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Zusammenfassung

Dieser Beitrag beschreibt zunachst einen im Projekt iLOADS definierten Lastenprozess. Er basiert auf
globalen Flugzeuglasten und stellt Schnittlasten fir Rumpfkomponenten zur Verfiigung, die zur Auslegung
von Bauteilen wie auch zur Definition realistischer Versuchslasten genutzt werden. Mit Hilfe des vorgestell-
ten Prozesses werden anschlieRend zwei Testbauteile fir einen biaxialen Rissfortschritts- sowie flr einen
Stabilitatstest definiert, gefertigt und getestet. Dabei zeigt der Rissfortschrittstest, dass das Ermudungsver-
halten der komplexen biaxial belasteten Probe durch das Verhalten uniaxialer Standardproben beschrieben
werden kann. Des Weiteren kann durch die Ergebnisse des Stabilitatstests die Einhaltung der Vorgaben aus

der Paneeloptimierung weitestgehend bestéatigt werden.

1. EINFUHRUNG

Die Bestimmung und Bewertung der auf ein Flug-
zeug wirkenden Lasten gehort zu den Hauptaufga-
ben wahrend der Flugzeugentwicklung. Die Kenntnis
der Lasten ist entscheidend fur den Entwurf und die
Auslegung eines Flugzeugs, an denen viele ver-
schiedene Disziplinen beteiligt sind. Das DLR
Projekt iLOADS greift dieses Thema auf und dient
zur Etablierung eines solchen interdisziplinaren und
an die Bedirfnisse des DLR angepassten Lasten-
prozesses fir Flugzeuge nach CS-23 und CS-25.
Wichtig sind dabei die Definition realistischer Last-
annahmen, die Lastermittiung in Simulation und
Experiment sowie eine geeignete Auswertung.

Innerhalb des Lastenprozesses wird aus gegebenen
operationellen und zulassungsrelevanten Randbe-
dingungen flr eine gewahlte Konfiguration ein
definierter Katalog von Lastfallen aufgestellt. Mit
diesem werden im weiteren Vorgehen Lasten auf
der Struktur ermittelt, die fur die Strukturauslegung
und somit fur die Zulassung genutzt werden. Die
Ergebnisse erlauben weiterhin die Bewertung einer
Flugzeugkonfiguration im Hinblick auf deren Ruck-
wirkung auf die Lasten und die sich daraus erge-
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benden Grolken, wie beispielsweis der Strukturmas-
se.

Der in diesem Artikel beschriebene Ablauf ist ein
Teil des gesamten Lastenprozesses und fligt sich in
diesen nach der Bestimmung der sogenannten
globalen Lasten ein. Die globalen Lasten bestehen
aus einem Katalog aller fir die Auslegung relevanter
Lasten und sind auf das Gesamtflugzeug verteilt. In
einem ersten Schritt wird die gegebene Flugzeug-
konfiguration mithilfe finiter Elemente (FE) modelliert
und den globalen Lasten entsprechend ausgelegt.
AnschlielRend kénnen Schnittkraftverlaufe innerhalb
der global dimensionierten Flugzeugstruktur ermittelt
werden, die in einem weiteren Schritt zur detaillier-
ten Bauteilauslegung und somit zur Ableitung von
Testbauteilen verwendet werden. Die Schnittkraft-
verlaufe werden zudem zur Definition realistischer
Testlasten genutzt.

Im folgenden Kapitel werden zunachst die Schnitt-
stellen, die Erstellung des globalen FE-
Flugzeugmodells sowie die globale Dimensionierung
beschrieben. Zusatzlich behandelt das Kapitel 2 die
Bestimmung geeigneter Schnittlasten. Auf Basis
dieser werden im dritten Kapitel Testpaneele fir
zwei Use-Cases abgeleitet. Die dazugehérigen
Bauteiltests sind im vierten Kapitel beschrieben. Der
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erste Use-Case dient zur Untersuchung der Riss-
ausbreitung in einem ermudungsdominierten Be-
reich der Rumpfoberschale unter biaxialer Belas-
tung. Eine detaillierte Beschreibung der hierzu
durchgefiihrten Arbeiten ist in [1] dargestellt. Im
zweiten Use-Case wird eine Paneeloptimierung fur
druckdominierte Paneele vorgestellt und an einem
Testpaneel bis hin zum Test unter uniaxialer Druck-
last demonstriert.

2. ABLEITUNG LOKALER SCHNITTLAS-
TEN

Nach Abschluss der Lastanalyse (HAP2) innerhalb
des im DLR Projekt iLOADS entwickelten Lasten-
prozesses liegen Verlaufe der globalen Schnittlasten
in Form von Kréaften und Momenten an ausgewahl-
ten Punkten entlang der sogenannten Lastrefe-
renzachse vor. Zur Dimensionierung der Rumpf-
schale sowie zur Auswertung von lokal wirkenden
Spannungen und Kraften zur Ableitung von geeigne-
ten Testrandbedingungen fir Bauteilversuche muss
in einem nachfolgenden Schritt ein verfeinertes
Strukturmodell aufgebaut und berechnet werden.
Dieser Prozess der Modellerstellung bis zur Berech-
nung der lokalen Schnittlasten wird im Folgenden
kurz erlautert.

