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Ubersicht
Die Lastanalyse ist ein wesentlicher Abschnitt im Flugzeugentwurfsprozess, da diese zur Strukturdimensio-
nierung verwendet werden und u.a. die Strukturmasse beeinflussen. Dabei gehéren u.a. die Bbenlasten, die
beim realen Flugzeugentwurf nach der Zulassungsvorschrift beriicksichtigt werden mussen. Fur die Zulas-
sung missen diese fir den gesamten Flugbereich in Kombination mit verschiedensten Massenkonfiguratio-
nen und Béenparametern untersucht werden. Somit kommt es zu einer hohen Anzahl an durchzufihrenden
Simulationen. Aus diesem Grund werden beim Flugzeugvorentwurf vergleichsweise schnelle Verfahren zur
Ermittlung der Béenlasten bevorzugt. Zu diesen zahlen unter anderem die dynamische, potentialtheoretische
Doublet-Lattice-Methode (DLM) und die quasistatische Methode mit der Pratt-Formel. In dieser Studie wird
ein Vergleich der resultierenden Bbéenlasten beider Verfahren anhand der ALLEGRA-Konfiguration durchge-
fuhrt, wobei die ALLEGRA-Konfiguration einen nach vorn gepfeilten Fligel besitzt. Das Ziel besteht darin,

Tendenzen der Lastendifferenz zwischen den beiden Methoden zu untersuchen.

1. EINLEITUNG

Der Entwurf eines Flugzeugs erstreckt sich auf viele Teil-
bereiche und stellt einen komplexen, iterativen Prozess
dar. In diesem spielt unter anderem die Lastanalyse eine
entscheidende Rolle, da die Lasten fur die Strukturdimen-
sionierung verwendet werden und damit auch das Struk-
turgewicht beeinflussen. Zu den zu untersuchenden Las-
ten gehdren Manéver-, Béen-, Boden- und Sonderlasten.
Bei der vorliegenden Untersuchung liegt der Fokus auf
den Bdéenlasten.

Bdenlasten werden bereits seit den Anfangen der Luftfahrt
untersucht, so wurde die Theorie des Flugs durch eine
Boe im ersten NACA-Bericht von 1915 dargelegt [1]. Uber
die Jahre wurden verschiedene Methoden der Boé-
enlastabschatzung zwecks des Entwurfs und der Zulas-
sung entwickelt [2] [3]. Diese sind unter quasistatische und
dynamische Methoden zu klassifizieren.

Zu den quasistatischen Anséatzen zahlen u.a. die Methode
von Rhode und Lundquist [4], bei der die Annahme einer
scharfkantigen Bée getroffen wird, und die Methode von
Pratt [5], bei der angenommen wird, dass die Boe die 1-
cos-Form hat. Im Hinblick auf die quasistatischen Verfah-
ren beschrankt sich diese Arbeit auf die Pratt-Methode,
denn diese gilt aktuell als ein Kriterium in der Zulassungs-
vorschrift fiir kleinere Flugzeuge (CS23 Stand 2012) [6].

In der friheren Zulassungsvorschrift fir grof3e Flugzeuge
(JAR25 Stand 1989) [7] war ebenfalls die Pratt-Methode
vorgegeben, jedoch gilt ab 1994, dass Bdenlasten mittels
dynamischer Simulation zu ermitteln sind (JAR 25 Stand
1994) [8]. Die Vorgabe einer dynamischen B&ensimulation
gilt ebenso in der aktuellen Zulassungsvorschrift (CS25
Stand 2015) [9].

Zur Durchfihrung von dynamischen Bd&ensimulationen
stehen Verfahren wie u.a. die potentialtheoretische, sub-
sonische Doublet-Lattice-Methode (DLM) [10] [11] [12]
und die numerische Strémungsmechanik (Computational
Fluid Dynamics, CFD) [13] [14] [15] zur Verfligung. Fir die

Zulassung mussen Bdenlasten jedoch in der gesamten
Flugbereichsgrenze in Kombination mit verschiedensten
Massenkonfigurationen und Bdenparametern untersucht
werden. Somit kommt es zu einer hohen Anzahl an durch-
zuflihrenden Simulationen. Fir diesen Zweck wird die
DLM aufgrund ihrer Schnelligkeit als eine geeignete Me-
thode bewertet, daher beschrankt sich diese Arbeit im
Bereich der dynamischen Simulation auf die DLM.

Bisher wurde ein Vergleich der Lasten aus der quasistati-
schen und der dynamischen Methode von Ricciardi mit
dem sogenannten Flying-Wing-HALE-Modell und dem
Joined-Wing-Modell durchgefiihrt [16]. Darlber hinaus
wurden Béenlasten bei einer Uberschallflugzeugkonfigura-
tion von Yang und Obayashi [17] und bei einem Segel-
flugzeug von Chudy [18] untersucht.

In dieser Arbeit wird eine B&enlastanalyse mit der vor-
warts gepfeilten ALLEGRA-Konfiguration mit der Pratt-
Methode und der DLM durchgefiihrt. Das Ziel besteht
darin, Tendenzen der Lastendifferenz zwischen den bei-
den Methoden bei einem Flugzeug mit vorwarts gepfeiltem
Fligel zu untersuchen. Diese Arbeit konzentriert sich auf
diskrete Bd&en; kontinuierliche Turbulenz (Continuous
Turbulence) wird nicht behandelt.

2. METHODEN
2.1. Pratt-Methode

In dieser Methode wird ein aquivalentes Lastvielfaches,
das ein Flugzeug bei einem Flug durch eine 1-cos-Bbe
erreichen wurde, abgeschatzt. Bei der Erstellung der Be-
wegungsgleichung, die als Basis fir die Pratt-Formel
dient, werden folgende Annahmen getroffen [5]:

*  Das Flugzeug ist starr.

