsprozess MONA
entwickelt und baut auf der DLR-F19 auf. Die Abkirzung MULDICON steht fir ,, MULti-Dlsciplinary-
CONfiguration”. Es handelt sich um einen vollstandig aus Faserverbund bestehenden Nurfligel mit
einer Spannweite von 15,375 m und einer Fligelflache von 77,8 m2 (siehe Abbildung 1-2).

Der Vorentwurf ist die zweite Stufe des aus Konzeptentwurf, Vorentwurf und Detailentwurf
bestehenden Auslegungsprozesses. Um Rechenkapazitat und Zeit zu sparen, ist es im Vorentwurf
sinnvoll und meist sogar notwendig, die Anzahl der in den Entwurf einflieBenden Lastfalle zu
reduzieren. Deshalb wird versucht, im Vorentwurfsprozess nur dimensionierende Lastfalle [39] zu
betrachten. Ein dimensionierender Lastfall ist ein Lastfall, welcher die Dimensionen eines Teiles der
Struktur bestimmt. Ist es mdglich, alle dimensionierenden Lastfalle zu identifizieren, mussen nur
noch diese in den Entwurfsprozess einflieBen und die Anzahl der zu betrachtenden Lastfélle kann
so stark reduziert werden.

An  Drachenkonfigurationen wird zur Identifizierung dimensionierender Lastfdlle die
Schnittlastmethode [2,37,39] verwendet. Mit Hilfe von Huillkurven identifiziert diese an mehreren
Stellen der Flugzeugstruktur die Lastfalle als dimensionierend, welche die maximalen Schnittlasten
verursachen. Im Gegensatz zu den balkendhnlichen Strukturen hoher Streckung der
Drachenkonfiguration sind bei den komplexen Strukturen geringer Streckung der
Nurfligelkonfigurationen die Lastpfade oftmals nicht eindeutig. Dies flhrt dazu, dass es nicht
maoglich ist, von den Schnittlasten auf die in der Struktur herrschenden Spannungen zu schlieBen.
Ohne Kenntnis Uber diesen Zusammenhang ist die Reprdsentation des sich in der Struktur
ausbildenden Spannungszustandes durch Schnittkrafte eine groBe Vereinfachung, bei der wichtige
Informationen verloren gehen kénnten. Es ist moglich, dass Lastfalle, die nur in lokalen Bereichen
der Nurflligelstruktur dimensionierend sind, aber keine grof3en Schnittlasten erzeugen, von der
Schnittlastmethode Ubersehen werden. Wenn solch ein Lastfall Gbersehen wird, konnte es im
schlimmsten Fall zum unerwarteten lokalen Versagen der Struktur kommen, in jedem Fall wirde
aber die Qualitat des Vorentwurfs sinken. AuBerdem ist es in statisch unbestimmten Teilen der
Struktur, wie beispielsweise dem Rumpfbereich, oftmals gar nicht maoglich, Schnittlasten zu
bestimmen.

Einleitung

Abbildung 1-2 Modell der MULDICON
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Deshalb ist das Ziel dieser Arbeit, eine neue Methode zur Bestimmung dimensionierender Lastfalle
zu entwickeln, zu implementieren und zu testen. Die neue Methode soll auf der Finite-Elemente-
Analyse aufbauen und die Lastfélle direkt aus den Spannungen auf Ebene der finiten Elemente
bestimmen. Dabei soll jedes Element in die Identifizierung einflieBen. Zur Interpretation der
Elementspannungen sollen Faserverbund-Versagenshypothesen verwendet werden. Die Methode
soll an der Nurflugelkonfiguration MULDICON mit einem Set an Mandverlastfalle getestet und mit
der Schnittlastmethode verglichen werden. AuBerdem ist die Methode so umzusetzen, dass sie sich
in den MONA-Vorentwurfsprozess des DLRs einfligt. Der MONA-Vorentwurfsprozess soll dann
genutzt werden, um eine Testoptimierung mit der neuen Methode durchzufihren und diese mit
einer Optimierung unter Verwendung der klassischen Schnittlastmethode zu vergleichen.

Die folgenden Absatze erlautert den Aufbau der Arbeit:

In Kapitel 2 wird zundchst die aktuelle Bestimmung dimensionierender Lastfalle mit der
Schnittlastmethode erlautert. Dann wird auf die Probleme der Methode an Nurfliigeln eingegangen
und es wird eine neue Methode zur Bestimmung dimensionierender Lastfélle auf Ebene der finiten
Elemente entwickelt.

Kapitel 3 beschaftigt sich mit dem MONA-Vorentwurfsprozess und der Modellierung von
Faserverbunden. Zunachst erldutert es den MONA-Vorentwurfsprozess und die drei
Unterprogramme ModGen, MSC.Nastran und den LoadsKernel. Dann geht es naher auf den
Aufbau, den Festigkeitsnachweis und die Modellierung von Faserverbunden ein. Zuletzt erldutert
es die Grundlagen der numerischen Strukturoptimierung.

In Kapitel 4 wird die in Kapitel 2 entwickelten Methode auf Ebene der finiten Elemente am Beispiel
eines generischen Flligels umgesetzt und erprobt. Dabei wird der technische Ablauf der neuen
Methode genauer erldutert.

Die als realitatsnahes Beispiel dienende Nurfligelstruktur der MULDICON und die untersuchten
Manoverlastfalle werden in Kapitel 5 dokumentiert. AuBerdem erklart das Kapitel, wie die neue
Methode zur Bestimmung dimensionierender Lastfdlle in den MONA-Vorentwurfsprozess
eingefigt wird. Dann wird in Kapitel 6 die Methode auf Ebene der finiten Elemente an der
MULDICON getestet, auf Plausibilitat geprift und mit der Schnittlastmethode verglichen. Zuletzt
wird eine Strukturoptimierung der MULDICON mit beiden Methoden durchgefthrt und die
Ergebnisse werden gegentbergestellt.

Zum Abschluss der Arbeit fasst Kapitel 7 die Erkenntnisse zusammen und formuliert einen Ausblick.

Einleitung
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Die aktuelle und die neue Methode zur Bestimmung dimensionierender Lastfélle DLR
2 Die aktuelle und die neue Methode zur Bestimmung
dimensionierender Lastfalle

Dieses Kapitel beginnt mit einer Erlduterung der aktuellen Methode der Bestimmung
dimensionierender Lastfélle aus Schnittlasten und betrachtet dann die Probleme der Methode an
Nurfligeln. Daran anschlieBend wird eine neue Methode zur Bestimmung dimensionierender
Lastfélle auf Ebene der finiten Elemente entwickelt.

2.1 Die aktuelle Bestimmung dimensionierender Lastfalle

Die Bestimmung dimensionierender Lastfélle an konventionellen Konfigurationen erfolgt meist
durch die Schnittlastmethode. Um die Schnittlastmethode zu erldutern und zu diskutieren, ist es
notwendig, Schnittlasten und dimensionierende Lastfélle zu erklaren.

2.1.1Schnittlasten

Zur Erkldrung von Schnittlasten missen zundchst duBere Lasten und Reaktionslasten definiert
werden: Bei duBeren Lasten handelt es sich nach Wright und Cooper [39] um Lasten, die auf die
Struktur wirken. Diese kénnen konstant sein oder zeitlich variieren. Sie lassen sich weiter in drei
Kategorien unterteilen: Diskrete Lasten (Punktlasten) wie Triebwerksschub und Fahrwerkslasten,
Flachenlasten wie Druckverteilungen und Reiblasten, oder Volumenlasten wie Tragheitslasten und
magnetische Krafte. Reaktionslasten, im Deutschen auch Zwangslasten genannt, entstehen bei
einer Zwangsbedingung, welche die Bewegung eines Objektes einschrankt. Nach Newtons erstem
Gesetz und dem Superpositionsprinzip [27] kann ein Objekt nur still stehen, solange die Summe
aller auf das Objekt herrschender Krafte null ist. Dementsprechend muss ein Objekt unter duB3eren
Lasten, dessen Bewegung in eine oder mehrere Wirkrichtungen der duBeren Lasten eingeschrankt
ist, eine Reaktionskraft in diese Richtungen erfahren, welche die duBeren Lasten aufhebt. Ist
zusatzlich die Rotation des Objektes verhindert, muss auch die Summe der Momente null sein und
dementsprechend mussen Reaktionsmomente entstehen. Die Reaktionslasten lassen sich nur aus
Kraft- und Momentengleichgewichten berechnen. Besitzt ein System genauso viele unbekannte
Reaktionskrafte und Momente wie sich Kraft- und Momentengleichgewichte formulieren lassen,
wird es als statisch bestimmt bezeichnet. Besitzt es mehr unbekannte Reaktionslasten als
formulierbare Gleichgewichte, ist das System statisch unbestimmt und die Reaktionslasten lassen
sich nur unter Hinzunahme elastostatischer Zusammenhange bestimmen.
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Zur Beurteilung der Tragfahigkeit einer Struktur ist es notwendig, die Schnittlasten oder inneren
Lasten zu betrachten. Dies sind die Uber die Querschnittsflache verteilten, in der Struktur
herrschenden KraftgréBen, die zu statisch dquivalenten Schnittkraften und Schnittmomenten
zusammengefasst werden [23]. Der Pfad innerhalb der Struktur, entlang dem die Lasten Ubertragen
werden, nennt sich Lastpfad. Die Bestimmung der SchnittgréBen erfolgt, indem nach dem
Schnittprinzip an einem virtuellen Schnitt die Struktur in zwei Uberschaubare Teilsysteme zerlegt
und die Schnittkrafte und Schnittmomente an den Schnittufern eingetragen werden. Dies nennt
sich freischneiden (siehe Abbildung 2-1). Dann werden die Schnittlasten wie Reaktionskréfte aus
Kraft- und Momentengleichgewichten berechnet. Nach Newtons drittem Gesetz [27] mUssen an
zusammengehdrigen Schnittufern betraglich gleichgroBe, aber entgegengesetzte Krafte und
Momente herrschen.

In dreidimensionalen Kérpern werden tblicherweise pro Schnitt drei orthogonale Schnittkrafte und
drei orthogonale Schnittmomente bestimmt. Die Krafte und die Bezugsachsen der Momente liegen
dabei in der Schnittebene oder stehen normal zu dieser. Die Schnittkraft normal zum Schnitt wird
Normalkraft genannt. Die Schnittkrafte in der Schnittebene werden als Querkrafte bezeichnet. Das
Schnittmoment mit der Bezugsachse normal zum Schnitt wird Torsionsmoment genannt, die
anderen beiden werden Biegemomente genannt.

Im Flugzeugbau erhalten die Schnittkrafte die Bezeichnungen F, K, und F, und die Schnittmomente
die Bezeichnungen My, My und M, [37]. Die Bezeichnung und Orientierung der Krafte und
Momente richtet sich dabei meistens nach dem kérperfesten Flugzeugkoordinatensystem. Die x-
Achse dieses Koordinatensystems weist in Heckrichtung, die y-Achse in den rechten Fligel und die
z-Achse nach oben.

Die Finiten-Elemente-Analyse mit MSC.Nastran (Newport Beach, Kalifornien, Vereinigte Staaten)
und der LoadsKernel bestimmen Schnittlasten an sogenannten Monitoring Stations [25] Uber eine
Integration der Knotenkrafte des ausgeschnittenen Teils des Modells.

Die aktuelle und die neue Methode zur Bestimmung dimensionierender Lastfélle
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Abbildung 2-1 Beispielhafte Darstellung der Schnittlasten eines Balkens [9]
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Ein dimensionierender Lastfall ist im Flugzeugbau laut Wright und Cooper [39] ein Lastfall, der die
Dimensionen eines Teils der Flugzeugstruktur diktiert. Dies bedeutet, dass ein dimensionierender
Lastfall in einem Teil der Struktur die maximale Belastung erzeugt und somit die minimal zur
Verhinderung des Versagens der Struktur notwendigen Strukturdimensionen festlegt. Mogliche
Strukturdimensionen wadren beispielsweise Hautdicken oder Rippenabstande. Im selben
Strukturbereich kénnen dabei mehrere Lastfalle unterschiedliche maximale Belastungen erzeugen,
die jeweils andere Strukturdimensionen bestimmen. Beispielsweise kdnnte ein Lastfall in einem
Hautfeld die maximale Drucklast verursachen und so den maximal méglichen Stringerabstand
festlegen, unter dem es nicht zum Beulen des Hautfeldes kommt. Gleichzeitig kdnnte ein anderer
Lastfall im selben Hautfeld die maximale Zuglast erzeugen, welche die minimal mégliche Hautdicke
festlegt, die nicht zum ReiBen der Haut fhrt.

Ist es moglich, alle dimensionierenden Lastfdlle zu identifizieren, mussen ausschlieBlich diese
Lastfalle im Flugzeugentwurf beachtet werden. Alle anderen Lastfalle bestimmen keine der
Strukturdimensionen. Dies senkt den Arbeits- und Zeitaufwand eines Entwurfes. Welche
Belastungen maximal sind und welche Strukturdimensionen von diesen abhdngen ist aber bei
komplexen Strukturen meist nicht eindeutig und das Ubersehen eines dimensionierenden Lastfalls
kann zum unerwarteten Versagen der Struktur fuhren. Nichtsdestotrotz Uberwiegt im
Flugzeugvorentwurf der Vorteil der immensen Zeitersparnis gegenitber dem Risiko, welches
aufgrund der bei der Umsetzung des Entwurfes stattfindenden rigorosen Uberprifung der
Strukturdimensionen gering ist.

Die aktuelle und die neue Methode zur Bestimmung dimensionierender Lastfélle

2.1.2 Dimensionierende Lastfalle
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2.1.3Bestimmung dimensionierender Lastfalle nach der Schnittlastmethode

Nach der Erlduterung von Schnittlasten und dimensionierenden Lastfallen kann nun die
Funktionsweise der Schnittlastmethode erklart werden. Der klassischen Flugzeugvorentwurf nutzt
die Schnittlastmethode [2,3,14,37,39] zur Bestimmung dimensionierender Lastfdlle. Fir die
Schnittlastmethode ist es zunachst notwendig, die Schnittlasten jedes Lastfalls an mehreren tber
die Flugzeugstruktur verteilten Schnitten zu bestimmt. Die Schnittlasten jedes Lastfalls eines
Schnittes werden dann in mehreren zweidimensionalen Graphen dargestellt, wobei jeder Graph
zwei der Schnittlastkomponenten enthalt. Die sich so ergebenden Punktwolken werden mit einer
konvexen Hullkurve (Enveloppe) umgeben (siehe Abbildung 2-2). Alle auf der Enveloppe liegenden
Schnittlasten sind Maximal- und Minimalwerte, und zwar nicht nur einer Schnittlastkomponente,
sondern zweier kombinierter Schnittlastkomponenten. Die Lastfélle, welche die auf der Enveloppe
liegenden Schnittlasten erzeugen, werden als dimensionierende Lastfalle identifiziert. Dieser
Vorgang wird an allen Schnitten wiederholt.

Mochte man alle Kombinationen der sechs Schnittlasten eines Schnittes darstellen, ergeben sich 15
Enveloppen. Nicht in allen Flugzeugbereichen sind alle Schnittlasten relevant, beispielsweise sind
im Fligelbereich nur die Querkraft in Hohenrichtung E,, das Biegemoment M, und das
Torsionsmoment M, entscheidend. Dies reduziert die Anzahl der nétigen Enveloppen in diesem
Bereich auf lediglich drei. Auch bei der Anwendung der Schnittlastmethode in dieser Arbeit werden
nur die drei genannten Schnittlasten betrachtet.

Die Bestimmung der Schnittlasten und das Erstellen der Schnittlastenveloppen ist heutzutage
hochautomatisiert und oftmals, wie beispielsweise beim LoadsKernel (siehe Kapitel 3.1.2), direkt in

die Lastanalyse eingebaut. Die Schnittlastmethode ist in der Lage, tausende Lastfalle in wenigen
Minuten zu verarbeiten.

Dimensionierende
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Abbildung 2-2 Identifizierung dimensionierender Lastfalle nach der Schnittlastmethode
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Die Schnittlastmethode beruht auf jahrzehntelanger Erfahrung und hat sich an klassischen
Drachenkonfigurationen (siehe Abbildung 2-3) sehr bewahrt. Laut Wright und Cooper [39] sind in
den Flugeln hoher Streckung und dem schlanken Rumpf solcher Konfigurationen die Lastpfade
eindeutig und es kann direkt von den Schnittlasten auf die in der Struktur herrschenden
Spannungen geschlossen werden. AuBerdem kann man bei neuen Entwdrfen kritische Stellen meist
vorhersagen und die Schnitte der Schnittlastmethode direkt in diese Stellen legen. Hierdurch ist mit
hoher Sicherheit davon auszugehen, dass die Schnittlastmethode alle dimensionierenden Lastfalle
erkennt.

An gedrungenen oder flachigen Flugzeugkonfigurationen wie den Nurfligelkonfigurationen (siehe
Abbildung 2-3) koénnte die Schnittlastmethode an ihre Grenzen stoBen. An den komplexen
Strukturen geringer Streckung der Nurfligelkonfigurationen sind die Lastpfade meist nicht
eindeutig und dementsprechend ist auch der Schluss von den Schnittlasten auf die Spannungen
innerhalb der Struktur nicht mdéglich. Weiterhin sind die Strukturen gerade im Rumpfbereich
oftmals mehrfach unbestimmt, die Reprdsentation des dort herrschenden komplexen
Belastungszustandes durch wenige auf der Fliigelmittelachse liegende Schnittlastkomponenten ist
eine extreme Vereinfachung, bei der viele entscheidende Informationen verloren gehen kénnten
[39]. Auch kann bei Nurfligelkonfigurationen nicht auf lange Erfahrung zurlickgegriffen werden.
Kritische Stellen innerhalb der Struktur sind im Vorentwurf meist unbekannt und die Schnitte der
Schnittlastmethode k&nnen nicht auf diese angepasst werden. AuBerdem ist es in statisch
unbestimmten Teilen der Nurfliigelkonfigurationen, wie beispielsweise dem Rumpfbereich, oftmals
gar nicht mdéglich Schnittlasten zu bestimmen. Insgesamt koénnte dies dazu fuhren, dass die
Schnittlastmethode Lastfalle Ubersieht, die nur lokal dimensionierend sind, was die Qualitat eines
mit Hilfe der Schnittlastmethode erstellten Vorentwurfes stark senken wurde.

Die aktuelle und die neue Methode zur Bestimmung dimensionierender Lastfélle
2.1.4Probleme der Schnittlastmethode

Abbildung 2-3 Links: Airbus A340 als Beispiel einer klassischen Drachenkonfiguration [41], Rechts:
MULDICON als Beispiel einer Nurfligelkonfiguration
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Um die vermuteten Mangel der Schnittlastmethode nadher zu untersuchen und letztendlich zu
umgehen, entwickelt Huxel [14] 2019 drei neue Verfahren zur Identifizierung dimensionierender
Lastfélle und vergleicht sie mit der Schnittlastmethode. Die Verfahren basieren weiterhin auf der
Identifizierung der Lastfélle durch Enveloppen und betrachten auch weiterhin Schnitte der Struktur.
Allerdings werden dabei keine Schnittkrafte betrachtet, sondern die Knotenkrafte, Elementkrafte
und Elementdehnungen der direkt am Schnitt gelegenen Elemente und Knoten. Um die Anzahl der
Enveloppen zu senken, wird die geschnittene Struktur in mehrere Bereiche eingeteilt und alle
Elemente und Knoten dieser Bereiche werden gemeinsam betrachtet. Dabei werden die Element-
und Knotenkrafte eines Bereiches jeweils addiert und die Elementdehnungen gemittelt. Die Krafte
und Dehnungen werden mit MSC.Nastran bestimmt.

Die Verfahren unter Verwendung der Knotenkrafte und Elementdehnungen funktionieren und
identifizierten bis zu dreimal so viele Lastfalle wie die Schnittlastmethode. Beide Verfahren sind in
der Lage, die in der Evaluierung durch Beulwerte, Elementenergien und Versagensindizes als
Jkritisch” identifizierten Lastfalle zu erkennen. Allerdings werden diese Lastfalle auch von der
Schnittlastmethode identifiziert. Das Verfahren unter Verwendung der Elementkrafte ist aufgrund
einer Koordinatentransformation ungenauer und aufwendiger als das Verfahren unter
Verwendung der Knotenkrafte und sollte deshalb laut Huxel nicht genutzt werden. Insgesamt
kommt Huxel zu dem Schluss, dass die weiteren von den neuen Methoden identifizierten Lastflle
einen Mehrwert darstellen, die Schnittlastmethode aber zumindest an dem untersuchten Schnitt
ausreichend ist. Sie schlagt vor, die neuen Methoden und die Schnittlastmethode an weiteren
Flugzeugmodellen zu testen, um sicherzugehen, dass die Schnittlastmethode auch dort
ausreichende Ergebnisse liefert. Huxels Erkenntnisse sind flr diese Arbeit sehr relevant, da die
Themen nahe beieinander liegen und beide Arbeiten die Nurfligelkonfiguration MULDICON
untersuchen.

Die aktuelle und die neue Methode zur Bestimmung dimensionierender Lastfélle
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2.2 Bestimmung dimensionierender Lastfdlle auf Ebene der finiten
Elemente

Aufgrund der méglichen Probleme der Schnittlastmethode und der nicht eindeutigen Ergebnisse
der Untersuchungen Huxels [14] entwickelt und untersucht diese Arbeit eine weitere alternative
Methode zur Identifizierung dimensionierender Lastfélle.

Die neue Methode baut auf der Finite-Elemente-Methode (FEM) auf und soll die Lastfalle direkt aus
den Spannungen auf Ebene der finiten Elemente identifizieren. Zunachst werden durch eine Finite-
Elemente-Analyse fUr jeden Lastfall alle Spannungen in jedem Element berechnet. Aus diesen
Spannungen und den Materialeigenschaften des Elements werden mit Hilfe einer passenden
Versagenshypothese Versagensindizes berechnet. Die Methode vergleicht die Versagensindizes
aller Lastfalle innerhalb eines Elements und der Lastfall, welcher den elementweit maximalen
Versagensindex erzeugt, wird als dimensionierender Lastfall identifiziert. Dieser Vorgang wird in
allen Elementen des Modells wiederholt und die als dimensionierend identifizierten Lastfalle werden
gesammelt (siehe Abbildung 2-4). Ob ein Lastfall in nur einem oder in mehreren Elementen als
dimensionierend identifiziert wird, spielt keine Rolle. Die neue Methode wird im Folgenden als
Methode auf Ebene der finiten Elemente bezeichnet.

1 1 4 8 \
Lastfall 1: F1=0,08 Als dimensionierend
rall 2 Fi= Maximaler Fl identifizierte

Lastfall 2: FI=0,65 bei Lastfall 4 \!\ 1 Lastfélle:
Lastfall 3: FI=0,34 — Lastfall 1
Lastfall 4: FI=0,89 3 @ Lastfall 3
Lastfall 5: FI=0,47 : Lastfall 4

. Lastf‘all 4 Ist Lastfall 8
Lastfall 6: FI=0,78 dimensionierend L~
Lastfall 7: FI=0,15 /a/ 3
Lastfall 8: FI=0,73

FE-Schalenelemente

Abbildung 2-4 Schematische Darstellung der Identifizierung der dimensionierenden Lastfalle auf Ebene der
finiten Elemente

Die Methode auf Ebene der finiten Elemente sollte gegenliber Schnittlastmethode einige Vorteile
bieten: Der Hauptvorteil ist, dass die in der Struktur herrschenden Spannungszustande direkt in die
Ermittlung der dimensionierenden Lastfalle einflieBen und nicht vorher zu Schnittlasten abstrahiert
werden. Weiterhin wird durch den Austausch der Identifizierung der Lastfalle anhand von
Enveloppen durch die Identifizierung anhand von Versagenshypothesen eine rein graphische
Identifizierung durch die physikalische Interpretation der tatsachlich herrschenden
Spannungszustande ersetzt. AuBerdem sollte die Methode allgemeingultiger sein, da die Qualitat
der Ergebnisse nicht mehr von der ,Balkenahnlichkeit” der Struktur abhangt. Die Betrachtung jedes
Elements sollte zusatzlich dazu fuhren, dass die Methode auch nur lokal dimensionierende Lastfélle
erkennt. Dadurch sollte sich die Anzahl der identifizierten Lastfélle erhéhen. Insgesamt sollte die
Identifizierung dimensionierender Lastfalle detaillierter, physikalischer und realitatsnaher werden.
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Auch entfallt die Platzierung und Modellierung von Schnitten und die bei Huxels Methoden
notwendige Einteilung eines Schnittes in mehrere Bereiche. Die Darstellung der elementweise
dimensionierenden Lastfalle und der elementweise maximalen Versagensindizes kénnte auBerdem
interessante Einblicke in das Verhalten der Struktur geben und eventuell sogar Lastpfade sichtbar
machen. Der maximale Versagensindex, bei dem ein Lastfall identifiziert wurde, kénnte auch eine
Aussage Uber die Relevanz des Lastfalls ermdglichen.

Jedoch sind auch bereits mégliche Nachteile erkennbar: Rein technisch sollte die Methode
umsetzbar sein, es missen aber in jedem Fall groBe Datenmengen berechnet, verarbeitet und
interpretiert werden. Dadurch kénnte die Methode sehr aufwendig werden und lange
Rechenzeiten bendétigen. Auch koénnte die alleinige Identifizierung des Lastfalls, der den
elementweise maximalen Versagensindex erzeugt, problematisch sein, da, wie in Kapitel 2.1.2.
beschrieben, mehrere Lastfélle im selben Strukturbereich dimensionierend sein konnen. Wird einer
dieser Lastfalle nicht erkannt und flieBt dementsprechend auch nicht in den Vorentwurf ein, sinkt
die Gesamtqualitat des Vorentwurfs und im schlimmsten Fall kann es zu einem unerwarteten
Versagen der Struktur kommen. Die mogliche nicht vollstandige Identifizierung aller
dimensionierender Lastfalle kann sich auch auf die Konvergenz der Optimierung auswirken.
Madglich ware, dass nach jeder Optimierungsiteration ein anderes Set dimensionierender Lastfalle
erkannt wird, wobei keines der Sets alle tatsachlich dimensionierenden Lastfalle enthalt. Die
Optimierungsergebnisse jeder Iteration kénnten sich stark unterscheiden und eine Konvergenz der
Ergebnisse hinauszégern oder verhindern (siehe in Kapitel 4.5 und 6.3). Ein weiterer Nachteil der
Methode ist, dass sie nur an aus Schalenelementen bestehenden Modellen umsetzbar ist.