2.1. Schnittstellen und Datenformat

Im DLR Lastenprozess wird zur Ubergabe der
globalen Schnittlasten an die weiterflihrenden
Prozessschritte das sogenannte CPACS-
Datenformat (Common Parameterized Aircraft
Configuration Schema) verwendet. Dabei handelt
sich um ein am DLR entwickeltes Datenformat zur
Beschreibung von Luftfahrzeugen sowie weiterer
Aspekte des Luftverkehrs [2]. Das Datenformat ist
XML basiert und hierarchisch aufgebaut, sodass
neben recht globalen Beschreibungen, wie z.B. den
Hauptabmessungen des Luftfahrzeugs, auch sehr
detaillierte Beschreibungen flr disziplindre Analysen
eingebunden werden konnen. Der primare Vorteil
der Verwendung eines gemeinsamen Datenforma-
tes zur Kopplung einer Vielzahl disziplinarer Werk-
zeuge in numerischen Prozessketten besteht in der
Reduktion der Schnittstellen. Von jedem anzubin-
denden Werkzeug muss nur jeweils ein Ein- und
Ausgabemodul implementiert und gewartet werden.
Seit 2012 erfolgt die Weiterentwicklung von CPACS
unter einer Open Source Lizenz [3], aktuell wird die
Version V2.3 verwendet.
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Abb. 1: D150 Konfiguration.

Fur die Ableitung der lokalen Schnittlasten fir die
Auslegung von Testpaneelen werden folgende
Daten aus der CPACS Beschreibung des Flug-
zeugs, hier eines generischen Kurzstreckenflug-
zeugs mit einer Sitzplatzkapazitat von 150 Personen
(D150), verwendet:

AuBenkontur des Rumpfes:

Die AuBenkontur des Rumpfes mit einer Gesamt-
lange von 37,5m wird durch die Definition von
Profilschnitten und deren Positionierung zueinander
beschrieben. Fur die D150 Konfiguration wird die
Aullengeometrie in Abb. 1 dargestellt

Krafte und Momente an DAM Punkten:

Nach Abschluss der Lastanalyse liegen die Knoten-
kréfte und -momente an den sogenannten DAM
(Dynamic Aircaft Model)-Punkten entlang der Lastre-
ferenzachse vor. Diese Knotenlasten werden fur
jeden betrachteten Lastfall in der CPACS-Datei zur
Verfligung gestellt.

Fur die hier beschriebenen Arbeiten wurden aus der
Lastanalyse globale Schnittlasten fir 15 kritische
Mandéver- und Bodenlastfalle zur Verfliigung gestellt.
Diese stellen die Einhillenden der globalen Schnitt-
lasten dar und beriicksichtigen neben unterschiedli-
chen Flughéhen, Geschwindigkeiten, etc. auch 10
unterschiedlich definierte Massenfalle.

Detaillierte Beschreibung der Rumpfstruktur:

Zur Modellierung des Rumpfes wird eine detaillierte
Beschreibung der Rumpfstruktur mit allen relevanten
Versteifungen (z.B. Stringer, Spante, ...) sowie der
verwendeten Materialien und Halbzeuge (Tréger,
Profile, etc.) bendtigt. All diese Informationen kon-
nen im CPACS Datenformat sehr detailliert und
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Abb. 2: Visualisierung der Rumpfstrukturdefinition in
CPACS.

flexibel beschrieben werden [4]. In Abb. 2 ist die
Beschreibung der Struktur des Rumpfhecks visuali-
siert. In dieser Darstellung sind neben der versteif-
ten Rumpfhaut auch der Passagierboden und der
Frachtboden mit den notwendigen Abstiitzungen zur
Rumpfschale zu erkennen.

Die o.g. Beschreibung der Rumpfstruktur stellt die
Basis fir die Erstellung eines geeigneten FE-Netzes
dar, das im Rahmen der Strukturanalyse zur Dimen-
sionierung der Rumpfstruktur sowie zur Ableitung
der lokalen Schnittlasten verwendet wird.

2.2. Modellierung

Auf der Grundlage der im Abschnitt 2.1 genannten
Daten werden durch Verwendung von Netzgenera-
toren (z.B. DELIS [5], [6], TRAFUMO [7]) automa-
tisch FE-Modelle des Rumpfes in der sogenannten
GFEM Qualitét erstellt. Bei dieser Diskretisierung
wird jedes Hautfeld zwischen zwei benachbarten
Stringern und Spanten durch ein Schalenelement
reprasentiert, wahrend die o.g. Stringer und Spante
durch Balkenelemente diskretisiert werden. In Abb.
3 sind die Hauptkomponenten des FE Modells sowie
die verwendeten Elementtypen dargestellt.