*  Die Fluggeschwindigkeit ist konstant.

» Das Flugzeug befindet sich im stationdren Gerade-
ausflug, bevor es in die Bbe einfliegt.
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 Das Flugzeug kann Hubbewegungen, jedoch keine
Nickbewegungen ausfiihren.

*  Der Auftriebsanstieg des Rumpfes und des Leitwerks
ist vernachlassigbar klein im Vergleich zu dem des
Flugels.

« Die Boengeschwindigkeit ist Uber die gesamte
Spannweite konstant und deren Richtung ist stets pa-
rallel zur Vertikalachse des Flugzeugs.

Daraus ergibt sich unter Vernachldssigung der bewe-
gungsinduzierten Luftkrafte folgende Bewegungsglei-
chung:

Z Uq(t
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mit der Masse m, der vertikalen Koordinate z, dem Stau-
druck q, der Flugelflache S, dem Auftriebsanstieg ca,, der
Fluggeschwindigkeit v und der Béengeschwindigkeit uj.

Zur Bericksichtigung bewegungsinduzierter Luftkrafte
werden die Kussner- und die Wagner-Funktion herange-
zogen [3] [16]. Zudem wird angenommen, dass der Boen-
gradient bzw. die halbe Bdenlange gleich der 12,5-fachen
mittleren Fligeltiefe betragt. Um die Bewegungsgleichung
(1) zu generalisieren, wird das dimensionslose Massen-
verhéltnis g eingefihrt:
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mit dem Flugzeuggewicht W, der Luftdichte p, der Gravita-
tionsbeschleunigung g und der mittleren Fllgeltiefe c.
Nach Umformung von (2) ergibt sich folgender approxi-
mierter Abminderungsfaktor kg gegeniiber dem Lastvielfa-
chen bei scharfkantigen Béen ohne bewegungsinduzierte
Luftkrafte [5]:
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Eingesetzt in die generalisierte Form der Gleichung (1)
und umgeformt nach dem Lastvielfachen ergibt sich fol-
gende Pratt-Formel, die aktuell ebenfalls in der Zulas-
sungsvorschrift CS23 verwendet wird [6]:
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(4) nPratt=1i 2(W/S)

Dabei gelten folgende Parameterbezeichnungen:

+  Boenabminderungsfaktor kg

*  Luftdichte auf Meereshohe p, [kg/m?]

*  Boengeschwindigkeit ug [m/s EAS]

* Aquivalente Fluggeschwindigkeit vgag [m/s]
« Auftriebsanstieg des Fliigels cpq [1/rad]

*  Flachenbelastung des Flugels W/S [N/m?]

Néhere Untersuchung und Bewertung des Abminderungs-
faktors kg in der Pratt-Formel wurde von Ricciardi durch-

gefiihrt [16].
2.2. Doublet-Lattice-Methode

Die auf der Potentialtheorie basierende Doublet-Lattice-
Methode (DLM) gehért zu den schnellen Verfahren zur
Ermittlung bewegungsinduzierter Luftkrafte fur subsoni-
sche Strémung. Dabei werden die Auftriebsflachen des
Flugzeugs als ebene Platten angenommen und in kleine,
trapezférmige Auftriebselemente unterteilt, deren Seiten-
kanten parallel zur freien Anstréomung verlaufen [11].

Um die Druckdifferenz Acp zwischen der Fligelober- und
-unterseite zu modellieren, wird an jedem Auftriebsele-
ment ein Potentialwirbel konstanter Verteilung an der
25%-Linie angenommen. Im stationdren Flugzustand
entspricht dies einem Hufeisenwirbel, dessen gebundener
Teil durch die 25%-Linie des Auftriebselements verlauft.
Die Auswertung des Abwinds w, der durch die Wirbel von
auftriebserzeugenden Elementen entsteht, erfolgt am
jeweiligen Kollokationspunkt, der bei % der Elementtiefe
auf der Halbspannweite platziert ist [11].

X
Wirbellinie
Abwindkollokationspunkt

BILD 1. Diskretisierung einer Auftriebsflache in der
Doublet-Lattice-Methode, dargestellt am Ho6-

henleitwerk der ALLEGRA-Konfiguration

Da der Abwind w ebenfalls von Wirbeln benachbarter
Auftriebselemente beeinflusst wird, eignet sich die Darstel-
lung der Wirbeleinflisse in Form einer Matrix AIC (Aero-
dynamic Influence Coefficient), die von der Machzahl Ma
und der reduzierten Frequenz k abhéngig ist. Die Matrix ist
wie folgt definiert:

(5) {(w}=[AIC(Ma k)]{Ac,}

Der Abwindvektor {w} ist an die Bedingung gebunden,
dass die Stromung an den Kollokationspunkten tangential
zur oszillierenden Auftriebsflache verlaufen muss.

Da die instationdren aerodynamischen Lasten ausschlief3-
lich bei harmonischen Bewegungen ermittelbar sind, sind
diese nur im Frequenzbereich bekannt. Zur Generierung
der Zeitantworten werden diese in den Zeitbereich mittels
inverser Fouriertransformation umgewandelt [11].

Da die DLM nur im subsonischen Bereich gilt, wurden
Korrekturverfahren auf CFD-Basis zur Berucksichtigung
transonischer Effekte entwickelt [19] [20] [21].