Die hier vorliegende Arbeit setzt die Methode auf Ebene der finiten Elemente um und erprobt sie
anhand eines generischen Fligelmodels und der Nurfligelkonfiguration MULDICON. Es werden
Mandverlastfalle untersucht und die Ergebnisse werden mit den Ergebnissen der
Schnittlastmethode verglichen. Sowohl die MULDICON als auch das generische Fligelmodell
bestehen aus Faserverbunden. Faserverbundwerkstoffe machen es méglich, die Methode noch zu
erweitern, da hier fUr jede Schicht innerhalb jedes Elements die Spannungen berechnet werden
kénnen und dementsprechend auch fur jede Schicht ein dimensionierender Lastfall bestimmt
werden kann. Aufgrund der unterschiedlichen Ausrichtungen und des anisotropen
Materialverhaltens der Einzelschichten ist es wahrscheinlich, dass die verschiedenen Schichten
innerhalb eines Elements unterschiedliche Lastflle als dimensionierend identifizieren. Somit kénnte
sich ein noch differenzierteres Bild der dimensionierenden Lastfalle ergeben. Jedoch ist es auch
notwendig, eine groBere Datenmenge zu verarbeiten. Diese Arbeit bestimmt die
dimensionierenden Lastfalle sowohl elementweise als auch schichtweise und vergleicht die
Ergebnisse. Zur Differenzierung der Vorgehensweisen werden die Methoden im Folgenden als
schichtweise Methode und als elementweise Methode bezeichnet.

Die aktuelle und die neue Methode zur Bestimmung dimensionierender Lastfélle
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3 Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung
von Faserverbunden

Zur Umsetzung der Methoden auf Ebene der finiten Elemente ist es zunachst notwendig, den
MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden zu verstehen. Dieses Kapitel
erklart erst den Ablauf und die Funktionsweise des MONA-Vorentwurfsprozesses und fihrt dann
die theoretischen Grundlagen der Modellierung von Faserverbunden und der numerischen
Strukturdimensionierung auf.

3.1 Parametrischer Vorentwurfsprozess MONA

Zur Auslegung der MULDICON-Nurfltigelkonfiguration wird der parametrische Vorentwurfsprozess
MONA [2,20,38] verwendet. Dieser DLR-interne Prozess setzt sich aus den drei Programmen
ModGen, MSC.Nastran und dem LoadsKernel zusammen. Abbildung 3-1 zeigt den Prozessablauf.
Vor Beginn bendtigt der Prozess eine Geometrie und Lastdefinition. ModGen generiert mit Hilfe
der Geometriedaten ein parametrisches Finite-Elemente-Modell (FE-Modell) und ein
Aerodynamikmodell. Danach beginnt ein iterativer Ablauf. Die parametrischen FE- und
Aerodynamikmodelle gehen zusammen mit den Lastendefinitionen in die Lastanalyse des
LoadsKernels ein. Der LoadsKernel berechnet die auf die Struktur wirkenden Mandver- und
Boenlasten. Die Lasten und ein ebenfalls von ModGen generiertes Optimierungsmodell flieBen in
die Strukturdimensionierung mit der MSC.Nastran SOL200 ein. Die dimensionierte Struktur besitzt
nun andere Steifigkeiten und Massen, dies sorgt fir kleine Anderungen der in der Struktur
herrschenden Lasten. Dementsprechend muss der LoadsKernel die Lasten erneut berechnen und
es muss eine weitere Iteration durchgefihrt werden. Der iterative Prozess wird beendet, sobald ein
Modell gefunden wurde, dessen Masse sich Uber mehrere Iterationen nur noch geringfligig andert.
Die folgenden Unterkapitel erldutern die Einzelschritte genauer.

Modell Last
Definition Definition
Modellgenerierung Externe
ModGen Lasten

FEM-Netz Lastanalyse

C Aero-Netz / LoadsKernel

Lasten
Krafte und Momente

Strukturdimensionierung

MSC.Nastran SOL200

Endversion

Abbildung 3-1 Ablauf des Vorentwurfsprozesses MONA [2]
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ModGen [2,20,38] ist ein DLR-internes Tool, welches es ermdglicht, parametrische FE-Modelle zu
gegebenen Flugzeugkonfigurationen zu erstellen. Dem Tool muss die duBere Geometrie der
Flugzeugkonfiguration, wie z.B. der Grundriss und die Fligelprofile, in Form von Bulk-Data-Cards
Ubergeben werden. Diese Karten sind im ModGen-User's-Manuel [18] definiert und dhneln den
von MSC.Nastran verwendeten Inputkarten. Auch die Geometrie der in den Fligeln liegenden
Biegetorsionskasten, die Materialeigenschaft, die Dimensionen der Treibstofftanks und die Position
von Systemmassen wird in Bulk-Data-Cards Ubergeben. ModGen nutzt diese Eingabedaten, um
mittels analytischer Funktionen die Flugzeuggeometrie in einem FE-Modell nachzubilden. Zusatzlich
ist die Software in der Lage, eine Vielzahl anderer Modelle zu erzeugen (siehe Abbildung 3-2).
Beispielsweise kann sie Massenmodelle erstellen, die sowohl die Strukturmassen als auch die
Systemmassen enthalten und letztere mit starren RBE-3-Elementen an die Struktur anbinden. Fir
Flugel, Leitwerke und Rumpf kdnnen aerodynamische Gitter zur Verwendung im aerodynamischen
Panel-Verfahren generiert werden. Auch die Erstellung von Optimierungsmodellen ist méglich. Die
zu optimierenden Strukturteile und die Anzahl und Zuordnung der Optimierungsvariablen sind
dabei frei wahlbar. Alle Modelle werden in von MSC.Nastran lesbarer Form ausgegeben. Fir viele
der von MSC.Nastran ausflihrbaren Rechnungen kann ModGen alle notwendigen Daten

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

3.1.1ModGen

generieren.
a) Profiles b) 3d Wing Geometry c) Aerodynamic Model d) Engine / Pylon Model
™ g (DLM) ‘ EEEEH -7/.“ =
e) Wingbox Geometry 0) CRM Detailed FEM (143094 DOFs) g/ f) Fuselage FEM _—

/ >

g) Wingbox FEM

j) Interface Modeling

k) Fuel Model m) Optimization Model n) Mass Model Win

Abbildung 3-2 Mit ModGen erstellte Simulations- und Optimierungsmodelle am Beispiel der FERMAT-
Konfiguration [20]

i) Non-Loadcarrying FEM
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Der LoadsKernel [37] ist in der Lage, die auf eine Flugzeugstruktur wahrend vorbestimmter
Flugmandver herrschenden Lasten zu berechnen. Hierfir bendtigt der LoadsKernel ein
aerodynamisches und ein strukturelles Gitter, sowie die Steifigkeits- und Massenmatrizen des
Flugzeugs. AuBerdem ist es notwendig, die zu untersuchenden Flugmandéver festzulegen. Der
LoadsKernel besteht, wie in Abbildung 3-3 dargestellt, aus den drei Prozessschritten PRE, MAIN
und POST. Die Schritte mUssen aufeinander folgend ausgefthrt werden, sind aber auch einzeln
startbar. Dies ermdglicht es, nach Anderungen, die nur einzelne Schritte betreffen, nicht die
gesamte Rechnung wiederholen zu mussen.

Ste|fgke|tsmatr|x
Struktur-Gitter Aero-Gitter
Massenmalrlx

LoadsKernel
PRE 4 jie g’ JL

Schwerpunktanalyse Kopplung VLM & DLM

|

Modalanalyse

Elgenmoden
< CG, Mges & lcg ) <K0pplungsmatrl><> < Ale >

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

3.1.2 LoadsKernel

MAIN L . .
Zeitsimulation Trimrechnung
(Bbenanalyse) ’ (Mandéveranalyse)
I Last
Definition
Dyn2Stat %réﬁe und Momen9
T
POST —
Dlmen5|or1|erende Schnittkrafte
Lastfalle
Monitoring
I Stations
Darstellung {
& Ausgabe Lasten )

Abbildung 3-3 Prozessdarstellung des LoadsKernel [2]
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Der PRE-Prozess liest alle nétigen Daten ein und fihrt diese zusammen. Er ist so ausgelegt, dass die
von ModGen generierten Daten direkt eingelesen werden kénnen. Aus der Massenmatrix wird der
Schwerpunkt, die Gesamtmasse und das Massentragheitsmoment bestimmt. Danach berechnet
eine Modalanalyse die Eigenmoden und erstellt generalisierte Massen- und Steifigkeitsmatrizen.
Dies muss fir jede Massenkonfiguration wiederholt werden. Aus dem Aerodynamikmodell wird far
jede Machzahl mit Hilfe der Vortex-Lattice-Methode und der Double-Lattice-Methode [39] eine
Matrix mit aerodynamischen Einflusskoeffizienten  berechnet. AuBerdem wird eine
Kopplungsmatrix aufgebaut, welche die Aerodynamikknoten mit den Strukturknoten verbindet.
Alle Daten werden zusammengefihrt und in einer gemeinsamen Datei abgespeichert.

Der MAIN-Prozess benétigt zusatzlich zu den Daten des PRE-Prozesses die Definition der zu
untersuchenden Mandver-Lastfélle. Eine solche Definition kann eine Vielzahl an Parametern
enthalten, beispielsweise die Flughohe, die Fluggeschwindigkeit, die Massenkonfiguration und die
Beschleunigung. Aus diesen gesetzten Parametern wird ein getrimmter Flugzustand berechnet. So
widrde z. B., wenn ein 2,5 g-Pull-Up-Manover bei gegebener H6he und Geschwindigkeit untersucht
werden soll, die zugehorige Nickrate berechnet werden. Nun berechnet der LoadsKernel die Lasten
fr das getrimmte Flugzeug. Bei einer Boenuntersuchung werden einzelne Zeitschritte als statische
Lastfalle betrachtet, von denen die Lastfalle mit den extremsten Werten ausgesucht werden. Erneut
werden alle Daten in einer Datei abgespeichert.

Der POST-Prozess bendétigt nur die vom MAIN-Prozess bereitgestellte Datei. Im POST-Prozess
werden die Ergebnisse evaluiert, visualisiert und exportiert. Zunachst werden die Schnittlasten
geplottet und dann bestimmt die Schnittlastmethode die dimensionierenden Lastfalle aus den Plots
(siehe Kapitel 2.1). Die Plots werden anschlieBend in Form einer PDF-Datei ausgegeben. Die Krafte
und Momente der einzelnen Lastfalle werden in mit MSC.Nastran kompatiblen FORCE- und
MOMENT-Karten geschrieben und in einer Datei geblndelt abgespeichert. Es ist einstellbar, ob nur
die dimensionierenden Lastfalle oder alle Lastfalle ausgegeben werden sollen [2].

Eine genauere Beschreibung der Funktionsweise des LoadsKernels und der zugrunde liegenden
Theorie befindet sich im Forschungsbericht von VoB [37].

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

3.1.3MSC.Nastran

Als  Finite-Elemente-Programm wird im MONA-Prozess MSC.Nastran von MSC.Software
(Newport Beach, Kalifornien, USA.) verwendet. MSC.Nastran bietet eine Vielzahl an Solutions (SOL)
genannter Analysemoglichkeiten. Der MONA-Prozess wendet drei dieser Solutions an: Die fir die
Rechnungen des LoadsKernels nétigen Steifigkeits- und Massenmatrizen berechnet die
Modalanalyse SOL103. Die numerische Designoptimierung wird mit SOL200 durchgefihrt, diese
wird genauer in Kapitel 3.5 erklart. Als Drittes wird die statische Analyse SOL101 verwendet, um
die Optimierungsergebnisse zu tberprifen und die Spannungen und Verschiebungen innerhalb
der Struktur zu berechnen. In dieser Arbeit wurde die Nastran-Version 2018.2 verwendet und zur
Visualisierung MSC.Patran 2018. Eine genaue Dokumentierung der MSC.Nastran-Analysen und
Eingabebefehle befindet sich im Quick Reference Guide [25].
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Faserverbundwerkstoffe [26,32] werden im Flugzeugbau aufgrund ihrer erheblich besseren
massebezogenen strukturmechanischen Leistungsfahigkeit genutzt. Zunachst kamen sie nur in
niedrig belasteten Sekunddrstrukturen zum Einsatz, heutzutage werden aber auch wichtige
Primarstrukturen wie Rimpfe oder Biegetorsionskasten aus Faserverbund gefertigt.

Faserverbunde setzen sich synergetisch aus den zwei untrennbar miteinander verbundenen
Komponenten Faser und Matrix zusammen [11]. Die hochfesten Fasern Ubertragen die
mechanischen Lasten und werden dabei von der Matrix gestitzt, fixiert und geschiitzt. Die so
erreichbaren Werkstoffeigenschaften sind weit auBerhalb des fir die Einzelkomponenten
Mdglichen. Die Anisotropie der Faserverbundwerkstoffe ermdglicht die belastungsoptimierte
Auslegung von Strukturen. Im Leichtbau verwendet man aufgrund der geringen Dichte meist Faser-
Kunststoff-Verbunde (FKV).

Fur die Fasern [26] wird im Flugzeugbau Aramid, Glas oder Kohlenstoff verwendet, da diese
Materialien hohe spezifische Eigenschaften aufweisen [11]. Moglich sind aber auch Metallfasern,
Naturfasern oder andere Kunstfasern. Die Fasern sind nur wenige Mikrometer dick, weisen aber in
Langsrichtung hohe Festigkeiten auf. Sie sind in Faserrichtung maBgeblich fur die mechanischen
Eigenschaften des Faserverbundes. Man unterscheidet weiter zwischen Endlosfasern (Filamente)
und endlichen Fasern (Stapelfasern), wobei im Leichtbau meist Endlosfasern zu finden sind.

Die Aufgaben der Matrix [11,32] sind vielseitig: Sie fixiert die Fasern in der gewdinschten
Anordnung, sie Ubertragt die Lasten in und zwischen den Fasern, sie stitzt unter Drucklast
stehende Fasern und verzogert so das Knicken dieser und sie schitzt die Fasern vor chemischen
und mechanischen Einflissen oder Strahlung. AuBerdem tragt sie die Schubbeanspruchungen und
die Beanspruchungen quer zur Faser. All diese Anforderungen erfillen bei Faser-Kunststoff-
Verbunden entweder spezielle Duroplaste wie Epoxid- oder Vinylharze, oder Thermoplaste wie
Polyamid oder Polypropylen [26]. Wahrend die Polymerketten eines Thermoplasten lediglich von
Van-der-Waals-Kraften zusammengehalten werden, bilden Polymerketten eines Duroplasten
irreversible chemische Bindungen aus (siehe Abbildung 3-4). Dies fihrt dazu, dass Duroplaste
hohere Festigkeiten, Steifigkeiten und Bruchdehnungen besitzen und hitzebestandiger sind.
Thermoplaste hingegen bieten Vorteile bei der Verarbeitung. Sie sind beliebig oft erweich- und
schmelzbar und dadurch sogar schwei3bar.

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

3.2 Faserverbundwerkstoffe

amorph teilkristallin

Duroplaste (Duromere) Thermoplaste (Plastomere)
Raumnetzmolekuie Fadenmolekile

Abbildung 3-4 Schematische Darstellung der Molekularstruktur von Plastomeren [7]
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Faser und Matrix lassen sich in unterschiedlichster Form kombinieren. Die Fasern kénnen in
Geweben, Geflechten oder unidirektional angeordnet sein. AuBerdem koénnen Kurzfasern far
maoglichst isotrope Eigenschaften ungeordnet in die Matrix eingebracht werden. Die hdchsten
Steifigkeiten und Festigkeiten sind mit unidirektional angeordneten und gleichmaBig in der Matrix
verteilten Endlosfasern maéglich (siehe Abbildung 3-5), allerdings nur in Faserrichtung. Quer zur
Faser besitzen solche sogenannten UD-Schichten [26] bis zu zwei GréBenordnungen geringere
Steifigkeiten und Festigkeiten. Die mechanischen Eigenschaften einer UD-Schicht sind von den
Eigenschaften der Fasern und der Matrix und den jeweiligen Volumenanteilen abhangig [32].

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

Abbildung 3-5 Schematische Darstellung einer UD-Schicht [32]

Einzelne UD-Schichten kédnnen zu Laminaten kombiniert werden. Ein solches Laminat lasst sich
durch unterschiedliche Dicke und Anordnung der Einzelschichten auf die zu erwartende Belastung
anpassen. Im Flugzeugbau werden Laminate aus UD-Schichten in schalenférmigen
Strukturbauteilen verwendet. Hierbei werden meist 0°-, 90°- und +45°-Schichten kombiniert,
wobei der Winkel jeweils die Verdrehung der Faserrichtung zur Langsrichtung angibt (siehe
Abbildung 3-6). In solchen oft auch als Flugzeugbaulaminat bezeichneten Mehrschichtverbunden
(MSV) Ubertragen die 0°-Schichten die Krafte in Langsrichtung, die 90°-Schichten die Querkréafte
und die +45°-Schichten die Schubkrafte.

00
+45°
—45°
I0° Y
900 —_‘——__—-—_——- W
— 45° ////\\\\\\\\\\\\\
Figonel \\\\\\\\\\\\\\\\\\y
v

Abbildung 3-6 Aufbau eines [0° +45° -45° 90°]s-Flugzeugbaulaminates [16]

Zur Definition einer Laminatkonstruktion ist eine Vielzahl an Variablen notwendig. Es muss die
Anzahl der Schichten und die Schichtreihenfolge gegeben sein, auBerdem muss fur jede
Einzelschicht die Dicke, die Faserrichtung, das Faser- und Matrixmaterial sowie der
Faservolumengehalt gegeben sein. Fir die Notation der Schichtreihenfolge, Schichtanzahl und
Faserrichtung kann folgende Schreibweise verwendet werden [13]:

[0° +45° -45° 90° 90° -45° +45° 0°]

Moritz Herberhold 29



i DLR

Die Winkel geben hierbei die Verdrehung der Faserrichtung der Einzelschichten zur Hauptrichtung
des Laminates an. Bei symmetrischen Laminaten kann die Schreibweise durch ein S im Index
verklrzt werden [13]:

[0° +45° -45° 90°]s

Um die mechanischen Eigenschaften des Mehrschichtverbundes zu charakterisieren, bedient man
sich der klassischen Laminattheorie [32] (Classical Laminate Theorie, CLT). Sie bietet die
Madglichkeit, vom Elastizitatsgesetz der Einzelschichten auf das Elastizitatsgesetz des Laminates zu
schlieBen. Des Weiteren ermdglicht sie den Ruickschluss von den Dehnungen und Verzerrungen des
Laminats auf die Dehnungen, Verzerrungen und Spannungen innerhalb der Einzelschichten. Dafur
werden einige Annahmen getroffen: Es wird davon ausgegangen, dass das Laminat ddnn ist und
jede Einzelschicht sich ideal linear elastisch verhalt und ideal mit den Nachbarschichten verklebt ist.
AuBerdem wird von einem ebenen Spannungszustand ausgegangen. Die CLT betrachtet ein
infinitesimales Element, welches parallel zur Mittelebene orientiert ist und Einzelschichten
konstanter Dicke besitzt. Zunachst wird die Schichtsteifigkeitsmatrix in Faserrichtung der
Einzelschicht Q fir jede Einzelschicht nach Gleichung (3-1) aufgestellt. Hierflr ist der
Elastizitatsmodul parallel zur Faser E; und quer zur Faser E, sowie die Querkontraktionszahlen
vy, und vy und der Schubmodul G, jeder Einzelschicht notwendig.

[ E, vy By ]
0
1=vy vy 1T—=v-vy

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

_ | _
Q=1 v E E, 0 | (-1

[T—vi vy T—vy vy
0 0 Gy

Die lokalen Schichtsteifigkeitsmatrizen Q mussen nun nach Gleichung (3-2) mit Hilfe des

Verdrehungswinkels der Einzelschicht aj in globale Schichtsteifigkeitsmatrizen g umgewandelt

werden.
Q =TT-Q'T (3-2)
=% = = =
mit
c? s? sc
T=| s c? —sc (3-3)
—2sc 2sc c?—s?
mit
s = sinay (3-4)
C = cos @y (3-5)
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Aus den globalen Schichtsteifigkeitsmatrizen Q , den Dicken der Einzelschichten t, und dem
=k

Abstand der Oberkante der Einzelschicht zur Mittelebene des Laminats z, lassen sich die

Dehnsteifigkeitsmatrix A (Gleichung (3-6)), die Kopplungsmatrix B (Gleichung (3-7)) und die

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

Biegesteifigkeitsmatrix D (Gleichung (3-8)) bestimmen.

-N'lg . 3-6
2218 o w0

o[- Zyyr T 2
= o — = 3-7
2= 28, v >

2
k=1

R

Diese drei Matrizen kénnen nun zur ABD-Matrix kombiniert werden. Die ABD-Matrix verknipft die
Kraftflisse ny, n, und ny, und Momentenflisse m,, m, und m;, des Laminates mit den globalen
Dehnungen €2, €2 und 2, und Verzerrungen «?, k9 und x?,:

0
ny A11 Az A3zr Byy By By g})
np A1z Azz Asy By By Bi gg
N2 | _ A1z Az Aszz Biz By Bssz| | V12 (3-9)

my Bi1 Bz1 B3y Dig Dy D3y | K?

mz/ Biz Byz Bzz D1z Dy D32J K

M12 Bis Byz Bzz Diz Dz Dss K9,

Aus den globalen Dehnungen und Verzerrungen des Gesamtverbundes kann nun auf die lokalen
Dehnungen der Einzelschichten g;, &, und y4, geschlossen werden:

& 5{) Kf
& |=(& |-z k3 (3-10)
V12 V?z K?z

Aus den lokalen Dehnungen kann wiederum unter Einbeziehung der Schichtsteifigkeiten auf die
lokalen Spannungen geschlossen werden (siehe Abbildung 3-7).

Verzerrungsverlauf des

Scheibenverzerrungen Plattenverzerrungen :
Scheiben-Plattenelements

Verteilung der

Verzerrungsverteilung ¥, =
Schichtsteifigkeiten

Spannungsverteilung

Abbildung 3-7 Zusammenhang zwischen den Verzerrungen und Spannungen innerhalb eines MSV [32]
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Ein Festigkeitsnachweis [4,30] dient dazu, die Tragfahigkeit eines Bauteils in einem beliebigen
raumlichen Spannungszustand zu bestimmen. Diese Arbeit betrachtet nur diinne Schalenelemente,
sogenannte Flachentragwerke. Bei solchen Flachentragwerken sind die Spannungen mit
Kraftwirkung in der Schichtebene a1, a5, T1, deutlich gréBer als die Spannungen mit Kraftwirkung
in Dickenrichtung o3, 743, 7,3 (siehe Abbildung 3-8). Deshalb kann der rdumliche
Spannungszustand bei Flachentragwerken auf einen ebenen Spannungszustand, welcher nur oy,
o, und 7, enthalt, reduziert werden.

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

3.3 Festigkeitsnachweis von Faserverbunden

Abbildung 3-8 Spannungen auf einer UD-Schicht [30]

Zur Bestimmung der Tragfdhigkeit eines aus isotropem Material bestehenden Bauteils in einem
beliebigen ebenen Spannungszustand wird nach einer Festigkeitshypothese [10] eine
Vergleichsspannung oy berechnet, die mit der maximal zuldssigen Spannung g, verglichen wird.
Solange die Vergleichsspannung oy kleiner als die zuldssige Spannung oy, ist, bleibt das Bauteil
tragfahig. Haufig verwendete Festigkeitshypothesen sind die Normalspannungshypothese oder die
VON MISES-Hypothese.

Bei Faserverbundwerkstoffen ist die Bestimmung der Tragfahigkeit deutlich komplexer. Hierfir
verantwortlich sind zwei Faktoren: Einerseits die sich stark unterscheidenden mechanischen
Eigenschaften des Matrixsystems und der Fasern innerhalb einer UD-Schicht [32]. Andererseits die
aufgrund der verschiedenen Orientierungen sehr unterschiedlichen Beanspruchungen der
Einzelschichten [30].

Diese unterschiedlichen Beanspruchungen der Schichten sorgen daflr, dass nicht der
Gesamtverbund als Ganzes versagt, sondern ein sukzessives Versagen der Einzelschichten
stattfindet. Auch ist es mdoglich, dass trotz des Versagens einzelner UD-Schichten der
Gesamtverbund seine Tragfahigkeit beibehalt. Insgesamt ist es dadurch notwendig, jede UD-
Schicht auf Versagen zu prifen [30]. Weiterhin kann es passieren, dass die Schichten selbst nicht
versagen, es aber zur Delamination der Schichten untereinander kommt. Dies widerspricht der in
der CLT getroffenen Annahme der idealen Verklebung und wird deshalb vernachlassigt.
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Fur die UD-Schichten muss zwischen zwei grundlegenden Versagensarten differenziert werden:
Faserbruch und Zwischenfaserbruch [32]. Faserbruch wird durch sehr hohe faserparallele
Beanspruchungen erzeugt und trennt die Fasern quer zur Langsrichtung. Je nach Beanspruchung
kdnnen zwei Arten des Faserbruches auftreten. Unter faserparalleler Zugbeanspruchung kommt es
zum Riss der Fasern (siehe 1 in Abbildung 3-9), wahrend faserparallele Druckbeanspruchung meist
zum Knicken der Fasern fuhrt (siehe 2 in Abbildung 3-9). Zwischenfaserbruch findet innerhalb der
Matrix oder an der Matrix-Faser-Grenzflache statt. Der hierbei entstehende Riss verldauft parallel zu
den Fasern und durchtrennt meist die gesamte UD-Schicht. Zwischenfaserbruch ereignet sich bei
faserquerer Beanspruchung und bei Schubbeanspruchung. Wichtig ist, dass Zwischenfaserbriiche
bei deutlich niedrigeren Beanspruchungen auftreten. Auch hier muss zwischen verschiedenen
Arten des Zwischenfaserbruches unterschieden werden. Wahrend es bei faserquerer Zugbelastung
zu einem Riss parallel zur Wirkebene der Belastung kommt (siehe 3 in Abbildung 3-9), tritt bei
Querdruck kein direktes Druckversagen, sondern ein Schubversagen auf. Diese sorgt daflr, dass
die Bruchebene nicht parallel zur Wirkebene steht, sondern um 53° verdreht ist (siehe 4 in
Abbildung 3-9). Zu vermuten ware die Bruchebene bei 45°, da unter diesem Winkel die maximale
Schubbeanspruchung herrscht. Jedoch wirkt auf die Bruchflache eine Querdruckkomponente,
welche den Bruch durch ,innere Reibung” erschwert. Deshalb ergibt sich der Bruch bei einem
steileren Winkel mit schwacherer Querdruckkomponente. Die Schubbeanspruchung besitzt zwei
Wirkebenen, das Schubversagen tritt aber immer parallel zur faserparallelen Wirkebene auf (siehe
5 in Abbildung 3-9).

