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Kurzreferat

Die Wirtschaftlichkeit eines Flugzeuges hidngt in hohem Malle vom Verhiltnis zwischen
Nutzlast- und Betriebsleermasse ab. Das Fahrwerksystem nimmt bei modernen Verkehrsflug-
zeugen etwa acht Prozent der Betriebsleermasse ein und wird wéhrend des Reisefluges unge-
nutzt mitgefiihrt. Der Austausch des konventionellen Flugzeugfahrwerks durch moglichst
massenarme Schnittstellen, die in ein flughafenseitig installiertes bodengebundenes Fahr-
werksystem (Projektname: GroLaS - Ground-based Landing Gear System) einkoppeln, redu-
ziert die Betriebsleermasse und erhoht damit die Wirtschaftlichkeit. Die Hauptaufgaben des
konventionellen Fahrwerksystems werden dabei durch das bodengebundene System iiber-
nommen. Die vorliegende Bachelorarbeit beinhaltet die konstruktive Auslegung und Dimen-
sionierung der flugzeugseitigen Schnittstelle mittels methodischen Konstruierens. Nach der
Identifikation der Anforderungen und der Abstraktion des Problemkerns folgen zur Losungs-
suche die Auswertung eines Gruppenbrainstormings sowie eine Literaturrecherche. Das an-
schlieBend nach einer Nutzwertanalyse ausgewihlte Schnittstellenkonzept wird zu einer
mechanischen Kupplung fiir das Bug- und Hauptfahrwerk weiter entwickelt, dessen Dimen-
sionierung auf analytischen und numerischen Berechnungen basiert. Die numerischen Be-
rechnungen erfolgen durch diskretisierte Volumenelemente mit dem Finiten Elemente Pro-
gramm SimulationXpress, das in dem Konstruktionsprogramm SolidWorks integriert ist. Die
dabei zugrunde liegenden Lastfille richten sich nach der Bauvorschrift CS-25 fiir gro3e Luft-
fahrzeuge. Die Masseneinsparungen durch den Einsatz der Fahrwerkskupplungen werden
qualitativ und quantitativ fiir Langstreckenflugzeuge untersucht. Mit den in dieser Arbeit
konstruierten Kupplungen kann die Flugzeugbetriebsleermasse um 5,8 Prozent gesenkt wer-
den. Die Schnittstellen fiir das Haupt- und Bugfahrwerk sind etwa 70 Prozent leichter als das
bisherige Fahrwerk. Demnach kann das Konzept fahrwerkloser Flugzeuge als potentielle
Losung fiir wirtschaftlicheres Fliegen gesehen werden und ist fiir die Schnittstellen technisch
umsetzbar.



Hochschule flir Angewandte Wissenschaften Hamburg
Hamburg University of Applied Sciences
.
DEPARTMENT FAHRZEUGTECHNIK UND FLUGZEUGBAU

Konstruktiver Entwurf und Dimensionierung einer flug-
zeugseitigen Schnittstelle zwischen fahrwerklosen Ver-
kehrsflugzeugen und einem bodengebundenen Fahrwerk-
system

Aufgabenstellung zur Bachelorarbeit gemal Priifungsordnung

Hintergrund

Das Fahrwerksystem nimmt bei konventionellen Verkehrsflugzeugen, abhingig vom Flug-
zeugtyp, einen relativen Massenanteil von etwa 6% bis 10% der Leermasse ein. Auflerdem hat
es wihrend des Reisefluges keine Funktion. Ein Weglassen des Fahrwerksystems hétte unter
Berticksichtigung von Schneeballeffekten eine Reduktion der Leermasse um bis zu 15% zur
Folge. Der Schneeballeffekt beschreibt eine zusétzliche globale Massenreduzierung zu der
eigentlichen lokalen Masseneinsparung. Wird das Fahrwerk weggelassen und das Flugzeug
erheblich leichter, so werden kleinere Fliigel und Triebwerke bendtigt, die auch wieder leich-
ter sind. Fiir den Flugzeugbetreiber konnten sich daraus 6konomische, 6kologische und opera-
tionelle Vorteile ergeben. Um diese Vorziige nutzbar zu machen, muss an Flughédfen ein
bodenbasiertes Fahrwerksystem (GroLaS- Ground-based Landing Gear System) installiert
werden, das den Start-, Lande- und Rollvorgang fahrwerkloser Verkehrsflugzeuge ermoglicht.

Aufgabe

In dieser Bachelorarbeit soll ein Konzept fiir die Schnittstelle Flugzeug — Fahrwerk gefunden
werden, das den Einsatz des bodengebundenen Fahrwerksystems mit Flugzeugen ermdglicht.
Das ausgewihlte Konzept soll konstruktiv umgesetzt und dimensioniert werden. Folgende
Punkte sind dabei zu bearbeiten:

e Analyse von Landeanflug- und Landeunfillen und mégliche Vermeidung durch GroLaS

e Definition der flugzeugseitigen Integrationsstufen von GroLaS und mogliche Massenein-
sparungen bei Airbus Langstreckenflugzeugen

e Definition der Anforderungsparameter (relevante Vorschriften und flugzeugseitige Para-
meter)

e Methodische Erstellung geeigneter konstruktiver Losungen

e Bewertung der gefundenen Losungen und Auswahl

e Konstruktiver Entwurf und Auslegung der ausgewidhlten Losung am Beispiel eines Lang-
streckenflugzeuges



Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Es sind die DIN-Normen zur
Erstellung wissenschaftlich-technischer Berichte zu beachten.

Die Bearbeitung der Bachelorarbeit erfolgt in Zusammenarbeit mit mb + Partner, Luftfahrt
Technologie. Industrieller Betreuer der Arbeit ist Dipl.-Ing. Jan Binnebesel (Projektleiter
GroLaS).
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Liste der Symbole

(S RS S N

N X

Fp
fay
Fi
FLat

F Long

Bruchdehnung oder Auftrieb
Schallgeschwindigkeit

Radstand

Spannweite oder Breite
Halbspannweite reduziert um den Rumpfradius (wing)
Durchmesser

Elastizitdtsmodul

Kraft

Widerstandskraft (Drag)

dynamischer Reaktionsfaktor
Tréagheitskraft (inertia force)

Laterale Kraft

Longitudinale Kraft

Normalkraft

Reibungskraft

Seitenkraft

Vertikale Kraft

Gravitationskonstante oder Gewichtungsfaktor
Schubmodul

Hohe vom Boden und Schwerpunkt
Hohe von Radachse und Schwerpunkt
Betriebsfaktor

Lange

Fliigeltiefe auBBen

Fliigeltiefe innen

Moment

Masse

Machzahl

Masse des Kraftstoffs (fuel mass)
Landemasse (landing mass)

Maximale hintere Frachtmasse (Maximum Aft Cargo Hold mass)
Maximale erlaubbares Startgewicht (Maximum Allowable Take-Off mass)
Maximale Bulkfrachtmasse (Maximum Bulk Cargo Hold mass)