3. SIMULATIONSMODELLE UND -PARAMETER

Das in dieser Arbeit verwendete Referenzflugzeug ist die
ALLEGRA-Konfiguration, die aus dem DLR-Projekt
LamAiR (Laminar Aircraft Research) stammt, im DLR-
Projekt iIGREEN aeroelastisch untersucht wurde [22] und
im DLR-Projekt ALLEGRA (AeroelLastic stability and
Loads prediction for Enhanced GReen Aircraft)
weiterentwickelt wird.

Die ALLEGRA-Konfiguration stellt ein Mittelstreckenflug-
zeug fir 150 Passagiere mit einer Reisemachzahl von
0,78 in der GroRenordnung des A320 dar, mit einem vor-
warts gepfeilten Fligel, Hecktriebwerken und einem T-
Leitwerk. Die Flugzeuggeometrie ist in BILD 2 dargestellt.
Die Modelle, die im Folgenden vorgestellt werden, stam-
men aus dem MONA-Prozess (ModGen Nastran) [23].
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BILD 2. Nastran-FE-Modell der ALLEGRA-S-
Konfiguration
3.1. Struktur- und Massenmodell

Fir die Béenanalyse wurde das ALLEGRA-S FE-Modell
der ALLEGRA-Konfiguration fiir verschiedene Massenkon-
figurationen aufgebaut. Die Struktur am Fligel und am
Leitwerk setzt sich aus Schalenelementen zusammen,
wahrend der Rumpf aus Balkenelementen besteht. Di-
mensioniert wurde die Struktur nach Mand&ver- und Bo6-
enlasten, wobei die Bdenlasten mithilfe der quasistati-
schen Methode nach Abschnitt 2.1 ermittelt wurden.

BILD 3.

Kondensiertes FE-Modell
Konfiguration

der ALLEGRA-S-

Da fur die vorgesehene Lastanalyse nur die globalen
Steifigkeits- und Masseneigenschaften wesentlich sind
und um moglichst recheneffiziente Simulationsmodelle
einzusetzen, werden beim kondensierten ALLEGRA-S-
FE-Modell die Steifigkeiten und die Massen auf Knoten
der sogenannten Lastreferenzachse (LRA, rote Knoten in
BILD 3) kondensiert. Darliber hinaus besitzt das konden-
sierte Modell abh&ngige Knoten (griine Knoten in BILD 3)
an den Vorder- und Hinterkanten des Fllgels, des Leit-
werks und an den Triebwerken. Diese werden Uber Starr-
kérperelemente mit den LRA-Knoten verbunden, mit Aus-
nahme an den Triebwerken; diese sind elastisch an den
Rumpf gebunden.

3.2.

Das Aerodynamikmodell ist das Panelmodell fir die DLM,
das in MSC.Nastran fiir die Bdenanalyse (SOL146) sowie
die Trimm- und Pratt-Analyse (SOL144) verwendet wird.
Es werden nur der Fligel und das Leitwerk modelliert, wie
in BILD 4 mit 1128 Auftriebselementen dargestellt. Da die
DLM ein subsonisches Verfahren zu Ermittlung bewe-
gungsinduzierter Luftkrafte ist, werden transsonische
Effekte nicht berlcksichtigt.

In dieser Arbeit wird ausschlieRlich die ,clean*-
Konfiguration untersucht, das heif’t, im aerodynamischen
Modell sind die Landeklappen nicht ausgeschlagen. Die
Steuerflachen werden ebenfalls in ihrer neutralen Position
befestigt — auer dem Hohenleitwerk bei den Trimm- und
Pratt-Analysen. Bei der Berechnung der Lasten wird die
DLM in ihrer unkorrigierten Form verwendet.

Aerodynamikmodell

ey

Sl
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BILD 4.
3.3.

Der Parameterraum der Simulation orientiert sich an den
Berichten von Schmidt und Klimmek [24] [25]. Um den
Flugbereich reprasentativ abzudecken, wird die B6-
enlastanalyse mit sechs Massenkonfigurationen und auf
zwolf verschiedenen Flugh6hen mit jeweils drei Flugge-
schwindigkeiten vg, vc, vp durchgefiihrt. Dabei ist vg die
Hoéchstgeschwindigkeit bei starken Béen, vc die Bemes-
sungsreisegeschwindigkeit und vp die Bahnneigungsflug-
geschwindigkeit. Dabei sind nach CS23 und CS25 die
Bdengeschwindigkeiten von der Flughdéhe und der Flug-
geschwindigkeit abhangig.

DLM-Modell der ALLEGRA-S-Konfiguration

Parameterraum der Simulation

Bei den dynamischen Simulationen nach CS25 werden in
jedem Flugzustand sieben B&engradienten bertcksichtigt
[25]. Bei der Pratt-Analyse (nach CS23) wird hingegen
angenommen, dass der Boengradient der 12,5-fachen
mittleren Fligeltiefe betragt [6]. In dieser Arbeit werden
vertikale Boen betrachtet, das heillt, der Béengeschwin-
digkeitsvektor ist parallel zur z-Achse des Flugzeugs.
Insgesamt werden also 3024 dynamische B&ensimulatio-
nen und 432 quasistatische Pratt-Rechnungen durchge-
fihrt. Eine kurze Ubersicht Uber den Parameterraum wird
in TAB 1 dargestellt.