Die genaue Lage der Versteifungen auf der Rumpf-
oberflache sowie deren Profilquerschnitte werden
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dabei aus der CPACS Beschreibung tGbernommen
und moglichst exakt umgesetzt. Zur realistischen
Einleitung der Lasten aus den Tragfligeln und
Leitwerken werden diese entweder ebenfalls kom-
plett [5] oder in Form generischer Lasteinleitungsbe-
reiche im zentralen Rumpfbereich sowie am Leit-
werksanschluss [4],[7] modelliert.

Nach der Erstellung des FE-Netzes werden den
Elementen die Eigenschaften (Wandstarke, Materi-
aleigenschaften, etc.) der jeweiligen Bauelemente
zugewiesen und die Belastungen aufgebracht. Zu
diesem Zweck werden unabhangig vom detaillierten
Strukturmodell Netzknoten an den DAM-Punkten der
Lastanalyse generiert und auf diese die Knotenlas-
ten fur die jeweiligen Lastfalle aufgebracht. Abb. 4
zeigt exemplarisch fir einen Lastfall die Knotenkraf-
te und —-momenten als Lastpfeile an den Netzknoten
der DAM-Punkte. Die Einleitung dieser Knotenkrafte
und -momente in die Rumpfstruktur erfolgt anschlie-
Rend dber automatisch generierte Kopplungsglei-
chungen (RBE3 Elemente), wobei die Lasten i.Allg.
je nach Lage der DAM-Punkte auf zwei oder drei
Spantebenen verteilt werden. Die an den Fligeln
und dem Leitwerk wirkenden Lasten werden eben-
falls Gber RBE3 Elemente in die Wurzelrippe der
Center Wing Box bzw. geeignete Leitwerksstummel
mit den realistischen Lasteinleitungselementen in
den Rumpf, z.B. Verbindungsbolzen, eingeleitet.

Haut
(Schalen)

Stringer
(Balken)

Spante
(Balken)

Druckschotte
(Schalen,
Balken)

Boden-

SEEEas : strukturen
J‘ == (Balken)

Abb. 3: Hauptkomponenten des Rumpfmodells.
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2.3. Globale Strukturauslegung

Da fur die hier betrachtete D150 Konfiguration keine
hinreichende Beschreibung der Struktureigenschaf-
ten des Rumpfes vorlag, wurden in einem folgenden
Dimensionierungsschritt die Wandstarken aller
Strukturkomponenten in der Art angepasst, dass bei
moglichst geringem Strukturgewicht in keinem
Bauteil Belastungen auftreten, die von diesem nicht
ertragen werden koénnen. Im vorliegenden Beispiel
erfolgt diese Dimensionierung des Rumpfes in
metallischer Bauweise unter Verwendung des DLR
Tools S-BOT [5],[7] iterativ, wobei Festigkeits- und
Stabilitatskriterien fir die Haut sowie die Versteifun-
gen berlcksichtigt werden. Am Ende des Dimensio-
nierungsprozesses werden die berechneten Wand-
starken wieder in die CPACS-Datei des Analysepro-
zesses zurlickgeschrieben, sodass flir nachfolgende
Analysen eine realistische Rumpfstrukturbeschrei-
bung vorliegt.

2.4. Schnittlastableitung

Fur die konkrete Bestimmung von lokalen Schnittlas-
ten, die in einem spezifischen Lastfall auf ein
Rumpfpaneel wirken, wird nun das dimensionierte
Rumpfmodell mit den globalen Schnittlasten des
entsprechenden Lastfalls belastet.

Als Ergebnis der Analyse mit dem flr die anschlie-
Rende Testauslegung relevanten Lastfall kénnen
nun lokale Lasten an den betrachteten Rumpfpanee-
len ausgewertet werden. Dabei kénnen alternativ
Elementspannungen oder auch Knotenkrafte an
benachbarten Netzknoten des FE-Netzes genutzt
werden. In Abb. 5 ist exemplarisch eine Spannungs-
verteilung am Rumpf unter der Wirkung eines 1g
Fluglastfalls dargestellt, der als Basislastfall fiir eine
in Use-Case 1 definierte Untersuchung des Rissfort-

s

Abb. 4: Aufbringung der globalen Lasten auf die DAM-
Punkte.
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Abb. 5: Spannungsverteilung in Rumpfoberschale bei
einem +1g Fluglastfall.
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schritts in einem Stringer-verstarkten Paneel unter
biaxialer Zugbelastung herangezogen wurde (siehe
Abschnitt 3.1).

3. ABLEITUNG DER TESTSTRUKTUREN

Basierend auf der im vorherigen Kapitel global
ausgelegten Flugzeugstruktur werden in diesem
Kapitel zunachst die geeigneten Lasten aus den in
Abschnitt 2.4 bereitgestellten Schnittlasten ausge-
wahlt und flr die beiden Use-Cases angepasst.
Danach erfolgt die Ableitung der beiden Testpanee-
le. In Use-Case 1 wird hierzu eine Paneelauslegung
durchgefiihrt, wahrend in Use-Case 2 eine detaillier-
te Strukturoptimierung zur Anwendung kommt.