Maximale Kraftstoffmasse (Maximum Fuel mass)

Maximale vordere Frachtmasse (Maximum Forward Cargo Hold mass)

Maximale Nutzlastmasse (Maximum Payload mass)
Maximale Passagiermasse (Maximum PAX mass)
Maximale Flugzeugrollmasse (Maximum Taxi mass)
Maximale Abflugmasse (Maximum Take-Off mass)



VEF
VE
Vior
Vr
Vsr

Vsri

Wt
Wro
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Hochstleertankgewicht (Maximum Zero Fuel mass)
Betriebsleermasse (OQperating Empty mass)
Nutzlastmasse (Payload mass)

Masse der Tragflichen (wing mass)

Nutzwert

Normalkraftfluss

Vertikales Lastvielfaches

Flachenpressung oder Druck

Punktsumme

Querkraft

Radius

Zugfestigkeit

0,2 %-Dehngrenze

Flugstrecke

verfligbare Landestrecke (Landing Distance Available)
Sicherheitslandestrecke (Landing Field Length)
Benotigte Landestrecke (required Landing Distance)
Startrollstrecke (Take-Off Ground roll)

Fligelflache

Zeit

Gabeldicke

Stangendicke

Fluggeschwindigkeit

Entscheidungsgeschwindigkeit
Start-Steiggeschwindigkeit

Reisefluggeschwindigkeit (Cruise)

Geschwindigkeit bei Triebwerksausfall (Engine Failure)
Landeklappengeschwindigkeit (Flap design speed)
Abhebegeschwindigkeit (Lift-off speed)
Rotationsgeschwindigkeit

Stallreferenzgeschwindigkeit
Stallreferenzgeschwindigkeit bei max. Landegewicht, Flaps in Landeposition und
ausgefahrenem Fahrwerk

Wertigkeit

Gewicht

Maximales Flugzeugrollgewicht (Maximum Taxi weight)
Entwurfsstartgewicht (Take-Off weight)

Entfernung von der Symmetrieebene in Richtung der Spannweite
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Griechische Symbole

u Widerstandskoeffizient
o Haftreibungszahl

a Anstellwinkel

p Seitenstrebenwinkel

y Kegelneigungswinkel
n Lange vom Fliigelrand
0 Kippwinkel

K Vereinfachung des Doppelintegrals
p Dichte

Ob Biegespannung

T Scherspannung
Indizes

( )Bfw Bugfahrwerk

()Br Bremsfall

( )Ffw Fliigelfahrwerk

(ntw Hauptfahrwerk

( )HLw Hohenleitwerk

(s Hintersteg

()i Fahrwerksart

( iw nach innen (inwards)

( )k nach innen oder auflen
(L Limit Load

(ow nach auflen (outwards)
()r Resultierende

( )rfw Rumpffahrwerk

()1wi Inneres Triebwerk
(w2 AuBeres Triebwerk
(uL Ultimate Load

(vs Vordersteg

()zul Zuldssig
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Liste der Abkiirzungen

ACARE

ALA
ALAR
AMC
ATC
Bfw
BTK
C.G.
CAD
CFIT
CRM
CS
DMU
DOC
FEM
Ffw
FSF
FWD
GroLaS
Hfw
HLW
JAR-Ops

LCN
MAC
OEI
PaKo
PAX
RF
Rfw
RPK
SOP
TB

Advisory Council for Aeronautics Research in Europe (Beratungsgremium fiir
Luftfahrtforschung)

Approach-and-Landing Accident (Anflug- und Landeunfall)
Approach-and-Landing Accidents Reduction

Acceptable Means of Compliance (Requirements der EASA bzw. JAA)

Air Traffic Control (Flugsicherung)

Bugfahrwerk

Biegetorsionskasten

Center of Gravity (Schwerpunkt)

Computer Aided Design (Rechnerunterstiitzte Konstruktion)

Controlled Flight Into Terrain (Gelédndekollision eines steuerbaren Luftfahrzeugs)
Crew Ressource Management (Schulungsprogramm in der Luftfahrt)
Certification Specifications (Bau- und Zulassungsvorschriften fiir Flugzeuge)
Digital Mock-up (computergestiitztes Versuchsmodell)

Direct Operating Costs (Betriebskosten eines Flugzeuges)

Finite Elemente Methode

Fliigelfahrwerk

Flight Safety Foundation (Stiftung zur Férderung der Flugsicherheit)
Forward (vorwiérts, nach vorn)

Ground-based Landing Gear System (Bodengebundenes Fahrwerksystem)
Hauptfahrwerk

Hoéhenleitwerk

Joint Aviation Requirements- Operations (spezielle JAR-Vorschriften — zum Flug-
betrieb)

Load Classification Number (Tragfahigkeitszahl)

Mean Aerodynamic Chord (Mittlere Aerodynamische Fliigeltiefe)

One Engine Inoperative (Ausfall eines Triebwerkes)
Parametrisch-Assoziative Konstruktion

Passagier

Reserve Faktor

Rumpffahrwerk

Revenue Passenger-Kilometers (bezahlte Fluggastkilometer)

Standard Operating Procedure (Standardarbeitsanweisung)

Tabellenbuch von Wittel 2009
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Verzeichnis der Begriffe und Definitionen

Anforderungsliste

Das Ergebnis der Erarbeitung der zu stellenden Forderungen an ein neues Produkt nach Prob-
lemanalyse und Problemdefinition ist eine Anforderungsliste (Pflichtenheft); sie enthélt somit
die Forderungen, die unter allen Umstdnden beriicksichtigt werden miissen, und die Wiinsche,
die nach Moglichkeit beriicksichtigt werden sollen. Auch die Verantwortlichkeiten werden
hier festgelegt. (Gerhard 1998)

Black Box
Formales Modell eines Systems unter Ausklammerung der Systemstruktur. (Gerhard 1998)

CO;,-Emissionshandel in der Luftfahrt

Die Betreiber von Flugzeugen werden dazu verpflichtet, Emissionsrechte fiir ihre CO,-
Emissionen zu halten und nachzuweisen. In das Emissionshandelssystem werden alle von
einem Flughafen der EU startenden und dort landenden Fliige einbezogen. (DLR 2010)

De-Crab Manover
Der Crabbed Anflug ist eine Methode bei Seitenwind zu landen. Bei diesem Verfahren findet
der Anflug mit einem Vorhaltewinkel ohne hdngende Tragflachen statt. Erst kurz vor dem

Aufsetzen wird das Flugzeug auf die Landebahn ausgerichtet. Dieses ist das De-Crab Mano-
ver. (Airbus 2000)

Direct Operating Costs

Direct Operating Costs (DOC) beinhalten die gesamten Betriebskosten des Flugzeugs. Sie ist
die Summe aus Abschreibung, Kraftstoffkosten, Wartungskosten, Personalkosten und anderen
Kosten. (Scholz 1999)