Die 36 untersuchten Flugzustédnde sind in BILD 5 veran-
schaulicht. Die Abhé&ngigkeit der Béenamplitude von dem
Béengradienten nach CS25 ist in BILD 6 dargestellt; die
Grafik gilt fir die ALLEGRA-Konfiguration auf Meeresho-
he.
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TAB 1. Ubersicht Uiber die Simulationsparameter

Parameter Anzahl | Bemerkung

Massenkonfigurationen 6 | 43,7t (OEM)

63,0 t (MZFM)
73,4 t (MTOM)
jeweils vordere und
hintere Schwer-

punktlage

Zwischen 0 m und
12500 m

Flughéhen 12

Fluggeschwindigkeiten 3 | VB, Vg, VD

Zwischen 9 m und
107 m

12,5-fache mittlere
Flugeltiefe

Bdengradienten CS25:7

CS23:1

Vertikal von unten
und von oben

Bdenrichtungen 2

16 ‘
—0— VB : :
_ —0— V¢
=P N R SO
=
o
=
Q
L
S5 d o
T
0 O . ,
0 100 200 300
Fluggeschwindigkeit Vias [m/s]
BILD 5. Untersuchte Flugzusténde innerhalb des Flug-
bereichs
@ 15 o R AR :
o . . . . .
= ‘ : : :
= 10 /L AN\ AR SR :
9 \ : : :
D2
el
[ =
§ 5 HIVI/ZZ Y - o\ o NN N
<
[%]
[7]
o
A : : : ‘ :
c 0 ' : ' '
S 0 50 100 150 200 250
@ Strecke [m]
BILD 6. Untersuchte Béengradienten

4. VORGEHEN DER BOENLASTANALYSE

In dieser Arbeit werden Bdenlasten am Fligel, am Rumpf
und am Hdéhenleitwerk untersucht.

41.

Die Ermittlung der quasistatischen Lasten wird mit der
Trimmanalyse von MSC.Nastran (SOL144) durchgefihrt.
Diese basiert ebenfalls auf der DLM, jedoch werden hier-
bei ausschliel3lich stationdre Terme — reduzierte Frequenz
gleich Null — in Betracht gezogen [11]. Ohne Einwirkung
aullerer Krafte liegt der Trimmanalyse folgende Gleichung
zugrunde:

Ermittlung der quasistatischen Béenlasten

(6) ([Kl-a[A]) z3+[M]{z}=(0}
mit der generalisierten Koordinate der Flugzeugauslen-
kung {z}, der Steifigkeitsmatrix der Struktur [K], dem
Staudruck q, der Steifigkeitsmatrix der Aerodynamik [A]
und der Massenmatrix [M]. In der Koordinate {z} sind

elastische Moden, Starrkérperbewegungen und Steuerfla-
chenausschlage enthalten.

In der Trimmanalyse der Langsbewegung werden folgen-
de Parameter berlicksichtigt:

*  Anstellwinkel a

«  Nickgeschwindigkeit ©

* Lastvielfaches n,

«  Nickbeschleunigung ®

*  Hohenleitwerksausschlag np

Im ersten Schritt der quasistatischen Methode wird fir
jede Massenkonfiguration zundchst eine 1g-Trimmanalyse
in jedem Flugzustand nach BILD 7 durchgefiihrt. Aus den
Trimmergebnissen wird jeweils die Auslenkung des Hé-
henleitwerks n, extrahiert.

Feste GroRen Freie GroRen

n,=1
6=0 a
6=0 Nyt
BILD 7. Feste und freie Parameter der 1g-
Trimmanalyse
Feste GroRen Freie GroRen
r"z=_nPratt a
NP =MHTP 16 5

©=0

BILD 8. Feste und freie Parameter der Pratt-Analyse

Input:
Struktur, Masse, Aero

I
v v

e 3

SOL144 - Bdenlastvielfaches
1g-Trimmanalyse ) nach Pratt

|\

A 4

Extrahierung des
HTP-Winkels

v

SOL144 - Pratt mit
extrahiertem HTP-Winkel )
A\

A 4

Ermittlung der
Lastextrema

BILD 9. Prozess der quasistatischen Bdenlastanalyse
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Mit Hilfe der Pratt-Formel wird fiir jede Massenkonfigurati-
on in jedem Flugzustand ein &quivalentes Bdenlastvielfa-
ches np.y ermittelt. Mit den berechneten Lastvielfachen
wird jeweils flir den entsprechenden Lastfall eine quasista-
tische Trimmanalyse mit SOL144 durchgefiihrt, und zwar
wird hierbei die Auslenkung des Hohenleitwerks bei dem
Wert des 1g-Trimmzustands fest definiert. Das heif3t, in
der Pratt-Analyse wird der Anstellwinkel des Flugzeugs so
angepasst, dass das Lastvielfache mit dem Vorgegebenen
tibereinstimmt. Die Nickbeschleunigung des Flugzeugs 6
wird zugelassen (vgl. BILD 8) und ist damit ein freier Pa-
rameter. Die daraus resultierenden Lasten werden in
dieser Arbeit als quasistatische Lasten bezeichnet. Das
beschriebene Vorgehen ist in BILD 9 grafisch dargestellt.

4.2.

Die Berechnung der dynamischen Bdenlasten erfolgt mit
SOL146 von MSC.Nastran (DLM). Die hierbei resultieren-
den Ergebnisse stellen jedoch noch nicht die Gesamtlas-
ten am Flugzeug dar, da die Lasten des stationdren Gera-
deausflugs in SOL146 nicht bertcksichtigt werden. Um die
Gesamtlasten am Flugzeug zu erhalten, werden Trimm-
rechnungen fir den stationdren 1g-Flugzustand mit
SOL144 durchgefiihrt, deren Ergebnisse anschlieffend mit
den extrahierten Lasten aus SOL146 superponiert wer-
den. Bei der Extraktion der Lasten aus der Bbenanalyse
findet eine erste Aussortierung der Lasten statt. Eine Ver-
anschaulichung des Vorgehens ist in BILD 10 zu finden.

