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Kurzreferat

Tirausschnitte in Flugzeugstrukturen verursachen Storungen im Kraftfluss innerhalb dieser
Strukturen. Der Kraftfluss muss um die Stérungen herumgeleitet werden. Damit die
verbleibende Struktur den Kraftfluss aufnehmen kann, muss sie am Rande des Ausschnitts
verstiarkt werden. Eine Verstarkung ist immer mit einem Gewichtszuwachs verbunden. Mit
Hilfe der Rechenmethode nach Niu 1988, welche unter anderem das Schubfeldmodell und die
Kesselformel beinhaltet, wird der Spannungszuwachs durch grofe Tiirausschnitte untersucht
und daraus eine resultierende Massenzunahme abgeleitet. Grundlage der Berechnung ist der
Flugzeugtyp Airbus A320-200, welcher in dem Flugzeugvorentwurfsprogrammsytem
PrADO den Status Quo darstellt. Aus PrADO stammen zudem die Daten, mit denen die
Berechnungen durchgefiihrt werden. Anhand der bekannten Spannungen innerhalb der
Flugzeugstruktur sollen die Rumpfausschnitte flir Passagiertiiren an unterschiedlichen
Positionen mit variierender Grof3e untersucht werden. Dabei soll die gestdrte Rumpfstruktur
nicht verstarkt werden, wie es iliblich ist, sondern sie bleibt unverdndert. Aus den dabei
resultierenden, theoretischen, Spannungserhéhungen wird berechnet, wie stark das Gewicht
der gestorten Rumpfstruktur ansteigen wiirde, wenn sie verstirkt wird. Wichtig ist die
Betrachtung der Richtung, in der ein Ausschnitt vergroBert wird. So bringt beispielsweise eine
VergroBerung in longitudinaler Richtung den geringsten Massenzuwachs mit sich. Fiir die
Tiirposition 1 bedeutet dies beispielsweise ein Zuwachs von 19,69 kg, sofern der Ausschnitt
in longitudinaler Richtung um drei Hautfelder vergroBert wird. Wird der Ausschnitt hingegen
in diagonaler Richtung um drei Hautfelder vergroBert, resultiert ein Massenzuwachs von
43,69kg. Aus der Untersuchung soll letztendlich eine Schlussfolgerung fiir den Vorentwurf
gezogen werden, an welcher Stelle des Flugzeugrumpfes eine bestimmte Geometrie des
Ausschnitts bei gegebenen Vorgaben vorteilhaft ist. Vergleichbare Flugzeugtypen wie die
weiteren Flugzeuge der Airbus A320 Familie sowie die Boeing 737 konnen ebenfalls nach der
vorgestellten Methode untersucht werden. Ziel ist es mit dieser Arbeit eine Grundlage zu
schaffen, auf die in PrADO zuriickgegriffen werden kann, um in anschlieBenden Arbeiten zu
einer Steigerung der Wirtschaftlichkeit des Flugzeugs beizutragen.
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schnitten in Passagierflugzeugen

Aufgabenstellung zum Projekt

Hintergrund

Die Bodenabfertigung von Passagierflugzeugen wird zum Teil auch durch die GréRRe und
Positionierung von Passagiertiren und Frachtladetlren bestimmt (Krammer 2009). Je groRer
diese Ausschnitte, desto mehr Masse pro Zeiteinheit kann be- oder entladen werden. Dies
wirde zu einer Reduktion von Kosten und Bodenabfertigungszeit fihren. Die Struktur des
Druckrumpfes wird durch diese Einschnitte jedoch gestort. Eine Folge davon ist eine hohere
Rumpfmasse aufgrund von strukturellen Verstarkungen entlang des Tirrahmens. Betrachtet
man ein zweistrahliges, konventionelles Passagierflugzeug so nimmt dieser Anteil ungefahr
8 % der Rumpfstrukturmasse und rund 1 % der maximalen Abflugmasse ein. Von Bedeutung
sind dabei der dimensionierende Lastfall an der jeweiligen Rumpfposition sowie die GroRe
der Offnung.

Die Berechnung der Belastung aufgrund von grof3en Turausschnitten soll nach der ,,Perturba-
tion Load Technique® erfolgen. Dazu findet sich ein Rechenbeispiel in McComb 1955 wel-
ches auf andere Turgeometrien angewendet werden soll. Eine zusatzliche Erlduterung ist in
Schmidt 1997 gegeben. Die Abschétzung der Massen aufgrund von zusétzlichen Verstarkun-
gen kann auch indirekt Gber die lokal vorherrschende Belastung erfolgen (getroffenen An-
nahmen missen erlautert werden).

Es soll die GroRe des Turausschnittes variiert und ber der Belastung (Strukturmasse) aufge-
tragen werden. Ausgangsbasis ist ein Turausschnitt in der GroRe von vier Hautfeldern. Dieser
soll dann stufenweise einmal in longitudinaler, radialer und diagonaler Richtung vergrofert
werden. Die Ergebnisse sollen miteinander verglichen und dargestellt werden.

Aufgabe

e Durchflihrung einer Literaturrecherche zum Thema

e Definition von 3 Schnittpositionen entlang des Druckrumpfes

e Variation des Turausschnittes und Berechnung der sich einstellenden strukturellen Be-
lastung fur den jeweiligen Lastfall



e Indirekte Massenabschatzung von strukturellen Verstarkungen des Druckrumpfes
e Gegenuberstellung und Diskussion der Ergebnisse

Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Bei der Erstellung des Berich-
tes sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten.

Literatur
Krammer 2009

McComb 1955

Schmidt 1997

KRAMMER, Philip; ScHoLz, Dieter: ALOHA — Aircraft Design for
Low-Cost Ground Handling. In: mobiles - Fachzeitschrift fir Kon-
strukteure. HAW Hamburg, Department Fahrzeugtechnik und Flug-
zeugbau, Ausgabe 2009/2010, 35. Jahrgang, S. 60-63

McCowms, Harvey G. Jr.: Stress analysis of circular semimonocoque
cylinders with cutouts. National Advisory Committee for Aeronautics,
Langley Aeronautical Laboratory, Washington : NACA 1955 (NACA
Report 1251)

ScHMIDT, Andreas; LAPPLE, Martin; KELM, Roland: Advanced Fuse-
lage Weight Estimation fort he New Generation of Transport Aircraft.
Hamburg : Daimler-Benz Aerospace Airbus GmbH 1997



Inhalt

KUIZIETETAL ...ttt ettt st e b e st e b e 2
Verzeichnis der Bilder.......ooouiiiiiii e 7
Verzeichnis der Tabellen .........oc.ooiiiiiiiii e 8
LiSte der SYMDBOIE.....ccouiiieiiiecieeee ettt e e et e e e e e e e areeeaaeeenrae s 9
Umrechnung zwischen EINhEIten ..........cooovviiiiiiieiiiececceece et 10
1 BEINIEITUNG ..ottt ettt e e 11
1.1 IMIOBIVATION <.ttt ettt ettt sttt et ettt st e bt et e satenbeennesaeans 11
1.2 Z3€1 AT ATDRIL ... 11
1.3 LiteraturlibersiChL. ... ...ooviiiiiiiiieieieee e 11
1.4 AUTDAU AT ATDEIE ...ttt sttt 12
2 GrUNAIAGEN. ...ttt ettt ae b e e esaeeseenaens 14
2.1 FlugzeugkoordinatenSyStem .........cccuveriieiiieriieiieeiie et 14
2.2 Grofle und Kleine AUSSChNILE. ........c.eevuiieiieiieeiieiieeie et 14
2.3 Auszug aus den Luftfahrtvorschriften ..........cccoocveeciieiiiniiiiiicieeecceee, 15
3 Verwendete DateN..........ccooiiiiririiieieee et 17
3.1 Schnittlasten 1m RUMPT .......ccccoiiiiii e e 17
3.1.1 Gewichtskrifte der einzelnen Komponenten............cccecvvevveeviiencieeieenieenieeseeennen. 19
3.1.2 Aerodynamische Krafte........occovviiiiiiiiiiriiciccce e 21
3.1.3 Widerstands- und Schubkraft ...........ccocoeiiiiiiiiiiiiieeeee e 21
3.14 Auflagerkriafte am Fahrwerk .........ooccooiiiiiiiiiii e 21
3.2 Berechnung der Hautdicke ..........c.cooveviiiiiieniiiiicciceeeeeee e 22
3.3 LASHALLE ...ttt ettt ettt st sae e 22
34 Spannung durch Schnittlasten ..........c.cccveeeiiiiiiiiiiieeeee e 24
3.5 Spannung durch INNENAIUCK ...........ccoveiiiiiiieiiiiiieie e 25
4 BerechnungSmethOdeN ..........c.oooviiiicee e 26
4.1 SchubfeldSChema ..........ooiiiiieiiie e 26
4.2 Perturbation Load TeChnique .........ccceovviiiiiiiieiiieeiieeeeeeeee e 28
4.2.1 Annahmen zur Perturbation Load Technique............cccoevvvieciiniieiieniieieeieees 28
4.2.2 Anwendung der Perturbation Load Technique..........c.ccocveeeiienieeciienieeiicieeenne 28
423 Ablauf der Methode.........ccuiiiiiiiiieieiee s 30
4.3 Rechenmethode Chun-Yung NiU........ccccieiiiieniiiiniieeieeeee e 32
4.3.1 Fall I: Verteilung der Lasten durch Hautfeldschub unter Flugbedingung............. 33
4.3.2 Fall II: Verteilung der Lasten der geschnittenen Stringer unter Flugbedingung ......

(RUMPIDICZUNG) ...t ettt e eeaaeeea 41

433 Fall III: Zuglasten in Langs- und Umfangsrichtung unter Innendruckbelastung .. 43



434 Fall IV: Lastverteilungseffekte durch die Tiirauftnahme ............cccovevveiieniennnnen. 47
5 Spannungsberechnung an vorgegebenen TUrpositionen .............cc.cccoevevenen. 48
5.1 Daten zur Spannungsberechnung .............cccveeiiiieiiieeciieceeeee e 48
5.1.1 Fall I: HautfeldSChub ..........coouiiiiii e 48
5.1.2 Fall IT: RUMPIDICZUNG ....oeeiiiieiiieee ettt 50
5.13 Fall ITL: INNeNdIucK . ....cc.ooiiiiiiiiiee e 50
5.2 TUTPOSIEIONEN ....tieeiiie et e ettt e ettt e et e e et e e et e e eteeeeeaeeessaeeessaeeensseesssseesnsneesnseeennseens 51
5.2.1 TUIPOSTEION T..eviiiiiieiiiieiiieiieeie ettt ettt ettt e e e et e e tee e b e e saeenbeessneenseenens 52
52.2 TUIPOSTEION 2...etiiiiieiiieeiieeiee ettt e ettt e et e esteeebeebeeesseensteesseesseeenseensseenseensseesseensns 53
523 TUIPOSTEION 3.ttt ettt ettt ettt et e e e e e b e esaaeenbeesteeenseensneenseessneenseensns 53
53 Bereiche um den TUraussChnitt ...........cocoeieiieiiiiiiniiieceeee e 53
54 Darstellung der ErgebniSse........c..eevvieiiiiiiieniieiiecieeieete e 54
54.1 TUIPOSTEION T..eiiiiiiiiiiieiieiieeie ettt et ettt e e e ebe e taeesbeessaeenbeessseenseennns 54
54.2 TUIPOSTEION 2.ttt eiee ettt e et e e sbeebaeeebeessaeenseesseeenseensaeenseensseesseensns 56
543 TUIPOSTEION 3.ttt ettt ettt ettt et e e b e e e e e b e esaaeesbeesteeesseensaeenseessseenseensns 58
5.5 Auswertung der ErgebniSSe.......cc.veviieciieriieeiieiiecieesee et e 60
5.6 FehlerqUellen .........cooiiiiiiiiiciice ettt et 61
6 BereChnUNQ der IMASSE ......cc.ociiiiieiieieeece ettt 63
6.1 Daten zur MassenbereChnUNG.........c.ceovieiieriiiiiiecie ettt 63
6.2 Darstellung der ErgebniSSe.......cccuevvvieiiiiiiieniiciiecieeeeete et 64
6.2.1 TUIPOSTEION T.eiiiiiiiiiiieiieiieeie ettt ettt e e e eb e et eesbeessaeenbeessneenseennns 64
6.2.2 TUIPOSTEION 2...etiieiiieiieeiieeite ettt e ete et e et e esteesbeebeeeebeessaeenseesseeenseensseenseessseesseensns 65
6.2.3 TUIPOSTEION 3...iiiiiiieiieeie ettt ettt ettt e e et e tee e b e esaaeesbe e seeenseensaeenseessneenseensns 65
6.3 Auswertung der ErgebniSSe.......ccuvevieeiieriieeiieiiecieeeee et 66
6.4 FehlerqUellen .........oooiiiiiiiiiciice et et 67
7 ZUSAMMENTASSUNG ...ttt ettt ettt sve e et beeasesaeebeesaesaeenseenaans 68
LIteraturVerzZeICNIS .....c..oviiiiice et 70
Anhang A Rumpfkomponenten nach Heidebrecht 2002...............cccoeveeiiiieciecieeeeeee, 72
Anhang B Berechnung der Turausschnitte und der Massen...........ccccoeeveveeieevenieeieeneenn, 73
Bild B.1: Berechnung des Tiirausschnitts nach Fall I.............cccocoooiiiiiiiniiiiieeceeee, 73
Bild B.2: Berechnung des Tiirausschnitts nach Fall IL.............ccoooooiiiiiiiniiiiienieceeee, 74
Bild B.3: Berechnung des Tiirausschnitts nach Fall IIT .............cccoooviiiiiiiniiiiieiccieeee e, 75
Bild B.4: Berechnung der zusétzlichen Massen fiir alle drei Tiirpositionen......................... 76



Verzeichnis der Bilder

Bild 2.1:

Bild 3.1:
Bild 3.2:
Bild 3.3:
Bild 3.4:
Bild 3.5:
Bild 3.6:
Bild 3.7:
Bild 3.8:

Bild 4.1:
Bild 4.2:
Bild 4.3:
Bild 4.4:
Bild 4.5:
Bild 4.6:
Bild 4.7:
Bild 4.8:
Bild 4.9:
Bild 4.10:
Bild 4.11:
Bild 4.12:
Bild 4.13:
Bild 4.14:
Bild 4.15:
Bild 4.16:
Bild 4.17:

Bild 5.1:
Bild 5.2:
Bild 5.3:
Bild 5.4:
Bild 5.5:
Bild 5.6:
Bild 5.7:
Bild 5.8:
Bild 5.9:
Bild 5.10:

Flugzeugkoordinatensytem im Seiten- und Grundriss ..........ccccveeeeveeerieeeeveeenen. 14
Querkraftverlauf entlang des RUMpPTes.........cceovvieiiieeiiieeiieeeceeeeeee e 18
Biegemomentenverlauf entlang des Rumpfes ..........ccccveeeiieiiiiiiciiniieeieeee, 18
Rumpf als Balkenmodell ..........c.cooovviieiiiieiiieeeceeee e 19
Komponente geringer Ausdehnung und ihre Lastverteilung...........c.cceceveenennee 19
Komponente groler Ausdehnung und ihre Lastverteilung.............cccceevveevrennennne. 20
HautdicKenVerteilung. ..........cccvieruiiiiiierie ettt eae e eee 22
vn-Diagramm fir BOCN........c.cooviiiiiiiiiiieccceeeeee e 23
Verteilung der Lastfille in der Seitenansicht des Rumpfes.............ccccoevveeiiennennne 24
Reine Zugbelastung einer Schubfeldstruktur ............cccoeevieeieniiieiieniieieeieeee, 27
Reine Schubbelastung einer Schubfeldstruktur............cccoevieeiiienieiciieniiciieee, 27
Die drei Lastfille (Perturbation Loads) ........c.cccceeriieiiieniieiiieiieeiiecieeeeeee e 29
Einflussbereich des Tiirausschnitts mit Bezeichnungen.............c.ccoccvveviiniiennnnne. 33
Ungestorter Schubfluss in der Struktur ohne Ausschnitt...........cccceeevieriiiiiiennnnnne. 34
Zusitzlicher Schubfluss durch Hautfeldentnahme .............occooieiiniininicnenenne. 34
Resultierender SChubTIUSS .........cceiiiiiiiiiiiiiieeeeeee e 35
Ungestorter Schubfluss in der Struktur ohne Ausschnitt...........cccceeviveriieiiiennnnnne. 36
Zusitzlicher Schubfluss durch Hautfeldentnahme .............coccooeeiiniininiininennn. 36
Resultierender SChubTIUSS .........ccoiiiiiiiiiiiiieceee e 37
Lastverteilung am vorderen Hauptrahmen eines typischen Tiirausschnitts .......... 39
Tiirschwelle mit Kriftebilanz (iiber je 1 Bucht seitlich des Ausschnitts) ............. 40
Tiirschwelle mit Kriftebilanz (iiber je 2 Buchten seitlich des Ausschnitts).......... 40
Zusitzlicher Schubfluss durch Schneiden der Stringer...........ccoecvvvevienieeiiennenne. 42
Zusitzlicher Schubfluss aus Langsspannung durch Druckbeaufschlagung .......... 44
Zusitzlicher Schubfluss aus Umfangsspannung durch Druckbeaufschlagung ..... 45
Zusitzlicher Schubfluss in den Eckhautfeldern durch Druckbeaufschlagung ...... 47
Schubspannung (in N/mm?) iiber der Rumpflinge (Seitentiss) .............oceeene..... 48
Schubspannung (in N/mm?) iiber der Rumpflinge (Grundriss) .............ocooe....... 49
Hautfelddicke (in mm) tiber der Rumpflange (Seitenriss) ........cccceeeeveereeeriennnnne. 49
Hautfelddicke (in mm) iiber der Rumpfladnge (Grundriss) .........ccceeeveerveeiiennnnne. 49
Normalspannung (in N/mm?) iiber der Rumpflinge (Seitenriss) .............ccoo........ 50
Normalspannung (in N/mm?) iiber der Rumpflinge (Grundriss)..............c.co........ 50
Tiirpositionen im Airbus A320 .......ccoeviieiiieiiieieeie et 51
Rumpfmodell mit TUrPOSIHIONEN ......oeveeeeiieiieeiieiieeieeeie et 52
Variation des TUrauSSCRNIES .........ccceevieiiiriinieieeierieeee e 52

Bereiche um den Tiirausschnitt und deren Bezeichnungen..............c.ccccveevvennnnne. 54



Bild 5.11:

Bild 5.12:

Bild 5.13:
Bild 5.14:

Bild 5.15:

Bild 5.16:
Bild 5.17:

Bild 5.18:

Bild 5.19:

Bild 6.1:
Bild 6.2:
Bild 6.3:

Bild B.1:
Bild B.2:
Bild B.3:
Bild B.4:

Schubspannung in N/mm? ober- und unterhalb des Ausschnitts bei
VergroBlerung des AUSSCHNIES......cccveeeiiiieiieeciie ettt
Schubspannung in N/mm? seitlich des Ausschnitts bei VergrofSerung

des AUSSCRNILES .....eeiiiiiii e e
Schubspannung in N/mm? im Eckhautfeld bei Vergrof3erung des Ausschnitts ....
Schubspannung in N/mm? ober- und unterhalb des Ausschnitts bei

VergroBBerung des AUSSCHNIES......cccuieeiieeeiieeiiie et
Schubspannung in N/mm? seitlich des Ausschnitts bei VergroBerung des ..........
AUSSCRINTEES ...ttt sttt sttt enees

Schubspannung in N/mm? im Eckhautfeld bei Vergrof3erung des Ausschnitts ....
Schubspannung in N/mm? ober- und unterhalb des Ausschnitts bei

VergroBerung des AUSSChNILES........cveeiieriieriieiieeieeiiece e
Schubspannung in N/mm? seitlich des Ausschnitts bei VergroBBerung des ..........
AUSSCRINTEES ...ttt sttt ettt st e eneas
Schubspannung in N/mm? im Eckhautfeld bei Vergroflerung des Ausschnitts ....