Diese unterschiedlichen Versagensarten sorgen daflr, dass bei jeder Beanspruchung andere
Festigkeiten erreicht werden. In Tabelle 3-1 sind die Beanspruchungen mit den dazugehdrigen
Festigkeiten aufgelistet.

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

Abbildung 3-9 Versagensarten von UD-Schichten [30]
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Tabelle 3-1 Beanspruchungen mit zugehériger Festigkeit

Bezeichnung Beanspruchung Festigkeit
Zugfestigkeit parallel zur Faserrichtung o X
Druckfestigkeit parallel zur _

- oj X
Faserrichtung
Zugfestigkeit quer zur Faserrichtung o} Y
Druckfestigkeit quer zur Faserrichtung oL Y.
Schubfestigkeit T /T 5]

Mit Hilfe dieser Festigkeiten lasst sich die Tragfdhigkeit einer UD-Schicht allerdings nur beurteilen,
solange die Schicht rein durch eine der Beanspruchungen belastet wird. Um nun die Tragfahigkeit
einer UD-Schicht unter beliebiger ebener Beanspruchung zu beurteilen, missen sogenannte
Versagenskriterien herangezogen werden. Diese Versagenskriterien berechnen aus den
Festigkeiten und Spannungen der UD-Schicht einen Versagensindex. Sobald dieser Index 1 oder
mehr betrdgt, sagen die Kriterien ein Versagen voraus [2]. Die meisten Versagenskriterien
beschreiben dabei keinerlei physikalische Zusammenhange, sondern versuchen lediglich aus
Messdaten mathematische Zusammenhange abzuleiten [13].

Die folgenden Unterkapitel gehen naher auf einige der Versagenskriterien ein. Zur Visualisierung
der Versagenskriterien werden die dazugehoérigen Versagenskorper dargestellt. Diese Korper
werden in einem dreidimensionalen Koordinatensystem dargestellt, die Koordinatenachsen bilden
die drei Spannungen des ebenen Spannungszustandes. Bei allen Spannungszustanden innerhalb
des Korpers tritt nach dem jeweiligen Kriterium kein Versagen auf, wahrend fir alle
Spannungszustande auBerhalb des Kdérpers ein Versagen prognostiziert wird. Zur Berechnung der
Versagenskorper werden die Materialdaten der UD-Schicht des Mephisto-Projekts verwendet. In
diese Materialdaten wurde bereits ein Sicherheitsfaktor von 2 und der Limit-Load-Faktor von 1,5
eingerechnet (siehe Tabelle 3-2).
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Tabelle 3-2 Materialdaten der im Projekt Mephisto verwendeten UD-Schicht [2]

Bezeichnung Symbol Wert
Elastizitatsmodul parallel zur Faserrichtung E, 155000 MPa
Elastizitatsmodul quer zur Faserrichtung E, 8500 MPa
Querkontraktionszahl parallel senkrecht VL 0,3
Querkontraktionszahl senkrecht parallel vy 0,016
Schubmodul Gy 3700 MPa
Zugfestigkeit parallel zur Faserrichtung X 833 MPa
Druckfestigkeit parallel zur Faserrichtung X 250 MPa
Zugfestigkeit quer zur Faserrichtung Y, 16,67 MPa
Druckfestigkeit quer zur Faserrichtung Y, 66,67 MPa
Schubfestigkeit S 25 MPa
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Das Maximalspannungskriterium [1] geht davon aus, dass die Einzelschicht versagt, sobald eine der
Spannungen die zugehdrige Festigkeit Uberschreitet. Die Schicht versagt also, sobald eine der
Bedingungen (3-11) bis (3-15) erfillt ist:

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

3.3.1 Maximalspannungskriterium

0q > 1

X, > (3-11)
01
- <-1 (3-12)
C

0y > 1

v, = (3-13)
(] < 1

Y, S (3-14)
T12

—2=>1 3-15
S (3-15)

Das  Maximalspannungskriterium  berlcksichtigt  keinerlei  Interaktion  zwischen  den
Spannungskomponenten und liefert deshalb nur bei reinen Belastungen genaue Ergebnisse.
Dennoch wird es oft wegen seiner Einfachheit genutzt. Es ergibt sich ein quaderférmiger
Versagenskorper, dessen Seiten parallel zu den Koordinatenebenen stehen (siehe Abbildung 3-10).
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Abbildung 3-10 Versagenskorper des Maximalspannungskriteriums [2]
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Das Maximaldehnungskriterium [1] leitet sich aus dem Maximalspannungskriterium ab, nur
verwendet es die Dehnungen und Verzerrungen. Aus diesen werden mit Hilfe des jeweiligen
Elastizitats- oder Schubmoduls die Spannungen berechnet. Erneut wird das Versagen vorhergesagt,
sobald eine der Bedingungen (3-16) bis (3-20) zutrifft:

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

3.3.2 Maximaldehnungskriterium

61)'51 >1 (3-16)
61);CE1 <-1 (3-17)
Ezl;th > (3-18)
GZ;CEZ <-1 (3-19)
yl';' Y (3-20)

Das Maximaldehnungskriterium ist nicht identisch zum Maximalspannungskriterium, da die
Querkontraktion mit einflieBt. Es berlcksichtigt also in begrenztem MaBe die Interaktion zweier
Spannungskomponenten. Dennoch flhrt es weiterhin zu einer ungenauen Einschatzung der
Schichtfestigkeiten. Es ergibt sich ein prismatischer Versagenskdrper (siehe Abbildung 3-11).
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Abbildung 3-11 Versagenskorper des Maximaldehnungskriteriums [2]
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3.3.3 HILL-Kriterium

1947 entwickelte Hill [12] eine Versagenskriterium flr anisotrope Metalle:

2 2 2
0y 01°02 0 T3

— — +=+==>1 3-21
X? Xlz2 yz §2 ( )

Dieses Versagenskriterium berlcksichtigt die Interaktion der beiden Normalspannungen a; und o,.
Es ist deutlich konservativer als das Maximalspannungs- und das Maximaldehnungskriterium. Da
Hill sein Kriterium flr Metalle entwickelt hat, machte er bewusst keine Unterscheidung zwischen
Zug- und Druckfestigkeiten. Um das HILL-Kriterium auf Faserverbunde zu Ubertragen, wird deshalb
meistens eine zusatzliche Fallentscheidung eingefiihrt. Je nach Belastung werden unterschiedliche
Festigkeiten fur X, Y und X;, eingesetzt (siehe Tabelle 3-3). [25]

Tabelle 3-3 Fallentscheidung fir das HILL-Kriterium

00 >0A0,>0 0, <0A0, <0 0, >0A0,<0 0, <0Ad, >0
X =X X=X X =X X=X
Y=Y Y=Y, Y =Y. Y=Y
X2 = X¢ X1 = X¢ X12 = X¢ X12 = X¢

Wenn die Fallentscheidungen bericksichtigt werden ergibt sich ein aus vier Ellipsoiden
zusammengesetzter Versagenskorper (siehe Abbildung 3-12). Dieser Versagenskorper liegt
komplett innerhalb des Versagenskorpers des Maximalspannungskriteriums (siehe Abbildung
3-10).
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Abbildung 3-12 Versagenskorper des HILL-Kriteriums [2]
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Auf Hill aufbauend, entwickelte Hoffman [13] 1967 ein Versagenskriterium fur spréde orthotrope
Materialien (siehe Formel (3-22)). Dabei beriicksichtigte er von Beginn an die Maoglichkeit
unterschiedlicher Zug- und Druckfestigkeiten und validierte sein Kriterium mit Experimenten an
Faserverbundwerkstoffen.

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

3.3.4AHOFFMAN-Kriterium

2 . 2 _ _ 2
0y —01°02 02 Xe =X Yo% 112

+ . +—=>1 3-22
Xe Xy YooY X Xe T Yooy, 02 = 322

52

Da keine Fallentscheidungen nétig sind, bildet sich hier ein aus einem Ellipsoiden bestehender
Versagenskorper. Im Vergleich mit dem Versagenskorper des HILL-Kriteriums (siehe Abbildung
3-12) reicht der HOFFMAN-Versagenskorper (siehe Abbildung 3-13) deutlich weiter in den Zug-
Zug- und Druck-Druck-Bereich und ist dementsprechend in diesen Bereichen progressiver.
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Abbildung 3-13 Versagenskorper des HOFFMAN-Kriteriums [2]
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3.3.5TSAI-WU-Kriterium

1971 wurde mit dem TSAI-WU-Kriterium [36] ein weiters Versagenskriterium veréffentlicht. Dieses
Kriterium dhnelt dem HOFFMAN-Kriterium stark, lediglich der hier unter dem F;,-Faktor
zusammengefasste Teil unterscheidet sich[3].

F11'0-12+F22'O-22+2'F12'0-1'0-2+F55'Tf2+F1'0-1

(3-23)
+F2'O'2 21
mit
F ! 3-24
n =y (3-24)
F,, = ! 3-25
2=y, (3-25)
Fy, = 1 ! (3-26)
T2 XX Yo Y,
1
FSS=_2 <3'27)
S
1 1
Fp=——— (3-28)
X Xc
1 1
F,=——— (3-29)
2Ty Y

Das TSAI-WU-Kriterium bildet auch einen ellipsoiden Versagenskérper (siehe Abbildung 3-14). Der
Versagenskorper ahnelt dem Versagenskdrper des HOFFMAN-Kriteriums, wird aber vom F; ,-Faktor
in der a;-0,-Ebene verdreht. Dies zeigt, dass das TSAI-WU-Kriterium im Zug-Zug- und Druck-Druck-
Bereich progressiver ist als das HOFFMAN-Kriterium, wahrend es im Zug-Druck-Bereich
konservativer ist.
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Abbildung 3-14 Versagenskorper des TSAI-WU-Kriteriums [2]

3.3.6 PUCK-Kriterium

Das PUCK-Kriterium [30] gibt nicht nur an, ob es zum Versagen kommt, sondern auch zu welcher
Art von Versagen es kommt. Dabei beruht es nicht nur auf der mathematischen Beschreibung von
Testergebnissen, sondern wird direkt von physikalischen Bruchphanomenen hergeleitet. Es kann
zwischen zwei Arten des Faserbruches und drei Arten des Zwischenfaserbruches differenzieren.
Zum Faserbruch kommt es, wenn die in Gleichung (3-30) formulierte Bedingung eintritt. In die
Bedingung gehen zusatzlich zu den bereits in den anderen Versagenskriterien verwendeten
Faktoren die Querkontraktionszahl der Fasern v, ¢, der Elastizitatsmodul der Fasern E;¢ und der
mittlere VergréBerungsfaktor mq ¢ ein. Der mittlere VergroBerungsfaktor m, ¢ beriicksichtigt dabei,
dass sich aufgrund der unterschiedlichen Elastizitatsmodule von Faser und Matrix die
Querspannung o, unterschiedlich auf beide Komponenten verteilt. Fir den Fall, dass der Faktor A
(siehe Formel (3-31)) groBer null ist, kommt es zum Riss der Fasern. Ist A kleiner null, kommt es
zum Versagen durch Faserknicken.

Faserbruch:
l _ _ . ﬂ . . X:thUI'AZO (3_30)
1=3 ["1 (Vl" Viif " Mo f E"f) "2] mit: {X =—X.fird<0
Mit:
— - . E" .
A=o01— |V —Vir Mg B 02 (3-31)
If

Laut Puck kann es je nach Belastung zu drei Arten des Zwischenfaserbruches kommen und deshalb
muss auch je nach Belastung ein anderes Bruchkriterium angewandt werden (siehe Abbildung
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3-15). Wenn Querzug herrscht, kommt es zu Modus A (Gleichung (3-32)). Der Bruch verlauft in
Dickenrichtung und wird entweder vom Querzug, dem Schub oder einer Kombination beider
verursacht. Unter Querdruck koénnen, je nachdem, welche Belastungsart Uberwiegt,
unterschiedliche Versagensarten auftreten. Uberwiegt die Schubbelastung, kommt es zu Modus B
(Gleichung (3-33)). Auch hier verlauft der Bruch in Dickenrichtung und wird prioritar durch die
Schubbelastung verursacht. Uberwiegt der Querdruck, kommt es zu Modus C (Gleichung (3-34))
und es bildet sich ein schrager Druckbruch, der zum Aufgleiten der Bruchsticke fihren kann. Dieses
Aufgleiten kann zur Delamination mit den Nachbarschichten fuhren und ist in jedem Fall zu
vermeiden. [32]

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

Modus B Modus A

o o go o | o o o o
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oA > Ll o2 R, g, >0
; o, <0A < |—= z=
T12 T12¢ 792 T2,

Abbildung 3-15 Zwischenfaserbruchmodi nach dem PUCK-Kriterium [32]

Zur Berechnung der Puck’schen Zwischenfaserbruchkriterien sind erneut einige bisher noch nicht
verwendete Faktoren notwendig. Beispielsweise sind die Neigungsparameter p nétig. Diese
koénnen, wenn der Bruchwinkel chp bekannt ist, berechnet werden oder missen nachgeschlagen

werden [32]. Daraus lésst sich dann der ebenfalls notwendige Bruchwiderstand der Wirkebene Rf,
berechnen.

Zwischenfaserbruch:
Modus A:
1<\/(Tﬂ)z+<1—p—i”-Y>2-(2)2+p—i"-o firo, >0 (3-32)
A s ) \y s 2R
Modus B:
2
1< \/(Tsﬁ)z + (p%"-02> +pTi"-02 firo, <0 A TGTZZ < ijzlc (3-33)
Modus C:
T 2 on2| o RY
1< [(—2 a fph)) + (ﬁ) ] (_;2) fiir o, < 0 A é > Tll;c (3-34)
Mit:
{ i (3-35)

RA = ———
2014 p6)
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Das Tool zur Umsetzung der Methode auf Ebene der finiten Elemente berechnet separat die
Versagensindizes aus den von MSC.Nastran bestimmten Schichtspannungen. MSC.Nastran selbst
berechnet auch Versagensindizes, welche allerdings nicht ausgelesen werden. Alle Kriterien bis auf
das PUCK-Kriterium sind in das Tool implementiert. Fir die Auswertung der MULDICON und des
generischen Fltgels wird jedoch nur das HILL-Kriterium verwendet, da es nach den Untersuchungen
Bramsiepes [2] das konservativste der implementierten Kriterien ist.

Das PUCK-Kriterium ist nicht in MSC.Nastran implementiert, kann aber in das Tool implementiert
werden und somit in der Methode auf Ebene der finiten Elemente verwendet werden. Hierfir
mussen jedoch wie in Kapitel 3.3.6 beschrieben die Neigungsparameter bekannt sein. Diese sind
far die UD-Schicht des Mephisto-Projektes [2] nicht definiert und deshalb wird auf eine
Implementierung des PUCK-Kriteriums verzichtet.

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

3.3.7 Anmerkung

3.4 Finite Elemente Modellierung von Faserverbunden

Die Finite-Elemente-Methode [15,21] ist ein numerisches Verfahren zur Ldsung physikalischer
Problemstellungen. Sie hat ihren Ursprung und ihr groBtes Anwendungsfeld in der
Strukturmechanik, kann aber auch auf eine Vielzahl anderer physikalischer Probleme angewandt
werden. Das Funktionsprinzip beruht auf einer Unterteilung des zu untersuchenden Kérpers in
einfache Elemente endlicher GréBe, die sogenannten ,finiten Elemente”. Die finiten Elemente
werden durch Knoten definiert und sind untereinander Uber gemeinsame Knoten verbunden. Fir
jedes Element wird eine Ansatzfunktion formuliert, die in eine partielle Differentialgleichung
eingeht und zusammen mit physikalischen Randbedingungen ein |6sbares Gleichungssystem
ergibt.

In der Strukturmechanik beruhen die partiellen Differentialgleichungen auf dem Prinzip der
virtuellen Verrickungen [33]. Dies ermdglicht es aus den Lasten, den Materialeigenschaften, der
Geometrie und den Randbedingungen eines Kérpers die im Kérper herrschenden Verformungen
und Spannungen zu berechnen. Die exakte Funktionsweise ist in [15] beschrieben. Im Folgenden
wird naher auf die Modellierung von Faserverbundlaminaten in der FEM mit MSC.Nastran
eingegangen.

In MSC.Nastran ist es mdglich, Faserverbundlaminate sowohl mit dreidimensionalen als auch mit
zweidimensionalen Elementen zu modellieren. Alle in dieser Arbeit betrachteten Modelle enthalten
nur zweidimensionale Elemente, weshalb auch nur auf diese eingegangen wird.

Zur Modellierung von Faserverbundlaminaten werden meistens Schalenelemente verwendet.
Schalenelemente sind drei- oder viereckige, zweidimensionale Elemente, die sich zwischen drei,
vier, sechs oder acht Knoten im Raum aufspannen. Jeder Knoten besitzt drei rotatorische und drei
translatorische Freiheitsgrade. Die Dicke der Elemente wird nicht modelliert, sondern lediglich als
Eigenschaft hinterlegt. Schalenelemente sind in der Lage, Krafte sowohl in der Ebenen des Elements
als auch quer zu dieser aufzunehmen. In MSC.Nastran kénnen Faserverbundlaminate mit den fur
Schalen Ublichen Elementen modelliert werden, dies sind CQUAD4-, CQUADS-, TRIA3-, und TRIA6-
Elemente. Da die einzelnen Faserverbundschichten sehr diinn sind und direkt aufeinander liegen,
ist es nicht notwendig, sie einzeln zu modellieren. Alle Schichten des Laminates kénnen zu einem
gemeinsamen Schalenelement zusammengefasst werden. Um von den Eigenschaften der
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Einzelschichten auf die Eigenschaften des Laminates zu schlieBen, wird die CLT (siehe Kapitel 3.2)
verwendet.

Der Aufbau des Laminates, also die Anzahl, Dicke, Orientierung und Reihenfolge der
Einzelschichten, werden als Eigenschaften des Schalenelements modelliert. MSC.Nastran definiert
diese Eigenschaften mit PCOMP-Karten. Eine PCOMP-Karte ist einer beliebigen Anzahl an
Elementen zugeordnet. In diesen Karten wird fur jede Schicht die Dicke, die Orientierung und das
Material festgelegt. Fur das Gesamtlaminat legt die Karte die Lage der Referenzebene innerhalb
des Laminates, das Gewicht pro Flache und die anzuwendende Versagenshypothese fest. Mogliche
Versagenshypothesen sind das Maximaldehnungskriterium, sowie die HILL-, HOFFMANN-, und
TSAI-WU-Kriterien (siehe Kapitel 3.3). Die Materialeigenschaften der Einzelschichten werden in
MAT8-Karten definiert. Eine MAT8-Karte kann, dhnlich wie die PCOMP-Karte, einer beliebigen

Anzahl von Schichten zugeordnet werden. Sie definiert die Elastizitdtsmodule in Faserrichtung E|

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

und quer zur Faser E, , den Schubmodul in Elementebene G, sowie die Querschubmodule und
die Querkontraktionszahl v;;. AuBerdem konnen die maximal zuldssigen Spannungen in
Faserrichtung X, und X., quer zur Faser Y; und Y. und in Schubrichtung S festgelegt werden.

Das Preprocessing schliet mit Hilfe der klassischen Laminattheorie, wie in Kapitel 3.2 beschrieben,
aus den Eigenschaften und der Anordnung der Einzelschichten auf die mechanischen Eigenschaften
des Gesamtlaminates. Die Eigenschaften werden zwischengespeichert und kénnen in MAT2- und
PSHELL-Karten ausgegeben werden. MAT2-Karten dienen zur Definition der Materialeigenschaften
anisotroper Materialien und PSHELL-Karten sind die Standardkarten zur Definition der
Eigenschaften von Schalenelementen. Die Finite-Elemente-Analyse selbst betrachtet nur noch die
Gesamteigenschaften des Laminates und bestimmt auch nur die Dehnungen und Verzerrungen in
der Ebene des Schalenelements. Aus den Dehnungen und Verzerrungen wird dann, wie auch in
Kapitel 3.2 beschrieben, auf die Dehnungen der Einzelschichten geschlossen, aus denen wiederum
mit Hilfe der elastischen Eigenschaften der Einzelschichten die Spannungen in diesen berechnet
werden. Es ist auch méglich, die mechanischen Eigenschaften des Mehrschichtverbundes direkt in
Form von PSHELL- und MAT2-Karten zu definieren. Dann ist allerdings eine Betrachtung der
Spannungen und Dehnungen innerhalb der Einzelschichten nur mit zusatzlichem Postprocessing
maoglich. [24,25]

3.5 Strukturdimensionierung

Die Strukturdimensionierung ist ein Prozess, der dazu dient, automatisiert optimale Werte fir
festgelegte Struktureigenschaften zu ermitteln.

Zur Strukturdimensionierung setzt diese Arbeit einen gradientenbasierten
Optimierungsalgorithmus ein. Hierfir erhdlt das Dimensionierungsproblem eine mathematische
Formulierung mit dem Ziel der Minimierung der Zielfunktion f. Die allgemeine mathematische
Formulierung lautet, nach Klimmek [21]:

Min {f(g) lg(X) < 0Ax, <x< xo} (3-36)

Die Restriktionen g mussen dabei kleiner 0 bleiben und die Entwurfsvariablen x missen zwischen

den unteren und oberen Grenzwerten x, und x, liegen. In dieser Arbeit ist die zu minimierende
Zielfunktion das Strukturgewicht des Flugzeuges. Die Entwurfsvariablen sind die Dicken der Haute,
Holme und Rippen, die von den maximal und minimal méglichen Hautdicken begrenzt werden. Als

44 Moritz Herberhold



i DLR

Restriktionen dienen aus den herrschenden und maximal zuldssigen Spannungen berechnete
Versagensindizes. Abbildung 3-16 zeigt den in Eschenauer [5] und Klimmek [21] dargestellten

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

Ablauf eines Optimierungsprozesses:

Optimal-
entwurf

_neu

Startentwurf

X5

konstante
Analyseparameter
Y,

Optimum? X Entwurfsmodell
; x>y
Optimierungsmodell v
Optimierungs- Sensitivitits- Simulations-
algorithmus |[€—— analyse < verfahren
Min(f) - x** Vf.Vg vy o
Swer g
Auswelr lf:modell -
r—» f.8

Abbildung 3-16 Optimierungsschleife gradientenbasierter Optimierungsalgorithmen [21]

Der Optimierungsalgorithmus beginnt mit einem beliebigen Startentwurf und den zugehdérigen
Startentwurfsvariablen x,. Zunachst wird ein mathematischer Zusammenhang zwischen den
Entwurfsvariablen x und den Analysevariablen y hergestellt. Die Analysevariablen sind die
tatsachlichen Strukturparameter, wie z.B. die Wanddicken der Haute, Holme und Rippen. Von einer
Entwurfsvariable kann dabei eine Vielzahl von Analysevariablen abhdangen. Zu den Analysevariablen
kommen die konstanten Analyseparameter y.. Diese stellen alle unveranderlichen Teile, wie hier
die Lasten oder Positionen der Knoten und Elemente, des Modells dar. In einem
Simulationsverfahren, hier eine statische FE-Analyse, werden die Zustandsvariablen r berechnet.
Diese Zustandsvariablen sind beispielsweise Spannungen, Dehnungen, Versagensindizes oder auch
das Gewicht einzelner Elemente. Das Auswertemodell berechnet nun daraus den Zielfunktionswert
f, hier das Strukturgewicht, und die Restriktionswerte g. Die Restriktionswerte berechnen sich in
den hier durchgefihrten Optimierungen aus den Versagensindizes FI:

g=1-FI<0 (3-37)

Moritz Herberhold 45



i DLR

Die Sensitivitatsanalyse berechnet die Gradienten Vf und Vg der Zielfunktion und der Restriktionen
bezlglich der Entwurfsvariablen x. Aus den Gradienten und Werten der Zielfunktion f und der
Restriktionen g ermittelt der Optimierungsalgorithmus einen neuen Wert x™¢% fdr die
Entwurfsvariable. Danach wird die Konvergenz gepriift. Liegt die absolute und relative Anderung
der Zielfunktion unter einem vorher festgelegten Grenzwert und sind alle Restriktionswerte kleiner
0, ist die L&ésung konvergiert und ein Optimum gefunden. Ist dies nicht der Fall, wird eine weitere
lteration der Optimierungsschleife durchgefihrt. Ob es sich bei dem gefundenen Optimum um ein
globales oder lokales Optimum (siehe Abbildung 3-17) handelt, kann mit nur einer Optimierung
nicht beurteilt werden. Mehrere Optimierungen mit unterschiedlich Startentwurfen sind hier
notwendig. Fihren alle Startentwirfe zum selben Optimum, ist es sehr wahrscheinlich, dass es sich
um ein globales Optimum handelt. Aufgrund der hohen Anzahl an Variablen ist es moglich, dass
sich ein flaches Optimum ausbildet, dies bedeutet, dass eine Vielzahl sich &hnelnder
Optimalentwdrfe existiert.

f(x) 4

Der MONA-Vorentwurfsprozess und die Modellierung von Faserverbunden

lokales Optimum

globales flaches Optimum

T T P X

Abbildung 3-17 Darstellung eines lokalen und eines globalen flachen Optimums
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4 Identifizierung dimensionierender Lastfalle am Beispiel
eines generischen Flugels

Um die Umsetzbarkeit der Methoden auf Ebene der finiten Elemente zu tberprifen, wird in diesem
Kapitel zunachst eine Voruntersuchung an einem generischen Fligel durchgefihrt. Es wird ein
generischer Fligel verwendet, da hier keine unerwarteten Spannungsspitzen auftreten sollten. Die
Schnittlastmethode und die Methoden auf Ebene der finiten Elemente missten identische Lastfalle
als dimensionierend identifizieren. Die Methoden auf Ebene der finiten Elemente sollten aber ein
deutlich differenzierteres Bild der tatsachlichen Belastung liefern. Die folgenden Unterkapitel
beschreiben die Schritte und Ergebnisse der Voruntersuchung.