Ermittlung der dynamischen Béenlasten

Input:
Struktur, Masse, Aero

|
¢ —

SOL144 - SOL146 -
1g-Trimmanalyse Bdensimulation

A 4

Extrahierung der
Extrema

v

Superposition der
Lasten

A 4

Ermittlung der
Lastextrema

J

BILD 10.

Kontrollpunkte und Extrahierung der Lastextrema

Prozess der dynamischen Béenlastanalyse

Fir die Simulation mit SOL146 werden Kontrollpunkte
(Monitoring Points) fur Schnittlasten definiert. Die Schnitt-
lastenkontrollpunkte dienen dazu, die Zeitpunkte mit den
maximalen bzw. minimalen Lasten wahrend eines Bden-
durchflugs zu ermitteln. In dieser Untersuchung werden
insgesamt 20 Kontrollpunkte am Flugzeugmodell platziert,
wie in BILD 11 dargestellt. Zu jedem Zeitschritt, in dem an
einem der Kontrollpunkte ein globales Maximum oder
Minimum der Querkraft F,, des Biegemoments M, oder
der Torsion M, im lokalen Koordinatensystem auftritt,

werden alle Knotenlasten extrahiert.

Diese Extrahierung wird in BILD 12 anhand des Kontroll-
punktes am Fliigel-Rumpf-Ubergang veranschaulicht. Es
werden drei Zeitschriebe des Biegemoments aufgetragen;
rot steht fir eine kurze Bée (9 m), grin fir eine mittlere
(46 m) und blau fur eine lange Bde (107 m). Fir jede
dieser drei Kurven werden die Zeitpunkte bestimmt, zu
denen ein Maximum oder ein Minimum des Biegemo-
ments M, auftritt. In diesem Fall resultieren also sechs
Zeitpunkte, fur die die Lasten extrahiert werden. Analog
wird dieses Verfahren an allen 20 Kontrollpunkten bei
jedem Bodendurchflug angewendet, und zwar auf das
Biegemoment M, die Querkraft F, und die Torsion M,.

Fur die Ermittlung der Zeitpunkte, zu denen Lastextrema
auftreten, werden die Schnittlasten in den LRA-
Koordinatensystemen betrachtet. Allerdings werden Kno-
tenlasten aller sechs Freiheitsgrade auch immer im globa-
len Koordinatensystem zur Verfiigung gestellt, um die
weitere Verarbeitung der Lasten zu vereinfachen. Lasten,
die mit dieser Methode ermittelt werden, werden in dieser
Arbeit als dynamische Lasten bezeichnet.

y
X
BILD 11.  Kontrollpunkte am kondensierten FE-Modell
= 4 x 10°
i N ; iExtrahier‘te Zeitpunkte
E | |
£ | :
§ 0 ;
& 1
2 L oo
[
3 i i
g _4 il u H L
0 0.5 1 1.5 2
Zeit [s]
BILD 12. Extrahierung der Zeitpunkte
4.3. Vergleich: dynamische Simulation mit

Vorgaben aus CS23

Bei den beiden im Kapitel 2 geschilderten Verfahren ist zu
beachten, dass die Vorgaben der Béengeschwindigkeiten
bei den Zulassungsvorschriften CS23 und CS25 unter-
schiedlich sind. Die Vorgabe fur die Pratt-Methode ist in
CS 23.333(c) definiert, wahrend die Béengeschwindigkei-
ten der dynamischen Simulation in CS 25.341(a) vorgege-
ben sind. Eine Gegenlberstellung der Referenzbdenge-
schwindigkeiten aus CS23 und CS25 ist in BILD 13 dar-
gestellt [6] [9].
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20

CSs25
C823

-
[4,]

Flughdhe h [km]
=)

5 -
0 1 1 1
0 5 10 15
Referenzbéengeschwindigkeit U [m/s EAS]
BILD 13. Vergleich der Referenzbdengeschwindigkeiten
fur den Reiseflug
X 106
B .
dynamisch :
6 quasistatisch |
4+
£
a) _x 2
=
0 L
-2t
_4 i 1 L i
0 5 10 15 20
y[m]
X 106
3 :_____ o S Lo
dynamisch
] j quasistatisch
2r : '
- S
=
0 Foooooo :
B T R P
0 5 10 15 20
y [m]
BILD 14. Vergleich der Lasten mit B6engeschwindigkei-

ten aus CS23 im lokalen Koordinatensystem;
Massenfall MTOM mit vorderer Schwerpunkt-
lage

Um sich einen weiteren Uberblick tber die Unterschiede
zwischen den beiden Methoden zu verschaffen, werden
dynamische Simulationen mit Béengeschwindigkeiten aus
CS23 - ohne jegliche Abminderungsfaktoren — durchge-
fuhrt. Die resultierenden Schnittlasten am Flugel werden
anschlieRend mit denen aus der Pratt-Methode verglichen.

FUr den Vergleich wird die Massenkonfiguration MTOM
mit vorderer Schwerpunktlage herangezogen, da bei die-
ser die groRten positiven Lasten erwartet werden. Hierbei
werden Béensimulationen in allen 36 Flugzustdnden simu-

liert, und der Bdengradient wird auf das 12,5-fache der
mittleren Flugeltiefe gesetzt.

Die Ergebnisse der Schnittlasthillkurven sind in BILD 14
zu finden. Die Schnittlasten sind jeweils auf das lokale
Koordinatensystem (vgl. BILD 11) bezogen, so dass beim
Verlauf des Biegemoments M, und des Torsionsmoments
M, eine Unstetigkeit an der Stelle y = 2m (Flugel-Rumpf-
Ubergang) durch den Wechsel des Koordinatensystems
auftritt.