Masse in kg bei VergroBerung des Ausschnitts............cccvevevierieeciienieeiienieeneene,
Masse in kg bei VergroBerung des Ausschnitts...........cccveeciierieeiiienieeieenieeeene
Masse in kg bei VergroBerung des Ausschnitts...........cccveeciierieeiiienieeieenieeeene

Berechnung des Tiirausschnitts nach Fall T..........cccoocovviiiiiiiniiniicieceeee
Berechnung des Tiirausschnitts nach Fall I1............ccccoooviiiiiiiniieiieiicecieeee
Berechnung des Tiirausschnitts nach Fall TII ...........ccccoocviviiiniiieiiiniiceceieeee,
Berechnung der zusétzlichen Massen fiir alle drei Tiirpositionen..............ccc.c......

Verzeichnis der Tabellen

Tabelle 2.1: Definition von FlugzeugKategorien ..........ccccceevuieierienieeiesienieeee e
Tabelle 2.2: Anzahl und Art der Notausgédnge anhand der Sitzanzahl..................ccccecvne.ne.
Tabelle 3.1: Definition der Lastfalle 1 bis 10 ......cccoceeviieiiiiiiiiieceeeeee e



Liste der Symbole

a [m], [mm)]

b [m], [mm)]

Ci

¢ [m], [mm]

d [m], [mm]

h [m], [mm)]

K;

[ [m], [mm]

M [Nm], [Nmm)]
M’ [Nm], [Nmm)]
P[N]

p[N]

qo [N/m], [N/mm]
¢; [N/m], [N/mm]
R[N]

S

r [m]

Abstand zwischen Haupt- und Hilfsschwelle, oberhalb des Ausschnitts
Abstand zwischen Haupt- und Hilfsschwelle, unterhalb d. Ausschnitts

Korrekturwert

Abstand zwischen Haupt- und Hilfsrahmen, vor dem Ausschnitt
Abstand zwischen Haupt- und Hilfsrahmen, hinter dem Ausschnitt

Hohe des Ausschnitts
Lastverteilungsfaktor

Linge des Ausschnitts
Biegemoment

Endgiiltig wirkendes Biegemoment
Resultierende Normalkraft in der Schwelle
Normalkraft im Stringer
Schubfluss (ungestort)
Resultierender Schubfluss
Reaktionskrifte an den Schwellen
Sicherheitsfaktor

Rumpfradius

Griechische Symbole

Ap [N/m?], [Pa]
Ag [N/m], [N/mm]
p [kg/mm’]

640> [N/mm?*], [MPa]

7 [N/mm?], [MPa]

79> [N/mm’], [MPa]
Tvorn [N/mm?], [MPa]
.0 [N/mm?], [MPa]

Indizes

A
adj.
aft

Kabinendruckdifferenz
Schubflusszuwachs
Dichte

Grenze der Druckbelastung, bei der eine 0,2-prozentige Verformung

bleibt
Schubspannung
Dimensionierungsgrenze bei Schubbelastung
Vorhandene Schubspannung
Zuléssige Schubspannung

aft = hintere(r, s)
adjacent: hier: Hilfs-
aft = hintere(r, s)



edge
end

fwd
HT

11
LT

ul

Zus

10

hier: Haupt-

endglltig

forward = vordere(r, s)

forward = vordere(r, s)

hoop tension = Umfangsspannung
lower = untere(r, s)

limit load = Sichere Last
longitudinal tension = Langsspannung
upper = obere(r, s)

ultimate load = Bruchlast
zusitzlich

Umrechnung zwischen Einheiten

psi in bar:
foot in m:
inch incm:

ksi in MPa:

Pfund in kilogramm:

square inch in cm?:

14,5 psi £ 1 bar
1ft. £ 0,305 m
lin. 2 2,54 cm
1 ksi £ 6,895 MPa
2,2051b £ 1 kg
1 sqin. 2 6,45 cm®
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1  Einleitung

1.1 Motivation

Fiir Fluggesellschaften des unteren Preissektors ist es wichtig, die Bodenabfertigungskosten
niedrig zu halten, um attraktive Flugpreise anbieten zu konnen. Die Bodenabfertigungskosten
konnen gesenkt werden, indem die Zeit der Bodenabfertigung minimiert wird. In Bezug auf
ein Flugzeug kann dies geschehen, indem die Dimensionierung sowie die Positionierung der
Passagiertiiren optimiert werden (Krammer 2009). Mit einer Vergroferung der Tiiren und
einer Erhohung ihrer Anzahl steigt aber auch das Gewicht des Flugzeugs. Die Aufgabe in
dieser Projektarbeit besteht darin die resultierenden Spannungen auf Grund solcher
struktureller Verdnderungen zu berechnen, um daraus den resultierenden Massenzuwachs
abzuleiten. Aus dem Massenzuwachs konnen in weiteren Schritten die Einsparungen durch
kiirzere Bodenphasen gegeniiber dem Kostenzuwachs durch die hohere Masse abgewégt
werden.

1.2  Ziel der Arbeit

In dieser Arbeit soll der Massenanstieg eines Flugzeugrumpfes fiir drei Tiirpositionen
vorhergesagt werden, welcher durch eine VergroBerung der Passagiertiiren entstehen wiirde.
Ziel dabei ist es eine Analyse durchzufiihren, die quantitative sowie qualitative Ergebnisse
liefert, aus denen schnell ersichtlich wird, an welcher Position des Rumpfes welche
geometrische Form des Tiirausschnitts vorteilhaft ist. Damit soll diese Arbeit einen Beitrag
fiir das Flugzeugvorentwurfsprogrammsytem PrADO liefern.

1.3 Literaturubersicht

In der Literatur gibt es wenige Quellen zur Berechnung von Tiirausschnitten im
Flugzeugrumpf. Wéhrend in der deutschsprachigen Literatur keinerlei Material direkt dazu
gefunden wurde, wurden in der englischsprachigen Literatur zwei Quellen gefunden: Die
sogenannte Perturbation Load Technique und das Fachbuch ,Airframe Structural
Design® von Niu 1988. Die Perturbation Load Technique wurde in der Aufgabenstellung
vorgegeben.

Auf die Perturbation Load Technique gehen McComb 1955 und Schmidt 1997 genauer ein.
McComb 1955 beschreibt die Technik in seinem ,,Report 1251 des National Advisory
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Committee For Aeronautics unter dem Namen ,,Stress Analysis Of Circular Semimonocoque
Cylinders With Cutouts®. Das vorgerechnete Beispiel im ,,Report 1251 widerspricht jedoch
in seinen Formeln der zuvor beschriebenen Erkldrung der Rechenmethode und erscheint
fehlerhaft.

Schmidt 1997 veroffentlicht die Ergebnisse in einem Bericht zur ,,Advanced Fuselage Weight
Estimation for the New Generation of Transport Aircraft der Firma Daimler-Benz Aerospace
Airbus GmbH.

Das Fachbuch ,,Airframe Structural Design® (Niu 1988) ist sehr umfangreich. Es umfasst vier
verschiedene Berechnungsmethoden. Unter denen enthélt eine Methode Fehler, die aber mit
einer zur Hilfe genommenen Masterarbeit (Jishi 2007) von der Cranfield University
herausgefiltert werden konnen. Der Verfasser der Masterarbeit untersucht eine Methode fiir
den Vorentwurf von groen Tiirausschnitten im Flugzeugrumpf.

Soll die Problematik der Stoérungen, welche aus Ausschnitten resultieren, anhand des
Schubfeldmodells untersucht werden, so findet man viele Quellen, vor allem in der
deutschsprachigen Literatur. Auf unterschiedliche Weisen wird das Schubfeldschema erklért
und mit mathematischen Berechnungsformeln hinterlegt. Dabei reicht die Bandbreite der
physikalisch-mathematischen Hintergriinde von einfachen Methoden bis hin zu komplexen
Methoden. Ein Beispiel einer einfachen Methode wird in dem Fachbuch
,Leichtbaukonstruktion (Klein 1999) beschrieben. Darin erldutert Klein 1999 eine
Berechnungsmethode fiir ein Schubfeldschema mit starken Idealisierungen, die die
Berechnung vereinfachen sollen. Im Handbuch Struktur Berechnung (HSB) 1980 wird
eine Methode zur Krifteermittlung in beliebigen, viereckigen Schubfeldern vorgeschlagen.
Das erscheint sehr komplex, wenn lediglich rechteckige Schubfelder behandelt werden.
Johannes Wiedemann behandelt in seinem Fachbuch ,,Leichtbau;
Band 1: Elemente” (Wiedemann 1986) ecine weitaus komplexere Betrachtung des
Schubfeldschemas. Er geht auf verschiedene Modelle des Schubfeldschemas ein.
Dariiberhinaus vertieft er den Inhalt dieses Buchs in seinem Fachbuch ,Leichtbau;
Band 2: Konstruktion* (Wiedemann 1989).

1.4  Aufbau der Arbeit

Um den Hauptteil dieser Projektarbeit so strukturiert wie moglich darzustellen, ist er in
folgende Abschnitte unterteilt:

Abschnitt 2 erlautert die Grundlagen, welche zum Verstandnis der Arbeit
notwendig sind.
Abschnitt 3 beschreibt die der Berechnung zu Grunde liegenden Daten.



Abschnitt 4

Abschnitt 5

Abschnitt 6

Anhang A

Anhang B
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befasst sich mit Berechnungsmethoden, mit denen Ausschnitte in
Flugzeugstrukturen berechnet werden konnen und beinhaltet die
Berechnungsmethode, mit der gerechnet wird.

befasst sich mit der Spannungsberechnung an den vorgegebenen
Tiirpositionen und beinhaltet die Ergebnisse dazu.

widmet sich der Massenberechnung an den vorgegebenen Tiirpositionen
und beinhaltet ebenfalls die Ergebnisse dazu.

stellt die Rumpfkomponenten nach Heidebrecht 2002 dar.

enthdlt Daten der Berechnung der Tiirausschnitte und der Massen.
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2  Grundlagen

2.1  Flugzeugkoordinatensystem

Das Flugzeugkoordinatensystem hat seinen Ursprung am vordersten Punkt des Flugzeugs auf
der Mittelachse des Rumpfes. Diese Mittelachse stellt die x-Achse dar. Die y-Achse verlduft
senkrecht zur x-Achse auf der rechten Seite des Rumpfes (sofern das Flugzeug von oben
betrachtet wird). Die z-Achse steht orthogonal zu den beiden Achsen, nach oben gerichtet. Im
nachfolgenden Bild 2.1 ist das Flugzeuggoordinatensystem dargestellt.

Bild 2.1: Flugzeugkoordinatensytem im Seiten- und Grundriss (nach Seibel 2006)

2.2  Grolde und kleine Ausschnitte

Bei Ausschnitten in Flugzeugstrukturen wird in groe und kleine Ausschnitte unterschieden
(Schmidt 1997, S. 29). Allgemein gilt, dass grole Ausschnitte mit einem grofen
Gewichtszuwachs und kleine Ausschnitte mit einem kleinen Gewichtszuwachs verbunden
sind. Kleine Ausschnitte, wie Passagierfenster und Versorgungséffnungen verursachen eine
Gewichtsdanderung, die anhand von wenigen Annahmen relativ einfach berechnet werden
konnen. Grofle Strukturen hingegen verursachen einen Gewichtszuwachs, dessen Berechnung
weitaus mehr Aufwand verursacht und daher genauer erldutert wird. Beispiele fiir groB3e
Ausschnitte sind Passagiertiiren, Frachttiiren und Fahrwerkséffnungen. Die Berechnung von
grofen Tiirausschnitten kann beispielsweise iiber die in dieser Arbeit erkldrten Methode nach
Niu 1988 berechnet werden.
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2.3 Auszug aus den Luftfahrtvorschriften

,Luftfahrtvorschriften bestimmen maligeblich den Entwurf der Flug-
zeuge™ (Scholz 1999, Seite 3-11). Unter denen gibt es zwei Vorschriften, auf die im
folgenden Text eingegangen wird und die von fundamentaler Bedeutung fiir grof3e
Verkehrsflugzeuge (Tabelle 2.1, griiner Kasten)!, wie der A320, sind. Es gibt die
europdischen Certification Specifications (im Folgenden: CS) und die US-amerikanischen
Federal Aviation Regulations (im Folgenden: FAR). Die CS (EASA 2009) basieren auf den
FAR und sind an einigen Stellen durch friihere europiische Vorschriften erginzt'. Daher
sollen sie als Basis zur Auslegung und Anordnung von Ausschnitten in der Flugzeugstruktur
dienen.

Tabelle 2.1:  Definition von Flugzeugkategorien (nach Scholz 1999)

aircraft type normal. utllity and cammuter aeroplanes | large aeroplanes (JAR)
aerohatic transporl category airplanes
aereplanes (FAR)

characteristics |passengerseats <9 [passengerseats =19 | MTOW = 5700 kg

MTOW < 5700 kg MTOW = 8500 kg

propeller driven

twin-engined
ainvarthiness JAR-23, FAR Part 23 JAR-25, FAR Part 25
standard
nterprelative FAR: JAR:
material’ Agvigory Circular AC23-7 Advigory Circular Joint (ACJ)

Advizory Materal Joint (A
includad in JAR-25

FAR:

Advisory Circular AG25-7

Um konkrete Vorschriften zu nennen, sind im Folgenden drei wichtige Ausziige aufgefiihrt:

- Fiir das hier betrachtete Flugzeug (A320) mit 150 Sitzplitzen sind laut CS 25.807 (d)(1)
fiir jede Seite des Flugzeugs 4 Notausgidnge vorgeschrieben, 2 des Typs I und 2 des
Typs III (Tabelle 2.2).

- Es diirfen laut CS 25.807 (d)(7) die Notausginge nicht weiter als 18,3 m (60 ft.)
voneinander entfernt, auf derselben Seite, liegen.

- In CS 25.807 (e)(2) wird gefordert, dass im Falle einer Wasser-Notlandung die
benotigte Anzahl an Notausgingen oberhalb der Wasserlinie erfiillt werden muss.

' Die JAR (Joint Aviation Regulations) galten, bevor die CS verfasst worden sind. Heutzutage werden an Stelle
der JAR die CS geschrieben.
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Tabelle 2.2:  Anzahl und Art der Notausgénge anhand der Sitzanzahl (nach EASA 2009)

Passenger
seating
configuration
(crew
member

seats not
included) T‘flpe T{Fe Tﬁl"lﬁ’e T‘i"@e
1

Emergency exits for each side
of the fuselage

Tto 9
10to 19
20to 39 1
40to 79
80 to 109
110 to 139
140 to 179

| R L N
P = B =

In Trahmer 2009 (S. 66 ff) werden Anforderungen fiir groe Flugzeuge genannt:

- Die Tiiren und Notausginge diirfen auf Grund der sich entfaltenden Notrutschen nicht
zu dicht vor den Triebwerken und hinter den Tragfldchen, insbesondere deren
Landeklappen, positioniert werden. Ansonsten konnten die Notrutschen beim Entfalten
Schaden nehmen.

- Fiir das Be- und Entladen eines Flugzeugs gelten Zugénglichkeitsforderungen, denn die
Forderfahrzeuge miissen an die Tiir6ffnungen heran kommen.

- Um eine parallele Zuginglichkeit flir Forderfahrzeuge zu gewihrleisten, muss zwischen
zwei benachbarten Tiiren ein Mindestabstand von 4,5 Metern eingehalten werden.

All diese Vorschriften miissen bei einer Vergro3erung des Tiirausschnitts eingehalten werden,
um die Sicherheit des Flugzeugs zu garantieren. In den Vorschriften wird keine Aussage
dariiber gemacht, ob die Anzahl an Notausgéngen sinken darf, sofern sich die Notausginge
erheblich vergroBern. Somit gilt, dass die Anzahl der erforderlichen Notausginge in jedem
Fall die gleiche bleibt. Insbesondere der letzte Stichpunkt spielt eine bedeutende Rolle fiir
eine schnelle und somit kostengiinstige Abfertigung.
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3 Verwendete Daten

Die Daten der Schnittlasten im Rumpf und der daraus resultierenden Spannungsverteilung
sowie der Rumpfgeometrie werden dem Programmsystem PrADO entnommen. PrADO steht
fiir Preliminary Aircraft Design and Optimisation program und ,,...stellt eine Sammlung von
Teilprogrammen dar, welche die Beitrdge der wichtigsten am Entwurf beteiligten Fachgebiete
widerspiegeln.” (Heinze 1994). Das Programmsystem wurde am Institut fiir Flugzeugbau und
Leichtbau an der Technischen Universitdt Carolo Wilhelmina zu Braunschweig entwickelt
und wird fiir den Flugzeugentwurf eingesetzt.

In diesem Abschnitt werden die Daten dargestellt und erldutert. Sie basieren zum gréfiten Teil
auf Annahmen, welche in der Diplomarbeit von Heidebrecht 2002 beschrieben sind. Darin
wird ein neuartiges Dimensionierungsverfahren fiir Flugzeugriimpfe vorgestellt, ,,...das auf
der Idealisierung eines Flugzeugrumpfes als Balken basiert. (Heidebrecht 2002, Ubersicht)
Die folgenden Unterabschnitte beinhalten diese Annahmen.

3.1 Schnittlasten im Rumpf

Auf den Rumpf eines Flugzeugs wirkt eine Vielzahl von Lasten ein. Diese setzen sich
zusammen aus der Gewichtskraft verschiedener Komponenten (Anhang A), den
aerodynamischen Kriften der Tragflichen und des Leitwerks, der Schubkraft der Triebwerke
und der Luftwiderstandskraft der einzelnen Komponenten sowie die am Boden wirkenden
Fahrwerkskréfte. Zudem héngen die Kréfte vom betrachteten Lastfall ab. (Heidebrecht 2002,
S. 15 ) Der entstehende Querkraftverlauf, in Abhingigkeit vom betrachteten Lastfall (siehe
Abschnitt 4.3), ist in Bild 3.1 dargestellt.