3.1. Paneelableitung fiir Use-Case 1

Im Folgenden wird die Ermittlung der fir die Paneel-
auslegung relevanten Spannungen fir den ersten
Use-Case, dem biaxialen Rissfortschrittstest, naher
beschrieben. Danach erfolgt die Darstellung der
Paneelableitung. Die Versuchsdurchfiihrung sowie
die Ergebnisse werden in Abschnitt 4.1 erlautert.

3.1.1.  Ableitung der Auslegungslasten

Im oberen Rumpf im Bereich hinter dem Tragfllgel
sind Ermidung und Ermudungsrisswachstums unter
biaxialer Belastung ein Auslegungskriterium [8].
Langs- und Umfangsspannungen aus dem erhohten
Kabineninnendruck sowie die Biegebelastung um
die Querachse sorgen in diesem Bereich flr eine
Zug-Zug-Beanspruchung der Flugzeughaut. Dieser
Bereich (vgl. Abb. 5) wird daher fur die weiteren
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Abb. 6: Tangentiale Spannung im oberen Rumpfbereich
hinter dem Tragfligel bei einem +1g Fluglastfall.

Betrachtungen zur Auswahl der Spannungen fir den
biaxialen Versuch gewahlt. Fir den in Abschnitt 2.4
beschriebenen +1g Fluglastfall wird zunachst die
Simulation mit einem verfeinerten Netz (siehe Detail
in Abb. 5) in diesem Bereich versehen, um die
Spannungen dort héher auflésen zu kénnen.

Aus der Spannungsverteilung im Paneel (siehe Abb.
6) kénnen anschlielRend die Spannungen in tangen-
tialer und axialer Richtung extrahiert werden.

In tangentialer Richtung (Abb. 6) ergeben sich
mittlere Spannungen von 53 MPa, in axialer Rich-
tung von 50 MPa. Diese werden fir den biaxialen
Versuch als betriebsnahe Lasten Gbernommen und
zur Testpaneelauslegung genutzt.

3.1.2. Testpaneelableitung

Der Prufbereich der biaxialen Probe wird in den
gleichen Dimensionen gestaltet, wie es fur die
simulierte Konfiguration der Fall ist. Im Prifbereich
werden drei Stringer aufgebracht, die in ihrem
Querschnitt, ihrer Steifigkeit und den Flachentrag-
heitsmomenten den Original-Stringern vergleichbar
sind. Blechdicke von 1,6 mm, Material (2024-T351)
und Stringerabstand von 177 mm entsprechen der
Originalkonfiguration.

Zur Dimensionierung der Probe und zur Unterstit-
zung bei der Versuchsauswertung wird ein
FE-Modell der Probe erstellt. Mit diesem werden die
Versuchskrafte bestimmt, bei denen die betriebsna-
hen Lasten von 0,=50 MPa und o=53 MPa in der
Probe erreicht werden. Fir eine Belastung von
F.,=F=40 kN je Achse ist dies der Fall. Das Priffeld
und die Lasteinleitungsarme der Probe werden
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mit realem Querschnitt realisiert. Eine bruchmecha-
nische Auswertung der Rissspitzen ermoglicht die
Bestimmung der Spannungsintensitatsfaktoren K,
Ky, Ky, sodass die Beanspruchung an den beiden
Rissspitzen bestimmt werden kann.

3.2. Paneeloptimierung fiir Use-Case 2

Im Gegensatz zu der Paneelauslegung in
Use-Case 1 wird in Use-Case 2 eine Optimierung
des Probekodrpers durchgefuhrt. Aufbauend auf dem
Ergebnis der globalen Dimensionierung wird hier
eine Prozesskette vorgestellt, die eine detailliertere
Optimierung der Paneelgeometrie fir druckdominier-
te Bereiche erlaubt. Dabei wird eine mdglichst
effiziente Ausnutzung der Traglastreserven des
Paneels im Nachbeulbereich angestrebt, sodass das
Paneel bereits im Bereich der Betriebslasten, also
unterhalb der Limit Loads (LL), lokales Hautfeldbeu-
len aufweisen darf.

3.21. Ableitung der Optimierungslasten

Fir die Optimierung werden uniaxiale Druck- sowie
Schubkraftflisse verwendet, die zunachst aus dem
global dimensionierten Modell extrahiert werden.
Hierzu werden jeweils die Druck- und Schubele-
mentkrafte der Schalen- und Balkenelemente des
betrachteten Bereiches addiert, sodass zusammen
mit der Bereichsbreite der mittlere Druck- und
Schubkraftfluss berechnet werden kann. Diese
Paarungen werden fur alle gerechneten Lastfalle in
ein Schub-Druckkraftflussdiagramm (Abb. 7) einge-
zeichnet mit dessen Hilfe die kritischen kombinierten
Kraftflisse (N, Ny1) sowie (N, Nyp) ermittelt
werden konnen. Der kritische uniaxiale Druckkraft-
fluss n. sowie der kritische Schubkraftfluss ng
werden mit Hilfe von Gleichung 1 bestimmt [9].