In BILD 14 wird ersichtlich, dass die Hullkurven der Lasten
aus der dynamischen Simulation mit B6éengeschwindigkei-
ten aus CS23 gréRer sind als die aus der quasistatischen
Methode. Beim Biegemoment M, sind die dynamischen
Lasten rund 30% gréRer als die Quasistatischen. Bei der
Torsion zeigt sich jedoch, dass die dynamischen Lasten
um etwa 10% von den quasistatischen Lasten Ubertroffen
werden, mit Ausnahme an der Flugelwurzel.

Da die Béengeschwindigkeiten aus der CS25 kleiner sind
als die aus der CS23, ist bei einer dynamischen Simulati-
on mit Béengeschwindigkeiten nach CS25 unter Beriick-
sichtigung des Abminderungsfaktors Fg zu erwarten, dass
die Lasten kleiner sind und somit die Differenz zu den
quasistatischen Lasten kleiner ist.

5. ERGEBNISSE DER SIMULATIONEN

In diesem Kapitel werden die Hullkurven der Schnittlasten
der 432 Lastfalle der quasistatischen Pratt-Methode mit
den 3024 Lastfallen der dynamischen Bdensimulationen
sowohl in 1D- als auch in 2D-Diagrammen verglichen. In
2D-Diagrammen werden ausschlieBlich Fligellasten be-
handelt. In den 1D-Diagrammen werden jeweils die Quer-
kraft F,, das Biegemoment M, und die Torsion M, Uber die
Koordinate y aufgetragen. In den 2D-Diagrammen wird
das Torsionsmoment M, an ausgewéhlten Spannweiten-
positionen Uber die zugehorige Querkraft F, dargestellt.
Die Lasten in den Diagrammen sind auf die jeweiligen
lokalen LRA-Koordinatensysteme bezogen. Die Ergebnis-
se der Boenlastanalyse sind in dem Bericht [26] umfas-
send dokumentiert.

5.1.
5.1.1.

In BILD 15 ist ein Vergleich der Querkraft F,, des Biege-
moments M, und der Torsion M, aus der Pratt-Methode
und den Bdensimulationen zu sehen. Bei allen drei
Schnittlastkomponenten zeigt sich, dass die Hullkurven
der dynamischen und der quasistatischen Lasten fast
aufeinander liegen. Bei F, wird erkennbar, dass die dyna-
mischen Lasten im auleren Bereich des Fligels gréRer
sind, wahrend im Bereich der Flugelwurzel die quasistati-
schen Lasten héhere Werte ergeben. Bei M, Ubertreffen
die positiven dynamischen Lasten im Bereich der Flugel-
wurzel die quasistatischen Lasten um ca. 1%. Bei M,
hingegen ist die relative Differenz gréRer: bei den positi-
ven Lasten betragt diese maximal 9%, bei den negativen
Lasten maximal 32%.

Vergleich in 1D-Diagrammen

Flugel

Zur genaueren Untersuchung der resultierenden Lasten
und der dimensionierenden Lastfélle wird das Biegemo-
ment M, betrachtet, denn dies hat in der Dimensionierung
den gréRten Einfluss auf das Strukturgewicht, besonders
im Bereich der Fligelwurzel [27].
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BILD 15. Vergleich der Schnittlasten aus der quasistati-

schen und dynamischen Simulation im lokalen
Koordinatensystem

Bei beiden Methoden stellt sich heraus, dass das maxima-
le positive M, bei der maximalen Startmasse (MTOM)
erreicht wird. Das maximale negative M, tritt in beiden
Methoden hingegen bei der Leermasse (OEM) auf.

Im Hinblick auf die Flugzustédnde geht hervor, dass die
Extrema von M, Uberwiegend bei der Bemessungsreise-
geschwindigkeit vg von 249 m/s TAS auf 7010 m Hdéhe
erreicht werden. In BILD 5 entspricht dieser Flugzustand
dem Eckpunkt, an dem Ma(v¢g) = Mag gilt. In diesem er-
fahrt das Flugzeug — im Vergleich zu anderen Flughdéhen
bei vc — die Kombination aus dem gréRten Staudruck und
der héchsten Machzahl. Ersterer verursacht gréRRere ae-
rodynamische Kréfte bei gleichbleibenden Beiwerten und
letztere vergroBert den Auftriebsanstieg aufgrund der

Kompressibilitdtseffekte. Dass die groften Lasten nicht
bei der Bahnneigungsfluggeschwindigkeit vp bzw. Map
erreicht werden, liegt daran, dass die Béenamplitude flr
diese Fluggeschwindigkeit halbiert wird, sowohl nach
CS23 als auch nach CS25.

Bei den Bdensimulationen lasst sich feststellen, dass die
Extrema von M, Uiberwiegend bei einem Bdengradient von
61 m auftreten. Dieser entspricht einer Lédnge der 15-
fachen mittleren Fligeltiefe. Zum Vergleich: In der Pratt-
Formel wird angenommen, dass der Bdengradient der
12,5-fachen mittleren Flugeltiefe entspricht.