Querkraft als Funktion der RumpfloordinateiAirbus A320-200

|
2000 i
| ——o—— Lastfall 1:n=3.786, m=55178. ky, H=0.00 km, Ma=0780
——— Laglfall 2. n=1.400, rr=73500. ki, H=0.00 km, Ma=0000
- ———— Lastfall 3 n=-1,175, m=73500, kg, H=0,00 km, Ma=0 760
———— Lastfall & n=3.175, meT3500, kg, H=0.00 km, Ma=0 T80
B ———— Lastfall 5 n=1.400, m=73500. kg, H=0.00 km, Ma=0 000
- ———— Lastfall 6:n=-1.1745, m=T3500. kg, H=0.00 km, Ma=0. TG0
1500 ——o— Lastfall T n=3.175, m=T3500. kp, H=0.00 krm, Ma=0.760
=0 | gatfall B: n=2.935, rr=63001. ki, H=0.00 km, Ma=0179
— == Lacifall B: n=2.218, rr=E63464. ky, H=0.00 krn, M3=0.178
| =——o—— Lagfall 10: n=2.500, r=44880. kg, H=11.87 krm, Ma=0633
1000 ‘ i
H B
” B
~ =
g
T =00
= -
=4 Mjﬁ%
o]
-500
- L L L L L 1 1
10
Rumpfkoordinate inm
Bild 3.1: Querkraftverlauf entlang des Rumpfes (exportiert aus PrADO)

Aus dem Querkraftverlauf ldsst sich durch Integration der jeweiligen Querkraft nach der
Langenposition der Biegemomentenverlauf bestimmen. In dem folgenden Diagramm
(Bild 3.2) ist auch dieser dargestellt.

Biegemoment als Funktion der Rumpfkoordinate/Airbus A320-200

6000 H
——o—— Lastfal 1:n=3.788, m=55176. kg, H=0.00 km, Ma=0. 760

1,400, rr=73500. kg, H=0.00 ke, Ma=0.000
-1.175, m=73500, kg, H=0.00 km, Ma=0,760
———— Lasifal 4:n=3.175, m=73500. kg, H=0.00 km, Ma=0, 760
———— Lasifal 5 n=1.400, m=73500. kg, H=0.00 km, Ma=0.000
———— Lastfal 6 n=-1.175, m=73500. kg, H=0.00 km, Ma=0.760
——o— Lasifal 7:n=3.175, r=73500_ kg, H=0.00 km, Ma=0.760
——c—— Lasifall 8 n=2.835, m=63001. kg, H=0.00 km, Ma=0.178
——o—— Laslfall 8 1=2.819, meE3464. kg, H=0.00 km, Ma=0.178
——o—— Lasifal 10: n=2 500, rr=44880, kg, H=11.87 km Wa=0,533

L
—— Lagifal 2. 1
——— Lasifal 31
m
v

4000

ol /

LN

Bie gemoment in kNm

j(\ >/> ﬁ;>

1] 5 10 15 20 25 30 35
Rumpfkoordinate in m

Bild 2.2: Biegemomentenverlauf entlang des Rumpfes (exportiert aus PrADO)
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Der Rumpf wird fiir die Biegezugspannungen als elastischer Balken betrachtet (Bild 3.3),
welcher nach der Elementaren Biegetheorie beansprucht wird. Im belasteten Balken
verformen sich die einzelnen Querschnitte nicht und bleiben eben. (Heidebrecht 2002, S. 11)

z

.

Rumpf als Balkenmodell (exportiert aus PrADO)

3.1.1 Gewichtskrafte der einzelnen Komponenten

Die Massen der meisten Komponenten werden der Datenbank von PrADO entnommen; die
Massen der iibrigen Komponenten werden aus den zur Verfiigung stehenden Daten errechnet.
(Heidebrecht 2002, S. 17)

Der Lastangriffspunkt der jeweiligen Komponente wird nicht in ihrem Schwerpunkt
angenommen, da diese Annahme zu grole Ungenauigkeiten mit sich bringen wiirde.
Stattdessen wird mit diskretisierten Lasteinleitungspunkten gerechnet, welche jeweils an den
Spantpositionen liegen. Hierbei wird in Komponenten mit geringer und in Komponenten mit
groBer Ausdehnung unterschieden. Komponenten geringer Ausdehnung (Bild 3.4) sind an
zwel jeweils benachbarten Spanten befestigt. Unter Kenntnis der Gewichtskraft und der
Schwerpunktlage der Komponenten ergeben sich die Lasten auf die Spanten aus dem Kréfte-
und Momentengleichgewicht der Komponente und der benachbarten Spanten. (Heidebrecht
2002, S. 17)

|

Bild 3.4: Komponente geringer Ausdehnung und ihre Lastverteilung (nach Heidebrecht 2002)
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Komponenten grofler Ausdehnung (Bild 3.5) werden als Streckenlasten idealisiert. Sie werden
auf alle Spanten verteilt, liber die sie sich erstrecken. Auch hierbei wird die Last aufgeteilt in
eine Seite vor und eine Seite hinter dem Schwerpunkt der Komponente. Der Abschnitt der
Lastbeaufschlagung und die Schwerpunktlage diirfen hierbei jedoch beliebig vorgegeben
werden. Die iiber das Kréfte- und Momentengleichgewicht um den Schwerpunkt ermittelten
Lasten werden in zwei Streckenlasten umgewandelt, die iiber ihre jeweilige Ausdehnung auf
die darunterliegenden Spanten verteilt werden. (Heidebrecht 2002, S. 18)

‘; l.l ;_,_i ERET RERNRR

- F
v \A

Bild 3.5: Komponente grof3er Ausdehnung und ihre Lastverteilung (nach Heidebrecht 2002)

-

Fiir groBere Anbauteile, die iber Anschlussstellen an den Rumpf angeschlossen werden (z.B.
Fliigel, Leitwerk), sind in Heidebrecht 2002 (S. 18) Anschlussspanten definiert. Auf diese
Spanten iiben solche Komponenten ihre Kréfte direkt aus. Hierbei gibt es ein Problem der
statischen Uberbestimmtheit. Die Verteilung der realen Lasten kann nicht ermittelt werden.
Stattdessen wird eine vereinfachende Variante gewihlt, indem nur jeweils der erste und der
letzte Anschlussspant als belastet angesehen werden.

Zur FErmoglichung einer detaillierteren Lastverteilung konnen laut dem Verfasser
(Heidebrecht 2002, S. 19) Hauptkomponenten auch in mehrere Teile zerlegt werden, welche
dann als einzelne Komponenten mit jeweils zwei Anschlussspanten behandelt werden.

Werden Komponenten an anderen Bauteilen als dem Rumpf befestigt, so werden die auf die
Komponenten wirkenden Krifte lediglich den Kréften der am Rumpf montierten Bauteile
aufgeschlagen und dariiber in die Anschlussspanten geleitet. (Heidebrecht 2002, S. 19)

Das Gewicht der Spanten selber wird als Einzelgewicht pro Spant am jeweiligen Spant
berticksichtigt. (Heidebrecht 2002, S. 19)

Um Komponenten beriicksichtigen zu konnen, die vor dem ersten oder hinter dem letzten
Spant liegen, werden in Heidebrecht 2002 (S. 19) zwei virtuelle Spanten eingefiihrt, die
jeweils am vordersten und am hintersten Ende des Rumpfes angebracht sind.
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3.1.2 Aerodynamische Kréafte

Die aus dem Auf-/Abtrieb an dem Hohenleitwerk resultierenden Krifte werden nach
Heidebrecht 2002 (S. 16) mit Hilfe eines Panelverfahrens berechnet, welches fiir einen
gegebenen Flugzustand die Krifte am Fliigel berechnet. Die Berechnung nach dem Panel-
Verfahren wird in einem Unterprogramm mit dem Namen Lifting Line durchgefiihrt, auf das
nicht weiter eingegangen werden soll. Aus den ermittelten Kréiften wird die notige
Trimmkraft und deren Angriffspunkt am Hoéhenleitwerk berechnet. Ungenauigkeiten, die die
Panelmethode mit sich bringt, werden toleriert.

Die Kréfte am Fliigel selber werden nicht auf diese Weise berechnet, sondern iiber eine
Kriftebilanz {iber den gesamten Rumpf. In die Bilanz gehen nur die vertikalen
Kraftkomponenten ein, die auf die Anschlussspanten des Fliigels Kréfte ausiiben.
(Heidebrecht 2002, S. 16)

Das Programmsytem PrADO liefert nur symmetrische Belastungsfille, weshalb laut
Heidebrecht 2002 (S. 16) auf Seitenkrifte verzichtet wird. Folglich geht die aus
Seitenkriften resultierende Torsion nicht mit in die Rechnung ein.

3.1.3 Widerstands- und Schubkraft

Auf die Schub- und Widerstandskréfte wird auf Grund fehlender Routinen verzichtet. Diese
Krifte wirken iiberwiegend in horizontaler Richtung und sind im Vergleich zur Gewichtskraft
deutlich geringer. Gegeniiber der flir das Material zuldssigen Zugspannung sind die
entstehenden Zugspannungen vernachlassigbar klein. (Heidebrecht 2002, S. 15)

3.1.4 Auflagerkrafte am Fahrwerk

Sofern sich das Flugzeug am Boden befindet, werden die Schnittlasten iiber die
Auflagerkrifte am Fahrwerk ermittelt. Die aerodynamischen Krifte werden hierbei
vernachldssigt. Um eine statische Bestimmtheit der Berechnung zu gewéhrleisten, kann das
Fahrwerk nur an zwei Positionen angreifen. Das stimmt jedoch nicht mit der Realitét iiberein,
da das Fahrwerk bei Flugzeugen wie der A320 an mehr als zwei verschiedenen
Léngspositionen angreift. Deshalb stellt der Verfasser (Heidebrecht 2002, S. 20) eine
Bedingung auf das Fahrwerk in zwei sogenannte Kollektive zu unterteilen, die dem Bug- und
dem Hauptfahrwerk entsprechen. Innerhalb eines Kollektivs werden die Krifte wiederum auf
einzelne Fahrwerksbeine verteilt.
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3.2 Berechnung der Hautdicke

Fir die Berechnung der Hautdicke werden in der Arbeit von Heidebrecht 2002 (S. 21)
folgende Annahmen getroffen. Die Berechnung der Hautdicke erfolgt, indem die gesamte
Haut in diskrete Abschnitte aufgeteilt wird, die einzeln dimensioniert werden konnen. Ein
Abschnitt befindet sich jeweils zwischen zwei benachbarten Spanten. Dariiber hinaus wird ein
Abschnitt in Umfangsrichtung in Segmente unterteilt, die von der Mittelachse aus gesehen
gleiche Winkel einnehmen. Innerhalb eines auf diese Weise entstehenden Hautfeldes werden
bis auf das Eigengewicht der Haut selbst keine Krafteinleitungen beriicksichtigt. Die
Hautdicke ergibt sich aus dem Kombinieren (,,Verschmieren®) der vorhandenen Hautdicke
mit dem Querschnitt der Stringer. Die Schnittlasten und Spannungen innerhalb eines
Hautfeldes werden in Langsrichtung als konstant betrachtet. Jeder Hautabschnitt wird als
zylindrisch angenommen. Fiir die konisch zulaufenden Enden des Rumpfes bedeutet diese
Annahme keine Fehler in der Hautstidrke, da die Hautmindeststirke in diesen Bereichen aus
einem anderen Lastfall als dem hier betrachteten resultiert. Lediglich die Masse der
Hautfelder konnte Ungenauigkeiten liefern; dieser Effekt hat jedoch nur minimale
Auswirkungen, da die Haut in diesen Bereichen relativ diinn ist. Die Verteilung der Hautdicke
ist in Bild 3.6 dargestellt:

mm 12 16 2 2.4 2.8 3.2 36 4 44 48 652 58 & 64

Bild 3.6: Hautdickenverteilung (exportiert aus PrADO)

3.3 Lastfalle

Ein Lastfall ist laut Hansen 2009 gekennzeichnet durch aerodynamische Eigenschaften, die
Flughdhe, die Fluggeschwindigkeit, die Flugzeugmasse sowie den Beladungszustand und das
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Lastvielfache n. Dieses variiert in Abhéngigkeit des Flugzustands. Bei horizontalem Flug ist n

gleich Eins, beim Hochziehen oder Abfangen groBer Eins und beim ,,Driicken* kleiner Eins.

Der dimensionierende Lastfall variiert innerhalb des Flugzeugrumpfes. Nach PrADO werden
10 verschiedene Lastfdlle definiert. Lastfdlle 1 bis 9 geben die vertikalen Lastvielfache an
ausgewahlten Punkten des vn-Diagramms fiir Boen wieder (Bild 3.7). Lastfall 10 beschreibt

das Lastvielfache, welches aus der Innendruckbeaufschlagung des Rumpfes einhergeht.

min.  Min. speed

cruising speed
diving speed

Boenstirke

Bild 3.7:

vn-Diagramm fur Béen (nach Seibel 2006)

Die wichtigsten Daten, welche in PrADO verwendet werden, sind in der folgenden Tabelle

(Tabelle 3.1) zusammengefasst:

Tabelle 3.1:  Definition der Lastfélle 1 bis 10 (Daten aus Prado)
Gesamt- | Betriebsleer- Nutzlast Kraft§toﬁmasse Machzahl Kabiene_:n— Flughohe Latviel-
Nr. masse masse [ke] (Betriebspunkt) [Ma druckdiff. [km] fa(ihes
[ke] [ke] [ke] [Pa] (Boen)
1 55213,0 41000,0 0 0,760 0 0 3,78
2 41000,0 14213.0 18287,0 0 0 0 1,40
3 41000,0 (Max. 0,760 0 -1,17
4 73500,0 41000,0 Kraftstoffim.) 0,760 0 0 3,17
5 | (MTOW) 41000,0 19099,0 0 0 1,40
6 41000,0 (Max. 13401,0 0,760 0 0 -1,17
7 41000,0 Nutzlast) 0,760 0 3,17
8 63004,0 41000,0 14213,0 7791,0 0 0 0 4,05
19099,0
9 63457,0 41000,0 (Max. 3358,0 0 0 0 4,03
Nutzlast)
10 | 44778,0 41000,0 0 3779,0 0,633 59777,4 11,88 2,50

Je nach Tiirposition haben unterschiedliche dimensionierende Lastfille Einfluss auf die

Berechnung der Spannungen. Fiir den untersuchten Flugzeugtypen A320 sind die Lasfille 1

und 10 von Bedeutung (Bild 3.8). Wihrend bei der vorderen und hinteren Passagiertiir jeweils

der Rumpfinnendruck als dimensionierender Lastfall einfliet (Lastfall 10), wirken an der

Stelle iiber dem Fliigel die grofften Belastungen aus der Biegung des Rumpfes um die y-
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Achse; diese Belastung entspricht dem Lastfall 1. Sie resultiert aus dem Abfangmandver in
der Luft. Die Lastfdlle im Rumpf der A320 sind im nachfolgenden Bild dargestellt.

2
1
0
-1

[ ]

-2
o1 2 3 4 58 6 7 8 9101121314 151617 1831920 21 22 23 24 25262723 28 30 31 32 33 34 35 368 37 38
5 Y-Koordinate in m (GKS)

B (TN
¥ dimensionierender Lastfalll 1 2 3 4 &5 6 7 8 9

Bild 3.8: Verteilung der Lastfélle in der Seitenansicht des Rumpfes (exportiert aus PrADO)

W oordinate in m (GKS)

3.4  Spannung durch Schnittlasten

Die Spannungen, die aufgrund der Schnittlasten in den einzelnen Hautfeldern entstehen,
werden laut Heidebrecht 2002 (S. 23 ff) mit den folgenden Annahmen berechnet:

Die Spanten werden als steif betrachtet und erfiillen damit die Bedingung ebener und
unverformbarer Querschnitte. Sie sind fest mit der Rumpfhaut verbunden und verhindern
dadurch auch eine Verwdlbung dieser. Es wird angenommen, dass sich die Last an einer
Einleitungsstelle des Spantes auf den gesamten Querschnitt verteilt. Dariiber hinaus konnen
die tbertragenen Krifte und Momente auf die Schnittlasten an der Mittellinie reduziert
werden. Auf diese Weise wird zwar ein statisch bestimmtes Modell geschaffen, jedoch auch
eine Fehlerquelle produziert. Diese ist bei gedrungenen Flugzeugrimpfen grofBer als bei
gestreckten Riimpfen. Die Haut und ihre Stringer werden als eine Einheit betrachtet, in der
eine resultierende Spannung herrscht. Die Berechnung des Fldchentrigheitsmomentes in
einem Querschnitt erfolgt daher nach der Annahme des ,,Verschmierens* der Stringer {iber die
Haut. Ein Beulen der Struktur wird nicht berticksichtigt.

Des Weiteren trifft der Verfasser (Heidebrecht 2002, S. 24) die Annahme, dass im gesamten
Querschnitt eine konstante Schubspannung herrscht.

Fiir die Berechnung der Zugspannung, welche iiber den Querschnitt verdnderlich ist, wird
jeweils der groBBere Wert fiir die Dimensionierung des gesamten Hautfeldes gewihlt, welcher
sich durch eine Berechnung an den beiden Positionen mit maximaler und minimaler z-
Position ergibt. (Heidebrecht 2002, S. 25)
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3.5 Spannung durch Innendruck

Da bei einem Flugzeug, welches in groBen Hohen fliegt, eine Druckdifferenz zwischen dem
duBeren Luftdruck und dem Kabinendruck herrscht, entstehen Spannungen. Diese duern sich
in Umfangsrichtung und in Langsrichtung.

Die Berechnung dieser Spannungen erfolgt laut dem Verfasser (Heidebrecht 2002, S. 26 ff)
nach der Kesselformel, wobei allerdings jedes Hautfeld mit einem mittleren
Krimmungsradius eingeht, der aus drei Punkten am Umfang ermittelt wird. Von den Punkten
muss jeweils einer am Anfang und am Ende des Hautfeldes liegen. Der dritte Punkt liegt
dazwischen und zwar auf solch eine Weise, dass die Verbindungslinie zum Mittelpunkt des
Bogens den gleichen Winkel zu den jeweiligen Verbindunglinien der dufleren Punkte
einnimmt. Es konnen mit dieser Methode keine rechteckigen Riimpfe berechnet werden,
sondern nur gekriimmte.
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4 Berechnungsmethoden

Gesucht wird eine Methode zur Berechnung des Rumpftbereichs, der den Ausschnitt umgibt.
Dazu werden drei Methoden vorgestellt: das Schubfeldschema, die Perturbation Load
Technique und die Rechenmethode nach Niu 1988. Trotz der Vorgabe in der
Aufgabenstellung, die Berechnung an Hand der Perturbation Load Technique durchzufiihren,
bin ich nach genauer Untersuchung der drei Methoden zu dem Schluss gekommen, die
Ausschnitte lediglich mit der Methode nach Niu 1988 zu berechnen. Der Grund hierfiir ist,
dass mir nach langem Einlesen in McComb trotz eines Beispiels die Erkenntnis kam, dass es
zum Verstindnis der Methode an Erklarungen fehlt. Dariiber hinaus stellte sich heraus, dass
mit der Methode nach Niu 1988 drei verschiedene Belastungsarten untersucht werden, zu
denen  Hautfeldschub, Rumpfbiegung und Innendruckbelastung gehdren. Das
Schubfeldschema sowie die Perturbation Load Technique beinhalten jedoch nur die
Untersuchung mittels Hautfeldschub. Somit sind die zwei Methoden in der von Niu 1988
indirekt enthalten. Dennoch sollen das Schubfeldschema und die Perturbation Load
Technique in ihren wesentlichen Grundziigen vorgestellt werden.