GroLaS

GroLaS (Ground-based Landing Gear System) ist ein bodenbasiertes Fahrwerksystem, dass
den reguldren Start-, Lande- und Rollvorgang fiir fahrwerklose Verkehrsflugzeuge ermdogli-
chen soll. (Binnebesel 2010)

Limit Load Faktor
Limit Load (sichere Last) gibt die Grenze an, bis zu der eine temporire, d.h. elastische Ver-
formung einzelner Zellenteile stattfinden kann. (Scheiderer 2008)

Load Classification Number

Alle Flugbetriebsflachen, die aus Beton oder aus Tarmac hergestellt sind, wurden entspre-
chend ihrer Tragfahigkeit klassifiziert. Hierfiir wird die LCN Methode vorgeschlagen. Jeder
Bereich hat seine eigene Tragfahigkeitsklassifikationszahl. Das Gewicht des Flugzeuges darf
die Tragfahigkeit der Bereiche, die das Flugzeug bei seinem Betrieb iiberrollt, nicht iiber-
schreiten. (Scheiderer 2008)
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Morphologischer Kasten
Der morphologische Kasten ist eine systematisch analytische Kreativitdtstechnik. (Wittel
2009)

Nutzwert
Der subjektive, durch die Tauglichkeit zur Bediirfnisbefriedigung bestimmte Werte eines
Gutes; Summe der gewichteten Punktzahlen einer Losungsalternative. (Zangemeister 1970)

Parametrisch-assoziative Konstruktion

Bei der assoziativen Konstruktion wird fiir jede angewandte Funktion ein neues parametrisch-
assoziatives Geometrieelement erzeugt, das zusétzlich zur mathematischen Beschreibung sich
die Erzeugungsfunktion, die Vorgabeparametern und Vorgabegeometrieelemente merkt. Das
neue Ergebniselement kann nun wieder Vorgabeelement fiir weitere Funktionen sein. Da-
durch entsteht eine vernetzte Struktur mit Assoziationen zwischen den Elementen. Parametri-
sche Konstruktion bezeichnet die nachtriigliche Anderung eines Parameters, assoziative Kon-
struktion bezeichnet die nachtriigliche Anderung der Vorgabegeometrie. (Brill 2006)

System, technisches

Gesamtheit von der Umgebung abgrenzbarer (Systemgrenze), geordneter und verkniipfter
Elemente, die mit dieser durch technische Eingangs- und Ausgangsgroflen in Verbindung
stehen (Gerhard 1998)

Ultimate Load Faktor

Uberschreitet das Lastvielfache den limit load Faktor kann es zu plastischen Verformungen
bzw. zu bleibenden Strukturschiden kommen. Wenn auch der wultimate load Faktor iiber-
schritten wird, kann es zum Bruch der Struktur kommen. Das Bruchlastvielfache ergibt sich

formal aus den Werten fiir das sichere Lastvielfache durch Multiplikation mit dem Faktor 1,5.
(Scheiderer 2008)
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1  Einleitung

1.1 Motivation

Der internationale Luftverkehr hat eine erhebliche Bedeutung fiir das Wirtschaftswachstum
und den Wohlstand in unserer globalisierten und arbeitsteiligen Welt. Wie andere Verkehrs-
trdger auch verursacht der Luftverkehr durch die Verbrennung von Kerosin CO,- sowie
Larmemissionen. Die global wirkenden Emissionen des internationalen Luftverkehrs tragen
mit groBBer Wahrscheinlichkeit zum anthropogenen Klimawandel bei.

Zukiinftig wird mit einem Anstieg der klimarelevanten Luftverkehrsemissionen gerechnet,
weil die weltweite Luftverkehrsnachfrage um 4,7 % pro Jahr (Airbus 2009) wachsen wird.
Dies bedeutet eine Verdopplung des Luftverkehrsautkommens in den nédchsten 15 Jahren
(siehe Bild 1.1).

World annual traffic - RPKs trillion

ICAO 1 Airbus
10 total traffic . GMF 2009
+
1
1
[ ]
8 ' A
1
1
. Alr traffic
6 ] will double
Air traffic : in the next
has doubled ' 15 years
every 15 years_b "
4 e
1
1
ﬂT 1
1
S :
1
1
1
[ ]
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1970 1980 1990 2000 2010 2020 2030

Bild 1.1 Entwicklung des Luftverkehrs der ndchsten 20 Jahre (Airbus 2009)

Der internationale Luftverkehr wird ab dem Jahr 2012 in das seit dem Jahr 2005 bestehende
CO,-Emissionshandelssystem einbezogen. Das EU-Emissionshandelssystem soll dazu beitra-
gen, das in der Vision 2020 vereinbarte ACARE Ziel 50 % (Argielles 2001) der CO,- und
Larmemission im Vergleich zu den Emissionen des Jahres 2000 zu erreichen.

Die ACARE Ziele lassen sich mit evolutionir kleinen Verbesserungen kaum erreichen, da die
konventionelle Flugzeugkonfiguration bereits so ausgereift ist, dass nennenswerte Fortschritte
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in der Wirtschaftlichkeit hauptsdchlich durch den Einsatz verbesserter Technologien zum
Beispiel Werkstoffe und Antrieb erzielt werden konnen. Dies wird bei einem angemessenen
Verhiltnis von Aufwand und Nutzen immer schwerer realisierbar.

Die heute verwendeten Verkehrsflugzeuge besitzen ein Fahrwerksystem, das bis zu 15 %
(siche Abschnitt 4.3) von der Betriebsleermasse unter Beriicksichtigung von Schneeballeffek-
ten ausmacht. Der Schneeballeffekt beschreibt eine zusétzliche globale Massenreduzierung zu
der eigentlichen lokalen Masseneinsparung. Von dem revolutiondrem Fahrwerkskonzept
GroLasS (siehe Bild 1.2), bei dem auf das schwere Fahrwerk verzichtet wird und das Flugzeug
auf einem bodengebundenen Fahrwerksystem startet, landet und rollt, verspricht man sich
eine Reduzierung des spezifischen Kraftstoffverbrauchs von bis zu 20 % und 12 % (Binnebe-
sel 2007) geringere Betriebskosten bezogen auf heutige moderne Verkehrsflugzeuge.

Da der Schlitten aktiv beschleunigt und gebremst werden kann, konnte der Startschub redu-
ziert werden und bei der Landung konnte der Umkehrschub entfallen. Durch die aktive Be-
schleunigung verkiirzt sich die benotigte Startstrecke. Dadurch konnte das Streckennetz fiir
groBBere Flugzeuge vergroflert werden, da diese mit GroLaS auch Flughédfen mit bisher zu
kurzer Start- und Landebahn anfliegen konnten. Weiterhin ist das Fahrwerk sowohl in der
Herstellung als auch im Betrieb eines der kostenintensivsten Baugruppen eines Verkehrsflug-
zeuges.