Zudem ist im Allgemeinen zu beobachten, dass das ma-
ximale positive M, in den Béensimulationen durch positive
Bden (Bden von unten) induziert wird und das maximale
negative M, durch die negativen Béen (Bde von oben). Im
Bereich der Flugelspitze tritt jedoch bei den Béensimulati-
onen eine Ausnahme auf: das maximale positive M,wird
durch negative Boen verursacht. Veranschaulicht wird
dies anhand eines Beispiels in BILD 16. Dargestellt wer-
den Biegemomentenverlaufs Uiber die Zeit eines Kontroll-
punktes im duReren Bereich des Fligels, jeweils bei einer
negativen und einer positiven 107-m-Boe. Dabei Ubertrifft
das griin markierte Maximum, das bei der negativen Bée
auftritt, das orange markierte Maximum aus der positiven
Boe. Das heildt, bei Béensimulationen kann es vorkom-
men, dass grofdte positive Lasten bei einer negativen Boe
und grofdte negative Lasten bei einer positiven Boe er-
reicht werden, was bei der quasistatischen Pratt-Methode
ausgeschlossen ist.

i-S

negative Boe
positive Boe

\¥]

Biegemoment M, [Nm]
o

-2
_4 1 1
0 1 2 3 4
Zeit [s]
BILD 16. Zeitverldaufe des Biegemoments M, an einem

Kontrollpunkt im dufReren Bereich des Fliigels

TAB 2. Ubersicht tiber die dominierenden Lastfalle im
Fligelbiegemoment

Innen Aufen
MTOM MTOM
Pratt vc auf 7010 m vc auf 7010 m
Positive Boe Positive Bée
Maximal MTOM MTOM
Bée vc auf 7010 m vc auf 3048 m
Positive Boe Negative Bée
H=61m H=107m
OEM OEM
Pratt vc auf 7010 m vc auf 7010 m
Negative Boe Negative Bée
Minimal OEM OEM
Bée Ve auf_7010 m 2 auf_7010 m
Negative Boe Negative Boe
H=61m H=61m
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In TAB 2 werden die Lastfalle, bei denen die Extrema des
Biegemoments M, Uberwiegend auftreten, zusammenge-
fasst. Dabei wird zwischen dem Bereich der Fligelwurzel
(innen) und der Flugelspitze (aufen) unterschieden. In der
Zeile ,Maximal‘ werden Lastfélle aufgetragen, bei denen
tendenziell die gréRten positiven Lasten resultieren, und in
der Zeile ,Minimal‘ die gréf3ten negativen Lasten.

5.1.2. Rumpf

In BILD 17 sind Hullkurven der Querkraft F, und des Bie-
gemoments M, fur den Rumpf aufgetragen. Bei der Quer-
kraft F, wird ersichtlich, dass im Bereich des Fligel-
Rumpf-Ubergangs an x = 21 m die dynamischen Lasten
kleiner sind als die quasistatischen Lasten. An der Rumpf-
nase und am Rumpfende ist dies umgekehrt. Beim Bie-
gemoment M, hingegen sind die dynamischen Lasten,
besonders im hinteren Bereich des Rumpfes, grofer als
die quasistatischen Lasten. Da die Lastspitzen aus der
dynamischen Methode Uberwiegend bei kurzen Béen (9
und 15 m) auftreten, lasst sich schlussfolgern, dass die
Berlcksichtigung der verschiedenen Bdengradienten in
den Boensimulationen hohere Lastspitzen am Rumpf
hervorruft.

=3
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1 . . . ;
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x10°
ar .. SR NI
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BILD 17. Vergleich der Schnittlasten am Rumpf

Im Vergleich zum Fliigel sind die dimensionierenden Last-
félle am Rumpf vielfaltiger; bei beiden Methoden sind alle
Massenfélle in den Extrema vertreten. In der dynamischen
Methode sind sechs von sieben Bdengradienten in den
Extrema enthalten. Zudem zeigt sich hierbei die Tendenz,
dass die grélten dynamischen Lasten Uberwiegend bei
der Bemessungsreisegeschwindigkeit vc auf 0 m, 3048 m
und 7010 m auftreten. Bei den quasistatischen Lasten ist
der Flugzustand vc auf 7010 m dominant.

5.1.3. Hohenleitwerk

In BILD 18 sind Hullkurven der Querkraft F,, des Biege-
moments M, und der Torsion M, am Héhenleitwerk dar-
gestellt. Aus den Grafiken ist abzuleiten, dass die quasi-
statischen Lasten héhere Werte im Bereich der Wurzel
ergeben. AuRerdem zeigt sich im &uferen Bereich des
Héhenleitwerks die Tendenz, dass die dynamischen Las-
ten im Vergleich zu den quasistatischen Lasten groRer
sind.

x10“r
6-...

quasistatisch
dynamisch

Db e
z
—_— O Lo TSR
a) o™
21
_4 T
_6 n
0 2 4 6 8
y [m]
X 105
150
quasistatisch
1r dynamisch
05}
3
b) S Of
=
05 r
At
1.5 : : ' :
0 2 4 6 8
y [m]
X 104
quasistatisch
dynamisch
ol ‘
3
£ 0r
c >
) =
2t
_4 1 n n 1
0 2 4 6 8
y[m]
BILD 18. Vergleich der Schnittlasten am Hohenleitwerk

Am Hohenleitwerk treten sowohl die positiven als auch die
negativen Lasten bei beiden Methoden bei der maximalen
Startmasse (MTOM) auf. Im Hinblick auf die dimensionie-
renden Flugzustdnde zeigen sich zwischen den beiden
Methoden Unterschiede: bei der quasistatischen Methode
werden die Extrema der Lasten bei vg auf 9144 m und
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10668 m erreicht, und bei der dynamischen Methode sind
die Flugzustande vc auf 3048 m und 7010 m dominant.
Dieses Phanomen ist wie folgt zu erklaren:

Die Vorgabe der Béengeschwindigkeit bei vg ist nach CS
23.333(c) um etwa 30% groRer als bei vc. Das heildt, trotz
des geringeren Staudrucks bei vg kénnen in der quasista-
tischen Analyse hohere Lasten resultieren. Nach CS
25.341(a) hingegen ist die B&engeschwindigkeit bei vg
und vc konstant, weshalb die gréten dynamischen Las-
ten Uberwiegend bei vc auftreten.