4.1 Schubfeldschema

Unter dem Schubfeldschema wird die Idealisierung einer scheibenartigen Struktur zu einem
Fachwerk verstanden, welches durch Schubfelder ausgesteift ist. Die Schubfelder ersetzen
Diagonalstibe, welche in klassischen Fachwerken vorkommen. Sie {ibertragen nur
Schubbeanspruchungen und die entstehenden Schubspannungen werden innerhalb jeden
Feldes als konstant angenommen. Die Stibe des Fachwerks werden nur durch
Normalkraftbeanspruchungen (Zug und Druck) belastet und nehmen paarweise
Biegemomente auf. Entlang eines Schubfeldes werden die Normalkréfte unter einer linearen
Abnahme eingeleitet. An den Ecken der Struktur miissen sich die Kréfte zu null ergeben. Auf
diese Weise ist eine Begrenzung der Kraftverteilung gegeben. Innerhalb der Struktur konnen
die Kréfte auf benachbarte Schubfelder verteilt werden. Dies geschieht vor allem, wenn der
Betrag einer Kraft so grof} ist, dass ein Schubfeld allein sie nicht aufnehmen kann.

Umgekehrt ist es auf diese Weise moglich Ausschnitte in der Struktur zu berechnen. In dem
Falle werden die innerhalb des Ausschnitts wirkenden Kréfte den benachbarten Hautfeldern
und deren Stében in entgegengesetzter Wirkrichtung aufgeschlagen.

Das Schubfeldschema gilt mit den getroffenen Annahmen nur fiir Konstruktionen mit
orthogonal angeordneten Schubfeldern. Da der Rumpf eines Flugzeugs solch eine
Konstruktion ist, ldsst er sich mit den Annahmen und Vereinfachungen des Schubfeldschemas
berechnen.
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Zur Veranschaulichung der wirkenden Krifte um einen Strukturausschnitt herum dienen die

folgenden zwei Abbildungen, wihrend Bild 4.1 eine reine Zugbelastung und Bild 4.2 eine
reine Schubbelastung darstellt:

T ot

o Liiiild

Bild 4.1: Reine Zugbelastung einer Schubfeldstruktur (nach Wiedemann 1986)

Bild 4.2: Reine Schubbelastung einer Schubfeldstruktur (hach Wiedemann 1986)

Das jeweils links gelegene, kleinere Bild stellt die Struktur dar und das jeweils rechts
gelegene, groBere Bild stellt die Wirkrichtung des Hautfeldschubs und die Kraftverteilung
innerhalb der Stibe dar.
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4.2  Perturbation Load Technique

4.2.1 Annahmen zur Perturbation Load Technique

Die Perturbation Load Technique wird von McComb 1955 in dem Report 1251 des
NATIONAL ADVISORY COMITEE FOR AERONAUTICS beschrieben. Die Technik
basiert auf dem Schubfeldschema. Dariiberhinaus gilt eine Vielzahl von Annahmen, die im
Folgenden erldutert werden. Die Grundstruktur besteht aus einem diinnwandigen
Kreiszylinder, der in Léngsrichtung durch Stringer und in Umfangsrichtung durch Spanten
versteift ist. Diese Versteifungen teilen die Haut des Zylinders in rechteckige Felder auf,
welche Schubfelder genannt werden. Ausschnitte werden ebenfalls als rechteckige Felder
angesehen.

Die Berechnungsmethode basiert auf den folgenden Annahmen:

- Der Zylinder ist relativ lang im Vergleich zur Lénge des Ausschnitts.

- Die Stringer besitzen einen konstanten Querschnitt und haben einen gleichmifBigen
Abstand zueinander.

- Die Stringer {Ubertragen nur Normalspannungen und die Hautfelder nur
Schubspannungen, die in jedem Schubfeld konstant sind; dadurch verlduft die
Spannung in den Stringern linear verdnderlich zwischen zwei benachbarten Spanten.

- Die Hautdicke ist konstant.

- Alle Spanten sind gleichartig und besitzen einen konstanten Querschnitt;
dariiberhinaus weisen sie eine begrenzte Biegesteifigkeit in ihrer Ebene auf, die jedoch
nicht die Verschiebungen der Stringer in ihrer Langsrichtung einschrinkt.

- Die Abweichungen zwischen dem mittleren Radius und dem Radius zur neutralen
Achse sind vernachléssigbar klein.

- Die Struktur ist elastisch und es tritt kein Beulen auf.

- Die Struktur um den Ausschnitt herum ist nicht verstérkt.

4.2.2 Anwendung der Perturbation Load Technique

Mit der Perturbation Load Technique nach McComb 1955 (S. 1 ff) kénnen Spannungen
innerhalb der Stringer und Schubfelder eines Zylinders simuliert werden. Diese Spannungen
entstehen durch das Einfiihren von externen Lasten in die Struktur.

Perturbation bedeutet Storung und weist damit auf die Funktion dieser Lasten hin. In den
zunichst storungsfreien, belasteten, Zylinder werden die Lasten eingebracht, um Ausschnitte
im Zylinder zu simulieren. Ausschnitte rufen grundsitzlich Storungen in der Struktur hervor.
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Auf die Weise konnen Spannungen in der Struktur berechnet werden, welche auf Grund eines
Ausschnitts in den angrenzenden Steifen und Schubfeldern entstehen.

Es werden drei Lastarten, die sogenannten Perturbation Loads, unterschieden:

Lastart eins ist eine Normalkraft. Die Einleitung einer Normalkraft in einen Stringer geschieht
in der Richtung des Stringers, an der Stelle, wo der Stringer einen Spant kreuzt. Die zweite
Lastart spiegelt eine linear verdnderliche Normalkraft entlang eines Stringers wieder, welcher
sich zwischen zwei benachbarten Spanten befindet. Als dritte Lastart wird ein konstanter
Schubfluss angenommen, welcher in die Stringer und Spanten aus dem dazwischen liegenden
Schubfeld eingeleitet wird. Die drei Lastfille werden in Bild 4.3 dargestellt. Sie sind in
positiver Richtung eingetragen.
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ad <0 | d =0 | |- - r
0~ S - —t - 1 - — -0
- “ ¢ 5 oA | _J
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[ o S I"‘-Ji' J|
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| L] i — — —] o
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Fing fing Fiirg
Nermalkraft P Linear veranderliche Normalkratt S Konstanter Schubfluss Q
Bild 4.3: Die drei Lastfélle (Perturbation Loads) (nach McComb 1955)

Uber mathematische Formeln lassen sich die resultierenden Spannungen aus den drei
Lastféllen in allen Stringern, Spanten und Hautfeldern berechnen, die den Storbereich
umgeben. Die Berechnung der Spannungen erfolgt mit Hilfe von Koeffiziententabellen. Sie
enthalten Werte, welche auf vier Nachkommastellen genau sind. Dazu ist anzumerken, dass
die Losungen nur exakt flir unendlich lange Zylinder sind. Somit hat man es bei realen
Strukturen immer mit Ndherungen zu tun.

Um das Spannungsniveau im Zylinder nicht zu stark zu beeintréchtigen, diirfen die Storlasten
nur die direkt am Ausschnitt befindliche Umgebung beeinflussen, sodass die Stérspannungen
in Langsrichtung schnell abklingen. Aus dem Grund ist die Anwendung dieser Methode nur
plausibel, wenn der Ausschnitt sich weit von den Zylinderenden und Krafteinleitungsstellen
entfernt befindet.

Am Rande des Ausschnitts miissen zwei Bedingungen erfiillt werden:

a) Die Stringerlast muss gegen null gehen.
b) Der Schubfluss in den berandenden Steifen muss ebenfalls gegen null gehen.
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Die Perturbation Load Technique darf auch bei Zylindern mit Ausschnitten lianger als ein
Hautfeld angewendet werden.

4.2.3 Ablauf der Methode

1.) Die Spannungsverteilung in der Basisstruktur ohne Stérungen wird ermittelt.
2.) Einfithrung der Storlasten auf folgende Weise:
An jeder Stelle, wo ein Stringer durch den Ausschnitt unterbrochen wird, wird er durch
eine Normalkraft ersetzt.
Jedes Schubfeld, welches durch den Ausschnitt entnommen wird, wird durch eine
gleichméafBig verteilte Schubkraft ersetzt, die auf die berandenden Steifen in
entgegengesetzter Richtung eine linear verteilte Normakraft bewirkt.
3.) Mit Hilfe der Koeftiziententabellen werden Gleichungen aufgestellt, die wiederum den
oben genannten Bedingungen gerecht werden miissen:
a)  Die Stringerlast muss bei Uberlagerung der vorhandenen Spannungen mit den
Storspannungen zum Rande des Ausschnitts hin gegen null gehen.
b)  Der Schubfluss im Schubfeld muss die vorhandenen Spannungen und die linear
verteilten Normalspannungen aus den Storlasten (welche in den berandenden
Steifen herrschen) ausgleichen, so dass diese bei Uberlagerung null ergeben.
4.) Lbsen der Gleichungen fiir die anliegenden Storlasten und anschlieBendes Uberlagern
der Grundspannungsverteilung mit der aus den Storlasten resultierenden
Spannungsverteilung.

Mathematisch werden die Bedingungen 3a) und 3b) wie folgt ausgedriickt:

SN Pop,EM+ Y. 0., E )+ p, =0 (4.1)
E n E n

Zngﬂy (é:’ 77) + zzggqqij[é:a 77] +5,_7 = Q,] (42)
§ 1 & o

Die Unbekannten dieser Gleichungen sind Pg, und Qg,. Pg, stellen Werte fiir die konzentrierte
Normalkraft-Storlast in dem Stringer n und dem Spant & dar, wihrend Qg Werte fiir die
Schubfluss-Storlast im Panel (&, ) darstellen.

Die Koeffizienten p; (¢ #) und g; (S ) sind im Teil (a) der Koeffiziententabellen zu finden
und die Koeffizienten pj; [, #] und g;; [ 1] 1m Teil (c).
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Gleichung (1) wird fiir jeden Spant i und fiir jeden Stringer j geschrieben, der durch den
Ausschnitt unterbrochen wird. Gleichung (2) wird fiir jeden Spant i und fiir jeden Stringer j
geschrieben, der ein Hautfeld umgibt, welches durch den Ausschnitt entfernt wird.
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4.3  Rechenmethode Chun-Yung Niu

Die von Chun-Yung Niu 1988 (S. 186 ff) vorgestellte Methode ist jene Methode, welche in
den Berechnungen dieser Arbeit zur Anwendung kommt. Sie eignet sich lediglich zur
Vordimensionierung von so genannten ,,Plug-type-doors* in Aluminiumstrukturen (Niu 1988,
S.186). Dieser gingige Tiirtyp wird in der A320 eingesetzt. Die Methode ist nicht konservativ.
Die Flache des Tiirausschnitts sollte eine Streckung von ungeféhr //4 = 0,6 haben. Der Autor
(Niu 1988, S. 189 ff) unterscheidet vier Lastverteilungsfille, von denen jeder einzelne
unabhingig voneinander betrachtet wird und anschlieBend der kritischste Fall angewendet
wird. Im Fall I wird der Rumpfhautschub unter Flugbedingungen beriicksichtigt. Dieser Fall
dhnelt stark der Perturbation Load Technique. Fall II spiegelt die Lasten der geschnittenen
Stringer unter Flugbedingungen (Rumpfbiegung) wieder. In Fall III flieBen die Zuglasten in
Léngs- und Umfangrichtung ein, die aus der Druckbeaufschlagung des Rumpfes resultieren.
Fall IV bericksichtigt die Lastverteilungseffekte durch die Tiiraufnahme, welche ebenfalls
aus der Druckbeaufschlagung des Rumpfes resultieren. Dieser Fall wird nur der
Vollstindigkeit wegen erwdhnt und entféllt bei der Berechnung, da die Effekte durch die
Tiiraufnahme klein gegeniiber den Fluglasten seien (Niu 1988, S. 196).

Der Rumpf wird als Zylinder mit konstantem Radius angenommen. Dieser ist in
Langsrichtung durch Stringer und in Umfangsrichtung durch Spanten verstirkt. Die Stringer
und Spanten iibertragen Normalkrifte. Zwischen den Stringern und Spanten befinden sich
Schubfelder, welche lediglich Schubkrifte {ibertragen. Sie konnen als eben betrachtet werden,
womit der Rumpf dann nicht exakt zylindrisch ist, sondern ein Vieleck darstellt.

Es werden immer die Hautfelder und deren zugehdrige Stringer und Spanten beeinflusst, die
dem Ausschnitt direkt benachbart sind. Je nach Fall werden die resultierenden Lasten auf
unterschiedliche Weise berechnet. Ein Ausschnitt wird durch berandende Steifen verstirkt,
um den Lasten in der Rumpfstruktur standhalten zu konnen. Die horizontalen Steifen werden
als Schwellen (sills) bezeichnet und die vertikalen Steifen als Rahmen (frames). Die direkt am
Ausschnitt befindlichen Steifen werden als Hauptschwellen (main sills) und Hauptrahmen
(edge frames) bezeichnet. Dariiber hinaus gibt es Hilfsschwellen (auxiliary sills) und
Hilfsrahmen (adjacent frames), die sich in naher Umgebung um den Ausschnitt herum
befinden und letztendlich stirker ausgefiihrte Stringer und Spanten sind. In Bild 4.4 sind die
Bezeichnungen veranschaulicht.

In den Formeln zur Berechnung wurden zwei Fehler gefunden, die in den Gleichungen (4.25)
und (4.26) korrigiert wurden. AuBlerdem wurde ein Teil der Berechnungsmethode fiir den
Fall IT geringfiigig modifiziert, um zu genaueren Ergebnissen zu kommen. Die entstehenden
Spannungswerte sind dadurch hoher, sodass auf der ,,sicheren Seite” gerechnet wird. Die
resultierende Verdanderung der Spannungswerte geschieht lediglich in den unteren, seitlich des
Ausschnitts gelegenen, Hautfeldern. Eine genauere Erlduterung hierzu befindet sich im
Abschnitt 4.3.2.
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Bild 4.4: Einflussbereich des Tirausschnitts mit Bezeichnungen (nach Niu 1988)

43.1 Fall 1. Verteilung der Lasten durch Hautfeldschub unter
Flugbedingung

1a) Konstanter Schubfluss (entlang des Umfangs)

Der Schubfluss in dem Hautfeld, wo der Ausschnitt entnommen wird, wird den berandenden
Hautfeldern aufgeschlagen, jedoch in entgegengesetzter Richtung. Dadurch wird erreicht,
dass der im Hautfeld getragene Schubfluss ¢y nach Entnahme des Hautbereichs von dem ihn
umgebenden Bereich getragen wird. Der aufgeschlagene Schub wird dabei als Ag;
gekennzeichnet. Zu jeder Seite des Ausschnitts werden imagindre, einheitliche Hautfelder
gebildet, welche sich jeweils iiber die Hohe und Lénge des Ausschnitts erstrecken. Die jeweils
gegeniiberliegenden Hautfelder tragen vom Betrag her die gleichen Schubfliisse ¢; und g¢..
Die Eckhautfelder werden auch durch zusétzlichen Schub beaufschlagt. In ihnen herrscht
jeweils der gleiche Schubfluss ¢;. Alle Schubfliisse sind in ihren Hautfeldern als konstanter
Durchschnittswert angenommen.
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Die Schubflussverteilung ist in den folgenden drei Abbildungen dargestellt (Bild 4.5; Bild 4.6;

Bild 4.7):
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Up
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Bild 4.7: Resultierender Schubfluss (nach Niu 1988)

Rechnerisch wirkt sich der Ausschnitt auf den Schubfluss in seinem umliegenden Bereich
folgendermallen aus:

q, =4, +Aq, (4.3)
4, =4, +Aq, (4.4)
q; =Aq; —q, (4.5)

Die Schubflusszuwéchse ergeben sich wie folgt:

h
Ag, =q, (a+b) (4.6)
/
4, =4 (c+d) (4.7)
A h (4.8)
q3 q, (a+b) .

1b) Veranderlicher Schubfluss (entlang des Umfangs)

Sobald der Bereich um den Ausschnitt einen veridnderlichen Schubfluss ¢; aufweist, muss
nach Niu 1988 (189 ff) eine genauere Annahme der Umverteilung des Schubflusses getroffen
werden. Es reicht nicht mehr aus den gestorten Bereich um den Ausschnitt herum in blof3 drei
Bereiche zu unterteilen, sondern die Bereiche seitlich des Ausschnitts miissen ebenfalls
unterteilt werden. Folglich wird ein Schubfluss angenommen, welcher in vertikaler Richtung
je Schubfeldhohe variiert. In dem Ausschnitt werden die in dem jeweiligen Schubfeld



36

wirkenden Schubfliisse in umgekehrter Richtung angenommen und auf die umliegenden
Schubfelder als aufgeschlagener Schub Ag; verteilt. Die Schubflussverteilung, die vor und
nach der Umverteilung existiert, ist in den folgenden Bildern (Bild 4.8; Bild 4.9; Bild 4.10)
dargestellt. Die in Léngsrichtung gegeniiberliegenden Hautfelder tragen vom Betrag her
jeweils den gleichen Schubfluss g;;. Alle Schubfliisse sind in ithren Hautfeldern als konstanter
Durchschnittswert angenommen.
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Bild 4.8: Ungestorter Schubfluss in der Struktur ohne Ausschnitt (nach Niu 1988)
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Bild 4.10: Resultierender Schubfluss (nach Niu 1988)

Rechnerisch ldsst sich der durch den Ausschnitt entstandene Schubfluss in seinem

umliegenden Bereich folgendermafien beschreiben:

9 =9, +Aq,,
qlc = qd + Aqlc
92 =9, +Aqy,

ch = qc + AqZC

93 =Aq3, — 4,
93, =Aq5,. —q,
Die Schubflusszuwéchse ergeben sich wie folgt:
h
Agy, =4, ';b
h
Aql( = QC ’ ?‘
[
Aqy, =g, m
[
Ag, =q -
ch qc (C + d)
h
Agy, =4y :

(4.9)
(4.10)
4.11)
(4.12)
(4.13)
(4.14)

(4.15)

(4.16)

(4.17)

(4.18)

(4.19)
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h,
Ags. = g5, 7‘ (4.20)

2) Resultierende Steifenlasten durch den Schubfluss

Durch den Hautfeldschub werden neben den Hautfeldern selber auch die Steifen beansprucht.
Unter den zusitzlich entstehenden Kriften werden Schubfliisse und Biegemomente in den
Steifen  beriicksichtigt. Um den  Konservatismus in dem  Ermitteln  von
Rahmenbiegemomenten aus Kriimmungseffekten zu minimieren, wird der resultierende
Hautfeldschub aus 1) modifiziert, um hohere Schublasten in den Knotenpunkten von
Hauptrahmen und Hauptschwellen einzuleiten. Das hat zur Folge, dass die Lastreaktionen in
den Schwellen nicht zu hoch angenommen werden, um am Rahmen das Kriftegleichgewicht
aufrecht zu erhalten. Zur Berechnung dieser Lasten gelten folgende Bedingungen:

- Beriicksichtigen einer 3:1 Verteilung des Schubflusses im Rahmen, wenn zwischen
den Haupt- und Hilfsschwellen zwei Hautfelder existieren.