Nyy = /1_%'715 (1)

Bei den erhaltenen uniaxialen Kraftflissen ngy. und
nsuL handelt es sich um sogenannte Ultimate Loads
(UL), die die Struktur fur einen Zeitraum von 3's
ohne Versagen ertragen muss. Aus den UL-Lasten
lassen sich durch Division mit dem Wert 1,5 die
Limit Loads (LL) errechnen, die die Struktur dauer-
haft ohne bleibende Verformungen und Schaden
ertragen kénnen muss. Um die Traglastreserven des
Paneels mdglichst effizient zu nutzen, wird der
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Abb. 7: Exemplarische auf ncu =1,5 skalierte, kombinier-
te Lastfalle mit eingezeichneten Schub-Druck-
Interaktionskurven.

uniaxiale LL Druckkraftfluss mit dem Faktor 0,7
multipliziert. Hierdurch wird zum einen das Hautfeld-
beulen in den Bereich der operationellen Betriebs-
lasten gelegt sowie zum anderen der ungenutzte
Traglastbereich oberhalb UL verkleinert. Dabei stellt
das Hautfeldbeulen eine reversible Verformung dar,
bei der eine Lastumlagerung von der Haut auf die
Stringer stattfindet. Die Struktur erlaubt innerhalb
des stabilen Nachbeulbereichs eine weitere Last-
steigerung. Der so errechnete Kraftfluss n.g _ stellt
die Untergrenze fir das lokale Hautfeldbeulen unter
uniaxialer Druckbelastung dar.

3.2.2. Optimierungsprozess

Im Optimierungsprozess werden parametrisiert
Paneelmodelle erstellt, fur die in einer massegetrie-
benen Zielfunktion eine Reihe von Randbedingun-
gen Uberprift werden. Zu diesen Randbedingungen
zahlt das erste Hautfeldbeulen, das Stringercrippling
sowie das globale Ausknicken der Stringer. Grund-
satzlich stehen Handbuchformeln fir die Berech-
nung dieser Werte zur Verflgung. Im Falle des
Hautfeldbeulens, kann stattdessen auch die in-
house Software BEOS [10] sowie die kommerzielle
Software Abaqus genutzt werden. Die optimierbaren
Parameter umfassen die Stringer- und Spantab-
stande, die Haut- und Stringerdicke sowie die
Stringerprofilgeometrie. Zur Optimierung kdénnen
neben gradientenbasierten Algorithmen beispiels-
weise fir die Losung von Optimierungsproblemen
mit mehreren Minima auch evolutionsbasierte
Algorithmen, genutzt werden.
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0.7 LL = 1. Hautbeulen (BL)
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UL < Crippling
5. | UL < Column Buckling

Tab. 1: Optimierungsrandbedingungen.

Nach der automatisierten Optimierung wird das
Paneel manuell in einer geometrisch nichtlinearen
Simulation  hinsichtlich des  Nachbeulbereichs
untersucht. Sollten die geforderten Randbedingun-
gen in diesem Bereich nicht erfiillt werden, muss die
Optimierung mit angepassten Eingangsparametern
erneut durchlaufen werden.

3.2.3. Testpaneeloptimierung

Der beschriebene Prozess ist flr druck- und schub-
dominierte Bereiche anwendbar. Da die verfligbaren
Lastfalle jedoch keine dimensionierenden Lasten fir
druckdominierte Bereiche im Flugzeugrumpf bein-
halten, wird eine Limit Load von 100 N/mm ange-
setzt. In Tab. 1 sind zudem alle verwendeten Rand-
bedingungen aufgelistet.

Das Ergebnis der Optimierung bei variabler Strin-
gerprofilgeometrie, variabler Stringer- und Hautdi-
cke, sowie variablen Stringerabstand ist in Tab. 2
gezeigt. Das Profil des J-Stringers ist dabei mit den
Malen 1-3, der FuRbreite, der Steghdéhe sowie dem
Kopfaullenradius parametrisiert. Eine Berlcksichti-
gung der Herstellungsrandbedingungen bzgl. der
Stringerprofilgeometrie  (dhnliches Standardprofil)
und der Halbzeugdickenabstufungen von 0.2 mm
ergibt bei einer erneuten Optimierung eine 0.1 mm
dinnere Haut sowie einen 14 mm geringeren

freie Opti- mit Rand-
mierung bedingungen

Stringerabstand 209 mm 195 mm
Spantabstand (584 mm) (584 mm)
Haut-/Stringer- | 4 51 5 mm | 1.4/1.4 mm
dicke
Stringer Profil 22/117/17 (22/20/16
1/2/3 mm mm)
Material (AI2024) (AI5024)

Tab. 2: Ergebnisse fiir zwei Optimierungen mit und
ohne Herstellungsrandbedingungen.
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Stringerabstand.