Bild 1.2 Flugzeug mit einem bodengebundenen Fahrwerksystem (Dilba 2009)

Um diese Vorteile zu nutzen, muss an Flughédfen ein bodenbasiertes System installiert wer-
den, dass den Start- und Landevorgang fahrwerkloser Flugzeuge ermdglicht. Da die Lande-
bahn sich bei dem aktuellen Konzept nicht verdndert, ist eine Nutzung von konventionellen
und fahrwerklosen Flugzeugen moglich. Gerade in der Einfithrungsphase ist es wichtig, dass
die bestehenden Flugzeuge mit moglichst geringem technischem Aufwand umgeriistet werden
kdnnen.
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Das GroLaS Projekt ist eine Studie, die sich am Anfang befindet. Es sind noch grof3e organi-
satorische und technische Herausforderungen zu meistern, bevor das komplexe bodengebun-
dene Fahrwerksystem in ein marktreifes Produkt iiberfiihrt werden kann.

1.2  Ziel der Arbeit

Das neue bodengebundene Fahrwerksystem wiirde das Fliegen revolutionieren. Damit die
vorhandenen Flugzeuge das System nutzen konnen, miissen diese zunidchst umgertistet wer-
den. Die Umriistung wiirde eine Schnittstelle zwischen den beiden Systemen erfordern.

Ziel dieser Bachelorarbeit ist die Entwicklung eines flugzeugseitigen Schnittstellenkonzepts
zwischen dem bodengebundenen Fahrwerksystem und fahrwerklosen Flugzeugen, das es
ermoglicht, das bodengebundene Fahrwerkskonzept fiir verschiedene Langstreckenflugzeuge
zu verwenden. Die flugzeugseitige Schnittstelle soll so einfach wie moglich konzipiert wer-
den, so dass auf aktive Systeme wie beispielsweise der Ausfahrmechanismus verzichtet wer-
den kann. Denn mit groBerer Komplexitit steigen auch die Fehlerursachen und die Kosten.
Desweiteren soll die gefundene Losung leicht sein, um die Flugzeugleermasse zu minimieren.

1.3 Aufbau der Arbeit

Der Hauptteil dieser Bachelorarbeit ist in folgende Abschnitte unterteilt:

Abschnitt 2  befasst sich mit den Grundlagen zum Fahrwerk. Es wird dabei auf das konven-
tionelle Fahrwerksystem und das neue Fahrwerkskonzept GroLaS eingegan-
gen. Die Flugphasen Start und Landung werden untersucht.

Abschnitt 3  gibt Aufschluss liber die moglichen Ursachen von Start- und Landeunféllen. Es
wird die Sicherheitserhdhung durch GroLaS diskutiert.

Abschnitt 4 beschéftigt sich mit den verschiedenen Integrationsstufen der flugzeugseitigen
Schnittstelle. Es wird gezeigt, fiir welche Flugzeugtypen sich eine Umstellung
lohnt.

Abschnitt 5 widmet sich den moglichen flugzeugseitigen Schnittstellenkonzepten und
dessen Anforderung gemil gesetzlichen Vorschriften und nach eigenen Uber-
legungen.



Abschnitt 6

Abschnitt 7

Abschnitt 8

Anhang A

Anhang B

Anhang C

Anhang D

Anhang E
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behandelt die Konstruktion der Umgebungsgeometriec vom A380 und den
Schnittstellen am Bug-, Rumpf- und Fliigelfahrwerk.

umfasst die analytischen und numerischen Berechnungen fiir die Auslegung
der Schnittstellen.

vergleicht die GroLaS Schnittstellen mit dem herkémmlichen Fahrwerk und
fasst die Ergebnisse dieser Bachelorarbeit zusammen.

enthdlt die Gespriachsprotokolle mit Firmen und Institutionen, die wéhrend der
Erstellung der Bachelorarbeit gefiihrt wurden.

enthilt den Ubersetzungstext von der Bauvorschrift CS-25, die relevant fiir die
Auslegung der mechanischen Schnittstelle waren.

enthilt die statistische Auswertung der Einzelldsungsvariantenbewertung vom
morphologischen Kasten.

enthilt die Ergebnisse von den FEM Berechnungen.

beschreibt die Anpassung der Arbeitsumgebung in SolidWorks 2009.
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2  Grundlagen

In diesem Abschnitt werden die Grundlagen fiir Fahrwerke geschaffen. Dabei geht es unter
anderem um die Flugphasen Start und Landung, wo das Fahrwerk eingesetzt wird. Der Auf-
bau des konventionellen und des bodengebundenen Fahrwerksystems wird dargestellt und die
Funktionen erklart.

2.1 Konventionelle Fahrwerksysteme

Um die verschiedenen Komponenten eines Flugzeugfahrwerks aufzuzeigen, wird an dieser
Stelle exemplarisch auf den wesentlichen Aufbau eines Fahrwerks eingegangen. Hierzu wird
die heutige Standardkonfiguration von Zivilflugzeugen in der Bugradanordnung betrachtet,
die aus mindestens einem Bugfahrwerksbein und mindestens zwei Hauptfahrwerksbeinen
besteht. In Bild 2.1 ist der Aufbau eines Hauptfahrwerks in Dual — Tandem Konfiguration
dargestellt.

Einfahrachse

(pintle) e Einfahr-Aktuator

./ (retraction actuator)

Teleskop Seitenstrebe(n)
Federbein (side strut)
(oleo)

Lenkschere

Reifen
(tyre)

Bremspaket

Achse
(axle) Bogie Beam

Bild 2.1 Aufbau eines Hauptfahrwerks (Trahmer 2004)

Eines der wichtigsten Bestandteile eines Fahrwerks sind StoBddmpfer und Reifen, die den
Landestofl aufnehmen. Im Teleskop Federbein ist der StoBddmpfer so integriert, dass der
einfedernde Kolben des StoBddmpfers der untere Teil des Fahrwerkbeines ist. Die Anzahl der
Fahrwerksbeine und der Réder ist von der maximalen Startmasse und dem Load Classificati-
on Number Limit (LCN — Limit) abhédngig. Das Diagramm in Bild 2.2 zeigt die lineare Ab-
hingigkeit vom maximalen Abfluggewicht und der Anzahl der Réder. Die LCN kann nach
den Diagrammen in dem Buch von Currey 1988, S. 280 ermittelt werden. Wenn ein Fahr-
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werksbein vier oder mehr Reifen besitzt, wird hdufig ein Bogie Beam zur Aufnahme der
Réader verwendet. Die verschiedenen Rideranordnungen bzw. Konfigurationen werden im
ndchsten Kapitel dargestellt.