- Beriicksichtigen einer 5:3:1 Verteilung des Schubflusses im Rahmen, wenn zwischen
den Haupt- und Hilfsschwellen drei Hautfelder existieren.

R, = 2R; (an den oberen Schwellen) (4.21)
R; = 2R, (an den unteren Schwellen) (4.22)

Der hohere Schubfluss wirkt immer an der Hauptschwelle. So wirkt z.B. im Falle von drei
Hautfeldern zwischen den Haupt- und Hilfsschwellen ein Schubfluss (im Rahmen) von 5¢/3
an der Hauptschwelle, ¢ entlang dem nédchsten Hautfeld und ¢/3 entlang dem Hautfeld an der
Hilfsschwelle. Im folgenden Bild 4.11 ist diese Annahme verdeutlicht.
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Bild 4.11: Lastverteilung am vorderen Hauptrahmen eines typischen Tirausschnitts
(nach Niu 1988)

Die Reaktionskrifte an den Schwellen (fir den Fall von drei Hautfeldern zwischen den
Schwellen) kdnnen anhand der folgenden zwei Gleichungen ermittelt werden, welche eine
Summation der Krifte im gekriimmten Bereich des Ausschnitts in horizontaler und vertikaler
Richtung wiedergeben:

Y F, =0 (4.23)
Y F,=0 (4.24)

Diese Gleichungen miissen fiir jeden Rahmen aufgestellt werden, um die in den Rahmen
herrschenden Lasten und damit die auf die Schwellen wirkenden Lasten zu berechnen.

Angewendet z. B. auf den vorderen Hauptrahmen (Bild 4.11) ergeben sich folgende
Gleichungen:

(4.23): O0=R;sing, +2R;sina, + 2R, sina; + R, sina, +%q3by1 + g5, +

1

5 5 1 5
+§Q3b)’3 _5%17)74 —q)s _5‘121))’6 _5%{3377 —q5:.)3 _3‘12&/9 +

5 1
+ g%c‘)ﬁo +q;. T g 9. )12
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(4.24): 0=R, cosa, +2R cosa, —2R, cosa; — R, cosa, —%q%x1 —3pX, —

5 5 1 1 5
_qube +§Q2bx4 + 45, X5 +§q2bx6 +§q2c’x7 +q,. % _EQZC'X9 +

5 1
+ g 5. %0 T G3.%, + §q3cx12

Die unbekannten Lasten R; und R; werden mit den bekannten Werten der Schubfliisse g;
ermittelt. Dabei wird die Vereinfachung angenommen, dass die Léngen x; und y; der
Schubfelder jeweils in vertikalen und horizontalen Abschnitten in die Rechnung einflieBen
konnen und nicht entlang der Rumptkriimmung gerechnet werden muss, siche Bild 4.11 oben
links. AnschlieBend konnen R, und R; iiber die anfangs in den Bedingungen aufgestellten
Gleichungen (4.21) und (4.22) berechnet werden. Nachdem die Reaktionskrifte an den
Schwellen auch fiir die verbliebenen Rahmen berechnet worden sind, wird zur besseren
Veranschaulichung je Schwelle eine Kriftebilanz aufgestellt (Bild 4.12). Um zu
praxisndheren Ergebnissen zu gelangen, werden die in den Hilfsrahmen wirkenden Kréfte
zusétzlich zu einem Dirittel auf den benachbarten Rahmen verteilt, welcher aulerhalb des
gestorten Bereichs liegt. So wirken in den Hilfsrahmen nur noch zwei Drittel der ermittelten
Krifte. In Bild 4.13 wird diese Eigenschaft veranschaulicht.

L
- >
¢ p) + d

-t - t

o ,

A Cutout region | !
Hhﬂl acd) RF“'U g H’d"r adge RA“ ol

Adj. Fwd edge Aft edge Adj.
frame frame frame frame

Bild 4.12: Tarschwelle mit Kréaftebilanz (Gber je 1 Bucht seitlich des Ausschnitts) (nach Niu 1988)

Adj. Adj. Fwd edge Aft edpe j
frame frame frame framg Adj. frame #g:’he
c G 4 I d

1
1 1 Cutout region I T 1 [ 4
[ ) R.d it ad).

i ] ‘:
1\ 3 j R}-wa‘ ad) {2 ) 2 3
4 3 / wau acty ' ( 3 Han adf
RF-M: edge Rﬂ.f[ wdge
Bild 4.13: Tarschwelle mit Kraftebilanz (Uber je 2 Buchten seitlich des Ausschnitts)

(nach Niu 1988)
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Zum Vorentwurf eines Flugzeugs wird diese aufwéndige Methode der resultierenden
Steifenlasten jedoch vernachldssigt. Von Bedeutung ist daher im Fall T lediglich die
Veranderung des Schubflusses in den Hautfeldern.

4.3.2 Fall Il: Verteilung der Lasten der geschnittenen Stringer unter
Flugbedingung (Rumpfbiegung)

Werden Stringer durch den Ausschnitt geschnitten, so miissen deren Lasten laut Niu 1988
(S. 192 f) iiber die angrenzenden Schubfelder seitlich des Ausschnitts in die Hauptschwellen
umgeleitet werden. Solange mehrere {libereinander liegende Stringer geschnitten werden, setzt
sich dieses Vorgehen entlang einer Hautfeldbreite fort, bis ein Schubfeld an die obere oder
untere Hauptschwelle des Ausschnitts angrenzt. Die entstehenden Schublasten werden nicht
tiber die Schwellen hinaus geleitet, da angenommen wird, dass die Eckhautfelder keinerlei
Festigkeit bieten. Somit nehmen die Eckhautfelder keine zusitzlichen Spannungen auf,
sondern es herrscht in ihnen die gleiche Spannung wie vor dem Schneiden der Stringer.

Im Falle unterschiedlicher Stringerschnittlasten zu den Seiten des Ausschnitts werden
Mittelwerte gebildet, die an der Symmetrieachse des Ausschnitts wirken. Diese Annahme
reicht fiir den Vorentwurf aus.

Die entstehenden Léngskrifte Py und P, in der oberen und unteren Hauptschwelle berechnen
sich iiber Momenten- und Kriftegleichgewichte wie folgt:

B, =(p +p,+ps+p,+ps+pg)— P (4.25)
- h - h .
PL=P2 , D5 3+p4h st Ds hs + pg-hy (4.26)
6

Die resultierenden Schubfliisse in den benachbarten, seitlich des Ausschnitts befindlichen,
Schubfeldern (Bild 4.14) ergeben sich nach dem Schubfeldschema:

B

9mn = (4.27)

c
9y = (th _%j (4.28)
iz = (th _%] (4.29)
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Man konnte davon ausgehen, dass der Verfasser des Buchs ,Airframe Structural
Design® (Niu 1988, S. 192 f) meint den Schubfluss seitlich des Ausschnitts von oben nach
unten fortlaufend zu berechnen. Das wiirde zumindest der fortlaufenden Nummerierung des
Schubflusses g;; entsprechen und ergibt einen Sinn, wenn die Normalspannungen im Rumpf
derart verteilt sind, dass im oberen Bereich Zugspannungen und im unteren Bereich
Druckspannungen wirken. Fiir die in dieser Projektarbeit zur Verfiigung stehenden Daten
ergibt das Vorgehen dieser Berechnung jedoch keinen Sinn. Es herrschen nédmlich lediglich
Zugspannungen. Daher werden die Schubfliisse g /41 bis g 47 (in den seitlichen Hautfeldern)
nicht von oben nach unten fortlaufend berechnet, sondern sie werden von oben bis zum
mittleren Hautfeld und von unten bis zum mittleren Hautfeld berechnet.

Fwd adj. frame Aft adj. frame Up

l ¢ I'4 ] d
m I = Upper aux. sill
Fuwd
T 1
i A -
— T
ps P Qs ‘ \ ' Qpy 1 28 J_h—
[——— P— -
p: b i 5 Gnz 1 (=53 ns
DPa } g 1 P Unz i £ P
1 I' i

Upper main sill

(‘ulOUt

e .—.—“‘; - 3
——— —_—
P } s 1 r Gns { o, he Lower main sill
I — —— -
C D

Lower aux. sill

\_,._ Zero fixity assumed in corners

Bild 4.14: Zusatzlicher Schubfluss durch Schneiden der Stringer (nach Niu 1988)

Dariiber hinaus macht der Verfasser (Niu 1988) keine Angabe dazu, wie der Bereich oberhalb
und unterhalb des Ausschnitts berechnet wird. Ich halte es fiir nétig in dem Bereich
Spannungen zu berechnen, da auf die Hauptschwellen irgendeine Reaktion wirken muss, die
sie im Gleichgewicht hilt. AuBBerdem wird dort ein Spannungswert benotigt, um den Fall II
mit den zwei anderen Fillen zu vergleichen. Daher entscheide ich mich fiir das
Schubfeldschema, da diese konservative Methode auch zur Berechnung der anderen
Schubfliisse in Fall IT angewendet wird und dessen Annahmen zur Berechnung gefestigt sind.
Es ergeben sich Schubfliisse oberhalb und unterhalb des Ausschnitts nach den folgenden

Formeln:

q, = (4.30)

~|® =]

gy = (4.31)
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433 Fall 1I: Zuglasten in Langs- und Umfangsrichtung unter
Innendruckbelastung

Durch die Innendruckbeaufschlagung des Rumpfes entstehen Langs- und Umfangslasten, die
als Schub iiber die Hautfelder iibertragen und in den Rahmen des Ausschnitts geleitet werden
(Niu 1988, S. 193 ff). Léangslasten werden iiber die seitlich des Ausschnitts befindlichen
Schubfelder in den Rahmen {ibertragen (Bild 4.15). Umfangslasten werden {iber die
Schubfelder, die sich ober- und unterhalb des Ausschnitts befinden, in den Rahmen geleitet
(Bild 4.16).

Die Berechnung der Langslasten geschieht wie folgt:
w=2" (4.32)

Resultierende Schublasten in dem vorderen und hinteren Schubfeld:

qr =0 (Schubfeldmitte) (4.33)
wh

qr = BN (am Hauptrahmen) (4.34)

q, =0 (Schubfeldmitte) (4.35)
w'h

q,= Y] (am Hauptrahmen) (4.36)

Resultierende Lingslast in den Hauptschwellen:

p, =2t (4.37)
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Bild 4.15: Zusatzlicher Schubfluss aus Langsspannung durch Druckbeaufschlagung

(nach Niu 1988)

Die Berechnung der Umfangslasten geschieht wie folgt:
w= pr
Resultierende Schublasten in dem oberen und unteren Schubfeld:

4, =0 (Schubfeldmitte)

qy = ;V—l (am Hauptrahmen)
a

q, =0 (Schubfeldmitte)

q, = ;}—; (am Hauptrahmen)

Resultierende Umfangslast in den Hauptrahmen:

wl
Py =—

2

(4.38)

(4.39)

(4.40)

(4.41)

(4.42)

(4.43)
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w = pr {Ib/in]
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Bild 4.16: Zusatzlicher Schubfluss aus Umfangsspannung durch Druckbeaufschlagung
(nach Niu 1988)

Die Lings- und Umfangslasten wirken auflerdem als Streckenlasten iiber den Seiten des
Ausschnitts und verursachen dadurch ein Biegemoment in den Hauptsteifen, welches
wiederum eine Schublast in den Eckhautfeldern hervorruft (Niu 1988, S. 194 f). Das
Biegemoment wird bestimmt indem die Hauptsteifen als Biegetrdger angenommen werden,
wobei die Eckpunkte des Hauptrahmens als ,,50 prozentig biegesteife” Einspannung
angesehen werden. Es werden so genannte Lastverteilungsfaktoren K; eingefiihrt. Mit Hilfe
dieser Faktoren werden Korrekturwerte aufgestellt, mit denen wiederum das endgiiltig
wirkende Biegemoment berechnet wird. Der mathematische Hintergrund lautet wie folgt:

K, = ﬁ (vordere und hintere Schubfelder) (4.44)
+
K, = % (obere und untere Schubfelder) (4.45)
+

Die aus der imagindren festen Einspannung resultierenden Biegemomente ergeben sich wie
folgt:

17,2

M, =- le (vordere und hintere Schubfelder) (4.46)

2

M, = % (obere und untere Schubfelder) (4.47)

Die Korrekturwerte werden folgendermallen berechnet:

C, =-K,(M,,+M,) (vordere und hintere Schubfelder) (4.48)
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C,=-K,(M,, +M, ) (obere und untere Schubfelder) (4.49)

Durch Addition des jeweiligen Biegemoments mit dem zugehorigen Korrekturwert entstehen
die endgiiltig wirkenden Biegemomente M, und M yy:

2
w'h

M'., = BETH K, (M, +M,,) (vordere und hintere Schubfelder) (4.50)
2
M', = % -K,(M,,+M,,) (obere und untere Schubfelder) (4.51)

Der resultierende Schubfluss g; in den Eckhautfeldern wird berechnet, indem das jeweilig
endgiiltig wirkende Biegemoment M’; halbiert wird und durch die Fliche des Hautfeldes
geteilt wird. Der Schubfluss jedes Eckhautfeldes kann auf zwei Arten ermittelt werden. Er
kann iiber das Biegemoment ermittelt werden, welches sich oberhalb des Ausschnittes ergibt
und iiber jenes welches sich seitlich des Ausschnittes ergibt. Um die korrekte Berechnung des
Schubflusses sicher zu stellen, konnen beide Mdoglichkeiten durchgefiihrt und der groBere
Wert ausgewdhlt werden.

Beispielsweise fiir das obere, vordere Schubfeld (Bild 4.17) wird der Schubfluss einmal
ermittelt iiber das Biegemoment oberhalb des Ausschnittes und einmal iiber das
Biegemoment seitlich des Ausschnittes:

wh?
0,5-{— 12 _KI(MFA+MUL):|
= (oberes, vorderes Schubfeld) (4.52)

a-c

qur

wi?
0,5- {12 -K,(M., +M, )}
Gur = (oberes, vorderes Schubfeld) (4.53)

a-c

Fir die anderen Eckhautfelder gilt die gleiche Vorgehensweise. Lediglich die Geometrie,
sprich die Fliche, durch die geteilt wird, kann variieren. Bei gleicher Geometrie ergibt sich
der gleiche Schubfluss.
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Bild 4.17: Zusatzlicher Schubfluss in den Eckhautfeldern durch Druckbeaufschlagung

(nach Niu 1988)

Des Weiteren wird ein Modell zur Berechnung von Langslastzuwachsen 4P,y und APy im
Rahmen vorgeschlagen, welche wiederum aus den Biegemomenten resultieren (Niu 1988, S.
195). Jedoch scheint eine derart genaue Spannungsanalyse {iberfliissig, da zuvor viele
Annahmen und Vereinfachungen getroffen worden sind, welche die Genauigkeit
einschrianken. Daher wird diese zusitzliche Berechnung vernachléssigt.

4.3.4 Fall IV: Lastverteilungseffekte durch die Turaufnahme

Die Tiir eines Ausschnitts wird von so genannten Tirstoppern im Rahmen gehalten. Diese
nehmen die dem Innendruck ausgesetzte Tir auf. Dadurch, dass die Stopper seitlich am
Rahmen montiert sind, leiten sie ein Biegemoment in den Rahmen. Um diesen Effekt zu
minimieren, werden die Tiirstopper seitlich durch so genannte ,,intercostals* verstirkt, welche
zwischen Haupt- und Hilfsrahmen eingebaut werden. Die Biegebelastung durch die
Tiiraufnahme sei klein im Vergleich zur Flugbelastung (Niu 1988, S. 196). Zudem nehmen
diese ,,intercostals die gleichméBig verteilten Biegemomente zu einem grofen Teil auf.
Daher soll der verbleibende Einfluss der Biegemomente in dieser Arbeit vernachldssigt
werden.
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5  Spannungsberechnung an vorgegebenen
Tarpositionen

5.1 Daten zur Spannungsberechnung

Die aus PrADO stammenden Daten (siehe Abschnitt 3) werden nun zur
Spannungsberechnung in den Tiirausschnitten nach den drei Fillen verwendet. Dazu werden
die Spannungswerte an den jeweiligen Tirpositionen aus den unten dargestellten
Diagrammen entnommen. In den Legenden sind jeweils die den Farben entsprechenden Werte
angegeben. Generell werden die Werte als positiv angenommen, da es auf die Analyse des
Massenzuwachses in dieser Projektarbeit keinen Einfluss hat, ob die Spannungen aus Zug
oder Druck resultieren.

5.1.1 Fall I: Hautfeldschub

Zur Berechnung des Falls I (siehe Abschnitt 4.3.1) wird der Schubfluss in den Hautfeldern als
Fingangswert bendtigt. Dazu miissen die Schubspannungen, welche in den zwei
nachfolgenden Diagrammen (Bild 5.1 und Bild 5.2) dargestellt sind, mit der jeweilig
vorhandenen Hautfelddicke multipliziert werden.