4. ABLEITUNG UND DURCHFUHRUNG
REALISTISCHER BAUTEILTESTS

Im Folgenden werden fir die in Kapitel 3 abgeleite-
ten Testpaneele der beiden Use-Cases die Versu-
che beschrieben und deren Ergebnisse dargestellt.
Zusétzlich erfolgt in beiden Féllen ein Vergleich mit
numerischen Simulationen.

4.1. Untersuchung des Ermiidungs-

verhaltens (Use-Case 1)

Der biaxiale Versuch wird am DLR-Institut fir
Werkstoff-Forschung in Kéln durchgefihrt. Zunachst
erfolgt die Beschreibung des Versuchs und der
Durchfuhrung, anschlieffend werden die Versuchs-
ergebnisse vorgestellt.

4.11.

Die per FE-Simulation ausgelegte Probe (vgl.
Abschnitt 3.1.2) wird fir die Versuchsfiihrung mit
Dehnungsmessstreifen und einem stochastischen
schwarz/weiy Muster fir eine 3D Bildkorrelation
(digital image correlation, DIC) mit dem System
GOM Aramis versehen. Die an den Prifbereich
geklebten Lasteinleitungsarme (Abb. 8) sind bei
biaxialen Proben nétig, um eine gleichformige
Spannungsverteilung zu erreichen und Spannungs-
konzentrationen im Prifbereich zu vermeiden
[111,[12].

Testaufbau

stochastisches s/w Muster
fir DIC-Messung

Lasteinleitungsarme

Stringer

Dehnungsmessstreifen

Abb. 8: Biaxiale Probe mit 3 Stringern.
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Abb. 9: Verschiebungsfeld fir den quasistatischen
Versuch aus Simulation und Experiment im Vergleich.

Im ersten Versuchsabschnitt wird die Probe ohne
Riss quasistatischen Kraften ausgesetzt und Auf-
nahmen mit dem DIC-System gemacht. Die gemes-
senen Verschiebungsfelder dienen zur Validierung
des FE-Modells der biaxialen Probe. Fir den zwei-
ten Versuchsabschnitt wird der mittlere Stringer
sowie das Blech durchtrennt, wie in Abb. 8 darge-
stellt, und die Probe bei einer Frequenz von 5 Hz
zyklisch mit den in Abschnitt 3.1.2 bestimmten
Kraften belastet. Zur Vermessung des wachsenden
Risses wird der Versuch in regelmaRigen Abstanden
unterbrochen und die Risslange mit einem Mikro-
skop bestimmt.

41.2. Vergleich mit Simulationser-

gebnissen

Die Uberlagerung der Verschiebungsfelder aus
Versuch und Simulation fir eine quasistatische
Belastung in Abb. 9 zeigt sehr gute Ubereinstim-
mung. Auch die aufgebrachten Dehnungsmessstrei-
fen liefern Werte, die sich mit denen des FE-Modells
decken. Das FE-Modell gibt den Verschiebungszu-
stand der Probe sehr gut wieder und kann daher fir
die Bestimmung der bruchmechanischen Kennwerte
genutzt werden. Diese werden fir den zweiten
Versuchsabschnitt bendtigt, bei dem Rissfortschritt
unter zyklischer Belastung untersucht wird.

4.1.3. Ergebnisse

Die Ergebnisse des Rissfortschrittsversuchs zeigt
Abb. 10. Die Rissldnge wird mit einem Inkrement
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Abb. 10: Gesamtrisslange unter zyklischer Belastung
beim biaxialen Rissfortschrittsversuch.

von etwa 2mm bestimmt. Wie zu erwarten, nimmt
die notige Zyklenzanhl fir eine Rissverlangerung von
Aa=2 mm mit zunehmender Risslénge ab.

Zur Entkoppelung der Daten aus Abb. 10 von der
Geometrie wird die in Abschnitt 3.1.2 beschriebene
FE-Simulation genutzt. Mit der Simulation wird der in
der Probe wirkende zyklische Spannungsintensitats-
faktor AK bestimmt. Das sich dann ergebende
Rissfortschrittsdiagramm ist in Abb. 11 gezeigt. Die
Rissfortschrittskurve der biaxialen Probe mit drei
Stringern stimmt sehr gut mit solchen (berein, die
anhand von Standard-Proben bestimmt werden. Es
I&sst sich also feststellen, dass die FE-Simulation es
ermoglicht, die Rissfortschrittsdaten aus dem biaxia-
len Versuch auch fir eine geometrisch komplexe
Haut-Stringer-Probe von der Geometrie zu entkop-
peln.