Anzahl der Hauptfahrwerk-Rader
20

A38

T 1

0 100 200 300 400 500 600
MTOM [t]

Bild 2.2 Abhangigkeit der Raderanzahl von der Startmasse

Die mechanischen Bremsen wandeln die kinetische Energie in Warmeenergie um. Sie werden
fiir das Abbremsen nach der Landung, dem Startabbruch und zum Halten des Flugzeuges
beim Start und als Parkbremse verwendet. Die Seitenstreben fungieren dhnlich einem Fach-
werk. Die longitudinalen und lateralen Krifte, verursacht z.B. durch die Bremswirkung und
durch cross-wind taxiing, werden als Léngskréfte in die Streben geleitet. Die Lenkschere
verhindert ein Verdrehen der Rader gegeniiber dem Flugzeug. Dariiber hinaus besitzen Fahr-
werke noch Fahrwerkstiiren, die die Fahrwerksschichte verschlielen und viele weitere, klei-
nere Bauteile wie Hydraulikschlduche, Lichter, Kabel, Sensoren und deren Befestigungen.

Das Bugfahrwerk unterscheidet sich in den Komponenten nicht wesentlich von dem Haupt-
fahrwerk, jedoch besitzt dieses statt eines Bremssystems ein Lenksystem.

2.2 Bodengebundenes Fahrwerksystem

Fahrwerke und dessen Ausfahrsysteme tragen hinsichtlich Masse erheblich zur Leermasse
und erheblich zum Systemenergiebedarf von Verkehrsflugzeugen bei. Ein Weglassen des
Fahrwerksystems hétte unter Berlicksichtigung von Schneeballeffekten eine Reduktion der
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Leermasse um bis zu 15% (sieche Abschnitt 4.3) zur Folge. Fiir den Flugzeugbetreiber konnten

sich daraus 6konomische, 6kologische und operationelle Vorteile ergeben. Um diese Vorziige

nutzbar zu machen, muss an Flughédfen das bodenbasiertes Fahrwerksystem GroLaS (Ground-

based Landing Gear System) installiert werden, das den Start-, Lande- und Rollvorgang fahr-

werkloser Verkehrsflugzeuge ermdoglicht (siehe Bild 2.3).

Bild 2.3 Bodengebundenes Fahrwerksystem (Binnebesel 2010)

Das derzeitige Konzept von GroLaS besteht aus drei Bestandteilen und erfiillt folgende Funk-

tionen:

1. Schlitten

Bewegung lidngst zur Landebahn auf Schienen mit einem Antriebssystem, das dem des
Transrapid dhnelt

Synchronisierung mit der Landegeschwindigkeit des Flugzeuges

Umwandlung von Bremsenergie in elektrische Energie

Beschleunigung des Flugzeugs auf die Startgeschwindigkeit

Aufnahme des Wagens

2. Wagen

Bewegung quer zur Bahn auf Fithrungsschienen des Schlittens
Aufnahme des Bodenfahrwerkes

3. Bodenfahrwerk

Drehbare Lagerung um die zur Bahn senkrechte Achse
Landen mit Windvorhaltewinkel'

Verkniipfung mit dem Flugzeug iiber eine Schnittstelle
Aufnahme des Landestof3es.

Das unfallgefahrdete De-Crab Mandver konnte vermieden werden (vgl. Abschnitt 3.2).
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Die Bewegungen ldngs und quer zur Bahn und die Rotation um die vertikale Achse wurden
auf die drei Baugruppen des Fahrwerksystems aufgeteilt. Es wiren keine wesentlichen Ande-
rungen der bestehenden Betriebsabldufe notwendig, da der Pilot bzw. der Autopilot landen
wiirde wie auch Flugzeuge mit Fahrwerk; denn GroLaS stellt sich dynamisch auf das Flug-
zeug ein.

Durch die geplante Anordnung des Systems bleibt die Landebahn in ihrer herkdmmlichen
Beschaffenheit bestehen, so dass die duale Benutzbarkeit der Landebahn mdglich ist. Das
hei3it, dass konventionelle und fahrwerklose Flugzeuge die Landebahn nutzen konnten, was
die Ubergangszeit bei der Systemeinfiihrung erleichtert.

Wenn das Flugzeug kein integriertes Fahrwerksystem mehr besitzt und das bodengebundene
Fahrwerksystem nutzt, wiirden sich folgende Vorteile ergeben (Binnebesel 2010):

e Verringerung des Leergewichts je nach Flugzeugtyp von 6 bis 15 %

e Geringerer Treibstoffverbrauch von 6 bis 20 %

e Reduzierung der DOC von 5,5 bis 12 %

¢ Nutzung der Bremsenergie

e Triebwerksschonung

e Lirmreduzierung bis 35 %

e Unfallvermeidung durch Landung mit Vorhaltewinkel und erh6hte Verzégerung
¢ Eventuelle Kiirzere Start- und Landestrecke.

Der Potentialbereich beim Leergewicht, Treibstoffverbrauch und den Betriebskosten kommen
zustande, weil mit unterschiedlichen Annahmen gerechnet wurde. Die kleinste Zahl ergibt
sich aus dem Weglassen des Fahrwerksystems und den héheren Wert erhélt man unter Beach-
tung von Schneeballeffekten und einem erhdhten Nutzlastanteil.

Die Bremsenergie konnte mithilfe des Transrapid dhnlichen Antriebssystems in elektrische
Energie umgewandelt werden. Der Larm wird reduziert, da auf dem Umkehrschub verzichtet
werden konnte. Neben dem Umkehrschubverzicht ist die verringerte Triebwerksleistung beim
Start ein weiterer Grund fiir die Schonung der Triebwerke und die Larmreduzierung. Denn fiir
den Steigflug brauchen nur 75 Prozent der Triebwerksleistung (EASA 2006, AMC 25-13)
vorhanden sein. Die restlichen 25 Prozent dienen hauptsidchlich zur Beschleunigung und sind
je nach Bahnlénge eine Sicherheitsreserve. Da GroLaS das Flugzeug auf Startgeschwindigkeit
mit voraussichtlich 50 Prozent Schubunterstiitzung beschleunigt, braucht das Triebwerk nicht
unter Volllast zu laufen.
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2.3  Flugphasen

Ein Flugzeug muss verschiedene Flugleistungen im Kontext behordlicher Vorschriften unter
Beriicksichtigung der Wirtschaftlichkeit und der Flugsicherheit erfiillen. Dabei gibt es ver-
schiedene Anforderungen, z.B. Reichweite, Steiggeschwindigkeit, Startstrecke, Landestrecke,
etc. Um diese Fluganforderungen zu stellen, wird die Flugleistung in einzelne Segmente nach
dem tatsdchlichen Flugverlauf eingeteilt (Scheiderer 2008):

o Start (take-off) und Start-Steigflug (take-off climb)

o Steigflug (climb)

o Reiseflug (cruise)

o Sinkflug (descent)

e Anflug (approach), Landung (landing), Durchstarten (go around) und Flug zum Aus-
weichflughafen (Diversion).