]

h 12 34 5 6 7 8 9 10111213 14 1516 17 18 19 20 21 22 23 24 25 26 27 28 20 30 31 32 33 34 35 36 37 38
HoKoordinagte inm (GKS)

BN [ T TTTT7 77177 e

1 5 Schubspannung (YZ) in Nfmm™2: 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 Z6 28 30 32 34 36

L=
Z-Koordinate in m (GKS)

z

Bild 5.1: Schubspannung (in N/mm?) tiber der Rumpflange (Seitenriss)
(exportiert aus PrADO)
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-, Schubspannung (YZ) in Wimm*2 2 4 6 8 101214 1618202224 25 2830 32 34 36

Bild 5.2: Schubspannung (in N/mm?) tiber der Rumpflange (Grundriss)
(exportiert aus PrADO)

Die Hautfelddicke wird wiederum den zwei folgenden Diagrammen (Bild 5.3 und Bild 5.4)
entnommen:

0}

%

2 g

1 =

U o

2

[l %

01 23456 789 1011121314151617 181320 21 2223 24 25 26 27 26 20 30 31 32 33 34 35 36 37 38~ ©

Z HoKocordinagte inm (GKS) -
‘E;x Hautdicke inmm: 15 2 25 3 35 4 45 5 55 6 65 7 75

Bild 5.3: Hautfelddicke (in mm) tber der Rumpfléange (Seitenriss)
(exportiert aus PrADO)

D)

5

2
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0 @

-

sl

-2 g

01 2 3 456 7 8 910111213 1415161718192021 22 232425262728 283031 32333435363738

y ¥Koordinate in m (GKS) =
BT T T T TT 77T
3 % Hautdicke inmm:; 15 2 25 3 35 4 45 5§ 858 6 6& 7 75

Bild 5.4: Hautfelddicke (in mm) tUber der Rumpflange (Grundriss)

(exportiert aus PrADO)

Die Hautfelder im Bereich aller Tiiren sind quadratisch mit der Hautfeldbreite a.

a=b=c=d=0,53m
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5.1.2 Fall Il: Rumpfbiegung

Zur Berechnung des Falls II (siehe Abschnitt 4.3.2) werden die Normalkrifte als
Eingangswerte bendtigt. Zur Verfiigung stehen jedoch die Normalspannungen. Sie sind im
Nachfolgenden in zwei Ansichten dargestellt (Bild 5.5 und 5.6). Um die Normalkrifte zu
ermitteln, miissen die Normalspannungen mit der jeweiligen Querschnittsfliche A
multipliziert werden. Diese setzt sich zusammen aus der Hautfelddicke (Bild 5.3 und 5.4) und
der Hautfeldbreite a, die — wie zuvor beschrieben — in dem Bereich aller Tiiren konstant ist.

a=b=c=d=0,53m

%)

5

’E

1 =

U o

] AL

N N Y Y I ----------------------:- 9 =

01 23 4 5 6 7 8 @ 10111213 141516 17 18 19 20 21 22 23 24 25 26 27 28 28 30 31 32 33 34 35 36 37 38 é

Z H-Koordnate inm (GKS) ol
‘E;x Normalspannung (<) in Nimn*2: & 10 15 20 25 30 35 40 45 50 55 B0 B5 70 75 B0 85

Bild 5.5: Normalspannung (in N/mmz) Uber der Rumpflange (Seitenriss)
(exportiert aus PrADO)
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[ | | N N N I =

-2 5

i

D12 3456 78 91011121314151617 18192021 22 23 24 2526 27 28 2930 31 323334353637 38 X

y sKoordinate in m (GKS) >
! . Mormalspannung (}) in Nimn™*2: 5 1015 20 25 30 35 40 45 50 55 60 65 70 75 B0 85

Bild 5.6: Normalspannung (in N/mmz) Uber der Rumpflange (Grundriss)

(exportiert aus PrADO)

5.1.3 Fall 11I: Innendruck

Fir die Berechnung des Falls IIl (siehe Abschnitt 4.3.3) werden lediglich die
Kabinendruckdifferenz Ap und die Geometrie des Rumpfes bendtigt. Der Wert der
Druckdifferenz entspricht der Druckdifferenz aus Lastfall 10 und wird der Tabelle 3.1
entnommen. Der Rumpfradius » wird als konstanter Mittelwert angenommen, wobei die
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Werte der max. Breite und Hohe dem Programmsystem PrADO entnommen werden. Die
Hautfelder besitzen im Bereich aller Tiiren die gleiche Geometrie. Sie sind quadratisch mit
der bekannten Léange a.

p=2p=597774"%
- m
1 (max.Breite + max .Hohe),,,,, 1 (4141+3950)mm
2 2 2 2
r =2,023m

=

(5.1)

5.2  Turpositionen

Die in Bild 5.7 ersichtlichen, im alltdglichen Flugbetrieb genutzten, Passagiertiiren befinden

sich lediglich an Bug und Heck des Flugzeugs.

Bild 5.7: Tarpositionen im Airbus A320 (exportiert aus PrADO)

Ziel dieser Projektarbeit ist es jedoch unter anderem Spannungen fiir diesen sowie flr
vergleichbare Flugzeugtypen an mehreren Positionen vorauszusagen. Um diese
Variationsmoglichkeit zu bieten, soll die Struktur an fiinf Positionen untersucht werden. Sie
befinden sich an Bug und Heck, in der Mitte des Flugzeugs und jeweils mittig dazwischen.
Zur Vereinfachung werden die fiinf Tiirpositionen auf drei Tirpositionen iibertragen, da an
den Tiiren 1 und 5 sowie an den Tiiren 2 und 4 jeweils die gleichen Lastfille herrschen (Bild
5.8). Die baulichen Einschrinkungen, wie z.B. die Tragflichen in der Mitte des Flugzeugs,
werden dabei vernachldssigt; ebenso Vorschriften, die z. B. die Einbauhohe der
Passagiertiiren vorgeben, um im Falle einer Notwasserung geniigend Abstand von der
Wasserlinie zu gewihrleisten. Das Flugzeug wird als Hohlzylinder betrachtet, wobei lediglich
die Spannungen an den genannten Positionen von Interesse sind.



Bild 5.8: Rumpfmodell mit Tirpositionen

An dem in Bild 5.8 dargestellten Rumpfmodell werden die Ausschnitte mit variierender
GroBe untersucht. Dabei soll jede Offnung in longitudinaler, radialer und diagonaler Richtung
um jeweils drei Hautfelder vergroBert werden (Bild 5.9). Als Bedingung gilt, dass fiir die
VergroBerung grundsétzlich jene benachbarten Hautfelder gewdhlt werden, die die geringste
zusitzliche Belastung verursachen. Hintergrund dafiir ist, dass fiir die behandelte
Flugzeugkonfiguration keine exakt festgelegten Tiirpositionen gefordert sind und somit nicht
an Orten mit unnodtig hohen Spannungskonzentrationen gerechnet werden muss. Vielmehr soll
mit Hilfe der Spannungsberechnung ein Uberblick iiber den Rumpf geschaffen werden.

¢ =

{ ™
— ﬂ
S R
' h Ty
=
L / oy
Bild 5.9: Variation des Turausschnitts

5.2.1 Tuarposition 1

Die Positionen der vorderen und hinteren Tiir in dem Modell entsprechen den Positionen im

realen Flugzeug.

Die vordere Tiir liegt an der x-Position:
Xpyy = 5,46m

Die hintere Tiir liegt an der x-Position:

Xpys = 29,49m
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5.2.2 Turposition 2

Die Position des mittleren Ausschnitts soll mittig zwischen der vorderen und der hinteren
Tiirposition liegen.

Die mittlere Tiir liegt somit an der x-Position:

_ (Xrips = Xpz1) (5.2)

X3 = + X

5.2.3 Turposition 3

Die Ausschnitte an der Position 3 befinden sich an einer Position, die jeweils mittig zwischen
den Tiirpositionen 1 und 2 liegt.

Die mittig vordere Tiir liegt an der x-Position:

X x — X
Xy = (Xris > rin) + X (5.3)

Xpy =11,47Tm

Die mittig hintere Tiir liegt an der x-Position:

_ (Xpirs = Xgars) (5.4)

XTiir4 > + Xgy3

Xpya = 23,49m

5.3 Bereiche um den Turausschnitt

Der gesamte Bereich, der den Tiirausschnitt umgibt, wird in Unterbereiche aufgeteilt. Es
entstehen acht Unterbereiche: oberhalb, unterhalb, seitlich (vorne), seitlich (hinten),
Eckbereich vorne oben, Eckbereich vorne unten, Eckbereich hinten oben, Eckbereich hinten
unten (Bild 5.10). Die acht Unterbereiche werden zu drei Unterbereichen zusammengefasst:
oberhalb und unterhalb, seitlich und Eckbereiche. Da die Eckbereiche genau ein Hautfeld
darstellen, werden sie Eckhautfelder genannt.
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Eck- Eck-
hautfeld|  °PeMab  rateld
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Bild 5.10: Bereiche um den Tirausschnitt und deren Bezeichnungen

5.4 Darstellung der Ergebnisse

Nachdem fiir alle drei Fille die Spannungen berechnet worden sind (sieche Anhang B), werden
die hochsten Werte ausgewihlt. Sie stellen die wirkenden Spannungen dar. Je Tiirposition
entstehen fiir die drei Bereiche, die den Ausschnitt umgeben, Schubspannungen, welche
anschlieend ausgewertet werden sollen und fiir die Berechnung der daraus resultierenden
Masse benoétigt werden. Aufgrund der konstanten Eingangsspannungen im Tiirausschnitt sind
die resultierenden Spannungen ober- und unterhalb sowie seitlich des Ausschnitts und in den
Eckhautfeldern gleich. Das hat zur Folge, dass nur drei Diagramme pro Tiirposition
abgebildet werden miissen und schafft eine bessere Ubersichtlichkeit. Im Folgenden wird
dann blof3 zwischen den Bereichen ober- und unterhalb, den seitlichen Bereichen und den
Eckhautfeldern unterschieden.

5.4.1 Turposition 1

Die Spannungen werden aus Griinden der Vereinfachung fiir beide Tiirausschnitte an der Tiir
5 berechnet. Obwohl die Rumpfspannungen dort geringfiigig hoher als an der Tiir 1 ausfallen,
werden sie zur Berechnung beider Tiirausschnitte herangezogen, damit man sich auf der
»sicheren Seite* der Berechnung befindet.

Die Berechnung des Ausschnitts an der Tiirposition 1 liefert folgende Ergebnissse (Bild 5.11;
Bild 5.12; Bild 5.13):
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Schubspannung ober- und unterhalb des Ausschnitts je
zuséatzlichem Hautfeld
300,00 I
Al
@ 250,00 -
> R .
£ 200,00 | Al —I—Iongltudlnal
8 —l—radial
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0,00 ‘
0 1 2 3 4
Anzahl Hautfelder
Bild 5.11: Schubspannung in N/mm2 ober- und unterhalb des Ausschnitts bei

VergrofRerung des Ausschnitts

In den Hautfeldern ober- und unterhalb des Auschnitts nimmt die Spannung linear mit der
VergroBerung des Ausschnitts zu. Bei VergroBerung in longitudinaler und diagonaler
Richtung ist der Spannungszuwachs grofler als in radialer Richtung. Zudem ist der
Spannungszuwachs bei Vergroferung in longitudinaler und diagonaler Richtung gleich groB.
Die Werte steigen von 103,82 MPa bei VergroBerung in longitudinaler und in diagonaler
Richtung auf maximal 274,15 MPa; in radialer Richtung auf maximal 166,11 MPa.

Schubspannung seitlich des Ausschnitts je zusatzlichem
Hautfeld
300,00
250,00 =A
= A
= 200,00 2 l —l— longitudinal
c .
] 150,00 ry ﬁ » —l— radial
3 diagonal
2 100,00
[8]
N
50,00
0,00
0 1 2 3 4
Anzahl Hautfelder
Bild 5.12: Schubspannung in N/mm?2 seitlich des Ausschnitts bei VergroRRerung

des Ausschnitts

Seitlich des Ausschnitts ist die Spannungszunahme bei VergroBerung in radialer und
diagonaler Richtung ebenfalls linear und deren Werte sind gleich groB3. Bei Vergréflerung in
longitudinaler Richtung bleibt die Spannung konstant. Die Werte steigen bei Vergroflerung in
radialer und in diagonaler Richtung von 159,25 MPa auf maximal 254,80 MPa; bei
VergroBerung in longitudinaler Richtung betriagt der Wert konstant 159,25 MPa.
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Schubspannung im Eckhautfeld je zusatzlichem Hautfeld
5
% —l— longitudinal
2 —j— radial
§ diagonal
by
4
Anzahl Hautfelder
Bild 5.13: Schubspannung in N/mmz im Eckhautfeld bei Vergrof3erung des Ausschnitts

In den Eckhautfeldern nehmen die Spannungen bei VergroBerung des Ausschnitts
iiberproportional zu. Die geringste Zunahme resultiert aus der Vergroferung in longitudinaler
Richtung, in radialer Richtung ist die Zunahme gréfer und in diagonaler Richtung am grofBten.
Die Werte steigen von 24,94 MPa bei Vergroferung in longitudinaler Richtung auf maximal
71,88 MPa; in radialer Richtung auf maximal 88,11 MPa; in diagonaler Richtung auf
maximal 116,38 MPa.

5.4.2 Turposition 2

Die Berechnung des Ausschnitts an der Tiirposition 2 liefert folgende Ergebnissse (Bild 5.14;
Bild 5.15; Bild 5.16):

Schubspannung ober- und unterhalb des Ausschnitts je
zusétzlichem Hautfeld
160,00
_ 140,00
2 12000 A o
g ’ n ‘ —— longjtudinal
g 1000033 u u ] adial
8 80001 —-rac
40,00
20,00
0,00
0 1 2 3 4
Anzahl Hautfelder
Bild 5.14: Schubspannung in N/mmz ober- und unterhalb des Ausschnitts bei

VergrofRerung des Ausschnitts
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In den Hautfeldern ober- und unterhalb des Auschnitts nimmt die Spannung linear mit der
VergroBerung des Ausschnitts in radialer und diagonaler Richtung zu. Zudem sind die
Spannungswerte gleich gro3. Bei Vergroferung in longitudinaler Richtung bleibt die
Spannung konstant. Die Werte steigen bei VergroBerung in radialer und in diagonaler
Richtung von 91,10 MPa auf maximal 145,77 MPa; bei VergroBerung in longitudinaler
Richtung betrdgt der Wert konstant 91,10 MPa.

Schubspannung seitlich des Ausschnitts je zusétzlichem
Hautfeld
250,00 f]

5 200,00 -
% 150,00 A —— longjtudinal
§ A o I l —m— radial
2 100 diagonal
3 50,00

0,00

0 1 2 3 4
Anzahl Hautfelder
Bild 5.15: Schubspannung in N/mmz2 seitlich des Ausschnitts bei VergroBerung des Ausschnitts

Seitlich des Ausschnitts nimmt die Spannung ebenfalls linear mit der Vergroferung des
Ausschnitts in radialer und diagonaler Richtung zu. Auch an diesem Ort sind die
Spannungswerte gleich gro3. Ebenso bleibt die Spannung bei Vergroferung in longitudinaler
Richtung konstant. Die Werte steigen bei VergroBerung in radialer und in diagonaler
Richtung von 139,75 MPa auf maximal 223,60 MPa; bei Vergroferung in longitudinaler
Richtung betrdgt der Wert konstant 139,75 MPa.

Schubspannung im Eckhautfeld je zuséatzlichem Hautfeld

140,00

120,00
5
% —— longjtudinal
§ —m— radial
2 diagonal
A

4
Anzahl Hautfelder
Bild 5.16: Schubspannung in N/mmz? im Eckhautfeld bei Vergrd3erung des Ausschnitts

In den Eckhautfeldern nehmen die Spannungen bei VergroBerung in diagonaler Richtung
iiberproportional zu, wihrend sie bei Vergroerung in longitudinaler und radialer Richtung
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nur linear zunehmen. Die geringste Spannungszunahme verzeichnet die Vergroferung in
radialer Richtung, in longitudinaler Richtung ist sie hoher und in diagonaler Richtung am
hochsten. Die Werte steigen von 7,56 MPa bei VergroBerung in radialer Richtung auf
maximal 30,28 MPa; in longitudinaler Richtung auf maximal 60,02 MPa; in diagonaler
Richtung auf maximal 129,07 MPa.

5.4.3 Tuarposition 3

Die Spannungen werden fiir beide Tiirausschnitte je nach Lastfall an der gleichen Tiir
berechnet. Fiir den Lastfall I werden beide Tiirausschnitte an der Tiir 2 berechnet; fiir den
Lastfall II werden beide Tiirausschnitte an der Tir 4 berechnet. Obwohl die
Rumpfspannungen an den zwei genannten Tiiren jeweils geringfiigig hoher als an den anderen
ausfallen, werden sie zur Berechnung beider Tiirausschnitte herangezogen, damit man sich
auch im Bereich dieser Tiiren auf der ,,sicheren Seite* der Berechnung befindet.

Die Berechnung des Ausschnitts an der Tiirposition 3 liefert folgende Ergebnissse (Bild 5.17;
Bild 5.18; Bild 5.19):

Schubspannung ober- und unterhalb des Ausschnitts je
zusatzlichem Hautfeld
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Anzahl Hautfelder

Bild 5.17: Schubspannung in N/mmz? ober- und unterhalb des Ausschnitts bei
VergrofRerung des Ausschnitts

Ober- und unterhalb des Ausschnitts nimmt die Spannung bei Vergréferung in allen drei
Richtungen zu. Je nach Anzahl der zusitzlichen Hautfelder nehmen die Spannungswerte
hierbei unterschiedlich zu. Bei Vergroflerung um ein Hautfeld nimmt die Spannung nur bei
VergroBerung in radialer und in diagonaler Richtung zu und zwar um den gleichen Wert. Fiir
eine Vergroferung in longitudinaler Richtung bleibt sie konstant. Bei Vergroflerung um zwei
Hautfelder wichst die Spannung fiir alle drei Fille linear auf den gleichen Wert an. Wird der
Ausschnitt um drei Hautfelder vergroBert, so wichst die Spannung bei Vergroferung in
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longitudinaler und in diagonaler Richtung stirker linear an, als bei VergroBBerung in radialer
Richtung. Die Werte steigen von 98,75 MPa bei VergroBerung in longitudinaler und
diagonaler Richtung auf maximal 178,60 MPa an; in radialer Richtung auf maximal 158,00
MPa. Die Unstetigkeiten im Spannungszuwachs resultieren aus der Tatsache, dass bei der
VergroBBerung die Félle variieren. So kommt es beispielsweise, dass bei Vergroflerung um ein
Hautfeld mit Fall III gerechnet wird, wihrend der Grundspannungszustand mit Fall II
berechnet wurde. Hintergrund hierfiir ist, dass immer die hdchsten Spannungen gewéhlt

werden.
Schubspannung seitlich des Ausschnitts je zusatzlichem
Hautfeld
300,00
_ 250,00 1 !L
5 e
£ 20000 Al —— longitudinal
& 1500078 - L ] i radal
2 10000 | diagonal
b
50,00
0,00
0 1 2 3 4
Anzahl Hautfelder
Bild 5.18: Schubspannung in N/mmz2 seitlich des Ausschnitts bei VergréBerung des Ausschnitts

In den Hautfeldern seitlich des Ausschnitts nimmt die Spannung bei VergroBerung in radialer
und in diagonaler Richtung linear und um den gleichen Betrag zu. Bei VergroBerung in
longitudinaler Richtung bleibt die Spannung konstant. Die Werte steigen bei Vergroflerung in
radialer und in diagonaler Richtung von 151,48 MPa auf maximal 242,37 MPa; bei
Vergroferung in longitudinaler Richtung betragt der Wert konstant 151,48 MPa.