4.1 Modellaufbau mit ModGen

Zunachst muss ein Modell des zu untersuchenden Fligels aufgebaut werden. Fir die
AuBengeometrie wird sich grob an der Cessna 172 [35] orientiert. Der Fligel besitzt eine
Halbspannweite von 4 mund teilt sich in zwei Segmente auf (siehe Abbildung 4-1). Das erste
Segment ist ein 1,7 m langer Rechteckfligel mit einer Tiefe von 1,3 m. Das zweite Segment ist ein
2,3 m langer Trapezfligel, dessen Tiefe zur Fligelspitze hin auf 0,9 m abnimmt. Beide Segmente
besitzen ein NACA-0012-Profil. Dies ist ein symmetrisches Profil mit einer Dicke von 12 %.
Innerhalb des Fligels liegt ein zweiholmiger Biegetorsionskasten. Der Vorderholm liegt bei 30 %
der Fllgeltiefe des ersten Flligelsegments und lauft gerade bis zur Fllgelspitze durch. Der
Hinterholm liegt in beiden Segmenten bei 70 % der Fliigeltiefe und weist am Ubergang vom ersten
Segment zum Zweiten einen Knick auf.

| 1,7m 2,3m

0,9m
1,3m 1.

Abbildung 4-1 Skizze des generischen Fligels mit Segmentnummerierung und Vorder- und Hinterholm in
Blau

Zunachst wird ein Strukturmodell des Fligels mit ModGen erzeugt. ModGen ist ein im Institut fur
Aeroelastik von Thomas Klimmek entwickeltes Tool, welches in der Lage ist, alle fir den Vorentwurf
bendtigten parametrischen Simulations- und Optimierungsmodelle zu erstellen [19]. Es kann z.B.
Geometriemodelle, Massenmodelle und Aerodynamikmodelle generieren. Fir Strukturmodelle
erstellt ModGen ein FE-Modell fir das Programm MSC.Nastran. In diesem Fall beschreibt das
Strukturmodell nur den Biegetorsionskasten.

Der Biegetorsionskasten ist mit zehn Innenrippen und zwei Endrippen verstarkt. Die Rippen werden
mit durchnummeriert, beginnend mit der Innersten (siehe Abbildung 4-2). Die Hautfelder sind
zwischen den Rippen und Holmen aufgespannt und in Langsrichtung mit Stringern verstarkt.
AuBerdem sind die Holme und Rippen mit Balkenelementen versteift. Die Hohe des
Flugelinnenkastens wird automatisch so bestimmt, dass er innerhalb des NACA-0012-Profils liegt.
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Jedes Hautfeld, jede Rippe und jeder Holmabschnitt wird von 2x2 CQUADA4-Elementen modelliert.
Fur die Balkenelemente und Stringer werden CBAR-Elemente verwendet. Insgesamt enthalt das FE-
Modell 224 CQUADA4-Elemente und 180 CBAR-Elemente. Die Anzahl der Elemente ist bewusst
klein gewahlt, um die Rechenzeiten gering und das Modell méglichst Gbersichtlich zu halten. Fur
die Uberprifung der Umsetzbarkeit der Methode auf Ebene der finiten Elemente ist das Modell
ausreichend.

1. 2. 3 4, 5. 6. 7. 8. 9. 10. 11. 12.
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Abbildung 4-2 Draufsicht auf das Strukturmodell des generischen Fllgels

Die Ober- und Unterhaut besteht aus einem achtschichtigen Faserverbund mit einer Gesamtdicke
von 2 mm. Alle UD-Schichten besitzen eine Dicke von 0,25 mm und befinden sich, bezogen auf
die Flugellangsachse, in einer [0°,90°,+45°-45°s Anordnung (siehe Abbildung 4-3). Die
verwendeten UD-Schichten entsprechen der Standard-UD-Schicht des Mephisto Projektes (siehe
Tabelle 3-2). Im FE-Modell wird der Laminataufbau in PCOMP-Karten abgespeichert, wahrend die
Eigenschaften der UD-Schicht als MAT8-Karte hinterlegt werden. Die Ober- und
Unterhautelemente erhalten die Element-IDs 11010001 bis 11010088. Die genaue Position der
Elemente ist in Abbildung 4-2 abgebildet.

0° 0,25mm
90° 1 0,25mm
+45° 1 0,25mm
, -45° 1 0,25mm
o -45° 1 0,25mm
+45° -1 0,25mm
90° -1 0,25mm
o° i 0,25mm

Abbildung 4-3 Laminataufbau der Ober- und Unterhaut

Auch die Rippen und Holme bestehen aus Faserverbund. Bei ihnen wird aber der Laminataufbau
nicht modelliert. Stattdessen werden die Materialeigenschaften aufsummiert und in PSHELL-Karten
abgespeichert, diese entsprechen der ABD-Matrix in der klassischen Laminattheorie. ModGen
erzeugt auch die Lagerbedingungen fir die spatere MSC.Nastran-Rechnung. Alle Punkte der
innersten Rippe werden Uber ein RBE2-Element fest eingespannt. AuBerdem erzeugt ModGen in
jeder Rippe einen Lasteinleitungspunkt, der Gber ein RBE3-Element die eingeleiteten Lasten auf die
Rippe verteilt. Zusatzlich ist in jeder Rippe ein Monitoring-Point, der es ermdglicht, die Schnittlasten
an den Rippenpositionen auszulesen. Fir die Schnittkrafte summiert dieser alle Knotenkrafte der
rechts der Rippe liegenden Knoten auf. Die Schnittmomente werden aus den Knotenkraften und
den Abstanden zum Monitoring-Point bestimmt.

Mit dem vollstandig aufgebauten Modell kann nun eine Strukturanalyse mit MSC.Nastran
durchgefiihrt werden.
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Vor der Strukturanalyse mit MSC.Nastran missen die auf den Fltigel wirkenden Lasten festgelegt
werden. Daflr werden sieben synthetische Lastfélle definiert, die sich grob aus Ublichen
Flugmandvern ableiten (siehe Tabelle 4-1).

Identifizierung dimensionierender Lastfalle am Beispiel eines generischen Flligels

4.2 Strukturanalyse mit MSC.Nastran

Tabelle 4-1 Untersuchte Lastfalle mit zugehdérigen Flugmanévern

Flugmandver Lastfall Lasten
2,5 g-Pull-Up-Mandéver 2 25F,
2,4 g-Pull-Up-Mandver 3 24F,
-1,0 g-Push-Down-Manover 4 —-1,0 F,
-0,9 g-Push-Down-Manover 5 —09E,
Normalflug 6 1,0 F,
Ruderausschlag nach unten 7 L1E — M,
Ruderausschlag nach oben 8 09F + M,

Die Lastfélle 2 bis 6 sind so ausgelegt, dass nur 2 und 4 dimensionierend sein sollten, da 3, 5 und
6 gleiche, aber betraglich kleinere Versionen der Manéver 2 und 4 sind. Ob die Lastfélle 7 und 8
dimensionierend sind, kann im Voraus nicht abgeschatzt werden.
In den Lastfallen treten zwei Belastungsarten auf: Die Auftriebskraft E, und das Torsionsmoment
M,. Die Auftriebskraft F, entspricht dabei betraglich ungefahr der halben Gewichtskraft einer
Cessna C172, wéhrend das Torsionsmoment M, einem Zehntel der Auftriebslast mit der Halfte der
Flugeltiefe als Hebelarm entspricht (siehe Formel (4-1)).
E,

My=ﬁ-0,65m (4-1)
Bei den Pull-Up- und Push-Down-Mandévern und im Normalflug treten keine Torsionsmomente auf,
lediglich die Ruderausschlage fiihren zu Torsionsmomenten.
Von den beiden Lasten F, und M, wird angenommen, dass sie sich in einer zur Flugelspitze
abnehmenden Dreiecksverteilung tber die Fligellangsachse erstrecken. Aus den Momenten- und
Kraftverlaufen werden Einzelmomente und Einzelkréfte berechnet (siehe Tabelle 4-2), die in den
Krafteinleitungspunkten innerhalb der Rippen angreifen.
Tabelle 4-2 In die Rippen eingeleitete Krafte F, und Momente M,,

Rippe 1 2 3 4 5 6 7 8 9 0 1 12

F, 1000N 917N 833N 750N 667N 583N 500N 417N 333N 250N 167N 83N
My  65Nm 60 Nm 54 Nm 49 Nm 43 Nm 38 Nm 33 Nm 27 Nm 22 Nm 16 Nm 11 Nm 5 Nm
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F, wirkt in positive z-Richtung, wahrend My, positiv um die y-Achse wirkt (siehe Abbildung 4-4). Die
von ModGen erzeugten RBE3-Elemente verteilen die Lasten auf alle Knoten der Rippe.

Identifizierung dimensionierender Lastfalle am Beispiel eines generischen Flligels

Abbildung 4-4 Lasteneinleitung in Rippe mit Lasten in Rot und RBE-3-Element in Lila

Um nun die Spannungen innerhalb jeder Schicht eines jeden Elements unter jedem Lastfall zu
bestimmen, wird die MSC.Nastran SOL101 genutzt. Diese fihrt eine linear statische Strukturanalyse
durch. Zusatzlich zu den Spannungen berechnet SOL101 fir die Schichten der Elemente innerhalb
der Ober- und Unterhaut die Versagensindizes nach dem HILL-Kriterium (siehe Kapitel 3.3.3) und
bestimmt an den Monitoring Points die Schnittlasten. MSC.Nastran gibt die Ergebnisse im OP2-,
f06- und HDF5-Format aus.
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Im nachsten Schritt wertet ein selbstgeschriebenes Python-Tool die Ergebnisse der linear statischen
Strukturanalyse aus. Das Python-Tool gliedert sich in vier Hauptfunktionen (siehe Abbildung 4-5).
Die erste Hauptfunktion ist der HDF5-Reader. Dieser liest die Elemente, Schichten und jeweils
herrschenden Spannungen ein. Es wird das HDF5-Format genutzt, dessen hierarchische
Datenstruktur es erleichtert, auf spezifische Ergebnisse zuzugreifen. Die Daten werden in einem
PandasDataFrame zwischengespeichert (siehe Abbildung 4-6). Diese DataFrames dhneln Excel-
Tabellen und sind dazu optimiert, groBe Datenmengen aufzunehmen und schnell und effizient
weiterzuverarbeiten. In einem Nebenschritt liest das Python-Tool die Materialdaten der
verwendeten UD-Schicht ein. Eine Limitation des Tools ist, dass es nur einen Materialdatensatz
einladen kann und somit alle UD-Schichten aus demselben Material bestehen mussen.

Nastran SOL101 l—

HDF5-File

Identifizierung dimensionierender Lastfalle am Beispiel eines generischen Flligels

4.3 Auswertung der Versagensindizes mit dem Python-Tool

HDF5-Reader

v
Python- Fl-Calculator

oy OP2-File
h

Tool MaxFI
2

b4
Output

Text-File

| FI-Plotting-Tool Data Pl TecPlot

Data-File

| TecPlot |

Abbildung 4-5 Schaubild Python-Tool

Die zweite Hauptfunktion des Python-Tools, der FI-Calculator, berechnet aus den Spannungen und
Materialdaten den Versagensindex jeder Schicht innerhalb jedes Elements unter jedem Lastfall.
Hierfar wird das HILL-Kriterium mitsamt der in Kapitel 3.3.3 beschriebenen Fallentscheidung
verwendet. Das Versagenskriterium selbst in eine separate Funktion ausgelagert und deshalb
einfach austauschbar. Die berechneten Versagensindizes werden als zusatzliche Spalte an den
DataFrame angehangt. MSC.Nastran selbst ist auch in der Lage, verschiedenen Versagenskriterien
anzuwenden, kann die dabei berechneten Versagensindizes aber nicht in der HDF-5-Ergebnisdatei
ausgeben. Die erschwerte Einlesbarkeit der anderen Ergebnisdateien macht es einfacher, die
Versagensindizes im Tool selbst zu berechnen. AuBerdem ist es so mdglich, auch nicht in
MSC.Nastran implementierte Versagenshypothesen wie beispielsweise das PUCK-Kriterium (siehe

Kapitel 3.3.6) anzuwenden.

EID PLY pul ¥l T1 DOMAIN_ID
lleleaal 1 G.188364e+87 -2.141691e+87 7.185260e2+85
11816861 2 -4.8844420+88 -2.999383e+86 -6.91398724+85
11816861 3 -1.598283=+88 -1.267306e+@87 -1.129913=+87
1lelea61 4 -1.859111e+688 -1.156382e+87 1.125841e+87
lleleasl 5 -1.849578e+88 -1.153941e=+87 1.1281692+87

oW =@
BRI R ORI K2

Abbildung 4-6 Ausschnitt des durch den HDF-5-Reader erzeugten PandasDataFrames
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Die MaxFI-Funktion bestimmt elementweise und schichtweise den Lastfall, der den maximalen
Versagensindex erzeugt. Es werden zwei neue DataFrames erzeugt: Der MaxFl-DataFrame enthalt
fur jede Schicht (PLY) jedes Elements (EID) den schichtweise maximalen Versagensindex (FI_MAX),
sowie den dimensionierenden Lastfall (SUB_MAX) (siehe Abbildung 4-7). Er enthélt eine Zeile fur

jede Schicht jedes Elements und ist damit deutlich kirzer als der Ausgangs-DataFrame.
EID PLY FI_MaX SUB_MAX

Identifizierung dimensionierender Lastfalle am Beispiel eines generischen Flligels

2 llelesal 1 8.277741 4
1 1leleeal 2 2.678258 2
2 1lleleaal 3 @.e42152 2
3 1leleeal 4 @8.782513 2
4 1lgleaal 5 @.775885 2

Abbildung 4-7 Ausschnitt des MaxFI-DataFrames

Der MaxFIEle-DataFrame enthalt fir jedes Element (EID) den elementweise maximalen
Versagensindex (FI_MAX), sowie die Schicht in der dieser auftritt (PLY) und den Lastfall, der diesen
verursacht (SUB_MAX) (siehe Abbildung 4-8). Dieser DataFrame enthalt eine Zeile fir jedes Element

und ist somit erneut deutlich klrzer.
EID FI MAX PLY SUB MAX

2 llalesal 2.678258 2 2
1 1lelesa2 1.631736 2 2
2 1lleleees 2.215756 2 2
3 1lleleee4 1.364962 2 2
4 1lleleees 1.735887 1 2

Abbildung 4-8 Ausschnitt des MaxFIEle-DataFrames

Die letzte Hauptfunktion des Tools ist der Output. Dieser sortiert die DataFrames und gibt sie als
Textdatei aus. Die Tabellenstruktur wird in die Textdateien Ubertragen (siehe Abbildung 4-9).

EID PLY FI_Max SUB_MAX
11010001 1 0.277741336938280 4
11010001 2 2.6T70250296728181 2
11010001 3 0.6421520303922366 2
11010001 4- 0.782512978562169 2
11010001 5 0.7750051160962472 2
11010001 8 0.633566538507745%4 2
11010001 7 2.5687384589777827 2
11010001 g 0.26308026803324425 4
11010002 1 0.1701591253566041 4
11010002 2 1.63173636801789%6 2
11010002 3 0.3%960016475952091 2

Abbildung 4-9 Ausschnitt der FI_Calculator_MaxFl.txt-Datei

Insgesamt werden vier Textdateien ausgegeben: Die ,Fl_Calculator_Data.txt” enthalt alle
eingelesenen Daten und die daraus berechneten Versagensindizes. Sie dient zur Uberprifung der
Rechnung. Die ,FI_Calculator_MaxFl.txt"” enthalt die Daten des MaxFI-Dataframes sortiert nach der
Element-ID und der Schicht. Die ,Fl_Calculator_MaxSUB.txt" enthalt dieselben Daten, jedoch nach
dem dimensionierenden Lastfall sortiert. Die ,FI_Calculator_MaxFI_Ele.txt” enthélt die Daten des
MaxFlEle-DataFrames geordnet nach Element-ID.
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Aufgrund der Vielzahl der Elemente und Schichten sind die Ergebnisse in Textform unUbersichtlich.
Eine graphische Darstellung ist deutlich Ubersichtlicher. Flr einen solchen Plot mussen die
Geometriedaten des Fligels mit den Messergebnissen zusammengefihrt werden. Hierfir wird
zunachst die Geometrie des untersuchten Fllgels als OP2-Datei in TecPlot (Toronto, Ontario,
Kanada) eingelesen und dann in das TecPlot-Data-Format umgewandelt. Das TecPlot-Data-Format
speichert Mess- und Geometriedaten in Blockform. Dies bedeutet, dass alle Daten einer Art
hintereinander in einem Block aufgelistet werden. Die Daten mit der gleichen Position innerhalb
unterschiedlicher Blécke gehoéren dabei zusammen. Ist die Reihenfolge der Daten bekannt, kann
man diese kopieren und einen weiteren Block Messdaten hinzufligen. Diese Struktur nutzt das Fl-
Plotting-Tool. Es liest die TecPlot-Datei im Data Fortmat und die FI_Calculator_MaxFI-Datei ein und
bringt anhand der in beiden Dateien gespeicherten Element-IDs die Daten aus der
FI_Calculator_MaxFI-Datei in die richtige Reihenfolge. Dann werden die Daten im Blockformat an
die TecPlot-Datei angehangt. Da nur Ober- und Unterhaut des Fligels untersucht werden, existieren
viele Elemente ohne Ergebnisse. Diesen Elementen wird in allen Ergebnisblécken der Wert Null
zugewiesen. Die TecPlot-Datei wird nun wieder in TecPlot eingelesen und ermdglicht es, die
maximalen Versagensindizes und die dimensionierenden Lastfdlle element- und schichtweise
darzustellen.

Das Python-Tool muss in der Lage sein, groBe Datenmengen zu bearbeiten. Das FEM-Modell der
MULDICON besitzt ungefahr 6.000 Elemente mit jeweils 20 Schichten, die unter 300 verschiedenen
Lastfallen untersucht werden. Dies ergibt 36.000.000 Versagensindizes, die das Python-Tool
berechnen, abspeichern und auswerten muss. Die erste Version des Python-Tools nutzt hierfir eine
Struktur aus mehreren ineinander verschachtelten Verzeichnissen. Mit dieser Datenstruktur dauert
die Auswertung des C172-Fligels bereits 13 Sekunden, obwohl hier nur grob 5.000
Versagensindizes berechnet und ausgewertet werden mussen. Bei der MULDICON wurde dies
voraussichtlich zu Rechenzeiten von mehreren Tagen flhren. Eine genauere Analyse zeigt, dass die
Erstellung und das Auslesen der Datenstruktur die meiste Zeit beansprucht, wahrend die eigentliche
Berechnung der Versagensindizes und die Bestimmung der dimensionierenden Lastfalle kaum Zeit
in Anspruch nehmen. Deshalb wurde eine zweite Version des Python-Tools mit der oben
beschriebenen DataFrame-Struktur erstellt. Hierfir wurde die Pandas-Programmbibliothek
verwendet. Pandas steht fur ,Python Data Analysis Library” und ist ein auf die Analyse groBer
Datenmengen spezialisiertes Python-Plugin. Dieses Plugin konnte die Rechenzeit des C172-Fligels
auf 0,1 Sekunden reduzieren. Das entspricht ungefahr 50.000 Versagensindizes pro Sekunde und
sollte die Rechenzeit der MULDICON auf unter eine Stunde senken.

Identifizierung dimensionierender Lastfalle am Beispiel eines generischen Flligels
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Die Ergebnisse der elementweisen Methode zeigen, dass nur Lastfall 2, das 2,5 g-Pull-Up-Mandver,
die elementweise maximalen Versagensindizes erzeugt (siehe Anhang A: Ergebnisse der Methode
auf Ebene der finiten Elemente am generischen Fllgel). Der hochste berechnete Versagensindex
betragt 2,69. Er tritt in Element 11010001 in der 0°-Schicht 1 auf. In der Oberhaut treten die
elementweise maximalen Versagensindizes fast ausschlieBlich in Schicht 1 auf, auf der Unterhaut
fast ausschlieBlich in der 90°-Schicht 2. Lediglich in wenigen Elementen in der Nahe der Fligelspitze
treten die elementweise maximalen Versagensindizes in der 45°-Schicht 6 und der 0°-Schicht 8 auf.
Betrachtet man die Ergebnisse der schichtweisen Methode, fallt auf, dass in den Oberhautschichten
1, 3,4, 5, 6 und 8 erneut nur Lastfall 2 dimensionierend ist. Innerhalb der 90°-Schichten 2 und 7
ist der -1,0 g-Push-Down-Lastfall 4 dimensionierend, nur in 5 Elementen an der Fllgelspitze ist
wieder Lastfall 2 dimensionierend. In der Unterhaut ist in den Schichten 2, 3, 4, 5 und 6 erneut nur
Lastfall 2 dimensionierend. Die Ergebnisse der 0°-Unterhautschichten 1 und 8 dhneln denen der
90°-Oberhautschichten 2 und 6, der gréBte Teil wird von Lastfall 4 dimensioniert, nur in 5 Elemente
an der Fllgelspitze ist Lastfall 2 dimensionierend. Insgesamt werden nur Lastfall 2 und 4 als
dimensionierend identifiziert (siehe Tabelle 4-3).

Identifizierung dimensionierender Lastfalle am Beispiel eines generischen Fligels

4.4 Dimensionierenden Lastfalle nach Versagensindex

Tabelle 4-3 Darstellung der von den Methoden als dimensionierend identifizierten Lastfélle

Lastfall Schnittlastmethode Elementweise Methode Schichtweise Methode
2: 2,5 g-Pull-Up-Mandver v v v
3: 2,4 g-Pull-Up-Mandver x x x
4: ) -1,0 g-Push-Down- v v v
Mandver
5: -0,9 g-Push-Down-
X X X

Mandver
6: Normalflug x x x
7: Ruderausschlag  nach v N "
unten
8: Ruderausschlag nach oben v x x

2 4 2 2
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Nach der Auffihrung der Ergebnisse der Methoden auf Ebene der finiten Elemente folgt die
Plausibilitatsprifung dieser. Um einen Vergleich zu schaffen, werden zunachst die
dimensionierenden Lastfalle nach der Schnittlastmethode bestimmt (siehe Abbildung 4-10). Wie
erwartet sind Lastfall 2, das 2,5 g-Pull-Up-Manéver, und Lastfall 4, das -1,0 g-Push-Down-Mandver,
dimensionierend. AuBerdem werden auch die Lastfalle 7 und 8, die Ruderausschldge nach oben
und unten, als dimensionierend identifiziert.

Identifizierung dimensionierender Lastfalle am Beispiel eines generischen Flligels

4.5 Plausibilitatsprifung der Ergebnisse
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Abbildung 4-10 Schnittlasten in der ersten Rippe

Zur Plausibilitatsprifung werden in Abbildung 4-11 und Abbildung 4-12 einige der aus dem
Python-Tool gewonnenen Ergebnisse dargestellt. Abbildung 4-11 zeigt die Oberhaut des Fllgels,
Abbildung 4-12 die Unterhaut. Oben links ist der Lastfall dargestellt, der den maximalen
Versagensindex in allen Schichten erzeugt. Oben rechts ist der Lastfall aufgetragen, der den
maximalen Versagensindex in der 90°-Schicht 2 erzeugt. Unten links ist fur jedes Element der
maximale Versagensindex aufgetragen. Unten rechts ist der maximale Versagensindex innerhalb
der 90°-Schicht 2 aufgetragen.

Es ist zu erkennen, dass Lastfall 2 alle elementweise maximalen Versagensindizes, sowohl auf der
Ober- als auch auf der Unterseite, erzeugt. Lastfall 2 ist das 2,5 g-Pull-Up-Mandéver und somit der
betraglich gréBte Lastfall, dass dieser die elementweise maximalen Versagensindizes erzeugt, ist
plausibel. Auch, dass ein Grof3teil der schichtweise maximalen Versagensindizes von Lastfall 2
erzeugt wird, ist plausibel. Die Elementschichten, in denen Lastfall 4, das -1,0 g-Push-Down-
Mandver, die maximalen Versagensindizes erzeugt, werden durch den Lastfall einer Kombination
aus Langsdruck und Querzug ausgesetzt. Wie in Abbildung 3-12 dargestellt, identifiziert das HILL-
Kriterium diese Lastkombination als besonders kritisch. Deshalb ist es auch hier plausibel, dass dort
der kleinere Lastvielfache besitzende Lastfall 4 dimensionierend ist. Wie vorgesehen identifiziert die
Methode auf Ebene der finiten Elemente keines der anderen Push-Down- und Pull-Up-Mandver,
also die Lastfalle 3, 5 und 6, als dimensionierend. Allerdings identifiziert es auch die Lastfalle mit
den Klappenausschlagen 7 und 8 nicht, obwohl die Schnittlastmethode diese als dimensionierend
angibt.
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Abbildung 4-11 Ergebnisse des Python-Tools auf der Oberhaut des C-172-Flligels, Oben links: Elementweise
dimensionierende Lastfalle, Oben rechts: Dimensionierende Lastfalle in der 90°-Schicht 2, Unten links:
Elementweise maximaler Versagensindex, Unten rechts: Maximaler Versagensindex in der 90°-Schicht 2
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Abbildung 4-12 Ergebnisse des Python-Tools auf der Unterhaut des C-172-Flligels, Oben links: Elementweise
dimensionierende Lastfalle, Oben rechts: Dimensionierende Lastfalle in der 90°-Schicht 2, Unten links:
Elementweise maximaler Versagensindex, Unten rechts: Maximaler Versagensindex in der 90°-Schicht 2

In diesem Beispiel erzeugen die Lastfalle 7 und 8 keine Versagensindizes Uber 1, dies bedeutet aber
nicht, dass diese Lastfalle erkannt worden waren, wenn sie Versagensindizes tber 1 erzeugt hatten.
Um dies naher zu untersuchen, werden die von Lastfall 8 erzeugten Schichtspannungen innerhalb
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des Python-Tools kunstlich erhéht, bis der Lastfall als dimensionierend erkannt wird. Dies ist ab
einer Lasterhdhung um den Faktor 2 der Fall. Es treten aber bereits bei einem Faktor von 1,8
Versagensindizes Uber 1 auf. In den Elementen und Schichten, in denen diese berechnet werden,
erzeugen Lastfall 2 und 4 aber weiterhin den maximalen Versagensindex. Es besteht also die
Gefahr, dass die Methode auf Ebene der finiten Elemente Lastfalle selbst dann nicht erkennt, wenn
sie zum Versagen der Struktur fihren wirden. Da die Methode auf Ebene der finiten Elemente in
einer iterativen Schleife zusammen mit der Optimierung durch die SOL200 eingesetzt wird, ist es
maoglich, dass die Ubersehenen Lastfalle in einer spateren Iteration erkannt werden wirden und
korrekt in die Optimierung einflieBen koénnten. Auch denkbar wadre aber, dass im iterativen
Optimierungsprozess bei jeder Schleife ein anderes Set an Lastfallen als dimensionierend erkannt
wird und die Optimierung nach dem einen Set dafir sorgt, dass der Fligel wieder anfalliger fur
andere nicht im Set befindliche Lastfélle wird. Dies kénnte zur Folge haben, dass die Optimierung
nie konvergiert. Eine andere Mdglichkeit ist, dass sich die Beanspruchungen auf Elementebene trotz
des globalen Unterschieds zwischen den Ruderausschlagen der Lastfalle 7 und 8 und den Pull-Up-
und Push-Down-Manévern der Lastfalle 2 und 4 dennoch stark ahneln. Eine Optimierung nach den
Lastfallen 2 und 4 wirde dann die Struktur auch gegentber den Lastfallen 7 und 8 ausreichend
verstarken. Die Nichtidentifizierung der Lastfalle 7 und 8 ware in diesem Fall also von Vorteil, da sie
die Rechenzeit senkt.