Da das Bodenfahrwerk am Boden operiert und dort auch die Schnittstelle zum Einsatz
kommt, werden nur die erst- und letztgenannten Flugphasen kurz beschrieben.

2.3.1 Der Start

Der Startvorgang gehort neben dem Anflug und der Landung zu den kritischen Flugphasen.
Dafiir gibt es mehrere Griinde: Zum einen wird das Flugzeug auf eine hohe Rollgeschwindig-
keit am Boden beschleunigt, zum anderen laufen die Triebwerke unter hoher Last. Die Trieb-
werksbelastung ist in dieser Phase sehr hoch, was das Risiko fiir einen Ausfall erhéhen kann.

Die Lufttiichtigkeitsvorschrift CS 25.111 (a) definiert die Startflugbahn (take-off path):

The take-off path extends from a standing start to a point in the take-off at which the aeroplane is
457 m (1500 ft) above the take-off surface.

In der Flugmechanik wird die Startflugbahn hiufig in zwei Phasen unterteilt:

1. Startstrecke (take-off distance)
Hierzu gehort die Bodenrollstrecke (ground run), die Rotation (rotation) und das Abheben
und Erreichen der Uberflughdhe (flare to screen height).

2. Start-Steigflug (take-off climb)
Vom 35-ft-Punkt bis zum 1500-ft-Punkt mit den entsprechenden Steigsegmenten.

Die Bodenrollstrecke dient dazu das Flugzeug auf die Abhebegeschwindigkeit Vior zu be-
schleunigen. Wéhrend dieser Beschleunigung bleibt das Bugrad am Boden bis zum Erreichen
der Rotationsgeschwindigkeit V'r. Die Nase des Flugzeuges beginnt sich bei der Rotationsge-
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schwindigkeit zu heben, bis die Tragflachen einen Anstellwinkel a erreicht haben, der genii-
gend Auftrieb liefert, damit das Flugzeug bei der Abhebegeschwindigkeit V,or abheben kann.
Nach dem Abheben steigt das Flugzeug auf 35 ft / 11 m und beschleunigt gleichzeitig auf die
Start-Steiggeschwindigkeit V,. Dieser Vorgang wird ,take-off flare* genannt und die Abhe-
bestrecke gehort mit zur Startstrecke. Danach findet der Start-Steigflug bis 1500 ft/ 457 m
statt.

Das Startgewicht ist durch verschiedene Parameter begrenzt. Von flugbetrieblicher Relevanz
ist letztlich die Kenntnis, wie viel Nutzlast transportiert werden kann und welches Kriterium
limitierend ist. Die maximale erlaubbare Startmasse (mmyaro) wird durch die folgenden Fakto-
ren limitiert:

o Strukturell bedingtes Maximalgewicht myro
e Bahnlinge

o Steigleistungsanforderung

e Hindernisse

e maximale Bremsenergie

e maximale Reifengeschwindigkeit.

Die bendétigte Start- sowie Startrollstrecke darf die verfligbare Start- sowie Startrollstrecke
nicht liberschreiten.

Die Lufttiichtigkeitsforderungen CS 25.109 und CS 25.111 fiir Verkehrsflugzeuge verfolgen
das Ziel, auch Sicherheit zu gewdhrleisten, wenn zu irgendeinem Zeitpunkt ein Triebwerk
ausfillt. Falls beim Start ein kritisches Triebwerk bei Vgr ausfillt bevor die Entscheidungsge-
schwindigkeit V; erreicht wurde, so wird ein Startabbruch eingeleitet (siehe Bild 2.4). Die
benoétigte Startabbruchstrecke muss kleiner sein als die verfiigbare Startabbruchstrecke mit
einem Sicherheitsfaktor.

wSTOP*

Reaktioinszeit

Beschleunigung mit allen
- »

. Bremsen ————»
Triebwerken

.«——— bendtigte Startabbruchstrecke bei Triebwerksausfall —— —»

< verfugbare Startabbruchstrecke >

Bild 2.4 Startabbruch im Falle eines Triebwerkausfalls (nach Scheiderer 2009)
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Wenn der Ausfall eines Triebwerks nach Erreichen von V; festgestellt wird, muss der Start
fortgesetzt und am Ende der benoétigten Startstrecke eine Hohe von 11 m erzielt werden.

-

=
— r s
% Vi Ver VR Vior __ g 35ft / 11m
V-
S — — — — = i S L e e
‘4— bendtigte Startstrecke bei Triebwerksausfall >
Bild 2.5 Fortsetzen des Starts (nach Scheiderer 2009)

Die bendtigte Startstrecke ergibt sich aus dem Vergleich der Startstrecke mit und ohne Trieb-
werksausfall.

2.3.2 Anflug und Landung

Gemadll CS 25.125 muss ein Flugzeughersteller fiir jedes Landegewicht die tatsdchliche Lan-
destrecke srrp nachweisen. Diese ist definiert als die Strecke, die ein Flugzeug benétigt, um
von einem Punkt 50 ft /15 m iiber der Piste zum Stillstand zu kommen.

Die JAR-OPS 1.515 schreibt vor, dass ein Flugzeug auf einem Flugplatz landen kann, wenn
die Sicherheitslandestrecke sipr kiirzer als die verfiigbare Landestrecke sipa ist. Bei der Er-
mittlung der Sicherheitsstrecken wird zwischen Strahlflugzeugen bzw. Jets und Turboprop-
flugzeugen unterschieden. Die Sicherheitslandestrecke betrdgt das 1,67-fache (Jet) bzw. das
1,43-fache (Turboprop) der bendtigten Landestrecke. Driickt man die Vorschriften fiir Jets in
einer Formel aus, erhilt man:

SLFLdry — 1, 67SRLD,dry < Sipa (2.1)

Bild 2.6 zeigt den erfolgreichen Landevorgang und die entsprechenden Landedistanzen.
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/*E—Z_—__::—‘B\
Klappen in Landestellung
Aufsetzen
*De-Rotieren"
Reaktion

Bl Bremsen Stop,V=0

T Abfangbogen
50ft/15m Hindernishéhe
Landebahnschwelle L '\-”_“*.I

I
——— Luftphase >} Bodenphase ——m-—l-'| |
Landestrecke > |
~60%
Sicherheitslandestrecke »|
verfiigbare Landestrecke -
Bild 2.6 Landedistanzen auf trockener Piste bei Strahlflugzeugen (nach Hiinecke 2000)

Fiir den Fall, dass ein Anflug abgebrochen wird (Missed Approach), muss das Flugzeug im
Anflugzustand oder im Landezustand durchstarten. Das Flugzeug steigt, obwohl es sich noch
in der Landekonfiguration befindet. Das ausgefahrene Fahrwerk, die Landeklappen und Vor-
fliigel in Anflugstellung bzw. in Landestellung erhéhen betrdchtlich den Widerstand. Die
Vorschriften fordern geniigend installierten Schub, um dieses Mandver sicher durchzufiihren.
Auf die Steigleistungsforderungen soll hier nicht eingegangen werden.