Schubspannung im Eckhautfeld je zusatzlichem Hautfeld

140,00

120,00

100,00 - —
—— longitudinal

80,00 —m— radial
60,00 - diagonal

Schubspannung

40,00 -

20,007

0,00 -+ \
0 1 2 3 4

Anzahl Hautfelder

Bild 5.19: Schubspannung in N/mm?2 im Eckhautfeld bei VergroRerung des Ausschnitts
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In den Eckhautfeldern nehmen die Spannungen bei Vergroerung des Ausschnitts
iiberproportional zu. Die geringste Zunahme resultiert aus der Vergrof8erung in longitudinaler
Richtung, in radialer Richtung ist die Zunahme grof3er und in diagonaler Richtung am grofBten.
Die Werte steigen von 20,33 MPa bei Vergroferung in longitudinaler Richtung auf maximal
60,02 MPa; in radialer Richtung auf maximal 71,82 MPa; in diagonaler Richtung auf
maximal 129,07 MPa.

5.5 Auswertung der Ergebnisse

Die Untersuchung zeigt, dass eine VergroBBerung der Ausschnitte in longitudinaler Richtung
die Vorteilhafteste ist, da sie die geringsten zusitzlichen Spannungen mit sich bringt. Eine
VergroBerung in radialer Richtung ist mit einem mittleren Spannungszuwachs verbunden und
eine Vergroferung in diagonaler Richtung ist mit dem groften Spannungszuwachs verbunden.
Diese Erkenntnis gilt fiir alle drei Tiirpositionen.

Es fillt auf, dass der groBte Spannungsanteil, der bei VergroBBerung des Ausschnitts entsteht,
bis auf eine Ausnahme linear mit der Anzahl der zusétzlichen Hautfelder anwichst. Lediglich
der kleinere Anteil, welcher sich in den Eckhautfeldern ergibt, wichst liberproportional an.
Allerdings ist der Spannungsanteil der Eckhautfelder an allen drei Positionen bis auf eine
Ausnahme der Geringste.

Besonders interessant ist, dass an der Tiirposition 2 bei Vergroerung des Ausschnitts in
longitudinaler Richtung lediglich in den Eckhautfeldern die Spannung ansteigt. Ober- und
unterhalb sowie seitlich des Ausschnitts bleibt sie konstant. Seitlich des Ausschnitts gilt dies
auch fiir die Positionen 1 und 3.

Bei der Betrachtung der Ergebnisse in den Excel-Arbeitsblittern (siche Anhang B) fallt fiir
alle drei Tiirpositionen auf, dass die Spannungsberechnung nach Niu 1988 Ahnlichkeiten mit
den vorgegebenen Lastfillen aus PrADO aufweist. Denn an der Tirposition 1 ist der
Berechnungsfall III — welcher fiir die Berechnung der Spannungen aus der
Druckbeaufschlagung angewendet wird — zu 60 % dimensionierend. Die Werte stammen nur
zu 35 % aus Fall IT und nur zu 5 % aus Fall 1. Laut PrADO ist an der Position ebenfalls der
Lastfall dimensionierend, mit dem die Spannungen aus der Druckbeaufschlagung berechnet
werden. An der Position 2 ist der Fall Il zu 50 % am meinsten an der Dimensionierung
beteiligt; dieser dient der Spannungsberechnung bei Rumpfbiegung. Zu 45 % ist Fall I und
nur zu 5 % ist Fall III dimensionierend. Ebenfalls ist nach PrADO an dieser Position der
Lastfall dimensionierend, welcher die Rumpfbiegung beinhaltet. An der Position 3 sind die
Félle II und III zu jeweils 37,5 % gleichermaBBen dimensionierend. Fall I ist nur zu 25 %
deimensionierend. Die Position 3 ist genau der Bereich, in dem sich die Lastfdlle 1 und 10 aus
PrADO iiberschneiden. Somit ist ein Beweis geliefert, dass die Berechnungsmethode nach
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Niu 1988 zur Spannungsberechnung von groflen Tiirausschnitte herangezogen werden darf.
Dennoch sollte trotz der Ahnlichkeiten zwischen den Rechenfillen nach Niu 1988 und den
Lastfillen nach PrADO kein direkter Zusammenhang zwischen ihnen hergestellt werden.
SchlieBlich gibt es keine 100-prozentige Ubereinstimmung.

5.6 Fehlerquellen

Aufgrund der vielen Annahmen und Vereinfachungen gibt es einige Fehlerquellen, die im
Folgenden genannt werden.

Vorweg sei gesagt, dass in dieser Arbeit die Tiirausschnitte im Rumpf untersucht werden;
nicht jedoch die Tiiren selber. Daher muss beriicksichtigt werden, dass die zusétzlichen
Spannungen in den Tiiren sowie die daraus resultierende Massenzunahme nicht in die
Berechnung mit einflieBen.

Als Fehlerquelle gilt unter anderem die Annahme des Rumpfes als zylindrisch, mit der die
Spannungen durch den Innendruck berechnet werden. SchlieBlich beschreibt Heidebrecht
2002 in seiner Berechnung der Schnittlasten, die durch Innendruck entstehen, dass jedes
Hautfeld mit einem eigenen Kriimmungsradius eingehen muss.

Eine weitere Quelle ist die Nicht-Einhaltung der Streckung des Tiirausschnitts von /4 = 0,6,
die von Niu 1988 (S. 186) als Voraussetzung genannt wird. Diese Fehlerquelle Idsst sich bei
Betrachtung der Aufgabenstellung nicht vermeiden.

In dieser Arbeit wird von einem Rumpf ausgegangen, der vollstindig aus Aluminium besteht.
Ein realer Rumpf hat jedoch gerade im Tirbereich Verstirkungen aus Titan, welche
wesentlich hohere Lasten tragen konnen und daher trotz der groBeren Dichte des Materials
diinnere Querschnitte ermoglichen wiirden.

Nicht zuletzt wurde auf die Lastverteilungseffekte durch die Tiiraufnahme verzichtet, da sie
laut Niu 1988 (S. 196) klein im Vergleich zur Flugbelastung seien. Aus diesem Verzicht
resultiert ein weiterer Fehler.

Des Weiteren sei der ,,Schneeballeffekt® genannt, der durch die Massenerhohung des
Rumpfes entsteht und aus Griinden des Umfangs nicht beriicksichtigt werden kann. Dieser
Effekt hat  erhebliche  Auswirkungen auf das Gewicht des  Rumpfes.
»Schneeballeffekt* bedeutet in diesem Fall, dass die Massenerhohungen, welche primér durch
die Rumpfverstiarkungen entstehen, weitere Massenerhohungen des gesamten Flugzeugs mit
sich bringen. So muss schlieBlich fiir eine hdhere Masse mehr Treibstoff mitgefiihrt werden,
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um die Reichweite des Flugzeugs zu gewihrleisten. Daraus konnte eine Verstarkung der
Tragfldchen resultieren, um die zusitzlichen Massen tragen zu kdnnen usw..

Zuletzt seien die Rundungen der Zahlenwerte genannt, welche eine minimale Fehlerquelle
darstellen.
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6 Berechnung der Masse

6.1 Daten zur Massenberechnung

Die zusitzliche Masse auf Grund der strukturellen Vertarkungen wird nicht abgeschitzt, wie
es die Aufgabenstellung fordert, sondern sie wird berechnet. Dies fiihrt zu besseren
Ergebnissen.

Als Rumpthaut kommt Aluminiumblech zum Einsatz, welches ein unterkritisches
Tragverhalten aufweist. Somit darf innerhalb der Rumpfhaut kein Beulen auftreten. In ihr ist
iber die ,,verschmierte Hautdicke™ der Einfluss der Stringer enthalten. Im Bereich der Tiiren
ist sie groBtenteils Schublasten ausgesetzt. Daher wird als Dimensionierungsgrenze 7y,
vorgegeben:

0 40,2
Tzul < z-0,2 = (61)

N

Es kommen Aluminiumblechlegierungen des Typs 2024 (3.1364) zum Einsatz. Die
unplattierten Legierungen werden als Blech der Warmebehandlung T3 unterzogen, welche
laut CAPALEX 2009 einer Wéarmebehandlung mit Losung entpricht. Lediglich die dickeren
Hautstiicke ab 6,3 mm Hautdicke, welche schon als Platte angesehen werden konnen, werden
einer aufwindigeren Behandlung, der T351, unterzogen. Das bedeutet, nachdem die
Wirmebehandlung T3 durchgefiihrt wurde, wird das Material kontrolliert gedehnt. Fiir das
genannte Material betrdgt die Grenze der Druckbelastung .9, bei der eine 0,2 prozentige
Verformung bleibt, 275 MPa. Dieser Wert entspricht dem Mittelwert der Druckbelastung, die
fiir unterschiedliche Dicken variiert. Daraus ergibt sich die Dimensionierungsgrenze 72,; zu
158,8 MPa. Dieser Wert stellt die maximal ertragbare Spannung dar, die zum Versagen des
Materials fiihrt und ,,Bruchlast* (ultimate load) genannt wird. Sie beinhaltet einen
Sicherheitsfaktor S = 1,5. Gerechnet wird jedoch mit der sogenannten ,,Sicheren Last* (limit
load), die den Sicherheitsfaktor nicht enthélt. Die ,,Bruchlast* und die ,,Sichere Last* stehen
in dem folgenden Verhiltnis zueinander:

Toou = S- Ton (6.2)

Somit betrédgt die ,,Sichere Last™ 7, = 105,9 MPa. PrADO macht eine zusitzliche Vorgabe,
in der von einer 80-prozentigen Werkstoffausnutzung ausgegangen wird. Wird die ,,Sichere
Last® mit einem Faktor von 0,8 multipliziert, ergibt sich die endgiiltige
Dimensionierungsgrenze 7,2 i.end ZU:

T0.2.0Lend = 34,7 MPa



Die zusétzlich notige Strukturmasse m.,; wird berechnet aus dem zusétzlichen Volumen und

der Dichte

zusdtzlichen Dicke t,; der Rumpthaut und der jeweiligen Querschnittsfliche, innerhalb
welcher das Material verstirkt wird. Die zusitzliche Dicke ¢, ist notig, um die vorhandene

Schubspannung 7, aufzunehmen. Die Dichte p von Alumium betrigt p =2,8-107° kg/mm?®.
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p des Materials (sieche Anhang B). Das zusétzliche Volumen ergibt sich aus der

6.2 Darstellung der Ergebnisse

6.2.1 Turposition 1

Die Berechnung der zusétzlichen Masse an der Tiirposition 1 liefert folgende Ergebnisse (Bild

6.1):
Zusatzliche Masse je zusatzlichem Hautfeld
50
45 A
40
35
§ 30 - —— longitudinal
g 25 | —— radial
20 diagonal
15 /
10
| ="
or ‘ ‘
0 1 2 3 4
Anzahl Hautfelder
Bild 6.1: Masse in kg bei Vergrol3erung des Ausschnitts

Die Masse steigt bei VergroBerung des Ausschnitts in diagonaler Richtung am stérksten; in
longitudinaler und in radialer Richtung steigt sie schwicher, in etwa auf den gleichen Wert.
Bei VergroBerung in diagonaler Richtung betridgt der Wert der Masse ungefdhr das Doppelte

gegeniiber

steigen sie unregelmdBig an. Die Werte steigen bei VergroBerung in longitudinaler Richtung
auf maximal 19,7 kg; in radialer Richtung auf maximal 21,4 kg; in diagonaler Richtung auf

der Werte bei Vergroferung in den anderen Richtungen. In allen Richtungen

maximal 43,7 kg.
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6.2.2 Turposition 2

Die Berechnung der zusétzlichen Masse an der Tiirposition 1 liefert folgende Ergebnisse (Bild
6.2):

Zuséatzliche Masse je zusétzlichem Hautfeld
50
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Anzahl Hautfelder
Bild 6.2: Masse in kg bei Vergrol3erung des Ausschnitts

An dieser Tiirposition steigt die Masse ebenfalls bei VergroBBerung in diagonaler Richtung am
stirksten; in radialer Richtung steigt sie mittelméBig; in longitudinaler Richtung steigt sie am
geringsten und anndhernd linear. Fiir die anderen Richtungen steigen die Werte unregelméfig
an. Die Werte steigen bei VergroBerung in longitudinaler Richtung auf maximal 18,4 kg; in
radialer Richtung auf maximal 26,5 kg; in diagonaler Richtung auf maximal 46,4 kg.

6.2.3 Turposition 3

Die Berechnung der zusétzlichen Masse an der Tiirposition 1 liefert folgende Ergebnisse (Bild
6.3):
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Zuséatzliche Masse je zusétzlichem Hautfeld
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Anzahl Hautfelder
Bild 6.3: Masse in kg bei Vergrol3erung des Ausschnitts

Auch an der Position 3 steigt die Masse bei VergroBerung in diagonaler Richtung am
stiarksten; in radialer Richtung mittelméfBig und in longitudinaler Richtung am geringsten.
Wihrend sie bei VergroBerung in longitudinaler Richtung schwach ansteigt, ist der Anstieg
bei Vergroferung in diagonaler Richtung sehr stark. Die Masse steigt unregelmasig an. Die
Werte steigen bei Vergroflerung in longitudinaler Richtung auf maximal 15,2 kg; in radialer
Richtung auf maximal 49,2 kg; in diagonaler Richtung auf maximal 90,0 kg.

6.3  Auswertung der Ergebnisse

Bei der Betrachtung der Ergebnisse fillt auf, dass die Masse an der Position 1 am geringsten
zunimmt und an der Position 2 nur knapp mehr als an der Position 1 zunimmt. Die
Massenzunahme an der Position 3 zeigt jedoch eine starke Divergenz in Bezug auf die
VergrofBBerung. Wird der Ausschnitt in longitudinaler Richtung vergréfert nimmt die Masse ab
einer VergroBBerung von zwei Hautfeldern weniger zu als an den anderen Positionen.
Hingegen nimmt die Masse bei einer Vergréferung in radialer und diagonaler Richtung am
stiarksten zu und zwar um das Doppelte gegeniiber den anderen beiden Positionen. Das fiihrt
zu der Erkenntnis, dass mit einer Vergroferung des Tirausschnitts je nach Grofle
unterschiedliche Positionen Vorteile aufweisen.

Bei der Auswertung des excel-Arbeitsblattes (Anhang B) fillt auf, dass die Eckhautfelder bis
auf wenige Ausnahmen nicht verstirkt werden miissen. Fiir diese Felder reicht die
Ausgangsstruktur aus, um die zusitzlich wirkenden Spannungen aufzunehmen. Dagegen
miissen die Hautfelder seitlich des Ausschnitts am meisten verstirkt werden; die Verstarkung
in den Hautfeldern ober- und unterhalb ist auch erheblich.
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6.4 Fehlerquellen

Die geometrische Gestaltung der Ausschnitte kann zu Fehlern fiihren. SchlieBlich wird
angenommen, dass alle Hautfelder eine konstante Dicke haben. Dies ist jedoch dicht am
Tiirausschnitt nicht der Fall. Die Tiiren werden in realen Strukturen durch Rahmen und
Schwellen verstarkt. Zusdtzlich gibt es in den Eckbereichen des Ausschnitts spezielle
Verstarkungen, die der Kerbwirkung auf Grund der Geometrieinderung in den Ecken
entgegenwirken.

Die Rundung der Zahlenwerte stellt eine minimale Fehlerquelle dar.
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7 Zusammenfassung

Es wurde eine Analyse zum Massenzuwachs eines Flugezugrumpfes fiir drei Tiirpositionen
durchgefiihrt, welcher durch eine VergroBerung der Passagiertiiren entstehen wiirde. Der
Massenzuwachs lie sich durch eine Spannungsberechnung an den Tiirpositionen ableiten.
Die Spannungsberechnung kann iiber das Schubfeldschema, die Perturbation Load Technique,
oder die Rechenmethode nach Niu 1988 durchgefiihrt werden. Letztere wurde als
Berechungsmethode gewéhlt, um die drei verschiedene Belastungsarten Hautfeldschub,
Rumptbiegung und Innendruckbelastung zu beriicksichtigen. Das Schubfeldschema sowie die
Perturbation Load Technique beinhalten jedoch nur die Untersuchung mittels Hautfeldschub.
Somit sind die zwei Methoden in der von Niu 1988 indirekt enthalten.

Die Ergebnisse erscheinen trotz der vielen Annahmen und Vereinfachungen plausibel, da
Zusammenhdnge zwischen den berechneten Daten und den Ausgangsdaten hergestellt werden
konnten.

Die zunéchst wichtigste Erkenntnis ist, dass eine Vergroferung in longitudinaler Richtung die
Vorteilhafteste ist, da sie den geringsten Massenzuwachs mit sich bringt. Eine Vergroferung
in radialer Richtung verursacht einen mittleren Massenzuwachs und eine VergroBerung in
diagonaler Richtung verursacht den gro3ten Massenzuwachs.

Dariiber hinaus geht mit einer Vergroferung an der Tirposition 1 duchschnittlich der
geringste Massenzuwachs einher. Eine Vergroerung an der Position 2 ist durchschnittlich
mit einem mittleren Massenzuwachs verbunden und eine VergroBerung an der Position 3 ist
durchschnittlich mit dem groBten Massenzuwachs verbunden. An der Position 3 gibt es
jedoch die Ausnahme, dass ab einer Vergroferung um zwei Hautfelder in longitudinaler
Richtung die Masse schwécher zunimmt, als an den anderen Positionen. Somit kann je nach
Vorgabe der AusschnittsvergrofSerung abgewigt werden, an welcher Position des Rumpfes es
den groBten Sinn ergibt einen vorhandenen Tiirausschnitt zu vergrofern.