5.2.

Fur den Vergleich der Lasten in 2D-Diagrammen werden
zwei Positionen am Fligel untersucht, ndmlich y = 2 m
und y = 12 m, wobei y = 2 m den Fligel-Rumpf-Ubergang
darstellt. Die Positionen der beiden Stellen sind in BILD 19
veranschaulicht. In BILD 20 sind die Hullkurven der Torsi-
on M, Uber der Querkraft F, an den erwahnten Positionen
dargestellt. Es ist erkennbar, dass die Hullkurven trotz
vergleichbarer maximaler Werte fur die Lasten eine groRe-
re Flache umschlielRen als die der quasistatischen Lasten.
Dies ist vor allem durch die Berlcksichtigung der Flug-
zeugdynamik in der Béensimulation zu begriinden.
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BILD 19. Kontrollpunkte am Flugel, deren Lasten in 2D-

Diagrammen dargestellt werden

Jeder Eckpunkt der Hullkurven stellt bei der dynamischen
Methode einen Zeitpunkt einer Béensimulation und bei der
Pratt-Methode einen Lastfall dar. Fir eine Dimensionie-
rung der Struktur ist es notwendig, alle Lastfélle, die an
den Eckpunkten der Hillkurven vertreten sind, zu beriick-
sichtigen. Dies stellt den zweiten Schritt der Aussortierung
der dynamischen Lasten dar (vgl. Abschnitt 4.2).

Dartiber hinaus besteht die Moglichkeit, Hullkurven mit
anderen Kombinationen der Schnittlastkomponenten zu
bilden, wie in TAB 3 dargestellt [28]. Bei der ALLEGRA-
Konfiguration wurde dies an den 20 definierten Kontroll-
punkten durchgefiihrt, am Rumpf jedoch nur M, Uber F,
da keine lateralen Krafte F, erwartet werden. Daraus
ergeben sich 296 dimensionierende Zeitpunkte, resultie-
rend aus 116 Bdéensimulationen. In der Pratt-Methode
hingegen wurden 71 dimensionierende Lastfélle identifi-
ziert. Die Tendenz der Anzahl an dimensionierenden Last-
fallen bzw. Zeitpunkten ist ebenfalls in BILD 20 zu erken-
nen: die blauen Hullkurven aus den dynamischen Simula-
tionen setzen sich aus deutlich mehr Eckpunkten zusam-
men als die griinen Huillkurven aus der Pratt-Methode.
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BILD 20. Vergleich der 2D-Lasthullkurven am Fligel im

lokalen Koordinatensystem

TAB 3. Ubersicht (iber Kombinationen von Lastkompo-
nenten in 2D-Diagrammen

Baugruppe Lastkomponenten

y Uber F,

Fliigel, HTP . ber F,

y Uber F,
x Uber F
. Uber F,

M
M
M, uber M,
M
Rumpf M
M

6. FAZIT UND AUSBLICK

Eine Bodenlastanalyse der ALLEGRA-Konfiguration mit
einem vorwarts gepfeilten Flugel wurde durchgefihrt, und
zwar mit der quasistatischen Pratt-Methode und der dy-
namischen Methode. Betrachtet wurden die Baugruppen
Flugel, Rumpf und Héhenleitwerk.

In den 1D-Hillkurven am Fligel sind die dynamischen
Lasten fast deckungsgleich im Vergleich zu den quasista-
tischen Lasten. Die relative Differenz des Biegemoments
an der Flugelwurzel betragt rund 1%; im positiven Bereich
sind die dynamischen Lasten gréRer und im negativen
Bereich sind die quasistatischen Lasten gréRer. Am
Rumpf hingegen zeigt sich die Tendenz, dass die dynami-
schen Lasten héhere Werte als die quasistatischen Lasten
ergeben. Am Hohenleitwerk wird ersichtlich, dass die
dynamischen Lasten eher im &uReren Bereich und die
quasistatischen Lasten im Wurzelbereich gréf3er sind.
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Zudem ist in den 2D-Hdllkurven am Fligel zu erkennen,
dass die dynamische Analyse die Lasthillkurven bei der
dynamischen Analyse trotz vergleichbarer Extrema einen
gréReren Bereich umschlieRen.

FUr eine erste, schnelle Dimensionierung der Struktur, bei
der eine erste Ermittlung des Strukturgewichts und der
globalen Steifigkeitseigenschaften im Mittelpunkt steht,
kann bei Bbéen die Pratt-Methode herangezogen werden.
Fir eine detaillierte Dimensionierung eignet sich jedoch
die dynamische Methode eher, weil dadurch u.a. der Ein-
fluss verschiedener Bdengradienten auf die Lasten be-
ricksichtigt werden kann. Damit kénnen beispielsweise
dimensionierende Lasten am Rumpf, die Uberwiegend bei
kurzen Béen auftreten und groRer als die quasistatischen
Lasten sind, ermittelt werden. Zugleich wird bei grolRen
Flugzeugen das Kriterium fir die Zulassung durch die
dynamische Béensimulation erfillt. Insgesamt ist individu-
ell abzuwagen, ob eine zeitintensivere Bbenlastanalyse
mit der dynamischen Methode angebracht ist, oder fiir die
jeweilige Aufgabenstellung die Berlcksichtigung der Bo6-
enlasten Uber die Pratt-Methode vorzuziehen ist.
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