33

3  Flugzeugunfalle

Die Flugzeugunfille werden nach Flugphasen unterteilt. Bei der Phase Landung passieren
neben dem Start die meisten Unfille. Die Ursachen werden ndher untersucht, um herauszu-
finden inwieweit GroLaS das Unfallrisiko unter Einhaltung der Zulassungsrichtlinien reduzie-
ren kann.

3.1 Verteilung der Unfille nach Flugphasen

Das Bild 3.1 verdeutlicht grafisch wie die Unfille der weltweiten kommerziellen Jetflugzeug-
flotte von 1999 bis 2008 nach Flugphasen verteilt sind. Bei Untersuchung der Daten fallt auf,
dass die meisten Unfille bei den Flugphasen Start und Landung auftreten. Insgesamt passie-
ren 56 Prozent der todlichen Unfille in diesen Flugphasen, die nur sechs Prozent von der
Flugzeit ausmachen.

Fatal Accidents and Onboard Fatalities by Phase of Flight

Worldwide Commercial Jet Fleet — 1999 Through 2008

Percentage of accidents/fatalities

Taxi, load/ 20% 36%
unload
parked, Initial Climb Initial Final
tow Takeoff climb | (flaps up) Cruise Descent | approach = approach = Landing
Fatal accidents 12% 12%, 8% 10% 8% 4% 10% 11% 25%
Onboard fatalities 0% 16% 14% 13% 16% 4% 12% 13% 12%
30% i ‘“\\ 25%
Initial f,—_—;L-=.;::'
/ approach\ / F”’N
Exposure B fix Y approach\/ T
(Percentage of flight | fix ¥ \\‘- FEg
time estimated for a 1% 1% 14% 57% 11% 12% 3% 1%
1.5 hour flight)

Percentages may not sum to 100% due to numerical rounding.

100 2000
[ Fatal accidents Distribution of fatal accidents and onboard fataliies
80 —
1500

[] onboard fatalities

Onboard
— qopo fatalities

40
625 570
551 23
20 — 500
199 9 10
4
1] A:' 0

Fatal 60 -
accidents

Ta)(| load/ Takeoff Initial Climb Cruise Descent Initial Final Landing
unload climb approach approach
parked,
tow
Bild 3.1 Verteilung der Unfalle nach Flugphasen (Boeing 2009)

Fatal Accidents sind Unfdlle mit Luftfahrzeugen, bei denen es Tote oder Schwerverletzte
gegeben hat. Dabei spielt es grundsitzlich zundchst keine Rolle, ob die Opfer Flugzeuginsas-
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sen an Bord oder auflenstehende Personen sind, die ebenfalls durch das Geschehen unver-
schuldet beteiligt waren.

Als Onboard Fatalities werden normalerweise die verletzten Personen genannt, die sich im
Flugzeug befanden. Dazu konnen, je nach Betrachtung, auch ohne Unfalleinwirkung Verstor-
bene gehoren, zum Beispiel Herzinfarkte. Ein anderer, immer wieder vorkommender Fall,
sind durch Turbulenzen Geschédigte, besonders, wenn diese nicht angeschnallt waren.

3.2 Landeanflug- und Landeunfille

Anflug und Landung bergen — wie auch der Start — ein erhdhtes Unfallrisiko. Dieses kritische
Mandver findet nahe am Boden und bei geringer Fluggeschwindigkeit statt. Aussagekriftige
Zahlen der Unfallstatistik (Airbus 2000, Seite 127) bestitigen, dass Anflug- und Landung
eines der gefahrlichsten Flugphasen darstellt:

Over the past 40 years, approach-and-landing accidents accounted for 55 % of total hull losses.
This statistic does not show a downward trend. The flight segment from the outer marker to the
completion of the landing roll represents only 4 % of the flight time but 45 % of hull losses.

Folgende fiinf Unfallkategorien tragen zu 75 % von Anflug- und Landestérungen und Unfil-
len bei:

e Controlled Flight Into Terrain (CFIT) 2
e Kontrollverluste

¢ Landebahniiberschreitungen

e Landebahnabweichungen

e Unstabilisierte Landeanfliige.

Um Anflug- und Landeunfille zu vermeiden ist es wichtig, die mit dieser Flugphase verbun-
denen Risikofaktoren zu kennen. Die Tabelle 3.1 gibt eine Ubersicht iiber die beteiligten
Faktoren fiir Anflug- und Landeunfille. Dabei ist zu beachten, dass die Faktoren zusammen
nicht 100 Prozent ergeben, sondern meist mehrere Faktoren zu einem Unfall fiihren.

2 CFIT schlieBt auch zu kurze Landungen vor der Start- und Landebahn mit ein.
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Tabelle 3.1 Faktoren fur Landeanflug- und Landeunfalle (nach Airbus 2000, Seite 22 - 25)
Anteil
Faktoren r: /el Beschreibung
0
. Fehlen einer Aktion oder eine falsche Handlungsreihenfolge;
Missachtung der . .
Standard Operating Proce 70 Fehler in der Benutzung des automatischen Flugsystems
P 9 und / oder unzureichendes Wissens Uber die unterschiedli-
dures .
chen Betriebsarten
Falsche Entscheidungsfin- 70 Entscheidungsfindung unter Stress; Crew Ressource Mana-
dung der Flugbesatzung gement Probleme
Fehlende Bereitschaft zum - L .
. Das Erkennen fir die Notwendigkeit und das Durchfiihren
Durchstarten und Bekenntnis >70 .
eines Fehlanfluges fehlt
zum Fehlanflug
. . Instabile und Ubereilte Landeanflige; falsches Management
Instabile L fl 4
nstabile Landeanfllige 0 des Sinkflug- und Anflugprofils und/ oder Energielevels

Inkorrekte oder mangelhafte Falsche oder mangelhafte Flugsicherungsinstruktionen,

Piloten / Towerlotsen Kom- 30 Wetter- oder Verkehrsinformationen und/ oder Ratschlage im

munikation

Falle eines Notfalls

Letztendlich ist der menschliche Faktor in allen Storungen und Unfillen beteiligt; ob bei der

Crew, Air Traffic Control oder Wartung. Jede Verkniipfung der Fehlerkette wiirde zum Men-

schen, und somit auch zu menschlichen Entscheidungen und Verhalten fiihren.

Die Hauptursache ist die fehlende Erkenntnis fiir die Notwendigkeit zum Durchstarten und

diese auch durchzufiihren. Es wird auch beobachtet, dass in Situationen, in denen ein unstabi-

ler Anflug ein Durchstarten erfordern wiirde, weniger als 20 Prozent der Piloten auch diesen

Vorgang durchfiihren. Anstatt des Durchstartens kommt es hdufig zu Landebahniiberschrei-
tungen und —abweichungen (sieche Bild 3.2), die 20 Prozent (Airbus 2000, Seite 213) von
allen ernsten Landeanflug und Landeunfillen ausmachen.