Fiir ein bestehendes Flugzeug, wie dem Airbus A-320 kann aus den Ergebnissen
beispielsweise geschlossen werden, dass mit der VergroBerung eines Tiirausschnitts ein
Massenzuwachs entsteht, der maximal in etwa der Hailfte des Gewichts eines Passagiers
entspricht. Somit folgt fiir einen Airbus A-320, welcher an der klassischen Tiirposition 1 (also
vorne und hinten) jeweils beidseitig Tiiren hat, bei einer Verdoppelung des Ausschnitts in
longitudinaler Richtung insgesamt ein Massenzuwachs von 53,04 kg. Damit wiirde der
Fluggesellschaft ein iibersichtlicher Kostenzuwachs entstehen, wéhrend sie Einsparungen
durch ein wesentlich schnelleres ,,Boarding* erzielen konnte. Das ambitionierte Ziel die
hoheren Kosten durch Einsparungen auf Grund kiirzerer Bodenzeiten zu reduzieren, scheint
somit also erreichbar zu sein.
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Die ermittelten Daten sollen in weiterfilhrenden Arbeiten als Basis dienen, um den
Kostenzuwachs durch die zusétzliche Masse gegeniiber der Kostenersparnis durch kiirzere
Bodenzeiten abzuwiagen.
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Anhang A

Rumpfkomponenten nach Heidebrecht 2002

In dem folgenden Absatz steht die Einteilung der Rumpfkomponenten nach Heidebrecht
2002:

Die Rumpfstrukturmasse wird allgemein in verschiedene Posten aufgeteilt. Diese sind:

- Die Auflenhaut

- Stringer (d.h. Langsversteifungen direkt auf der Haut)

- Spante (Triger, die in Umfangsrichtung laufen)

- Zwischenbdden

- Fenster und Tiiren, plus Rahmen und nétiger Versteifungen der umliegenden
Rumpfhaut

- Druckdome

- Fligel-Rumpf-Anbindung, ebenso fiir Hohen- und Seitenleitwerk, Triebwerk

- Fahrwerksschichte

- Wartungsklappen

- Korrosionsschutz und Farbe

- Transportverbindungen
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Anhang B

Berechnung der Tlrausschnitte und der Massen

In den folgenden excel-Tabellen werden fiir alle drei Tiirpositionen die resultierenden
Spannungen bei einer Vergroflerung des Tiirausschnitts berechnet (Die gesamten Daten sind
auf der CD-ROM enthalten; im Folgenden sind nur Ausschnitte gezeigt).

Die Excel-Datenblétter sind wie folgt aufgeteilt:
Datenblatt 1 befasst sich mit der Position 1 (,,Tlir 1 und 5°); Datenblatt 2 befasst sich mit der
Position 3 (,,Tiir 2 und 4°); Datenblatt 3 befasst sich mit der Position 2 (,,Tiir 3*). In einem
weiteren Datenblatt (,,Massenberechnung®) werden die zusétzlichen Massen aus den
zusitzlich resultierenden Spannungen berechnet.

Beispielsweise an der Tiirposition 1 sind die Berechnungen in allen drei Féllen in den
folgenden Bildern (Bild B.1; Bild B.2; Bild B.3) nur zur groben Ubersicht dargestellt:

3

o

2333337 233333333 3333

i

BEpEEEEs
BlEBAGEEHE

116 me  me  mm  nem ousm

s mm  TE e 7B s

Bild B.1: Berechnung des Tirausschnitts nach Fall |

Erkennbar sind die Rechtecke der Tiirausschnitte in verschiedenen Gréfen. Stellt man sich die
Darstellung als Bild mit drei Zeilen und drei Spalten vor, so erkennt man in der ersten Zeile
die Berechnung bei Verdnderung des Tirausschnitts in longitudinaler Richtung, in der
zweiten Zeile die Berechnung bei Veridnderung in radialer Richtung und in der dritten Zeile
die Berechnung bei Verdnderung in diagonaler Richtung. In der ersten Spalte wird jeweils um
ein Hautfeld vergroBert, in der zweiten um zwei Hautfelder und in der dritten um drei
Hautfelder.
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Veranderung des Ausschnitts

longitudinal
um1 um2 um3
;761,00 761,00 7€ 38761,00 761,00 761,00
h 2=a= 530 (nmm) 761, 376L00 33761 3376100 33761, 761,00
h_3= 1060 (nmm) 761, 376L00 3761 3376100 33761, 376100
h 4= 1590 (nmm) 3761, Aussciitt 33761,00 33761 Ausschnitt 33761,00 3761, Aussciitt 33761,00
h 5= 2120 (nmm) 3761, 376100 =T 3376100 3761, 76L00
h_6= 2650 (nmm)
h_7= 3180 (nmm)
h_8= 3710 (nmm)
PLl= 840250 (nN) PL= 8440250 (NN Pl= 8440250 (NN
PU= 8440250 (NN) PU= 8440250 (nN) P U= 840250 (NN
c=d= 530 (nmm) qn= 150,25 (in Nimm) qn= 150,25 (in Nimm) qhi= 150,25 (in Nimm)
1= 813 (nmm) qre= 95,55 (in Nmm) qre= 6,55 (in Nmm) qhe= 6,55 (in Nmm)
qre= 96,55 (in Nmm) qre= 95,55 (in Nmm) qhe= 96,55 (in Nimm)
qha= 159,25 (in N/mm) qhu= 159,25 (in N/mm) qha= 159,25 (in N/mm)
qL=P U ql= 108,82 (in Nimm) ql= 108,82 (in Nimm) =] 108,82 (in Nimm)
QU=P_UI QU= 10882 (nNmm) QU= 10382 (nNmm) QU= 1088 (nNmm)
qLF= 0 (nNimm) qLF= 0 (n Nimm) qLF= 0 (n Nimm)
QU= 0 (inNimm) QU= 0 (in Nimm) QU= 0 (in Nimm)
qlA= 0 (in Nmm) qla= 0 (in NVmm) qla= 0 (in N/mm)
qua= 0 (in Nimm) qua= 0 (in NVmm) qua= 0 (in N/mm)
Tau_L=q _Ut_mittel Tau_L= 103,82 (in N'mn¥) Tau_L= 103,82 (in N'mn) Tau L= 108,82 (in N'mn®)
Tau_U=q_ U_mittel Tau U= 10882 (n N Tau U= 10382 (nNmm) Tau U= 10382 (nNmP)
Tau_hi=q_hut_mittel Tauhl= 159,25 (nNm) Tauhl= 15925 (nNm) Tauhl= 15925 (nNmm)
Tau_ha=q_ha/t_mittel Tauhd= 159,25 (nNm) Tauh4= 15925 (nNmm) Tauh4= 159,25 (nNmm)
Tau_LF= 0,00 (in NmT?) Tau_LF= 0,00 (in Nmm) Tau LF= 0,00 (in NmT?)
Tau_UF= 0,00 (in NmT?) Tau_Ur= 0,00 (in Nmm) Tau_UF= 0,00 (in Nmm?)
Tau LA= 0,00 (in NmT?) Tau_LA= 0,00 (in Nmm) Tau_LA= 0,00 (in NmT?)
Tau_UA= 0,00 (in ) Tau_UA= 0,00 (in Nmme) Tau_UA= 0,00 (in Nmm®)
radial
um1 um2 um3
3376100 23761,00 3376100 33761,00 33761,00
(inmm) 33761, 33761,00 33761,00 33761 33761,00
(inmm) 3376100 33761, 33761,00
(inmm) [ =zareL,00 33761, 3376100
(nmm) Ausschitt —57 55 33761,00| Ausschritt| 3376100
(inmm) 3376100 33761, 3376100
(nmm) 3376100 33761, 3376100
(nmm) st [ =i
PL= 10128300 (inN) P L= 11816350 (nN) P L= 13504400 (nN)
P U= 10128300 (inN) P U= 11816350 (nN) P U= 13504400 (nN)
qh= 191,10 (n Nimm) qh= 222,95 (in Nmm) qn= 254,80 (in Nmm)
qhe= 127,40 (in Nimm) qhe= 159,25 (in Nimm) 191,10 (n Nimm)
c=d= 530 (nmm) qre= 63,70 (in Nimm) qre= 96,55 (in Nmm) 127,40 (in Nimm)
1= 813 (nmm) = 127,40 (in Nimm) q= 96,55 (in Nmm) 63,70 (in Nmm)
qrs= 191,10 (n Nfmm) ars= 150,25 (in Nimm) 127,40 (in Nimm)
6= 222,95 (in Nimm) at 191,10 (n Nimm)
qhr= 254,80 (in Nimm)
qL=p L ql= 12458 (nNmm) ql= 14534 (nNmm) ql= 16611 (nNmm)
QU=P Ul QU= 12458 (nNmm) QU= 14534 (nNmm) QU= 16611 (nNmm)
QL= 0 (inNimm) qLF= 0 (n Nimm) qLF= 0 (in Nimm)
QU= 0 (inNimm) QU= 0 (inNimm) QU= 0 (in Nimm)
QA= 0 (inNimm) A= 0 (in Nimm) A= 0 (in Nimm)
quA= 0 (in Nimm) quA= 0 (in NVmm) qua= 0 (in N/mm)
Tau L=q Lit_mittel Tau L= 124,58 (in Nin®) Tau_L= 145,34 (in Nim®) Tau L= 166,11 (in Nmime)
Tau_U=q_ U_mittel Tau U= 12458 (n N Tau U= 14534 (nNm) Tau U= 16611 (nNmm)
Tau_hl=q hvt_mittel Tau_hl= 191,10 (in Nmn¥) Tau_hl= 222,95 (in N'mne) Tau_hl= 254,80 (in N'mn®)
Tau_ha=q_ha/t_mittel Tauhs= 19110 (nNm) Tauhe= 222,95 (nNm) Tauh7= 25480 (nNmm)
Tau_LF= 0,00 (in M) Tau_LF= 0,00 (in NmT) Tau_LF= 0,00 (in NmT)
Tau_ UF= 0,0 (in NmT) Tau_Ur= 0,00 (in NmT) Tau_Ur= 0,00 (in NmT)
Tau LA= 0,00 (in NmT?) Tau_LA= 0,00 (in Nmm) Tau_LA= 0,00 (in NmT?)
Tau_UA= 0,00 (in NmT?) Tau_UA= 0,00 (in Nmm) Tau_UA= 0,00 (in NmT)
diagonal
um1 um2 um3
33761,00 7e 3376100
(inmm) 3376Li 33761 [ =g
(inmm) 3376Li 3361 [ =naieg
nmm) 761, Ausschritt 3761 376100
(inmm) 6L, 3761 Aussciitt Ausschritt 6100
(nmm) 3761, 337610 376100
(nmm) 337610 33761,00
(nmm) 3376100
PL= 10128300 (inN) 11816350 (in N) P L= 13504400 (nN)
P U= 10128300 (inN) 11816350 (in N) P U= 13504400 (nN)
qhi= 191,10 (n Nimm) qhi= 222,95 (in Nmm) qh= 254,80 (in Nmm)
qhe= 127,40 (in Nimm) qhe= 150,25 (in Nimm) qhe= 191,10 (n Nimm)
c=d= 530 (nmm) qre= 63,70 (in Nimm) qre= 96,55 (in Nmm) qhe= 127,40 (in Nimm)
1= 813 (nmm) Q= 127,40 (in Nimm) = 96,55 (in Nmm) qh= 63,70 (in Nmm)
qrs= 191,10 (n Nfmm) qrs= 150,25 (in Nimm) ars= 127,40 (in Nimm)
qre= 222,95 (in Nimm) ahe= 191,10 (n Nimm)
qhr= 254,80 (in Nimm)
qL=P Ul ql= 12458 (nNmm) ql= 14534 (nNmm) ql= 16611 (nNmm)
quU=P Ul qu= 124,58 (in Nimim) qu= 145,34 (in Nimm) qu= 166,11 (in Nimm)
qLF= 0 (in Nimm) qLF= 0 (in Nmm) qlLF= 0 (in Nmm)
QU= 0 (inNimm) QU= 0 (in Nimm) QU= 0 (in Nimm)
QA= 0 (inNimm) A= 0 (in Nimm) alA= 0 (in Nimm)
quA= 0 (inNimm) qQUA= 0 (in Nimm) qQUA= 0 (in Nimm)
Tau_L=q_Ut_mittel Taul= 12458 (nNmm) Taul= 14534 (nNmm) Taul= 16611 (nNmm)
Tau U=q U't_mittel Tau U= 124,58 (in i) Tau U= 145,34 (in Nmm?) Tau U= 166,11 (in N'mim®)
Tau_hi=q hut_mittel Tauhl= 19110 (nNm) Tauhl= 22295 (nNmm) Tauhl= 2548 (nNmm)
Tau_ha=q_ha/t_mittel TauhS= 19110 (n N Tauhe= 22295 (nNm) Tauh7= 25480 (nNm)
Tau LF= 000 (in NimT) 0,00 (n ) Tau_LF= 0,00 (n )
Tau_UF= 0,00 (in Nm®) 0,00 (in N'mim?) Tau_UF= 0,00 (in Nimim®)
Tau LA= 0,0 (in M) Tau_LA= 0,00 (in NmT) Tau_LA= 0,00 (in NmT)
Tau_UA= 0,00 (in NmT¥) Tau_UA= 0,00 (in NmT) Tau_UA= 0,00 (in NmT)

Auch in diesem Bild sind die Rechtecke der Tiirausschnitte in verschiedenen GroBen sichtbar.
Das erste Drittel des Bildes zeigt die Berechnung bei Verdnderung in longitudinaler Richtung,
das zweite Drittel die Berechnung bei Veridnderung in radialer Richtung und das dritte Drittel
die Berechnung bei Verdnderung in diagonaler Richtung. Man stelle sich das Bild als
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dreispaltige Darstellung vor. In der ersten Spalte wird jeweils um ein Hautfeld vergréBert, in
der zweiten um zwei Hautfelder und in der dritten um drei Hautfelder.

Startwerte Veranderung des Ausschnitts
longitudinal radial diagonal
um 1 um 2 um 3 um 1 um 2 um 3 um 1 um 2 um 3
w= 60464,84 (in N'm) 60464,84 60464,84 60464,84 60464,84 60464,84 60464,84 60464,84 60464,84 60464,84
g F= 10552826 (in N'm) 105528,26 10552826 10552826 135760,68 165993,10 19622552 135760,68 165993,10 196225,52
q A= 10552826 (in Nm) 105528,26 105528,26 10552826 135760,68 16599310 19622552 135760,68 16599310 196225,52
P_LT= 5592998 (inN) 55020,98  55929,98  55029,98 7195316 8797634 10399952 7195316 8797634  103999,52
W= 120929,68 (in N'm) 120929,68 120929,68 120929,68 120929,68 120929,68 120929,68 120929,68 120929,68 120929,68
q U= 92750,78 (in Nm) 153215,62 213680,46 27414530  92750,78  92750,78  92750,78 15321562 213680,46 274145,30
ql= 92750,78 (in N'm) 15321562 213680,46 27414530 92750,78 92750,78 92750,78 15321562 213680,46 27414530
P_HT= 4915792 (in N) 81204,28 113250,65 145297,01  49157,92  49157,92  49157,92 8120428 113250,65 145297,01
= 0,30529478 0,42060758 0,50308891 0,56501293 0,25461948 0,21837228 0,19115918 0,36073059 0,39159523 0,41126134
K2= 0,69470522 0,57939242 0,49691109 0,43498707 0,74538052 0,78162772 0,80884082 0,63926941 0,60840477 0,58873866
M FA=  -17245,08 (in Nm) -17245,08  -17245,08 -17245,08 -28541,42 -42668,53 -59626,39 -28541,42 4266853 -59626,39
M U= 6660,90 (in Nm) 18176,22  35353,08  58191,45 6660,90 6660,90 6660,90 1817622 3535308 58191,45
= 3231,29 (in Nim) -391,65 -9109,93 -23135,23 5571,21 7863,07  10124,84 3739,04 2864,70 500,14
c2= 7352,88 (in Nm) -539,50 -8998,07 -17811,14 16309,32 28144,56 42840,66 6626,15 4450,75 844,81
M_FA=  -14013,78 (in Nm) -17636,72  -26355,01 -40380,31 -22970,21 -3480546 4950155 -24802,38 -39803,83 -59036,26
M_U= 1401378 (in Nm) 17636,72 2635501  40380,31  22970,21 3480546 4950155  24802,38 3980383  59036,26
q UF=  24944,43 (in N'm) 3139324  46911,73 7187666 ~ 4088682 6195347 8811241 4414805 7085054 105084,12
o LF=  24944,43 (in N'm) 3139324  46911,73 7187666  40886,82 6195347 8811241 4414805 7085054 105084,12
q LA= 24944,43 (in N'm) 31393,24 46911,73 71876,66 40886,82 61953,47 88112,41 44148,05 70850,54 105084,12
q UA=  24944,43 (in Nm) 3139324  46911,73 7187666  40886,82 6195347 8811241 4414805 7085054 105084,12
Tau_L= 92,75 (in N‘mm®) 153,22 213,68 274,15 92,75 2,75 2,75 153,22 213,68 274,15
Tau_U= 92,75 (in N'mn®) 153,22 213,68 274,15 2,75 2,75 2,75 153,22 213,68 274,15
Tau_F= 105,53 (in N'mn®) 105,53 105,53 105,53 135,76 165,99 196,23 135,76 165,99 196,23
Tau_A= 105,53 (in N'mn®) 105,53 105,53 105,53 135,76 165,99 196,23 135,76 165,99 196,23
Tau_LF= 24,94 (in N‘mn®?) 31,39 46,91 71,88 40,89 61,95 83,11 44,15 70,85 105,08
Tau_UF= 24,94 (in N'mm®) 31,39 46,91 71,88 40,89 61,95 88,11 44,15 70,85 105,08
Tau_LA= 24,94 (in N‘mn®?) 31,39 46,91 71,88 40,89 61,95 83,11 44,15 70,85 105,08
Tau_UA= 24,94 (in N'mn?) 31,39 46,91 71,88 40,89 61,95 83,11 44,15 70,85 105,08

Bild B.3: Berechnung des Turausschnitts nach Fall 1l
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Ein Ausschnitt der Massenberechnung ist im folgenden Bild (Bild B.4) dargestellt:

Erforderliche Hautdicke t_erf (in mm) umden
Ausschnitt herum

uml
longitudir um 2
un3

unl

1 redid  um2
un3

uml
diagonal um 2
um3

uml
longitudir um 2
un3

unl

2 radid | um2
un3

uml
diagonal um 2
um3

uml
longitudir um 2
un3

unl

3 radidl  um2
un3

uml
diagonal um 2
um3

Bild B.4:

ober-/unterh _seitlich ckhautfelodene Hautdicke

t=1,00
t=1,00
t=1,00
t=1,00
t=1,00
t=1,00
t=1,00
t=1,00
t=1,00
t=154
t=154
t=154
t=154
t=154
t=154
t=154
t=154
t=154
t=3,30
t=3,30
t=3,30
t=3,30
t=3,30
t=3,30
t=3,30
t=3,30
t=3,30

154

33

Zusétzliche Hautdicke
t_zus (in nm)

Querschnitts-
flache (in n®)

der zusétdich
erforderlichen Havttdicke

1692290,00
1973190,00
2254090,00
1692290,00
1973190,00
2534990,00
1973190,00
2534990,00
3377690,00
1692290,00
1973190,00
2254090,00
1692290,00
1973190,00
2254090,00
1973190,00
2534990,00
3377690,00
1692290,00
1973190,00
2254090,00
1692290,00
1973190,00
2254090,00
1973190,00
2534990,00
3377690,00

Zusétzliche Masse m_zus
(in kg)

0 1 2 3

rho_Aluminium2024 = 2,80 glcm?

= 0,0000028 kg/mm?

Berechnung der zusatzlichen Massen fir alle drei TUrpositionen
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