Die Darstellung der elementweise maximalen Versagensindizes zeigt, dass diese zur Fligelwurzel
zunehmen und in der Oberhaut deutlich héher sind als in der Unterhaut. AuBerdem sind sie in den
vorderen Elementen hoher als in den hinteren. Sie werden alle durch Lastfall 2 erzeugt. Dieser
verursacht an der Fliigelwurzel die héchsten Biegemomentbelastungen, welche zur Fligelspitze hin
abnehmen. Daraus resultieren in der Oberhaut Drucklasten und in der Unterhaut Zuglasten, welche
auch zur Flugelwurzel maximal werden [31]. Die héheren Versagensindizes auf der Oberhaut lassen
sich durch die Druckempfindlichkeit des Laminates erklaren. Auch diese Ergebnisse sind plausibel.
Um die Implementierung des HILL-Kriteriums im Python-Tool zu Uberprifen, werden
stichprobenartig die von MSC.Nastran berechneten Versagensindizes mit den vom Python-Tool
berechneten verglichen. AuBerdem werden einige der Versagensindizes von Hand nachgerechnet
und verglichen. Beide Uberprifungen konnten keine Unterschiede feststellen.

Insgesamt sind die Ergebnisse in sich plausibel. Das Python-Tool funktioniert ordnungsgemal und
die elementweise und schichtweise Methode sind umsetzbar. Die schichtweise Methode ist zu
bevorzugen, da sie ein deutlich differenzierteres Bild liefert. Die Ergebnisse zeigen besonders
beanspruchte Stellen und es ist einfacher, die dimensionierenden Lastfalle auf tatsachliche
Belastungen der Struktur zurlickzufthren. Allerdings erkennt auch die schichtweise Methode nicht
alle von der Schnittlastmethode als dimensionierend identifizierten Lastfalle. Dies kénnte sich als
Problem erweisen und muss anhand der MULDICON weiter untersucht werden.

Identifizierung dimensionierender Lastfalle am Beispiel eines generischen Fligels
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5 Vorbereitung der Identifizierung dimensionierender
Lastfdlle an einer Nurflligelstruktur

Dieses Kapitel beschreibt die Nurfligelstruktur der MULDICON, welche genutzt wird, um die
Methoden auf Ebene der Finiten Elemente an einem realitatsnahen Beispiel zu testen und mit der
Schnittlastmethode zu vergleichen. AuBerdem geht dieses Kapitel auf die zur Untersuchung der
MULDICON notwendige Anpassung des Python-Tools ein und erldutert die untersuchten
Manoverlastfalle.

5.1 Simulationsmodell der MULDICON

Die MULDICON ist eine vom Deutschen Zentrum fur Luft- und Raumfahrt entwickelte, unbemannte
Nurfligelkonfiguration. MULDICON ist eine Abklrzung fur ,MULti-Disciplinary-CONfiguration”.
Um die Methoden ausfihrlich zu testen und die Lastpfade innerhalb der Struktur erkennen zu
kénnen, ist ein realitatsnahes Modell der MULDICON notwendig. Fur ein solches Modell missen
alle primaren Strukturkomponenten wie Haute, Rippen, Holme und Stringer modelliert werden
(siehe Abbildung 5-1). AuBerdem ist flr realistische Lasten ein detailliertes Massen- und
Aerodynamikmodell notwendig, welches in der Lage ist, verschiedene Flugmand&ver und
Massenkonfigurationen abzubilden. Solch ein Modell wurde bereits fir die MULDICON entwickelt
und dieses wird fir die Simulationen in dieser Arbeit Gbernommen. Eine genaue Beschreibung des
Modells findet sich in Bramsiepe [2]. Seitdem wurde die Struktur leicht angepasst, alle
vorgenommenen Anderung sind in Bramsiepe et al. [3] beschrieben. AuBerdem wurde die
MULDICON bereits mit Hilfe der klassischen Schnittlastmethode optimiert und war in Huxel [14]
bereits Testmodell fur drei neue Methoden zur Identifizierung dimensionierender Lastfalle. Damit
ist die MULDICON als Modell einer Nurfligelstruktur mit ausreichendem Detailgrad und einer
groBen Menge Vergleichsdaten sehr gut geeignet, um die Methoden auf Ebene der finiten
Elemente zu testen.
|

IFuel tanks

[Subspar

Abbildung 5-1 Struktur der MULDICON [3]
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Die Geometrie der MULDICON [2,3,14,22] beruht auf einer Studie zur Erstellung einer stark
gepfeilten, hoch agilen Nurfligelkonfiguration mit guten aerodynamischen Eigenschaften und
einem geringen Radarquerschnitt. Sie besitzt einen Lambdafligel mit parallelen Hinterkanten und
einer Spannweite b von 15,38 m. Die Flugelflache S betragt 77,75 m2. Auf der Mittelachse des
Flugzeuges liegt das Triebwerk mit Lufteinlass und Luftauslass auf der Oberseite. Links und rechts
des Triebwerkes befinden sich interne Laderdume. Die drei Fahrwerke sind einziehbar und liegen
vor dem Triebwerk und neben den Laderdumen. Die Treibstofftanks liegen im vorderen Teil der
Struktur und werden durch die Rippen in einzelne Segmente unterteilt. Die Struktur besitzt vierzehn
Rippen und drei Holme. Im Mittelteil der Struktur werden die Holme durch das Triebwerk und die
Laderdume unterbrochen und dort durch Gurte und zusatzliche Stringer ersetzt. Auf allen Hauten,
Rippen und Holmen sind versteifende Stringer angebracht, die ein magliches Beulen verhindern
sollen. Die gesamte Struktur ist aus kohlenstofffaserverstarktem Kunststoff aufgebaut. Die hierbei
verwendete UD-Schicht ist die Standardschicht des Projektes Mephisto (siehe Tabelle 3-2). Alle
Laminate besitzen 20 Schichten, sind symmetrisch und bestehen nur aus 90°- +45°- und 0°-
Schichten. FUr die Rippen, Haute und Holme wird jeweils ein angepasster Laminataufbau gewahlt
(siehe Tabelle 5-1). Die Struktur ist aus CQUAD4-Elementen aufgebaut, fir dreieckige Elemente
werde CTRIA3-Elemente verwendet. Die Materialeigenschaften werden schichtweise unter
Verwendung von PCOMP- und MAT8-Karten modelliert.

Tabelle 5-1 Symmetrische Stapelfolge der MULDICON-Segmente [3]

Holme Rippen Haute
(10/80/10) (10/40/50) (40/40/20)
45° 90° 0°
—45° 90° 0°
45° 45° 45°
—45° 0° 90°
0° —45° —45°
45° 90° 0°
45° 45° 0°
90° 90° 45°
—45° —45° 90°
—45° 90° —45°
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Das Massenmodell der MULDICON enthaélt alle Struktur und Systemlasten (siehe Abbildung 5-2).
Wie in den Regularien der CS-25 [6] vorgeschrieben, ist es mdglich, verschiedenen Beladungs- und
Betankungszustande zu simulieren. Die Systemmassen werden zu Punktmassen zusammengefasst
und Uber RBE3-Elemente an die Struktur angebunden. Die Strukturmassen werden direkt aus der
Materialdichte und der Dicke der finiten Elemente berechnet.

Das Aerodynamikmodell ist ein Panel-Modell [17] (siehe Abbildung 5-2). Es erlaubt eine schnelle
Berechnung der aerodynamischen Lasten fir subsonische Flugmandéver. Eine Flache aus 1248
zweidimensionalen Panels modelliert das Flugzeug. Die aerodynamischen Krafte werden Uber
Kopplungspunkte auf die Unterseite der Struktur Ubertragen. Um die Lasten ohne unrealistische
Spannungsspitzen in die Struktur einzuleiten, liegen die Kopplungspunkte auf den Schnittpunkten
zwischen der Haut und den Rippen oder Holmen.

Das Modell der MULDICON ist fir einen Vorentwurf ausreichend, insgesamt aber recht grob
diskretisiert. Beispielsweise ist die Vernetzung weitmaschig und die gesamte Sekundarstruktur
sowie die AnschlUsse der Flugzeugsysteme werden nicht modelliert. Auch werden mit MSC.Nastran
nur rein linear elastische Rechnungen durchgefihrt. All dies ermdglicht fur den Vorentwurf
notwendige, kurze Rechenzeiten, sorgt aber auch fur grobe Ergebnisse.

Abbildung 5-2 Links: Darstellung der Systemmassen der MULDICON [3], Rechts: Aerodynamikmodell der
MULDICON [2]
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5.2 Anpassung der Methodik auf die MULDICON

Um die Methoden auf Ebene der finiten Elemente an der MULDICON zu testen, ist es zun&chst
notwendig, die Methoden vollstandig in den MONA-Vorentwurfsprozess einzufiigen. Den gréBten
Unterschied zur in Kapitel 4 beschriebenen Verwendung stellt die Berechnung der Lastfalle dar.
Diese durfen nicht mehr manuell definiert werden, sondern mussen durch den LoadsKernel aus
gegebenen Flugmandvern berechnet werden (siehe Kapitel 3.1.2). Alle Ein- und Ausgabedateien
lassen sich unverandert in den MONA-Prozess einfligen. Allerdings werden fir eine bessere
Ubersicht Gber die deutlich héhere Anzahl der Elemente zwei zusétzliche Ausgabedateien erzeugt.
Die erste neue Ausgabedatei ist eine nach GroBe der Versagensindizes sortierte Version der
,Fl_Calculator_MaxFl.txt” (siehe Kapitel 4.3). Diese Datei dient dazu, schneller die gréBten
Versagensindizes erkennen zu kénnen und auf einen Blick zu beurteilen, ob noch Versagensindizes
Uber 1 auftreten. Die zweite neue Ausgabedatei hei3t ,Fl_Calculator_Subcases.txt” und enthalt
jeweils eine Liste mit allen elementweise und eine mit allen schichtweise dimensionierenden
Lastfallen. Sie dient dazu, im Optimierungsvorgang schneller alle dimensionierenden Lastfalle
auslesen zu kénnen.

Zur Berechnung der MULDICON muss in das Python-Tool ein Filter eingebaut werden, der alle
Elemente der Querruder entfernt, da die Querruder nicht Teil der Optimierung sind. Dort treten
unrealistisch hohe Spannungsspitzen auf, die sowohl die Optimierung als auch die Bestimmung der
dimensionierenden Lastfalle verfalschen wirden. AuBBerdem wird ein optionaler Filter eingebaut,
der alle Eintrage unter einem wahlbaren Versagensindex I6scht (siehe Kapitel 6.2.5).

Die fur die Visualisierung der Ergebnisse notigen Geometriedaten werden nun nicht mehr aus einer
OP2-Datei bezogen, sondern direkt aus von ModGen bereitgestellten bdf-Dateien (siehe Abbildung
5-3). Das DLR-interne Nas2Tec-Tool wandelt die Geometriedaten in eine von TecPlot lesbare Datei
im Data-Format um. Das ,FI-Plotting-Tool” wurde erweitert und weiter automatisiert. Es ist nun
auch in der Lage, fr jeden Lastfall die Versagensindizes und Spannungen zu plotten

Nastran SOL101 ModGen

HDF5-File

v

HDF5-Reader

.V
Filter

Python- _ bdf-File

M
Tool FI-Calculator

¥
MaxFI

¥
Output

Text-File

v ¥

Data-File

Fl-Plotting-Tool TecPlot

Data-File

TecPlot

Abbildung 5-3 Schaubild des Uberarbeiteten Python-Tools
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Die gesamte Rechnung des Python-Tools am Modell der MULDICON dauert zwischen 10 und 15
Minuten, je nachdem, wie viele Filteroptionen aktiviert sind. Bezieht man die mittlere Rechenzeit
auf die Anzahl der zu berechnenden Versagensindizes, ergibt sich wie beim Testfligel ein Wert von
ungefdhr 50.000 Versagensindizes pro Sekunde. Die Rechenzeit scheint sich also linear zur Anzahl
der zu berechnenden Versagensindizes zu verhalten.

5.000FI_50000FI 37.000.000FI_49333FI (1)
01s s 750s T
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5.3 Lastenrechnung

Das Set Lastfélle, aus dem die Methoden die dimensionierenden Lastfélle identifizieren sollen,
besteht nur aus Manoverlastfallen, welche der Loadskernel (siehe Kapitel 3.1.2) aus vorgegebenen
Mandvern berechnet. Insgesamt werden 306 Mandver untersucht. Diese Lastfélle sind die
Manoverlastfalle, welche bereits verwendet wurden, um die Struktur der hier untersuchten
MULDICON zu optimieren [2]. Die auch zur Optimierung verwendeten Boenlastfalle werden nicht
betrachtet. Der groBte Teil der Mandver stammt aus der Mandver-Enveloppe der CS-25 [6]. Es
werden die symmetrischen Manover Level-Flight, Pull-Up und Push-Down betrachtet. Die Mand&ver
finden bei der Reisefluggeschwindigkeit V. und Sturzfluggeschwindigkeit V, statt. AuBerdem
werden funf verschiedene Flughéhen und neun verschiedene Massenkonfigurationen betrachtet
(siehe Tabelle 5-2). So ergeben sich 270 Lastfélle, die im Folgenden als symmetrische Lastfalle
bezeichnet werden. Die Ubrigen 36 Lastfalle sind von Airbus Defence and Space (Airbus D&S)
bereitgestellte Designmandver und werden als Designlastfalle bezeichnet (siehe Anhang 2). Diese
Mandver werden mit der Massenkonfiguration M12 auf Meereshdhe simuliert und enthalten
verschiedene Rollgeschwindigkeiten und -beschleunigungen bei Lastvielfachen n, zwischen -1,8
und 4,5 (siehe Anhang 2)

Tabelle 5-2 Variablen der 270 symmetrischen Lastfalle [2]

Massenkonfiguration Geschwindigkeit Flughdhe Mandver

M1 Leerer Tank Keine Nutzlast V¢ FLO Level n, =1,0
M2 Halber Tank Keine Nutzlast ~ Vp FL55 Pull Up n, = 2,5
M3 Leerer Tank Keine Nutzlast FL75 Push Down n, =-1,0
M11  Leerer Tank Volle Nutzlast FL200

M12  Halber Tank Volle Nutzlast FL300

M13  Voller Tank Volle Nutzlast FL450

M21 Leerer Tank Linke Nutzlast
M22  Halber Tank Linke Nutzlast
M23  Voller Tank Linke Nutzlast
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6 Auswertung und Vergleich der als dimensionierend
identifizierten Lastfdlle

In diesem Kapitel werden die Ergebnisse der Methoden auf Ebene der finiten Elemente ausgewertet
und mit denen der Schnittlastmethode verglichen. Hierfur stellt es zunachst die Ergebnisse der
Identifizierung der dimensionierenden Lastfalle mit der Methode auf Ebene der finiten Elemente an
der MULDICON vor. Diese werden dann auf Plausibilitdt geprtft und mit den Ergebnissen der
Schnittlastmethode verglichen. Zuletzt wird eine Strukturoptimierung der MULDICON mit beiden
Methoden durchgefiihrt und die Resultate werden gegenibergestellt.

6.1 Dimensionierende Lastfalle auf Ebene der finiten Elemente

Die schichtweise und die elementweise Methode sind trotz der deutlich gréBeren Datenmengen
auch an der MULDICON umsetzbar und benétigen insgesamt eine Rechenzeit von ungefahr zehn
Minuten. Die elementweise Methode identifiziert an der MULDICON 32 Lastfalle als
dimensionierend. Die elementweise maximalen Versagensindizes liegen zwischen 0,9973 und
0,0018. Die schichtweise Methode identifiziert 52 Lastfdlle als dimensionierend. Hier liegen die
maximalen Versagensindizes zwischen 0,9973 und 2- 107°. Alle von der elementweisen Methode
identifizierten Lastfalle werden auch von der schichtweisen Methode identifiziert (siehe Abbildung
6-1). Es fallt auf, dass 30 der mit beiden Methoden identifizierten Lastfalle aus den Designlastfallen
stammen. Es werden alle 4,5 g-Pull-Up-Mandver, alle -1,8 g-Push-Down-Manéver und alle 3 g-Pull-
Up+Roll-Manéver als dimensionierend identifiziert. Die elementweise Methode identifiziert nur
zwei Lastfalle auBerhalb der Designlastfalle, wobei es sich bei beiden Lastfallen um 2,5 g-Pull-Up-
Manovern handelt. Die schichtweise Methode wiederum identifiziert 22 Lastfalle auBerhalb der
Designlastfalle, 21 dieser Mandéver sind ebenfalls 2,5 g-Pull-Up-Mandver, nur Lastfall 234 ist ein -
1 g-Push-Down-Mandver.

Von elementweiser Methode
identifizierte Lastfalle

Von schichtweiser Methode
identifizierte Lastfalle

151, 152, 153, 154, 155, 156,
157, 158, 159, 160, 161, 162,
163, 164, 165, 166, 167, 168,
169, 170, 171, 174, 175, 176,
177, 178, 183, 184, 185, 186,
188, 293

17, 62, 65, 74, 77,104,
107, 134, 151, 152, 153, 154,
155, 156, 157, 158, 159, 160,
161, 162, 163, 164, 165, 166,
167, 168, 169, 170, 171, 172,
173, 174, 175, 176, 177, 178,
183, 184, 185, 186, 188, 191,
200, 215, 230, 233, 234, 260,
278, 281, 290, 293

Abbildung 6-1 Als dimensionierend identifizierte Lastfalle
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Abbildung 6-2 und Abbildung 6-3 zeigen, dass keine Versagensindizes Uber 1 berechnet werden
und somit keines der Elemente versagt. Da es sich bei dem verwendeten Modell der MULDICON
um ein bereits optimiertes Modell handelt, ist dies plausibel. Die Abbildungen zeigen auch, dass im
GroBteil der Struktur geringe maximale Versagensindizes herrschen. Uber zwei Drittel der Struktur
weisen sogar maximale Versagensindizes unter 0,1 auf. Daraus folgt, dass groBe Teile der Struktur
Uberdimensioniert sind. Versagensindizes Uber 0,3 treten nur vereinzelt an der Vorderkante der
Struktur auf und haufen sich zur Fligelspitze hin. Die vergleichsweise hohen maximalen
Versagensindizes werden nur von wenigen Lastfallen erzeugt. Beispielsweise |6sen nur drei Lastfalle
in insgesamt acht Elementen maximale Versagensindizes tber 0,9 aus. Die Oberseite der
MULDICON weist deutlich geringere Versagensindizes auf. Dies ist besonders an der Vorderkante
des Rumpfbereiches und an den Flugelspitzen erkennbar und ist dadurch zu erklaren, dass alle
aerodynamischen Lasten ausschlieBlich auf die Unterseite der Struktur aufgebracht werden.
Insgesamt besitzt die Struktur gro3e Festigkeitsreserven und weist nur vereinzelte Lastspitzen auf.
Die Abbildung 6-4 und Abbildung 6-5 zeigen die elementweise dimensionierenden Lastfalle. Die
Verteilung besitzt eine Symmetrie um die Mittelachse der MULDICON. Nur wenige Elemente
weichen von der Symmetrie ab, diese liegen in Bereichen mit niedrigen Versagensindizes und lassen
sich durch numerische Ungenauigkeiten erklaren. Ein GroBteil des Rumpfbereiches wird durch 1 g-
Rollmandéver dimensioniert. In diesem Bereich sind viele Systeme an den Rumpf angebunden,
welche bei Rollmandvern starke Tragheitslasten in den Rumpf einleiten. Die 1 g-Rollmandver sind
auBerdem im hinteren Teil der Flugel dimensionierend, da wahrend des Rollens starke
aerodynamische Krafte an den Querrudern entstehen, welche hier in die Struktur eingeleitet
werden und zu hohen Torsionsmomenten flhren. Der groBte Teil des auBeren Fligelbereiches wird
auf Ober- und Unterseite durch die -1,8g-Push-Down-Man&ver dimensioniert, wobei der Anteil auf
der Unterseite groBer ist und dort die Push-Down-Mandver zusatzlich in einem groBen Teil des
Rumpfes dimensionierend sind. Ein Grund hierfir ist, dass die Unterseite des Flugzeuges wahrend
dieser Mandver unter Druckbelastung steht, diese ist flr die UD-Schichten kritischer als Zug.
Dennoch ist bemerkenswert, wie gro3 der Anteil der durch die -1,8 g-Push-Down-Mandver
dimensionierten Elemente ist. Die betraglich gréBeren 4,5 g-Pull-Up-Mandver sind dagegen nur in
wenigen Elementen im Rumpfbereich und an den Fligelspitzen dimensionierend. Zurlickzufihren
ist dies auf die starke Schrankung der MULDICON-Fllgel, welche die Langsstabilitat erhdhen soll.
Im Normalflug erzeugt der duBere Teil der Flligel Abtrieb, wahrend der Auftrieb hauptsachlich im
inneren Teil der Fligel und im Rumpfbereich generiert wird. Bei den Pull-Up-Mandvern erzeugen
nur noch die Fligelspitzen Abtrieb und der Rest des Fligels Auftrieb. Im duBeren Flligelbereich
Uberlagern sich die entgegengesetzten Querkrafte E, und die Biegemomente M, und entlasten so
die Struktur. Bei den Push-Down-Mandvern erzeugt hingegen der gesamte Fligel Abtrieb. Alle
generierten Querkrafte F, und Biegemomente M, besitzen dieselben Vorzeichen und erzeugen so
innerhalb der Fligel betraglich groBere Schnittkrafte. Im hinteren Rumpfbereich, in den
Flugelspitzen und im Bereich der Treibstofftanks sind die 3,0 g-Roll+Pull-Up-Mandver
dimensionierend. In all diesen Bereichen treten bei den Mandvern hohe Tragheitslasten auf. Im
Rumpfbereich und Tankbereich durch das Beschleunigen der Systeme und des Treibstoffes durch
den Pull-Up, im Flugelspitzenbereich durch die wegen des langen Hebelarmes hohe
Rotationsbeschleunigung wahrend der Rollbewegung.

Nach der Vorstellung der Ergebnisse der Methoden auf Ebene der finiten Elemente folgt nun der
Vergleich dieser mit den Ergebnissen der Schnittlastmethode.

Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfélle
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Oberseite
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0.9
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0.1
0

Abbildung 6-3 Unterseite der MULDICON mit den elementweise maximalen Versagensindizes
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Oberseite

Elementweise dim.
Lastfélle

1,0g Roll

3,0g Roll+Pull Up
-1,8g Push Down
4,5¢g Pull Up

Abbildung 6-4 Elementweise dimensionierenden Lastfalle auf der Oberseite der MULDICON

]

X

Unterseite

Elementweise dim.
Lastfalle

1,0g Roll

3,0g Roll+Pull Up
-1,8g Push Down
4,5g Pull Up

Abbildung 6-5 Elementweise dimensionierenden Lastfalle auf der Unterseite der MULDICON
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6.2 Plausibilitatsprifung und Vergleich der dimensionierenden
Lastfalle

Der Vergleich der von den verschiedenen Methoden als dimensionierend identifizierten Lastfalle
(siehe Abbildung 6-6) zeigt, dass es einen Kern von Lastfallen gibt, den alle Methoden identifizieren.
Interessant ist, dass dieser Kern ausschlieBlich aus Designlastfallen besteht. AuBerdem gibt es
Lastfélle, die nur von der schichtweisen oder nur von der Schnittlastmethode identifiziert werden.
Alle von der elementweisen Methode identifizierten Lastfdlle werden ebenfalls von der
schichtweisen Methode identifiziert, da ein elementweise maximaler Lastfall auch innerhalb einer
der Schichten maximal sein muss. Einige der von der schichtweisen und der Schnittlastmethode
identifizierten Lastfalle werden allerdings nicht von der elementweisen Methode identifiziert.
Insgesamt identifiziert die elementweise Methode mit 32 die wenigsten Lastfdllen, dann kommt
die Schnittlastmethode mit 39 identifizierten Lastfallen und mit 53 identifiziert die schichtweise
Methode die meisten Lastfalle als dimensionierend.