1E-02
2024-T3, R=0,1 [Dona99]
2024-7T351, R=0,1 [Huan07]
2024-7T351, R=0,1 [Buss03]
@ Biax-Versuch, Probe mit 3 Stringern, R=0,1
p— [ d
) J X
< 1E-03
> gﬁ
L
E ®
= £
5 ¥
S 1E-
3 1E-04 Xén
AL
x ©
'
&
R=0,1 &
)
1E-05 T ——&TTTT T — T
1 10 100
AK [MPavm]

Abb. 11: Rissfortschrittskurve fir die biaxiale Probe im
Vergleich zu Literaturdaten [13], [14], [15].
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4.2. Untersuchung des Stabilitits-

verhaltens (Use-Case 2)

Der im Folgenden beschriebene uniaxiale Drucktest
dient zur Validierung der Paneeloptimierung in
Abschnitt 3.2. Zunéachst erfolgt eine kurze Beschrei-
bung der Versuchsvorbereitungen sowie der Ver-
suchsergebnisse. Im Anschluss werden diese mit
den Ergebnissen der Simulation sowie den Ent-
wurfsrandbedingungen verglichen.

4.2.1. Paneelvorbereitung

Das im Abschnitt 3.2.3 optimierte Paneel wird
zunachst in einem zweistufigen Verfahren an den
Stirnseiten mit einem Epoxidharz-Quarzsand-
Gemisch eingegossen, um es in die Versuchsanlage
integrieren zu kénnen. Nach dem ersten Einguss
werden die Stirnflachen abgefrast, sodass sie eben
und parallel zueinander sind. So wird gewahrleistet,
dass die Stirnseiten des Paneels ganzseitig und
gleichmaRig auf der Lasteinleitung aufliegen. Im
Folgenden wird die Geometrie des Paneels mit
einem optischen 3D Scanner (ATOS) vermessen.
Die radialen Abweichungen zu dem Best-Fit Zylin-
der, dessen Rotationsachse orthogonal zu den
Stirnflichen des Paneels verlauft ist in Abb. 12
dargestellt. Im Eingussbereich sind Abweichungen
von bis zu £6 mm erkennbar. An den freien Randern
betragen die Abweichungen bis zu 2.5 mm. Vor dem
zweiten Einguss werden zudem 30 uniaxiale Deh-
nungsmessstreifen (DMS) auf der Vorder- und
Rickseite des Paneels appliziert.

4.2.2. Testaufbau

Der Paneelversuch unter uniaxialer Druckbelastung
erfolgt an der Beulanlage [16] des Instituts fir
Faserverbundleichtbau und Adaptronik des DLRs in
Braunschweig. Neben den bereits erwdhnten DMS
werden weiterhin uniaxiale Kraftmessdosen, 2
Wegaufnehmer sowie zwei DIC Systeme (ARAMIS)
fur die Aufzeichnung von Versuchsdaten genutzt.
Die ARAMIS Systeme decken hierbei die gesamte
Ruckseite sowie einen Grofteil der Vorderseite der
Paneeloberflache ab, so dass das komplette Ver-
schiebungsfeld zur Validierung der FE Modelle
vorliegt. Im Gegensatz zu den mit bis zu 10 Hz
abgetasteten DMS und Wegaufnehmern, werden die
ARAMIS Messungen aufgrund der grof3en Daten-
menge nur mit maximal 0,5 Hz gespeichert.
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Abb. 12: Radiale Abweichung der Paneelriickseite vom
Best-Fit-Zylinder.

4.2.3. Versuchsergebnisse

Die Last-Stauchungskurve des Paneelversuchs in
dem das Paneel bis in den plastischen Bereich
belastet wurde, ist in Abb. 13 dargestellt. Weiterhin
sind die radialen Verschiebungen der Paneelrlick-
seite flr verschiedene Lastumlagerungspunkte in
Abb. 14 abgebildet. Die erste Beule wird bei einer
Last von 45 kN initiiert und wird, genauso wie die
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Abb. 13: Last-Stauchungskurven mit eingezeichneten
Lastumlagerungspunkten fur das Experiment sowie die
Simulation mit und ohne Imperfektionen.
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zweite Beule bei 58 kN, durch die Verformungen der
freien Rander hervorgerufen. Die Verformungen der
freien Rander werden ihrerseits durch die dortigen
geometrischen Imperfektionen verstarkt. Bis zur der
maximalen Traglast von 220 kN bildet sich aus den
beiden Einzelbeulen ein vierreihiges Beulmuster mit
einer Halbwelle pro Stringerabstand aus. Mithilfe der
DIC Messungen kann der Beginn groRerer plasti-
scher Verformungen auf den 6. Lastumlagerungs-
punkt bei 161 kN abgeschatzt werden.

Im Vergleich zu den angestrebten Entwurfslasten
erfullt das Paneel die Vorgaben der Optimierungs-
randbedingungen 2 bis 5 in Tab. 1. Aufgrund der
groRen geometrischen Imperfektionen des Testpa-
neels liegt jedoch die Last des ersten Hautfeldbeu-
lens des Paneels signifikant unterhalb der ange-
strebten Beullast im Entwurf, dem eine perfekte
Struktur zugrunde liegt.

Simulation Experiment
+2.8
-2.2
48 kN
+4.4
- E-a.a
56 kN
+5.0
- E-a.g
8.2
6.6

199 kN 177 kN

Abb. 14: Radiale Verschiebungen und Lasten verschie-
dener Lastumlagerungspunkte fiir die Simulation mit
Imperfektion und den Paneeltest.