Schnittlastmethode Elementweise Methode

Schichtweise Methode

Von allen Nur von Nur von Nur von Nur von
Methoden elementweiser und | Schnittlast- und schichtweiser Schnittlastmethode
identifiziert schichtweiser schichtweiser Methode identifiziert
Methode Methode identifiziert
identifiziert identifiziert

151, 152, 153, 154, 17, 62, 65, 74, | 14, 15, 201,231,
155, 156, 157, 158, 77,107, 134, 172, | 261, 291

160, 161, 162, 163, 191, 230, 233, 234,
164, 164, 165, 166, 260, 278, 281

167, 168, 170, 171,
174, 175, 176, 177,
178, 183, 184, 185,
186

Abbildung 6-6 Vergleich der identifizierten Lastfalle

Damit unterscheiden sich die Ergebnisse der neuen Methoden von den erwarteten Ergebnissen. Es
wurde angenommen, dass die neuen Methoden in jedem Fall mehr Lastfalle identifizieren als die
Schnittlastmethode. Auch unterscheiden sich die Ergebnisse von den Resultaten der von Huxel [14]
getesteten Methoden (siehe Kapitel 2.1.4). Diese identifizierten ausnahmslos mehr Lastfalle als die
Schnittlastmethode, und zwar bis zu dreimal so viele. AuBerdem wurden die Lastfalle der
Schnittlastmethode auch vollstandig durch Huxels neue Methoden identifiziert.

Ausgewadhlte Lastfalle sind flr einen weiteren Vergleich in Tabelle 6-1 dargestellt.
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Tabelle 6-1 Ausschnitt der identifizierten Lastfalle

Lastfall Schnittlastmethode Elementweise Methode Schichtweise Methode

1 x x x

14 v x x

15 v x x

77 x x v
104 v x v
151 v v v
188 x v v
306 x x x

z 39 32 52

Lastfall 1 und Lastfall 306 sind beispielhaft fir insgesamt 247 Lastfalle, die keine der Methoden als
dimensionierend identifiziert. Dies war so zu erwarten und zeigt, dass alle Methoden in der Lage
sind, einen groBen Teil der Lastfalle auszusortieren. Ebenso zu erwarten war, dass viele Lastfdlle,
wie Lastfall 151, von allen Methoden eindeutig als dimensionierend identifiziert werden.
Interessanter sind die Lastfalle, welche nur eine oder zwei der Methoden identifizieren.
Beispielsweise die Lastfalle 14 und 15, welche nur die Schnittlastmethode erkennt. Dies kénnte auf
zwei Phanomene hindeuten: Entweder Ubersehen die Methoden auf Ebene der finiten Elemente
Lastfalle, die eigentlich dimensionierend sein sollten, oder die Schnittlastmethode identifiziert
irrelevante Lastfalle. Auch Lastfall 77 zeigt ein interessantes Phdnomen. Er wird nur von der
schichtweisen Methode identifiziert. Mdglich ware, dass die schichtweise Methode zu empfindlich
ist und Lastfalle falschlicherweise identifiziert oder hier eine sehr lokale Spannungsspitze auftritt,
die auf eine oder wenige Schichten begrenzt ist. Lastfall 104 wiederum wird nur von der
Schnittlastmethode und der schichtweisen Methode identifiziert, was darauf hindeuten konnte,
dass die elementweise Methode eigentlich dimensionierende Lastfélle Ubersieht. Lastfall 188 wird
nur von der Schnittlastmethode als nicht dimensionierend identifiziert. Méglicherweise tritt hier
eine der vermuteten lokalen Spannungsspitzen auf, welche die Schnittlastmethode Ubersieht. Im
Folgenden werden die Phdnomene der vier Lastfélle 15, 77, 104 und 188 naher untersucht.
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Nur die Schnittlastmethode identifiziert Lastfall 15. Es handelt sich um eine -1 g-Push-Down-
Mandver mit der Massenkonfiguration M1. Wie in Abbildung 6-7 zu sehen, erzeugt der Lastfall
innerhalb der Struktur sehr niedrige Versagensindizes und wird dementsprechend richtigerweise
von den Methoden auf Ebene der finiten Elemente nicht identifiziert.

Lastfall 15 wird an Monitoring Station 5 von der Schnittlastmethode als dimensionierend
identifiziert. Monitoring Station 5 erfasst die Lasten, die vom inneren rechten Querruder in die
Struktur eingeleitet werden. Der Plot der Schnittlasten (siehe Abbildung 6-8) zeigt, dass Lastfall 15
zwar auf der Lastenveloppe liegt, aber sehr geringe Querkréfte F, und Torsionsmomente My in die
Struktur einleitet. Auch die Schnittlasten zeigen also, dass dieser Lastfall keine hohen
Beanspruchungen erzeugt. Aufgrund der rein graphischen Vorgehensweise der Schnittlastmethode
wird er dennoch identifiziert. Dies ist ein bekanntes Problem der Identifizierung der Lastfalle durch
Enveloppen, welches auch bei den von Huxel [14] entwickelten Methoden auftritt. Die Methoden
auf Ebene der finiten Elemente weisen dieses Problem nicht auf, da hier die Identifizierung nicht
graphisch, sondern physikalisch vorgeht.

Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfélle

6.2.1Betrachtung des Lastfalls 15

Lastfall 15

Unterseite | Y {

FI Schicht 1

0.024
0.022
0.02
~— | 0.018
| 0.016
| 0.014
B 0.012
B 0.01
- | 0.008
- | 0.006
0.004
0.002
0

Abbildung 6-7 Unterseite der MULDICON mit den Versagensindizes FI des Lastfall 15 in 0°-Schicht 1
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Abbildung 6-8 In Rot markiert Lastfall 15 auf der Lastenveloppe der MULDICON an Monitoring Station 5

6.2.2 Betrachtung des Lastfalls 77

Eine genauere Betrachtung des nur von der schichtweisen Methode identifizierten Lastfalls 77,
eines 2,59 -Pull-Up-Mandvers, zeigt, dass er in der gesamten Struktur keinen Versagensindex Uber
0,17 erzeugt (siehe Abbildung 6-9). Der Lastfall ist lediglich in zehn auf vier Elemente verteilten
Schichten dimensionierend und erzeugt in keiner dieser Schichten einen Versagensindex Uber 0,01
(siehe Tabelle 6-2). Zwar erzeugt Lastfall 77 auch gréBere Versagensindizes in anderen Elementen
und Schichten. In diesen ist er jedoch nicht dimensionierenden, da dort ein anderer Lastfall noch
groBere Versagensindizes erzeugt und dementsprechend dimensionierend ist. In den Elementen, in
denen Lastfall 77 dimensionierend ist, missten sich die herrschenden Spannungen mehr als
verzehnfachen, um einen Versagensindex Uber 1 zu erzeugen. Nur eine starke Reduzierung der
Hautdicke wirde in diesem Bereich zu Versagen fihren. Da die Hautdicke in diesen Elementen aber
bereits den minimal mdéglichen Wert betragt, tragt Lastfall 77 nicht zum Optimierungsprozess bei,
im Gegenteil: Er verlangert die notwendige Rechenzeit.
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Lastfall 77
Unterseite X

FI Schicht 1

0.17
0.16
0.15

L 0.14
| 0.13
B 0.12
- 0.11
0.1
0.09
0.08
0.07
0.06
0.05
0.04
0.03
0.02
0.01
0

Abbildung 6-9 Unterseite der MULDICON mit den Versagensindizes FI des Lastfall 77 in 0°-Schicht 1

Tabelle 6-2 Elemente und Schichten in denen Lastfall 77 als dimensionierend identifiziert wird mit
zugehorigen maximalem Versagensindex

Dim. Lastfall Element-ID Schicht Maximaler Fl
77 40180017 18 0.0033
77 40180017 19 0.0053
77 40180017 20 0.0054
77 80120005 1 0.0015
77 80120005 2 0.0014
77 80120006 4 0.0011
77 80180017 1 0.0055
77 80180017 2 0.0054
77 80180017 3 0.0033
77 80180017 7 0.0031
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6.2.3 Betrachtung des Lastfalls 104

Lastfall 104 ist ein 2,5 g-Pull-Up-Mangver. Die schichtweise Methode und die Schnittlastmethode
identifizieren ihn als dimensionierend. Ein genauer Blick auf die fur den Lastfall berechneten
Versagensindizes (siehe Abbildung 6-10) und auf die Schnittlasten (siehe Abbildung 6-11) zeigt,
dass hier eine Uberlagerung der beiden bei Lastfall 15 und Lastfall 77 festgestellten Phdnomene
stattfindet. Der Lastfall wird trotz vergleichsweise niedriger Schnittlasten durch das graphische
Vorgehen der Schnittlastmethode identifiziert und erzeugt trotz niedriger Versagensindizes lokal in
wenigen Schichten den maximalen Versagensindex. Beide Methoden identifizieren also
falschlicherweise Lastfall 104 als dimensionierend.

Lastfall 104

Unterseite Y [

FI Schicht 1

0.05
0.04
0.03
0.02
0.01

Abbildung 6-10 Unterseite der MULDICON mit den Versagensindizes FI des Lastfall 104 in 0°-Schicht 1
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Abbildung 6-11 In Rot markiert Lastfall 104 auf der Lastenveloppe der MULDICON an Monitoring Station 8
und 33
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Lastfall 188 ist ebenfalls ein 2,5 g-Pull-Up-Mandver. Er wird nur von beiden Methoden auf Ebene
der finiten Elemente als dimensionierend identifiziert. Dies kdnnte auf lokale Spannungsspitzen
hindeuten, welche die Schnittlastmethode Ubersieht. Und tatsachlich zeigt die Struktur lokale
Erhdhungen der Versagensindizes (rot markiert in Abbildung 6-12). Die duBeren Erhdhungen
werden durch die Tragheitslasten zweier der Treibstofftanks verursacht. Die Lastspitze in der Mitte
des Flugzeugs liegt im Bereich einer Triebwerksaufhdangung und ist deshalb ebenfalls auf
Tragheitslasten zurlckzufthren. Allerdings Uberschreitet keiner der Versagensindizes einen Wert
von 0,09 und damit sind sie ahnlich niedrig wie bei Lastfall 104 und 77. AuBerdem wird der Lastfall
nicht an den lokalen Spitzen als dimensionierend identifiziert, sondern in wenigen Elementen im
vorderen Rumpfbereich, in denen der Versagensindex sogar weit unter 0,01 liegt (grin markiert in
Abbildung 6-12). Dies ist also kein Lastfall, der auf ein lokales, von der Schnittlastmethode
Ubersehenes Phanomen hindeutet, sondern ein Lastfall, der zeigt, dass auch die elementweise
Methode félschlicherweise die Struktur wenig belastende Lastfalle als dimensionierend identifiziert.
Eine genauere Betrachtung der global auftretenden Spannungsspitzen erfolgt in Kapitel 6.2.6.

]

X

Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfélle

6.2.4 Betrachtung des Lastfalls 188

Lastfall 188
Unterseite

F1 Schicht 1

0.09
0.08
| 0.07
0.06
0.05
0.04
0.03
0.02
0.01
0

Abbildung 6-12 Unterseite der MULDICON mit den Versagensindizes FI des Lastfall 188 in 0°-Schicht 1, in
Rot markiert: Lokal erhohte Versagensindizes, in Grin markiert: Bereich in dem Lastfall 188 als
dimensionierend identifiziert wird
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Drei der vier untersuchten Spezialfdlle zeigen, dass die elementweise und die schichtweise Methode
irrelevante, die Struktur wenig belastende Lastfdlle als dimensionierend identifizieren. Wichtig
hierbei ist, dass nicht die Umsetzung der Methoden auf Ebene der finiten Elemente fehlerhaft ist,
sondern das zugrundeliegende Auswahlkriterium nicht ausreicht. Viele der Lastfalle, die in niedrig
belasteten Bereichen der Struktur maximale Versagensindizes erzeugen, belasten auch die restliche
Struktur nur wenig. Da die MULDICON-Struktur Gber hohe Festigkeitsreserven verflgt, besitzt sie
groBe niedrig belastete Bereiche, in denen viele irrelevante Lastfélle als dimensionierend identifiziert
werden.

Um diese Lastfalle auszufiltern und damit die Rechenzeit der Optimierung zu verkUrzen, muss das
Auswahlkriterium erweitert werden. Eine Mdglichkeit ist die Festlegung eines Grenzwertes, den der
maximale Versagensindex Uberschreiten muss, damit der zugehorige Lastfall als dimensionierend
identifiziert wird. Damit wird, wie in Kapitel 2.2 vorgeschlagen, die Relevanz der identifizierten
Lastfélle anhand der maximalen Versagensindizes beurteilt. Ein mdglicher Grenzwert sollte
zwischen 0,1 und 0,3 liegen. Ist er kleiner als 0,1, ware die Filterwirkung sehr gering und es wirden
weiterhin viele irrelevante Lastfalle identifiziert werden. Ist der Grenzwert gréBer als 0,3, kdnnten
aufgrund des quadratischen Zusammenhanges zwischen den Schichtspannungen und den
Versagensindizes bereits kleine Spannungsdanderungen daflr sorgen, dass in den aussortierten
Elementen Versagensindizes Uber 1 auftreten. Ob es einen am optimalen Grenzwert gibt und wo
dieser liegt, kann ohne weitere Untersuchungen nicht bestimmt werden. In dieser Arbeit wird der
progressive Grenzwert von 0,3 gewahlt. Bei diesem ist eine Vervielfachung aller in der Schicht
herrschenden Spannungen um den Faktor 1/4/0,3 notwendig, damit der Versagensindex den
kritischen Wert von 1 erreicht. Zur Umsetzung wird ein Filter in das Python-Tool eingebaut, der alle
Schichten und Elemente mit maximalen Versagensindizes unter 0,3 aussortiert. Die Abbildung 6-13
zeigt die Ergebnisse der Rechnung mit diesem Filter, alle grauen Elemente werden aussortiert.

Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfélle

6.2.5 Erweiterung des Auswahlkriteriums
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Unterseite

MaxFI elementweise

1
0.9
0.8
0.7
0.6
05
0.4
0.3

Abbildung 6-13 Unterseite der MULDICON mit den elementweise maximalen Versagensindizes FI Uber 0,3.
Alle grau dargestellten Elemente werden durch den Filter aussortiert

Durch den Filter wird ein immenser Teil der Elemente und Schichten aussortiert. Bei der
elementweisen Methode bleiben nur 182 von 5.345 Elementen bestehen, dies entspricht 3,4 %.
Bei der schichtweisen Methode bleiben nur 837 der 106.880 Schichten Ubrig, nur 0,8 % aller
Schichten. Auch die Anzahl der identifizierten Lastfalle wird drastisch reduziert, beide Methoden
auf Ebene der finiten Elemente identifizieren nur noch neun Lastfélle als dimensionierend (siehe
Abbildung 6-14). Die identifizierten Lastfalle beider Methoden sind identisch und stammen alle aus
den Designlastfallen. Eine Optimierung mit nur neun Lastfdllen verspricht deutlich kurzere
Rechenzeiten pro Optimierungszyklus. Es ist aber méglich, dass der Grenzwert zu progressiv ist und
die geringe Anzahl an dimensionierenden Lastféllen daflr sorgt, dass eine hoéhere Anzahl an
Optimierungszyklen notwendig ist, um eine Konvergenz zu erreichen. Damit kdnnte der Vorteil der
klrzeren Optimierungszyklen verloren gehen. Im schlimmsten Fall kénnte es zu dem in Kapitel 4.5
beschriebenen Wechsel zwischen zwei oder mehr Lastfallsets kommen, der zu einer Schleife in der
Strukturoptimierung fuhren wiirde.

Von elementweiser Methode | Von schichtweiser Methode
mit 0,3 Grenze identifizierte | mit 0,3 Grenze identifizierte

Lastfalle Lastfalle
161, 162, 163, 164, 170,176, | 161, 162, 163, 164, 170,176,
177,183, 186 177,183, 186

Abbildung 6-14 Als dimensionierend identifizierte Lastfalle mit 0,3 Grenzwert
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Der Schluss, dass nur neun Lastfélle Versagensindizes Gber 0,3 erzeugen, ist falsch. Stattdessen ist
es so, dass in den Elementen und Schichten, in welchen Versagensindizes tber 0,3 auftreten, die
neun Lastfalle die hochsten Versagensindizes erzeugen. Fast alle Designlastfalle erzeugen
Versagensindizes Uber 0,3.

Dies konnte auf eine Problematik hindeuten: Bei einer Struktur, in der Versagensindizes Uber 1
auftreten, ist es wahrscheinlich, dass nicht alle Lastfalle, die Versagensindizes Uber 1 erzeugen, von
den Methoden auf Ebene der finiten Elemente als dimensionierend identifiziert werden. Aber es ist
nicht moglich, dass Elemente und Regionen, in denen solche Versagensindizes auftreten,
Ubersehen werden. In jedem Fall flieBen die jeweils héchsten Versagensindizes in die Optimierung
ein. In einer Optimierung kdme es nun wahrscheinlich zur Aufdickung, bis der maximale
Versagensindex im jeweiligen Element unter 1 liegt. Dabei dickt die Strukturoptimierung der
MULDICON alle Schichten des Gesamtlaminates um den gleichen Faktor auf. Unabhangig von den
Spannungszustanden innerhalb der Einzelschichten, welche die niedrigeren Versagensindizes im
selben Element verursachen, wirde eine Aufdickung alle Versagensindizes um denselben Faktor
verkleinern. Ein Beispiel: Die Verdopplung der Hautdicke wirde zur Halbierung aller Spannungen
fahren, was wiederum alle Versagensindizes vierteln wirde. Somit sorgt eine Aufdickung, welche
den maximalen Versagensindex unter 1 senkt, auch dafur, dass alle niedrigeren Versagensindizes
unter 1 liegen. Dies gilt aber nur, solange sich wahrend der Optimierung die Lasten und Lastpfade
innerhalb der Struktur nicht andern und alle Schichten des Laminates gleichmaBig aufgedickt
werden. Es ist also zwingend, notwendig nach der Optimierung die Struktur erneut mit allen
Lastfallen zu Uberprifen. Selbiges ist aber gleichermaBen mit der Schnittlastmethode notwendig,
da diese auch viele Lastfélle mit hohen Lasten nicht als dimensionierend identifiziert und stattdessen
Lastfalle mit leicht hdheren Lasten in die Optimierung einflieBen.

Die Methoden auf Ebene der finiten Elemente mit 0,3-Grenzwert identifizieren auch im Vergleich
mit der Schnittlastmethode deutlich weniger Lastfélle. Daraus ist zu schlieBen, dass die
Schnittlastmethode ebenfalls irrelevante Lastfalle identifiziert. Dies geschieht, da die rein graphische
Vorgehensweise der Identifizierung mit Enveloppen oftmals Lastfalle mit vergleichsweise niedrigen
Schnittlasten identifiziert. Die Ergebnisse der von Huxel [14] entwickelten Methoden zeigen
dasselbe Phdanomen. Sie nutzen ebenso die Identifizierung der Lastfalle durch Enveloppen. Die
Methoden auf Ebene der finiten Elemente mit Grenzwert hingegen bieten einen Weg, dieses
Problem zu umgehen. Dadurch, dass die maximalen Versagensindizes die tatsachlich in der Struktur
herrschende Belastung reprasentieren, kénnen diese genutzt werden, um die Relevanz der Lastfalle
zu beurteilen und die Anzahl der identifizierten Lastfalle zu senken. Ob und wie sich die Anzahl der
Lastfalle auf die Optimierung auswirkt, wird ndher in Kapitel 6.3 betrachtet.

Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfélle
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In keinem der vier betrachteten Spezialfalle traten hohe Versagensindizes auf. Dennoch zeigen die
Abbildung 6-2 und Abbildung 6-3, dass die MULDICON lokal hohe Versagensindizes aufweist.
Diese werden von den Designlastfallen verursacht und im Folgenden werden beispielhaft die auf
der Unterseite der rechten Fligelspitze liegenden hohen Versagensindizes naher betrachtet. Sie
werden von Lastfall 164, einem -1,8 g-Push-Down-Mandver, erzeugt. Sie treten in der 0°-Schicht
1 auf. Abbildung 6-15 zeigt die von Lastfall 164 verursachten Spannungen und Versagensindizes
in Schicht 1.

Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfélle

6.2.6 Betrachtung lokaler Lastspitzen

Lastfall 164
Unterseite
Rechter Flugel

oy in =
2 m2

1.6E+07
1.4E407
1.2E+07
1E+07
8E+06
B6E+06
4E+06
2E+06
0
-2E+06
-4E+06
-6E+06
-8E+06
-1E+07
-1.2E+07
-1.4E+07

Fl Schicht 1

Abbildung 6-15 0°-Schicht 1 der Unterseite des rechten Flligels der MULDICON mit den Versagensindizes FI,
der Spannung quer zur Faserrichtung g, und der Spannung in Faserrichtung o,

Es ist deutlich zu erkennen, dass die hohen Versagensindizes in Elementen mit hoher Spannung
quer zur Faserrichtung o, auftreten. In den Elementen mit den hdéchsten Versagensindizes
Uberlagert sich dies noch mit erhéhten Spannungen in Faserrichtung a;. Die Lastspitze an der
Vorderkante der Flugelspitze ist sehr lokal und wird dadurch erzeugt, dass in der Fligelspitze die
aerodynamischen Lasten nicht mehr auf die Holme und Rippen verteilt werden, sondern direkt in
die nachstgelegenen Knoten eingeleitet werden. An der Vorderkante sorgen nun die in globale z-
Richtung gerichteten aerodynamischen Lasten flr eine Querbelastung der zur Fllgelspitze hin
ausgerichteten 0°-Schichten. Auch die weiteren, an der Vorderkante liegenden hohen
Versagensindizes, sind auf aerodynamische Krafte zurlckzufihren, die auf nicht von Rippen oder
Holmen gestUtzte Hautbereiche wirken. Das Phanomen ist bei Lastfall 164 besonders stark, da
aufgrund der Schréankung der Fligel beim Push-Down an der Fllgelspitze besonders hohe
aerodynamische Krafte auftreten. In abgeschwachter Form ist es aber in allen Lastfallen erkennbar.
Die Verteilung der aerodynamische Krafte auf die Struktur ist unrealistisch. Die aerodynamische
Belastung wirde im Realfall keine solchen Punktlasten erzeugen. Eine Betrachtung der Hautdicken
der MULDICON zeigt, dass die Struktur nur im Bereich dieser Punktlasten aufgedickt wurde (siehe
Abbildung 6-16). Es ist also mdglich, dass eine realistischere Verteilung der Luftlasten diese
Aufdickungen Uberflissig machen kénnte.
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Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfdlle

a)
Abbildung 6-16 Hautdicke der Segmente der MULDICON a) Ober- und b) Unterseite in m [2]

Die hohen Punktlasten an der Vorderkante sind zwar unrealistisch, sie bieten aber dennoch ein
gutes Beispiel fur ein lokales Phdnomen, das von den Methoden auf Ebene der finiten Elemente
identifiziert wird. Die Methoden sind in der Lage, solch lokale Lastspitzen zu erkennen und die
verursachenden Lastfalle als dimensionierend zu identifizieren. Im Fall der MULDICON st es aber
so, dass diese Lastfalle ebenfalls hohe Schnittlasten erzeugen und auch die Schnittlastmethode sie
als dimensionierend identifiziert. Es konnte kein Lastfall gefunden werden, der lokal maximale
Versagensindizes Uber 0,3 erzeugt und nicht auch von der Schnittlastmethode als dimensionierend
identifiziert wird. Dafur kann es verschiedene Erklarungen geben. Einerseits kénnte die
Schnittlastmethode besser als anfangs angenommen daflr geeignet sein, auch an gedrungenen
und mehrfach unbestimmten Strukturen die dimensionierenden Lastfalle zu identifizieren. Hierfr
spricht auch die Arbeit von Huxel [14], die zu dem Schluss kommt, dass die Schnittlastmethode an
der MULDICON ausreichende Ergebnisse liefert. Andererseits betrachten diese und Huxels Arbeit
nur Manoverlastfélle, in denen die auf die Struktur wirkenden Lasten meist sehr global sind und
nur wenige lokale Spitzen zeigen. Andere Lastfdlle, wie Bbenlastfalle oder LandestdBe kdnnten
deutlich mehr lokale Lastspitzen bei geringen Schnittlasten aufweisen. Es ware sinnvoll, die
MULDICON auch mit einem Set solcher Lastfélle zu untersuchen. Die starke Uberdimensionierung
groBer Teile der MULDICON sorgt auBerdem daflr, dass viele Lastfalle mit lokalen Lastspitzen, wie
die Lastfalle 74, 104, und 188, meist nur niedrige Versagensindizes erzeugen und deshalb nicht fur
die Dimensionierung relevant sind.
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Die bisherigen Ergebnisse zeigen einen Vorteil der schichtweisen Methode gegeniber der
elementweisen Methode. Die schichtweise Methode identifiziert oftmals unterschiedliche Lastfalle
innerhalb eines Elements als dimensionierend (siehe Tabelle 6-3). Durch die unterschiedlichen
Orientierungen und die Anisotropie der UD-Schichten, sowie die beim selben Lastfall von Schicht
zu  Schicht unterschiedlichen Dehnungszustande, weisen die Einzelschichten andere
Empfindlichkeiten gegenilber unterschiedlicher Belastungsarten auf. Beispielsweise kdnnten bei
einer starken Langsbelastung eines Elements die 0°-Schichten kurz vorm Versagen stehen, wahrend
die 90°-Schichten desselben Elements nur schwach belastet sind. Die schichtweise Methode ist in
der Lage, diese unterschiedlichen Empfindlichkeiten zu reprasentieren, indem sie in jeder Schicht
einen Lastfall identifiziert und es so mdglich macht, in einem Element mehrere andersartig
dimensionierende Lastfalle zu erkennen Dadurch ist die schichtweise Methode genauer als die
elementweise Methode. Allerdings sorgt dies auch, wie in Kapitel 6.2.1 bis 6.2.4 diskutiert, fir eine
haufigere Identifizierung irrelevanter Lastfalle durch die Schnittlastmethode. Dieses Problem lasst
sich aber mit dem in Kapitel 6.2.5 beschriebenen Grenzwert 16sen. Auch stellt die schichtweise
Methode keinen Mehraufwand dar, da fUr die elementweise Methode ebenfalls die
Versagensindizes aller Schichten berechnet und verglichen werden mussen. Insgesamt ist die
schichtweise Methode mit Grenzwert der elementweisen Methode vorzuziehen.

Tabelle 6-3 Beispielhafte Ergebnisse der schichtweisen Methode an Element 124300009

Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfélle
6.2.7 Vorteil der schichtweisen Methode

Element-ID Schicht Maximaler Fl Dim. Lastfall
12430009 0°-Schicht 1 0,164 163
12430009 0°-Schicht 2 0,131 163
12430009 45°-Schicht 3 0,146 164
12430009 90°-Schicht 4 0,394 164
12430009 —45°-Schicht 5 0,209 163
12430009 0°-Schicht 6 0,037 163
12430009 0°-Schicht 7 0,023 163
12430009 45°-Schicht 8 0,032 164
12430009 90°-Schicht 9 0,008 164
12430009 —45°-Schicht 10 0,005 175
12430009 —45°-Schicht 11 0,011 175
12430009 90°-Schicht 12 0,019 164
12430009 45°-Schicht 13 0,121 164
12430009 0°-Schicht 14 0,170 164
12430009 0°-Schicht 15 0,260 164
12430009 —45°-Schicht 16 0,121 164
12430009 90°-Schicht 17 0,196 164
12430009 45°-Schicht 18 0,696 164
12430009 0°-Schicht 19 0,806 164
12430009 0°-Schicht 20 0,991 164
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Ein unerwartetes Potential der Methoden auf Ebene der finiten Elemente zeigt sich bei der
Visualisierung der schichtweise dimensionierenden Lastfélle. Beispielsweise fallt auf, dass bei den
schichtweise dimensionierenden Lastfallen der 45°- und -45°-Schichten keine Symmetrie um die
Mittelachse besteht (siehe Abbildung 6-17). Stattdessen wirkt es so, als seien die Schichten
vertauscht worden und eine nahere Betrachtung des Ausgangsmodells zeigt, dass durch eine bisher
nicht berUcksichtigte Elementausrichtungskonvention von MSC.Nastran (siehe Seite 1540 in [25]),
die Schichten tatsachlich falsch ausgerichtet sind. Schicht 8 ist auf der linken Unterseite und der
rechten Oberseite eine 45°-Schicht und auf der rechten Unterseite und der linken Oberseite eine -
45°-Schicht. Alle Schichten der Haut sind auf der rechten Unterseite und der linken Oberseite
gespiegelt. Die x-Richtung des Materialkoordinatensystems ist bei allen Elementen korrekt, die y-
Richtung aber gespiegelt. Auf die 0°- und 90°-Schichten hat dies keinen Einfluss. Dadurch, dass es
sich um ein Flugzeugbaulaminat handelt und somit immer gleiche Anteile an 45°- und -45°-
Schichten verbaut sind, verandern sich die globalen Eigenschaften der Struktur auch nur minimal
und auch die lokalen Versagensindizes und identifizierten Lastfélle sollten sich nur minimal andern.
Dennoch wird vor der Optimierung der MULDICON mit den Methoden auf Ebene der finiten
Elemente (siehe Kapitel 6.3) die Schichtausrichtung korrigiert. Alle 45°-Schichten sind nun grob in
Anstromrichtung ausgerichtet. Dieser Fehler im Modell der MULDICON wurde bisher nicht erkannt,
da er in einer Visualisierung mit MSC.Patran nicht auffallt. MSC.Patran kann nur die x-Richtung der
Materialkoordinatensysteme anzeigen und diese ist bei allen Elementen korrekt. Auch bei der
Betrachtung von Verformungen und Spannungen einzelner Lastfalle fallt der Fehler nicht auf. Bei
Visualisierung der schichtweise dimensionierenden Lastfalle und auch bei der Visualisierung der
schichtweise maximalen Versagensindizes hingegen fallt die Asymmetrie direkt auf.

Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfélle

6.2.8 Potential der Ergebnisvisualisierung

Schicht 8 Schicht 11
Oberseite Oberseite

Schichtweise
dim. Lastfélle

2,5g Pull Up
1,0g Roll

| 3.0g Roli+Pull Up

| -1,8g Push Down
4,5g Pull Up
2,5g Pull Up

Abbildung 6-17 Schichtweise dimensionierenden Lastfalle auf der Oberseite der MULDICON Links in der 45°-
Schicht 8, Rechts in der -45°-Schicht 11
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Dies und die Darstellung der dimensionierenden Lastfélle in Abbildung 6-4 und Abbildung 6-5
zeigt, dass das Python-Tool nicht nur zur Identifizierung dimensionierender Lastfdlle genutzt
werden kann, sondern auch dabei hilft, die Lasten und Lastpfade innerhalb der Struktur zu
visualisieren und nachzuvollziehen. Hochbelasteten Bereichen der Struktur kann direkt das
verursachende Mandver zugeordnet werden. Damit kann das Tool helfen, das Verhalten neuartige
Strukturen schneller und besser zu verstehen. Zusatzlich erleichtert es die Erkennung mdglicher
Fehler bei der Modellierung. All dies ist auch ohne das Tool mit Mehraufwand maglich, wird aber
durch das Tool direkt in den Vorentwurfsprozess integriert.

Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfélle

6.3 Optimierung der MULDICON mit auf Ebene der finiten Elemente
als dimensionierend identifizierten Lastfallen

Nach der Plausibilitatspriifung der Ergebnisse ist es nun notwendig, die Anwendbarkeit der
Identifizierung der dimensionierenden Lastfédlle auf Ebene der finiten Elemente im MONA-
Vorentwurfsprozess zu prifen. Hierzu werden zwei Testoptimierungen durchgefihrt. Einmal wird
die MULDICON mit auf Ebene der finiten Elemente als dimensionierend identifizierten Lastfallen
optimiert. Zur Identifizierung der Lastfalle wird die schichtweise Methode mit 0,3-Grenzwert
verwendet. Zum Vergleich wird die zweite Optimierung mit der klassischen Schnittlastmethode
durchgefihrt. Die alten Optimierungsergebnisse dienen nicht als Vergleich, da seit ihrer Erstellung
Anderungen im LoadsKernel vorgenommen wurden, und das in Kapitel 6.2.8 beschriebene
Problem mit den Schichtorientierungen geldst wurde.

Der Ubliche Optimierungszyklus des MONA-Vorentwurfsprozesses umfasst drei Schritte (siehe
Abbildung 6-18): Als erstes fihrt die MSC.Nastran SOL103 eine Modalanalyse durch, um die
Steifigkeits- und Massenmatrizen des Modells zu bestimmen. Dann berechnet der LoadsKernel die
Lasten fur jeden Lastfall und bestimmt die dimensionierenden Lastfalle nach der
Schnittlastmethode. Zuletzt fihrt MSC.Nastrans SOL200 die eigentliche Strukturoptimierung
durch, als Restriktion dienen mit dem HILL-Kriterium berechnete Versagensindizes. Dieser Zyklus
wird wiederholt, bis das Gewicht der Struktur konvergiert. Zur Integration der schichtweisen
Methode in den MONA-Vorentwurfsprozess missen zwei zusatzliche Schritte eingebaut werden
(sieche Abbildung 6-19). Nach der Berechnung der Lasten durch den LoadsKernel fuhrt die
MSC.Nastran SOL101 eine linear statische Analyse durch, um die Spannungen in jeder Schicht jedes
Elements unter jedem Lastfall zu berechnen. Danach bestimmt das Python-Tool die
dimensionierenden Lastfalle. Diese beiden zusatzlichen Schritte bendtigen ungefdhr 20 Minuten
Rechenzeit und einige manuelle Anpassungen von Skripts und Dateinamen. Zwar ware durch
weitere Ausarbeitung des Python-Tools ein héherer Automatisierungsgrad mdglich, aber ein
Mehraufwand bleibt in jedem Fall bestehen. Auch erhoht sich die Komplexitat eines
Optimierungszyklus und damit auch die Anzahl mdéglichen Fehlerquellen. Technisch war die
Implementierung der schichtweisen Methode problemlos. Insgesamt werden jeweils vier
Optimierungszyklen mit beiden Methoden durchgefihrt. Die Zyklen erhielten die Namen Loadsloop
0 bis Loadsloop 3.
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Ausgangsdaten Lastanalyse
Modell und Lasten LoadsKernel

Lasten
Krafte und Momente

nein

Strukturdimensionierung

MSC.Nastran SOL200

Dimensionierende
Lastfille

Konve@

ja

Endversion

Abbildung 6-18 Ablaufplan des Optimierungszyklus unter Verwendung der Schnittlastmethode

Linear elastische Analyse
MSC.Nastran SOL101

Spannungen
Schichtspannungen

Schichtweise Methode

[

Ausgangsdaten Lastanalyse
Modell und Lasten LoadsKernel

Lasten

Krafte und Momente

Python-Tool
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Strukturdimensionierung
MSC.Nastran SOL200
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Lastfille

ja

Konve@
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Abbildung 6-19 Ablaufplan des Optimierungszyklus unter Verwendung der schichtweisen Methode
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Abbildung 6-20 zeigt die in den einzelnen Optimierungszyklen identifizierten Lastfalle. Die
schichtweise Methode wechselt zwischen zwei sehr unterschiedlichen Sets an Lastfdllen. In
Loadsloop 0 und Loadsloop 2 werden, bis auf Lastfall 168, dieselben Lastfalle identifiziert. Mit 27
und 26 identifizierten Lastféllen sind es deutlich mehr als bei der vorherigen Untersuchung der
optimierten MULDICON. Das zweite Set an Lastfallen, welches in Loadsloop 1 und Loadsloop 3
auftritt, identifiziert nur zehn, in beiden Loadsloops tUbereinstimmende, Lastfalle. Die zehn Lastfalle
werden auch in den Loadsloops 0 und 2 identifiziert. Die schichtweise Methode identifiziert in allen
Loadsloops mit Ausnahme der Lastfdlle 200 und 203 nur Designlastfalle. Der klare Wechsel
zwischen zwei Sets an Lastfallen kdnnte wie in Kapitel 4.5 und Kapitel 6.2 beflrchtet auf eine nicht
eintretende Konvergenz hindeuten.

Die Schnittlastmethode identifiziert in jedem Loadsloop mehr Lastfélle als die schichtweise
Methode. Auch hier wechseln sich Sets an Lastfallen ab, wobei die Unterscheide zwischen den Sets
geringer ausfallen. In Loadsloop O und Loadsloop 2 werden 33 Lastfélle als dimensionierend
identifiziert, in Loadsloop 1 und 3 39 Lastfalle. Es werden mehr symmetrische Lastfalle identifiziert,
der groBte Teil entstammt aber weiterhin den Designlastfallen. Die in Kapitel 6.2 beschriebene
Identifizierung von Lastfallen mit niedrigen Schnittlasten und niedrigen Versagensindizes findet
auch hier statt, beispielweise werden die ebenfalls in Kapitel 6.2 untersuchten Lastfalle 14, 15 und
104 in allen Loadsloops als dimensionierend identifiziert. Die hohere Anzahl der von der
Schnittlastmethode identifizierten Lastfalle sorgt fur eine deutlich héhere Rechenzeit der SOL200.
Diese hohere Rechenzeit entspricht in etwa der zur Anwendung der schichtweisen Methode
notigen Rechenzeit. Die Optimierungszyklen mit beiden Methoden besitzen insgesamt dhnliche
Zykluszeiten. Bei einem komplexeren Modell mit mehr zu untersuchenden Lastféllen wirde die
verringerte Anzahl der identifizierten Lastfdlle wahrscheinlich zu einer kirzeren Zykluszeit unter
Verwendung der schichtweisen Methode fihren.

Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfélle

Von der schichtweisen Methode mit 0,3 Von der Schnittlastmethode identifizierte

Grenzwert identifizierte Lastfélle Lastfille

151, 152, 153, 154, 155, 156 157, 158, 161, 162, |14, 15, 45,104,151, 152, 153, 154, 156, 157,
0 163, 164, 166, 167, 168, 169, 170, 175, 176, 177, | 158, 160, 163, 164, 165, 166, 167, 168, 173, 174,
178, 183, 184, 185, 186, 200, 203 175, 176, 177, 178, 183, 184, 185, 186, 200, 215,
261, 290, 291,

b3 27 33

161, 162, 163, 164, 166, 167, 170, 183, 186,200 | 14, 15,104, 151,152, 153, 154, 155, 156, 157,
1 158, 160, 161, 162, 163, 164, 165, 166, 167, 168,
170, 171, 173, 174, 175, 176, 177, 178, 183, 184,
185, 186, 200, 201, 215, 231, 261, 290, 291

3 10 39

Loadsloop

151, 152, 153, 154, 155, 156, 157, 158, 161, 162,

14, 15,104, 151, 152, 153, 154, 156, 157, 158,

2 163, 164, 166, 167 ,169, 170, 175, 176, 177, 178, | 160, 163, 164, 165, 166, 167, 168, 173, 174, 175,
183, 184, 185, 186, 200, 203 176, 177, 178, 183, 184, 185, 186, 200, 201, 215,
261, 290, 291
5 26 33
161, 162, 163, 164, 166, 167, 170, 183, 186,200 | 14, 15,104,151, 152, 153, 154, 155, 156, 157,
3 158, 160, 161, 162, 163, 164, 165, 166, 167, 168,
170, 171, 173, 174, 175, 176, 177, 178, 183, 184,
185, 186, 200, 201, 215, 231, 261, 290, 291
3 10 39

Abbildung 6-20 Vergleich der in den Optimierungszyklen als dimensionierend identifizierten Lastfall
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Das Strukturgewicht nach den Optimierungszyklen (siehe Tabelle 6-4) schwankt, dhnlich wie die
identifizierten Lastfalle, zwischen zwei Zustanden. Im schwereren Zustand nach Loadsloop 0 und 2
wiegt die Struktur ungefahr 1.470 kg mit sinkender Tendenz. Im leichteren Zustand nach Loadsloop
1 und 3 wiegt die Struktur ungefahr 1.380 kg mit gleichbleibender Tendenz. Im Vergleich zu [2,3],
scheint noch keine vollstandige Konvergenz der Ergebnisse eingetreten zu sein. Da die Konvergenz
bei beiden Methoden schlecht ist, ist die wahrscheinlichste Erkldarung, dass das Weglassen der in
den vorherigen Optimierungen beachteten Béenlastfalle die Konvergenz beeinflusst. Fir genauere
Aussagen mussten weitere Optimierungen mit anderen Lastfallsets oder mehr Loadsloops
durchgefihrt werden. Die Optimierung wird nach Loadsloop3 beendet, da das Strukturgewicht
und auch die Strukturdimensionen stark dem konvergierten Ergebnis der Optimierung Bramsiepes
[3] dhneln.

Tabelle 6-4 Strukturgewicht der MULDICON nach den Optimierungszyklen

Auswertung und Vergleich der als dimensionierend identifizierten Lastfélle

Loadsloop Schichtweise Methode  Schnittlastmethode
Gewicht in kg Gewicht in kg
0 1479 1480
1 1389 1382
2 1467 1462
3 1382 1382

Interessant ist, dass sich die Strukturgewichte zwischen den Methoden kaum unterscheiden. Dies
bedeutet, dass die zehn in Loadsloop 3 von der schichtweisen Methode als dimensionierend
erkannten Lastfalle zu beinahe dem gleichen Strukturgewicht fihren wie die 39 von der
Schnittlastmethode erkannten Lastfalle. Nicht nur ihr Gewicht, sondern auch die optimierten
Strukturen ahneln sich stark (siehe Abbildung 6-21 und Abbildung 6-22). Nach beiden
Optimierungen wurde die Struktur lediglich an der Vorderkante der Fligel aufgedickt. Die gréBten
Aufdickungen sind an den Fllgelspitzen auf Ober- und Unterseite, sowie auf der Unterseite im
Rumpfbereich zu finden. Der einzig bemerkbare Unterschied ist, dass bei der schichtweisen
Methode die Unterseite der Fliigelspitzen um sechs Millimeter dicker ist. Eine Uberpriifung der
Strukturen mit SOL101 unter Einbezug aller Lastfélle zeigt, dass nach Loadsloop 3 in keiner der
beiden optimierten Strukturen ein Versagensindex Uber 1 auftritt. Die Optimierung ist mit beiden
Methoden gelungen. Die schichtweise Methode mit 0,3-Grenzwert ist an der MULDICON in der
Lage, die 306 untersuchten Lastfélle auf zehn zu reduzieren und dennoch ein beinahe identisches
Optimierungsergebnis wie unter Verwendung der Schnittlastmethode hervorzubringen. Auch auf
die Konvergenz der Optimierung scheint die Reduzierung der Lastfalle keinen Einfluss zu haben.
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Unterseite p Oberseite

4.96-03

4.69-03

4.41-03

4.14-03

3.59-03

3.32-03

3.05-03

2.77-03

2.50-03

Abbildung 6-21 Hautdicke in m der mit der schichtweisen Methode optimierten MULDICON nach Loadsloop3

Unterseite Oberseite

Abbildung 6-22 Hautdicke in m der mit der Schnittlastmethode optimierten MULDICON nach Loadsloop3
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Zusammenftassung und Ausblick

7 Zusammenfassung und Ausblick

Zum Abschluss fasst das folgende Kapitel die Untersuchungen und Erkenntnisse dieser Arbeit
zusammen und formuliert einen Ausblick mit méglichen Verbesserungen der Methodik und sich
aus der vorliegenden Arbeit ergebenden Forschungsfragen.

7.1 Zusammenfassung

Diese Arbeit entwickelt, implementiert und testet zwei Varianten einer neuen Methode zur
Identifizierung dimensionierender Lastfalle. Grundstein der neuen Methode ist die Finite-Elemente-
Analyse. Die Lastfédlle werden direkt aus den Spannungen auf Ebene der finiten Elemente
identifiziert, indem mit Hilfe von Versagenshypothesen fir jedes Element und jeden Lastfall aus den
Elementspannungen Versagensindizes berechnet werden. Die Versagensindizes aller Lastfalle
werden elementweise verglichen und der den elementweit maximalen Versagensindex erzeugende
Lastfall wird als dimensionierender Lastfall identifiziert. Jeder Lastfall, der in einem oder mehreren
Elementen als dimensionierend identifiziert wird, gilt fr die gesamte Struktur als dimensionierend.
Die Funktionsweise wird genauer in Kapitel 2.2 und 4.3 erldutert. Die neuen Methoden werden als
Methoden auf Ebene der finiten Elemente bezeichnet und werden in dieser Arbeit an einer
generischen Fllgelstruktur und an der Nurfligelkonfiguration MULDICON erprobt und mit der
klassischen Schnittlastmethode verglichen.
Dabei wurden folgende Erkenntnisse gewonnen:
e Die Methoden auf Ebene der finiten Elemente sind detaillierter als die Schnittlastmethode
und unabhdngig von der Form der Struktur und der Position der Schnitte.
e Die Methoden auf Ebene der finiten Elemente sind aufwendiger und bendtigen zusatzliche
Rechenzeit.
e Entgegen der Erwartungen kann die Schnittlastmethode an der MULDICON alle
dimensionierenden Lastfalle aus einem Set Mandverlastfalle identifizieren.
e Die Methoden auf Ebene der finiten Elemente bieten gute Visualisierungs- und
Interpretationsmaoglichkeiten.
Kapitel 6.1 und 6.2 zeigen, dass die neuen Methoden detaillierter und realitdtsnaher sind, da sie
auf der Finiten-Elemente-Methode aufbauen und die Lastfélle direkt durch die physikalische
Interpretation aller in der Struktur herrschenden Spannungen bestimmen. Auch sind die Methoden
auf Ebene der finiten Elemente allgemeingultiger. Sie funktioniert an beliebigen
Flugzeugkonfigurationen und die Qualitat der Ergebnisse ist nicht wie bei der Schnittlastmethode
von der ,Balkendhnlichkeit” der Struktur oder der Position der Schnitte abhdngig. Die neuen
Methoden machen es auBerdem unwahrscheinlicher, dimensionierende Lastfélle zu Ubersehen, da
sie die Spannungen jedes Elements betrachten.
In Kapitel 6.3 werden aber auch einige der Nachteile der Methoden auf Ebene der finiten Elemente
ersichtlich. Die Methoden sind aktuell nur an reinen Schalenmodellen umsetzbar und benétigen
zusatzliche Rechenzeit und zusatzlichen Arbeitsaufwand. Auch kann nicht eindeutig geklart
werden, welchen Einfluss die Methoden auf die Konvergenz der Optimierungsergebnisse haben.

86 Moritz Herberhold



i DLR

Die Plausibilitatsprifung der Ergebnisse in Kapitel 6.2 zeigt, dass die Methoden auf Ebene der
finiten Elemente alle lokal dimensionierenden Lastfalle erkennen kénnen. Jedoch ist, entgegen der
anfanglichen Beflrchtungen, auch die Schnittlastmethode in der Lage, alle dimensionierenden
Lastfalle zu identifizieren. Dies stimmt mit den Erkenntnissen Maren Huxels [14] (berein. Es spricht
in  beiden  Arbeiten nichts gegen die Verwendung der Schnittlastmethode an
Nurfligelkonfigurationen, allerdings wird jeweils auch nur die Struktur der MULDICON unter
Manoverlastfallen untersucht.

Wie Kapitel 6.2.5 und 6.2.8 demonstrieren, bieten die Methoden auf Ebene der finiten Elemente
bereits frih im Vorentwurfsprozess weitreichende Visualisierungs- und
Interpretationsmoglichkeiten. Durch die Visualisierungen sind tiefe Einblicke in das Verhalten der
Struktur maoglich. In kirzester Zeit kdnnen hochbelastete Strukturbereiche erkannt und den
verursachenden Mandévern und Lasten zugeordnet werden. Die Visualisierungen helfen so beim
Nachvollziehen von Lastpfaden und bei der Uberpriifung des Modells. AuBerdem ist es durch die
Interpretation der zu den dimensionierenden Lastfallen gehérenden maximalen Versagensindizes
maoglich, die physikalische Relevanz der Lastfélle zu beurteilen. In Kapitel 6.2.5 und 6.3 wird dies
genutzt, um irrelevante Lastfalle auszusortieren und so die Rechenzeit der Strukturoptimierung zu
senken, ohne die Ergebnisse des Vorentwurfs zu beeinflussen.

Zusammenftassung und Ausblick

7.2 Ausblick

Die Umsetzung der Methoden auf Ebene der finiten Elemente bietet noch viel Potential far
technische Verbesserungen. Es sollte méglich sein, die bendtigte Rechenzeit weiter zu senken.
AuBerdem koénnte man die statische Analyse mit MSC.Nastran, das Python-Tool und das Plotting-
Tool zu einem Baustein zusammenzufiigen und so einen hdheren Automatisierungsgrad erreichen.
Auch ist nur geringer Aufwand erforderlich, um das Python-Tool fir eine Verwendung an
Metallstrukturen umzubauen. Etwas gréBerer Aufwand kénnte es ermdglichen, eine aus mehreren
Materialien bestehende Struktur in nur einem Durchlauf zu untersuchen.

Die MULDICON selbst kann mit den Methoden auf Ebene der finiten Elemente noch weiter
untersucht werden. Beispielsweise kann eine weitere Testoptimierung mit geringeren
Mindesthautdicken durchgefihrt werden. Diese sollte eine weniger Uberdimensionierte Struktur
ergeben, an der dann untersucht werden kann, ob der 0,3-Grenzwert (siehe Kapitel 6.2.5)
weiterhin konservativ genug ist und ob lokale, von der Schnittlastmethode Ubersehene
Spannungsspitzen auftreten. Ein Vergleich der Methoden an der MULDICON mit andersartigen
Lastfallen, beispielsweise Bbenlastfalle oder Bodenlasten, kdnnte weitere Erkenntnisse Gber die
Anwendbarkeit der Schnittlastmethode an Nurfligelstrukturen liefern. Hierfir wéare auch die
Untersuchung anderer Nurfligelstrukturen sinnvoll. Dabei sollte auch beobachtet werden, ob das
Konvergenzverhalten weiterhin unabhangig von der Methode zur Identifizierung der
dimensionierenden Lastfalle bleibt.

Diese Arbeit deutet auf ein Potential der Methoden auf Ebene der finiten Elemente hin, welches
sich nicht nur  auf Nurfligelkonfigurationen beschrankt. Besonders die
Visualisierungsmoglichkeiten und die Reduzierung der als dimensionierend identifizierten Lastfalle
sollten auch im Entwurfsprozess konventioneller Flugzeugkonfigurationen von Nutzen sein.
Untersuchenswert ware, ob die neuen Methoden auch an klassischen Drachenkonfigurationen in
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der Lage sind, die Anzahl der identifizierten Lastfalle zu senken, ohne die Optimierungsergebnisse
zu beeinflussen, und ob man so die Rechenzeit des MONA-Vorentwurfsprozesses verkirzen kann.