4.2.4. Simulationsergebnisse

Das der Simulation zugrunde liegende FE-Modell ist
mit der Software Abaqus modelliert und besteht aus
6 mm groen linearen Schalenelementen fur die
Haut und die Stringer. Letztere sind mithilfe von TIE
Verbindungen sowie die Klebschicht reprasentieren-
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de Volumenelemente an die Haut gekoppelt. Die
Stirnseiten des Paneels sind fest eingespannt,
wahrend die Ubrigen Rander frei sind, um so die
Testrandbedingungen zu simulieren. Die Simulation
erfolgt geometrisch nichtlinear und ist lastgesteuert.
Die Eingusse sowie der plastische Bereich des
Werkstoffs sind nicht Teil der Modellierung.

Ohne geometrische Imperfektionen wird eine Beul-
last von 71 kN berechnet. Durch die Einbringung
von generischen geometrischen Imperfektionen im
Randbereich, die wie die realen Imperfektionen eine
maximale Amplitude von 2.5 mm aufweisen, fallt die
Beullast auf 48 kN ab. Sie liegt 3 kN bzw. 6.6%
oberhalb der experimentell ermittelten Beullast. Die
Last der zweiten Lastumlagerung weicht mit 56 kN
2 kN bzw. 3.4% von der im Experiment ermittelten
Last ab. Da die generischen geometrischen Imper-
fektionen nur an den Paneelrdndern aufgebracht
werden, beeinflussen sie auch nur Beulmoden in
diesem Bereich. Folglich sind die errechneten
Lasten, bei der sich die auf die Mitte des Paneels
konzentrierenden Beulmoden einstellen, deutlich
hoéher als im Experiment. Die Erfillung aller tbrigen
Randbedingungen aus Tab. 1 wird von der Simulati-
on richtig abgebildet. Weiterhin stimmen die durch
die Simulation mit Imperfektionen berechneten
Beulmuster sowie der globale Steifigkeitsverlauf
qualitativ gut mit den Ergebnissen des Paneeltests
Uberein.

Somit kann die Simulation im Rahmen ihres Giltig-
keitsbereiches durch die experimentellen Ergebnis-
se validiert werden. Weiterhin zeigt die Simulation,
dass ohne die grolen geometrischen Imperfektio-
nen die Erfillung von Randbedingung 1 in Tab. 1
bzgl. der Beullast des ersten Hautfeldbeulens
realistisch ist.

5. ZUSAMMENFASSUNG

Dieser Beitrag beschreibt einen im Rahmen des
DLR-Projekts iLOADS entwickelten Prozess zur
Ableitung lokaler Schnittlasten flr die Dimensionie-
rung bzw. Optimierung einzelner Strukturkomponen-
ten. Hierzu werden globale Flugzeuglasten sowie
eine Flugzeugmodellbeschreibung bendtigt, die in
Form des CPACS Datenformats innerhalb des
iLOADS Lastenprozesses bereitgestellt werden. Die
Flugzeugstruktur wird in Form eines FE-Netzes
mithilfe von Schalen- und Balkenelementen model-
liert. Auf Basis der globalen Lasten kann so eine
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globale Auslegung der Gesamtstruktur hinsichtlich
Festigkeit und Stabilitat durchgefiinrt werden. Aus
dem global dimensionierten FE-Modell werden im
abschliefenden Schritt geeignete Schnittlasten fir
zwei Use-Cases extrahiert.

Im ersten Use-Case wird ein Bereich aus der
Rumpfoberschale hinter dem Fligelbereich fir einen
biaxialen Rissfortschrittsversuch gewahlt. Fur diesen
Bereich werden die Schnittlasten des Paneels fur
einen Reisefluglastfall errechnet und als zyklierende
Last auf das auf Basis der globalen Auslegung
gefertigte Testpaneel aufgebracht. Zur Rissinitiie-
rung wird eine Kerbe in den mittleren Paneelbereich
eingebracht. Die Ergebnisse der versuchsbegleiten-
den FE-Simulation zeigen eine gute Ubereinstim-
mung mit den Testergebnissen. Weiterhin zeigen die
Untersuchungen, dass das Verhalten der komplexen
Probe unter biaxialer Last aus dem uniaxial belaste-
ter Standardproben ableitbar ist.

Der zweite Use-Case erfolgt fur ein druckdominier-
tes Rumpfoberschalenpaneel oberhalb des vorderen
Turbereichs. Hierbei wird die genaue Paneelgeo-
metrie mithilfe einer Strukturoptimierung ermittelt.
Um die Paneeloptimierung zu validieren wird das
Paneel unter uniaxialem Druck hinsichtlich seines
Stabilitatsverhaltens getestet und numerisch simu-
liert. Das Paneel erflllt dabei 4 von 5 Dimensionie-
rungsrandbedingungen. Die erste lokale Beullast ist
aufgrund von sehr gro3en geometrischen Imperfek-
tionen unterhalb der geforderten Beullast im Ent-
wurf.
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