Zusammenftassung und Ausblick
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Anhang A: Ergebnisse der Methode auf Ebene der finiten

Elemente am generischen Fligel

Tabelle 0-1 FI_Calculator_MaxFI_Ele

EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010001 1 2.687384816 2
11010002 1 1.646978627 2
11010003 1 2.232428582 2
11010004 1 1.376979587 2
11010005 2 1.720432531 2
11010006 2 1.052760013 2
11010007 2 1.480596301 2
11010008 2 0.910545389 2
11010009 1 1.615318797 2
11010010 1 1.040840019 2
11010011 1 1.179452057 2
11010012 1 0.760682 2
11010013 2 1.073148241 2
11010014 2 0.692853396 2
11010015 2 0.784662292 2
11010016 2 0.506590063 2
11010017 1 0.838875598 2
11010018 1 0.54130458 2
11010019 1 0.580233116 2
11010020 1 0.374471613 2
11010021 2 0.558624441 2
11010022 2 0.361459548 2
11010023 2 0.387166189 2
11010024 2 0.250449893 2
11010025 1 0.39445032 2
11010026 1 0.252860576 2
11010027 1 0.257294508 2
11010028 1 0.160247648 2
11010029 2 0.262882083 2
11010030 2 0.169102245 2
11010031 2 0.17296455 2
11010032 2 0.109433729 2
11010033 1 0.177460899 2
11010034 1 0.116202828 2
11010035 1 0.128434279 2
11010036 1 0.09102828 2
11010037 2 0.119303435 2
11010038 2 0.080324943 2
11010039 2 0.086234611 2
11010040 2 0.06237187 2
v11010041 1 0.094189373 2
11010042 1 0.069656255 2
11010043 1 0.066533239 2
11010044 1 0.049705184 2
11010045 2 0.063113404 2
11010046 2 0.047357444 2
11010047 2 0.0447621 2
11010048 2 0.034041873 2
11010049 1 0.046636746 2
11010050 1 0.035142997 2
11010051 1 0.030514727 2
11010052 1 0.023184829 2
11010053 2 0.03131547 2
11010054 2 0.02403335 2
11010055 2 0.020607821 2
11010056 2 0.015997234 2

EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010056 2 0.015997234 2
11010057 1 0.019526888 2
11010058 1 0.015053065 2
11010059 1 0.01132106 2
11010060 1 0.008929091 2
11010061 2 0.013166901 2
11010062 2 0.010387484 2
11010063 2 0.007692725 2
11010064 2 0.006239024 2
11010065 1 0.006267426 2
11010066 1 0.005095844 2
11010067 1 0.002978904 2
11010068 1 0.002534303 2
11010069 2 0.0042603 2
11010070 2 0.003569943 2
11010071 2 0.002049696 2
11010072 2 0.001813329 2
11010073 1 0.001274834 2
11010074 1 0.00114778 2
11010075 8 0.000413772 2
11010076 8 0.000412168 2
11010077 2 0.000884404 2
11010078 2 0.000830754 2
11010079 2 0.000293873 2
11010080 2 0.000311628 2
11010081 1 9.86E-05 2
11010082 1 0.000109619 2
11010083 8 2.19E-05 2
11010084 6 3.61E-05 2
11010085 2 7.25E-05 2
11010086 2 8.55E-05 2
11010087 2 2.00E-05 2
11010088 6 3.60E-05 2

Tabelle 0-2 FI_Calculator_MaxFl
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EID PLY FI_MAX SUB_MAX EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010001 1 2.68738482 2 11010008 1 0.220313383 4
11010001 2 0.27526518 4 11010008 2 0.910545389 2
11010001 3 0.79068469 2 11010008 3 0.4473241 2
11010001 4 0.63620045 2 11010008 4 0.246825419 2
11010001 5 0.63455953 2 11010008 5 0.243681797 2
11010001 6 0.7717553 2 11010008 6 0.430845591 2
11010001 7 0.26485343 4 11010008 7 0.862740731 2
11010001 8 2.54543078 2 11010008 8 0.203559029 4
11010002 1 1.64697863 2 11010009 1 1.615318797 2
11010002 2 0.16844026 4 11010009 2 0.171703845 4
11010002 3 0.48979247 2 11010009 3 0.262574596 2
11010002 4 0.3931942 2 11010009 4 0.500298243 2
11010002 5 0.38697434 2 11010009 5 0.49810472 2
11010002 6 0.47843133 2 11010009 6 0.258505413 2
11010002 7 0.16002569 4 11010009 7 0.166536004 4
11010002 8 1.53374514 2 11010009 8 1.551740347 2
11010003 1 2.23242858 2 11010010 1 1.040840019 2
11010003 2 0.236913 4 11010010 2 0.11086061 4
11010003 3 0.38389904 2 11010010 3 0.403698576 2
11010003 4 0.63565449 2 11010010 4 0.137188958 2
11010003 5 0.63063363 2 11010010 5 0.136150905 2
11010003 6 0.3759197 2 11010010 6 0.396078756 2
11010003 7 0.22579395 4 11010010 7 0.107219537 4
11010003 8 2.09612428 2 11010010 8 0.992262844 2
11010004 1 1.37697959 2 11010011 1 1.179452057 2
11010004 2 0.14569473 4 11010011 2 0.125551428 4
11010004 3 0.53889595 2 11010011 B 0.184842309 2
11010004 4 0.17779733 2 11010011 4 0.372495729 2
11010004 5 0.17564927 2 11010011 5 0.371099124 2
11010004 6 0.51971806 2 11010011 6 0.180190961 2
11010004 7 0.13803632 4 11010011 7 0.120685761 4
11010004 8 1.27225974 2 11010011 8 1.119868734 2
11010005 1 0.4299894 4 11010012 1 0.760682 2
11010005 2 1.72043253 2 11010012 2 0.081050714 4
11010005 3 0.8155793 2 11010012 3 0.309914047 2
11010005 4 0.72879453 2 11010012 4 0.095074585 2
11010005 5 0.7260205 2 11010012 5 0.093965503 2
11010005 6 0.7995494 2 11010012 6 0.303955262 2
11010005 7 1.65532573 2 11010012 7 0.07750498 4
11010005 8 0.40726565 4 11010012 8 0.712766646 2
11010006 1 0.26351996 4 11010013 1 0.25844882 4
11010006 2 1.05276001 2 11010013 2 1.073148241 2
11010006 3 0.50731607 2 11010013 S 0.329201303 2
11010006 4 0.45135034 2 11010013 4 0.459037902 2
11010006 5 0.44509666 2 11010013 5 0.457029984 2
11010006 6 0.49255256 2 11010013 6 0.324534192 2
11010006 7 1.00015186 2 11010013 7 1.040717326 2
11010006 8 0.24539595 4 11010013 8 0.248253694 4
11010007 1 0.35715006 4 11010014 1 0.16653677 4
11010007 2 1.4805963 2 11010014 2 0.692853396 2
11010007 3 0.46485682 2 11010014 3 0.336515159 2
11010007 4 0.60154008 2 11010014 4 0.18915581 2
11010007 5 0.59708266 2 11010014 5 0.187730245 2
11010007 6 0.45535574 2 11010014 6 0.329728863 2
11010007 7 1.41112917 2 11010014 7 0.670158152 2
11010007 8 0.33537698 4 11010014 8 0.158765697 4
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Tabelle 0-3 FI_Calculator_MaxFl Fortsetzung 1

EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010015 1 0.188706361 4
11010015 2 0.784662292 2
11010015 3 0.234487175 2
11010015 4 0.336852747 2
11010015 5 0.335306974 2
11010015 6 0.229597575 2
11010015 7 0.754253097 2
11010015 8 0.179170312 4
11010016 1 0.121712176 4
11010016 2 0.506590063 2
11010016 3 0.252048541 2
11010016 4 0.133062598 2
11010016 5 0.131560289 2
11010016 6 0.246096761 2
11010016 7 0.484432691 2
11010016 8 0.11405025 4
11010017 1 0.838875598 2
11010017 2 0.089384967 4
11010017 3 0.129064466 2
11010017 4 0.271930659 2
11010017 5 0.270884629 2
11010017 6 0.126712663 2
11010017 7 0.086375837 4
11010017 8 0.802680548 2
11010018 1 0.54130458 2
11010018 2 0.057828656 4
11010018 3 0.220591599 2
11010018 4 0.068167054 2
11010018 5 0.067585925 2
11010018 6 0.216766136 2
11010018 7 0.055691093 4
11010018 8 0.513537294 2
11010019 1 0.580233116 2
11010019 2 0.061948984 4
11010019 3 0.086313435 2
11010019 4 0.194629841 2
11010019 5 0.194096859 2
11010019 6 0.084763151 2
11010019 7 0.059918747 4
11010019 8 0.556446909 2
11010020 1 0.374471613 2
11010020 2 0.040071965 4
11010020 3 0.163481682 2
11010020 4 0.04522417 2
11010020 5 0.044838656 2
11010020 6 0.16079795 2
11010020 7 0.038639174 4
11010020 8 0.355481733 2
11010021 1 0.134212956 4
11010021 2 0.558624441 2
11010021 3 0.16551672 2
11010021 4 0.243623261 2
11010021 5 0.242626054 2
11010021 6 0.162957425 2
11010021 7 0.539833036 2
11010021 8 0.12842571 4

EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010022 1 0.086615419 4
11010022 2 0.361459548 2
11010022 3 0.179496757 2
11010022 4 0.095265804 2
11010022 5 0.094500055 2
11010022 6 0.176058816 2
11010022 7 0.348085195 2
11010022 8 0.082169701 4
11010023 1 0.092834206 4
11010023 2 0.387166189 2
11010023 3 0.112332452 2
11010023 4 0.171628234 2
11010023 5 0.171092082 2
11010023 6 0.11075198 2
11010023 7 0.374463083 2
11010023 8 0.089025111 4
11010024 1 0.059914953 4
11010024 2 0.250449893 2
11010024 B 0.129404083 2
11010024 4 0.064069824 2
11010024 5 0.063529826 2
11010024 6 0.126941603 2
11010024 7 0.241506132 2
11010024 8 0.056880001 4
11010025 1 0.39445032 2
11010025 2 0.042064548 4
11010025 3 0.055919777 2
11010025 4 0.139263948 2
11010025 5 0.138633335 2
11010025 6 0.05465923 2
11010025 7 0.040531931 4
11010025 8 0.375534145 2
11010026 1 0.252860576 2
11010026 2 0.027054957 4
11010026 3 0.110720193 2
11010026 4 0.030329292 2
11010026 5 0.030038931 2
11010026 6 0.108604261 2
11010026 7 0.025911966 4
11010026 8 0.238087815 2
11010027 1 0.257294508 2
11010027 2 0.027682097 4
11010027 3 0.036130743 2
11010027 4 0.090155319 2
11010027 5 0.089726575 2
11010027 6 0.035409825 2
11010027 7 0.027206111 4
11010027 8 0.249530757 2
11010028 1 0.160247648 2
11010028 2 0.017508042 4
11010028 3 0.07094113 2
11010028 4 0.019178854 2
11010028 5 0.019006569 2
11010028 6 0.071583978 2
11010028 7 0.016794605 4
11010028 8 0.153787805 2
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Tabelle 0-4 FI_Calculator_MaxFl Fortsetzung 2

EID PLY FI_MAX SUB_MAX EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010029 1 0.063106374 4 11010036 1 0.09102828 2
11010029 2 0.262882083 2 11010036 2 0.009981549 4
11010029 3 0.074481666 2 11010036 3 0.034467259 2
11010029 4 0.120037316 2 11010036 4 0.011543682 2
11010029 5 0.119442169 2 11010036 5 0.011449644 2
11010029 6 0.073040309 2 11010036 6 0.034117199 2
11010029 7 0.253311146 2 11010036 7 0.009652179 4
11010029 8 0.060083757 4 11010036 8 0.086883301 2
11010030 1 0.040460772 4 11010037 1 0.028384709 4
11010030 2 0.169102245 2 11010037 2 0.119303435 2
11010030 3 0.087386322 2 11010037 3 0.031872511 2
11010030 4 0.042964237 2 11010037 4 0.054468414 2
11010030 5 0.042571555 2 11010037 5 0.053884682 2
11010030 6 0.0855197 2 11010037 6 0.03095274 2
11010030 7 0.161954413 2 11010037 7 0.116603108 2
11010030 8 0.038094621 4 11010037 8 0.027167787 4
11010031 1 0.041158096 4 11010038 1 0.01859645 4
11010031 2 0.17296455 2 11010038 2 0.080324943 2
11010031 3 0.047801061 2 11010038 3 0.034749608 2
11010031 4 0.077296059 2 11010038 4 0.01946171 2
11010031 5 0.07685237 2 11010038 5 0.01937913 2
11010031 6 0.046780155 2 11010038 6 0.034982817 2
11010031 7 0.169985539 2 11010038 7 0.075590218 2
11010031 8 0.03991347 4 11010038 8 0.01750397 4
11010032 1 0.025640713 4 11010039 1 0.020545553 4
11010032 2 0.109433729 2 11010039 2 0.086234611 2
11010032 3 0.054861052 2 11010039 3 0.023727845 2
11010032 4 0.026425569 2 11010039 4 0.039458254 2
11010032 5 0.026354839 2 11010039 5 0.039358933 2
11010032 6 0.05529236 2 11010039 6 0.023499385 2
11010032 7 0.104983453 2 11010039 7 0.083682395 2
11010032 8 0.024611473 4 11010039 8 0.019817403 4
11010033 1 0.177460899 2 11010040 1 0.014561968 4
11010033 2 0.019095304 4 11010040 2 0.06237187 2
11010033 3 0.02365985 2 11010040 S 0.02802891 2
11010033 4 0.065166762 2 11010040 4 0.01536128 2
11010033 5 0.064491167 2 11010040 5 0.015245949 2
11010033 6 0.023152139 2 11010040 6 0.027643878 2
11010033 7 0.018663074 4 11010040 7 0.060316785 2
11010033 8 0.169846104 2 11010040 8 0.013899604 4
11010034 1 0.116202828 2 11010041 1 0.094189373 2
11010034 2 0.01284943 4 11010041 2 0.010098739 4
11010034 3 0.042566172 2 11010041 3 0.012375488 2
11010034 4 0.01474027 2 11010041 4 0.035752414 2
11010034 5 0.014581495 2 11010041 5 0.035573574 2
11010034 6 0.042957055 2 11010041 6 0.012071519 2
11010034 7 0.01209386 4 11010041 7 0.00966249 4
11010034 8 0.10939437 2 11010041 8 0.089017419 2
11010035 1 0.128434279 2 11010042 1 0.069656255 2
11010035 2 0.013799931 4 11010042 2 0.007578025 4
11010035 3 0.017724436 2 11010042 3 0.02444822 2
11010035 4 0.046399801 2 11010042 4 0.009209962 2
11010035 5 0.046277695 2 11010042 5 0.009112697 2
11010035 6 0.017485569 2 11010042 6 0.023942061 2
11010035 7 0.013393283 4 11010042 7 0.007257249 4
11010035 8 0.123890471 2 11010042 8 0.0654463 2
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Tabelle 0-5 FI_Calculator_MaxFl Fortsetzung 3

EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010043 1 0.066533239 2
11010043 2 0.007162941 4
11010043 3 0.008778675 2
11010043 4 0.025389287 2
11010043 5 0.025341109 2
11010043 6 0.008640004 2
11010043 7 0.006934303 4
11010043 8 0.064050145 2
11010044 1 0.049705184 2
11010044 2 0.005446776 4
11010044 3 0.018940733 2
11010044 4 0.00629761 2
11010044 5 0.006250122 2
11010044 6 0.018708049 2
11010044 7 0.005279195 4
11010044 8 0.047537117 2
11010045 1 0.015069622 4
11010045 2 0.063113404 2
11010045 3 0.016895664 2
11010045 4 0.029686564 2
11010045 5 0.029533013 2
11010045 6 0.016561528 2
11010045 7 0.060380989 2
11010045 8 0.014241894 4
11010046 1 0.011144977 4
11010046 2 0.047357444 2
11010046 3 0.020567027 2
11010046 4 0.012121093 2
11010046 5 0.011996815 2
11010046 6 0.020073826 2
11010046 7 0.045351961 2
11010046 8 0.010470176 4
11010047 1 0.010643769 4
11010047 2 0.0447621 2
11010047 3 0.011958288 2
11010047 4 0.021075735 2
11010047 5 0.021035673 2
11010047 6 0.011839941 2
11010047 7 0.043326587 2
11010047 8 0.010245481 4
11010048 1 0.007952914 4
11010048 2 0.034041873 2
11010048 3 0.015382734 2
11010048 4 0.008395568 2
11010048 5 0.008334029 2
11010048 6 0.015147391 2
11010048 7 0.032998674 2
11010048 8 0.007606675 4
11010049 1 0.046636746 2
11010049 2 0.00501124 4
11010049 3 0.005909511 2
11010049 4 0.018545711 2
11010049 5 0.018455872 2
11010049 6 0.005749056 2
11010049 7 0.004782497 4
11010049 8 0.043942992 2

EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010051 1 0.030514727 2
11010051 2 0.003297964 4
11010051 3 0.003898468 2
11010051 4 0.012124763 2
11010051 5 0.012112264 2
11010051 6 0.003830581 2
11010051 7 0.003189375 4
11010051 8 0.029375962 2
11010052 1 0.023184829 2
11010052 2 0.002559661 4
11010052 3 0.009614943 2
11010052 4 0.00284167 2
11010052 5 0.002822999 2
11010052 6 0.009498327 2
11010052 7 0.002484894 4
11010052 8 0.022210986 2
11010053 1 0.007460582 4
11010053 2 0.03131547 2
11010053 3 0.008155665 2
11010053 4 0.015071982 2
11010053 5 0.014994854 2
11010053 6 0.007982672 2
11010053 7 0.029883056 2
11010053 8 0.007029712 4
11010054 1 0.005623629 4
11010054 2 0.02403335 2
11010054 3 0.010723474 2
11010054 4 0.005877123 2
11010054 5 0.00581386 2
11010054 6 0.010444336 2
11010054 7 0.022967991 2
11010054 8 0.005263959 4
11010055 1 0.004881206 4
11010055 2 0.020607821 2
11010055 S 0.005349474 2
11010055 4 0.009866945 2
11010055 5 0.009855918 2
11010055 6 0.005298949 2
11010055 7 0.01992637 2
11010055 8 0.004698794 4
11010056 1 0.003709474 4
11010056 2 0.015997234 2
11010056 3 0.007508844 2
11010056 4 0.003768839 2
11010056 5 0.00374256 2
11010056 6 0.007395843 2
11010056 7 0.015532885 2
11010056 8 0.003554258 4
11010057 1 0.019526888 2
11010057 2 0.002107136 4
11010057 S 0.002379964 2
11010057 4 0.008253982 2
11010057 5 0.008215802 2
11010057 6 0.002308131 2
11010057 7 0.002004906 4
11010057 8 0.01833768 2
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Tabelle 0-6 FI_Calculator_MaxFl Fortsetzung 4

EID PLY FI_MAX SUB_MAX EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010059 1 0.01132106 2 11010066 1 0.005095844 2
11010059 2 0.001231271 4 11010066 2 0.000571114 4
11010059 3 0.001397918 2 11010066 3 0.002373754 2
11010059 4 0.004764055 2 11010066 4 0.000632717 2
11010059 5 0.004764781 2 11010066 5 0.000627192 2
11010059 6 0.00137234 2 11010066 6 0.002319881 2
11010059 7 0.00119176 4 11010066 7 0.000544564 4
11010059 8 0.010933006 2 11010066 8 0.004753541 2
11010060 1 0.008929091 2 11010067 1 0.002978904 2
11010060 2 0.000998278 4 11010067 2 0.000328162 4
11010060 3 0.004167786 2 11010067 3 0.000359739 2
11010060 4 0.001104956 2 11010067 4 0.001387268 2
11010060 5 0.001099575 2 11010067 5 0.001390597 2
11010060 6 0.004126952 2 11010067 6 0.00035254 2
11010060 7 0.000972083 4 11010067 7 0.000318953 4
11010060 8 0.008594212 2 11010067 8 0.002903843 2
11010061 1 0.003123621 4 11010068 1 0.002534303 2
11010061 2 0.013166901 2 11010068 2 0.000290139 4
11010061 3 0.003302597 2 11010068 3 0.00140155 2
11010061 4 0.006518928 2 11010068 4 0.000338275 2
11010061 5 0.006486339 2 11010068 5 0.000337024 2
11010061 6 0.003227384 2 11010068 6 0.001395342 2
11010061 7 0.01252603 2 11010068 7 0.000284423 4
11010061 8 0.002933276 4 11010068 8 0.002467114 2
11010062 1 0.002408979 4 11010069 1 0.001002457 4
11010062 2 0.010387484 2 11010069 2 0.0042603 2
11010062 3 0.004819341 2 11010069 3 0.001011193 2
11010062 4 0.002405816 2 11010069 4 0.002211967 2
11010062 5 0.002379696 2 11010069 5 0.002201443 2
11010062 6 0.004691018 2 11010069 6 0.000986019 2
11010062 7 0.009914439 2 11010069 7 0.004037204 2
11010062 8 0.002250069 4 11010069 8 0.000937584 4
11010063 1 0.001810674 4 11010070 1 0.000815546 4
11010063 2 0.007692725 2 11010070 2 0.003569943 2
11010063 3 0.001922519 2 11010070 S 0.001751288 2
11010063 4 0.003772685 2 11010070 4 0.000780767 2
11010063 5 0.003773083 2 11010070 5 0.000772568 2
11010063 6 0.001907986 2 11010070 6 0.001707223 2
11010063 7 0.00744435 2 11010070 7 0.003404312 2
11010063 8 0.001748486 4 11010070 8 0.000760677 4
11010064 1 0.001428639 4 11010071 1 0.000476291 4
11010064 2 0.006239024 2 11010071 2 0.002049696 2
11010064 3 0.003092424 2 11010071 3 0.000483211 2
11010064 4 0.001396966 2 11010071 4 0.001048743 2
11010064 5 0.001388753 2 11010071 5 0.001051415 2
11010064 6 0.003055288 2 11010071 6 0.000481535 2
11010064 7 0.006076808 2 11010071 7 0.001991538 2
11010064 8 0.001375347 4 11010071 8 0.000464242 4
11010065 1 0.006267426 2 11010072 1 0.000405495 4
11010065 2 0.00068187 4 11010072 2 0.001813329 2
11010065 3 0.000740986 2 11010072 S 0.001005539 2
11010065 4 0.002932757 2 11010072 4 0.000391861 2
11010065 5 0.002920111 2 11010072 5 0.000390423 2
11010065 6 0.000715611 2 11010072 6 0.001000138 2
11010065 7 0.000646337 4 11010072 7 0.001778204 2
11010065 8 0.005862357 2 11010072 8 0.000394857 4
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Tabelle 0-7 FI_Calculator_MaxFl Fortsetzung 5

EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010073 1 0.001274834 2
11010073 2 0.000141587 4
11010073 3 0.000160314 2
11010073 4 0.000718051 2
11010073 5 0.000715574 2
11010073 6 0.000154254 2
11010073 7 0.000133589 4
11010073 8 0.001188365 2
11010074 1 0.00114778 2
11010074 2 0.000132892 4
11010074 3 0.000645966 2
11010074 4 0.000156899 2
11010074 5 0.000155575 2
11010074 6 0.0006328 2
11010074 7 0.000126863 4
11010074 8 0.001073334 2
11010075 1 0.000412651 2
11010075 2 4.71E-05 4
11010075 3 5.45E-05 2
11010075 4 0.000232082 2
11010075 5 0.000233764 2
11010075 6 5.36E-05 2
11010075 7 4.64E-05 4
11010075 8 0.000413772 2
11010076 1 0.000411638 2
11010076 2 5.68E-05 2
11010076 3 0.000300681 2
11010076 4 6.50E-05 2
11010076 5 6.49E-05 2
11010076 6 0.000302519 2
11010076 7 5.65E-05 2
11010076 8 0.000412168 2
11010077 1 0.00020386 4
11010077 2 0.000884404 2
11010077 3 0.000196009 2
11010077 4 0.000510273 2
11010077 5 0.000508103 2
11010077 6 0.000190535 2
11010077 7 0.000833986 2
11010077 8 0.000189985 4
11010078 1 0.000183721 4
11010078 2 0.000830754 2
11010078 3 0.00046619 2
11010078 4 0.000176427 2
11010078 5 0.000174857 2
11010078 6 0.000456695 2
11010078 7 0.00079323 2
11010078 8 0.000171786 4
11010079 1 6.59E-05 4
11010079 2 0.000293873 2
11010079 3 6.44E-05 2
11010079 4 0.00016569 2
11010079 5 0.000166713 2
11010079 6 6.46E-05 2
11010079 7 0.000289399 2
11010079 8 6.61E-05 4

EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010080 1 6.67E-05 2
11010080 2 0.000311628 2
11010080 3 0.000223938 2
11010080 4 7.26E-05 2
11010080 5 7.25E-05 2
11010080 6 0.000224534 2
11010080 7 0.000310137 2
11010080 8 6.65E-05 2
11010081 1 9.86E-05 2
11010081 2 1.63E-05 2
11010081 3 1.62E-05 2
11010081 4 9.60E-05 2
11010081 5 9.58E-05 2
11010081 6 1.55E-05 2
11010081 7 1.55E-05 2
11010081 8 9.06E-05 2
11010082 1 0.000109619 2
11010082 2 1.88E-05 2
11010082 3 9.83E-05 2
11010082 4 1.92E-05 2
11010082 5 1.91E-05 2
11010082 6 9.70E-05 2
11010082 7 1.83E-05 2
11010082 8 0.000103265 2
11010083 1 2.07E-05 2
11010083 2 4.53E-06 2
11010083 3 4.64E-06 2
11010083 4 1.94E-05 2
11010083 5 1.96E-05 2
11010083 6 4.58E-06 2
11010083 7 4.44E-06 2
11010083 8 2.19E-05 2
11010084 1 2.89E-05 2
11010084 2 7.99E-06 2
11010084 S 3.56E-05 2
11010084 4 7.63E-06 2
11010084 5 7.67E-06 2
11010084 6 3.61E-05 2
11010084 7 8.14E-06 2
11010084 8 3.13E-05 2
11010085 1 1.89E-05 2
11010085 2 7.25E-05 2
11010085 3 1.86E-05 2
11010085 4 7.11E-05 2
11010085 5 7.08E-05 2
11010085 6 1.79E-05 2
11010085 7 6.71E-05 2
11010085 8 1.77E-05 2
11010086 1 2.11E-05 2
11010086 2 8.55E-05 2
11010086 S 7.69E-05 2
11010086 4 2.13E-05 2
11010086 5 2.12E-05 2
11010086 6 7.60E-05 2
11010086 7 8.21E-05 2
11010086 8 2.03E-05 2
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Tabelle 0-8 FI_Calculator_MaxFl Fortsetzung 6

EID PLY FI_MAX SUB_MAX
11010087 1 4.57E-06 2
11010087 2 2.00E-05 2
11010087 3 4.71E-06 2
11010087 4 1.80E-05 2
11010087 5 1.80E-05 2
11010087 6 4.73E-06 2
11010087 7 1.91E-05 2
11010087 8 4.66E-06 2
11010088 1 7.91E-06 2
11010088 2 2.98E-05 2
11010088 3 3.60E-05 2
11010088 4 7.61E-06 2
11010088 5 7.67E-06 2
11010088 6 3.60E-05 2
11010088 7 3.07E-05 2
11010088 8 8.20E-06 2
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Anhang B: Nummerierung der untersuchten Lastfdlle

Tabelle 0-1 Nummerierung der Lastfélle

Lastfallnummer Lastfall

1-30 symmetrische Lastfdlle mit Massenkonfiguration M1
31-60 symmetrische Lastfdlle mit Massenkonfiguration M2
61 —90 symmetrische Lastfdlle mit Massenkonfiguration M3
91 - 120 symmetrische Lastfdlle mit Massenkonfiguration M11
121 — 150 symmetrische Lastfdlle mit Massenkonfiguration M12
151 — 186 symmetrische Lastfdlle mit Massenkonfiguration M13
187 — 216 Designlastfalle mit Massenkonfiguration M12

217 — 246 symmetrische Lastfdlle mit Massenkonfiguration M21
247 — 277 symmetrische Lastfdlle mit Massenkonfiguration M22
277 — 306 symmetrische Lastfdlle mit Massenkonfiguration M23

Tabelle 0-2 Designlastfalle

Lastfallnummer Manover

151 — 160 Pull Up n, = 4,5
161 —-170 Push Down n, =—1,8
171 - 178 Roll + Pull Up n, = 3,0
179 — 186 Roll n, = 1,0
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