Bild 3.2

Abbruch des Fahrwerks bei Landebahniiberschreitung (Binnebesel 2010)
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Neben dem Human Faktor spielen auch noch die Wetterbedingungen fiir Landebahniiber-
schreitungen und —abweichungen eine Rolle:

e Wenig Sicht oder Nebel

e Schwerer Regen (Start- und Landebahn ist mit stehendem Wasser kontaminiert oder ist
rutschig)

o Kaltwetterbetrieb (Schneematsch oder Eis auf der Piste)

e GleichméaBiger oder boiger Seitenwind beziehungsweise Riickenwind.

Bei schlechten Wetterbedingungen ist die Bremsleistung des herkdmmlichen Fahrwerksys-
tems geringer, da der Reibungskoeffizient der Fahrbahn gesunken ist. Wenn die Fahrbahn
nicht ausreichend lang ist, kommt es zu Landebahniiberschreitungen.

GroLaS konnte das Risiko fiir Landebahniiberschreitungen durch zusétzliches Bremsen mit
dem transrapiddhnlichen Antrieb verringern. Ein zusétzlicher Aspekt wire, dass Flugzeuge
auf bisher zu kurzen Landebahnen operieren konnten.

Das Landen mit Vorhaltewinkel, ein Winkel um die Z-Achse des Flugzeuges, wire durch die
drehbare Lagerung des Bodenfahrwerks mdoglich. Dadurch konnte das Unfallrisiko beim
De-Crab Mandver reduziert werden, bei dem der Pilot die in den Wind gedrehte Flugzeugnase
kurz vor dem Aufsetzen wieder parallel zur Bahn ausrichtet.

Neben der Reduktion der Unfallrisiken mit GroLaS kommen auch neue Szenarien hinzu. So
muss sich iiberlegt werden, was passieren konnte, wenn ein System ausfdllt. Denkbar wére
zum Beispiel, dass die Bremsung des Schlittenantriebs ausfillt. Es miisste eine Redundanz
durch Notsysteme geschaffen werden, damit diese Situation nicht in die Kategorie catastro-
phic in der Zuverléssigkeit fallt. Doch hier sei auf Arbeit von Herrn Jan Weber verwiesen, der
sich mit diesem Thema in seiner aktuellen Projektarbeit bei mb+Partner beschiftigt.
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4  Integration des Bodenfahrwerks

In diesem Kapitel geht es um die Integrationsstufen und dessen moglichen Masseneinsparpo-
tentials. Die vier Integrationsstufen unterscheiden sich nach der Tiefe der Integration der
flugzeugseitigen Schnittstelle. Die Einsparungen werden an drei Flugzeugtypen erklért.

4.1 Flugzeugtypen

Es sollen in erster Linie Langstreckenflugzeuge mit dem neuen System ausgestattet werden.
Dort ist der Fluganteil im Verhéltnis zu den Bodenzeiten hoher als bei Kurzstreckenflugzeu-
gen. Mit lidngerer Flugzeit steigt die relative Flugzeugnutzung und somit machen sich die
Ersparnisse durch das geringere Gewicht oder durch den erhohten Nutzlastanteil schneller
bemerkbar.

Es wird sich in dieser Arbeit auf Langstreckenflugzeuge von Airbus konzentriert, weil fiir
diese Masseninformationen bereitstehen, die ausgewertet werden. Fiir eine erfolgreiche Etab-
lierung des Systems miissen natiirlich auch Flugzeuge von anderen Herstellern, wie zum
Beispiel Boeing gepriift werden.

Die Airbus Langstreckenflugzeuge (Airbus 2010):

e A330-300 mit einer maximalen Reichweite von 12000 km
e A340-600 mit einer maximalen Reichweite von 16100 km
e A380-800 mit einer maximalen Reichweite von 18000 km

werden in Abschnitt 4.2 nach mdglichen Masseneinsparpotentialen untersucht.
Die Fahrwerksanordnung der Flugzeuge werden vorgestellt. Die Fahrwerksanordnung ist die

von der Flugzeugmasse abhdngige Konfiguration der Anzahl der Fahrwerksbeine und der
Réder.

4.1.1 Airbus A330-300

Der Airbus A330-300 besitzt eine maximale Startmasse von 230 Tonnen (Airbus 2010). Er
besitzt ein Bugfahrwerk und ein Hauptfahrwerk mit zwei Fliigelfahrwerksbeinen in einer Dual
Twin Tandem (vier Ridder) Anordnung unter Verwendung eines Bogie Beams (siche Bild
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4.1). Das ungebremste Bugfahrwerk dagegen besteht aus einer Zwillingsradanordnung (zwei
Raéder).

Bild 4.1 Fahrwerkskonfiguration beim A330 (nach Turbosquid 2007)

4.1.2 Airbus A340-600

Der Airbus A340-600 besitzt eine dhnliche Fahrwerkskonfiguration wie der Airbus A330-
300. Aber aufgrund der hoheren maximalen Abflugmasse von 380 Tonnen (Airbus 2010)
wurde das Hauptfahrwerk um ein Zusatzfahrwerksbein erweitert. Das Rumpffahrwerksbein
(Rfw) befindet sich am Rumpf zwischen den beiden Fliigelfahrwerksbeinen (Ffw). Es hat
auch eine Dual Twin Tandem Anordnung (siehe Bild 4.2).

Wi—h{-} [SEME T E

Bild 4.2 Fahrwerkskonfiguration des Airbus A340-600 (Airbus 2007)
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4.1.3 Airbus A380-800

Der Airbus A380-800 ist das grofite Passagierflugzeug der Welt mit einer maximalen Ab-
flugmasse von 569 Tonnen (Airbus 2010). Das Fahrwerk besteht aus einem Bugfahrwerks-
bein und vier Hauptfahrwerksbeinen. Das Hauptfahrwerk setzt sich zusammen aus zwei Dual
Twin Tandem Fligelfahrwerken und zwei Rumpffahrwerken in Triple Twin Tandem Konfi-
guration (sechs Réider). Die hintere Achse des Rumpffahrwerkes ist lenkbar und nicht brems-
bar (siehe Bild 4.3). Insgesamt besteht das Hauptfahrwerk aus 20 Rédern. Die Hauptfahr-
werkslast wird zu 40 Prozent auf das Fliigelfahrwerk und zu 60 Prozent auf das Rumpffahr-
werk verteilt.

Bild 4.3 Triple Twin Tandem (Babak 2009)

Dieses Flugzeug wird fiir die Auslegung der Schnittstelle herangezogen. Es ist Referenzflug-
zeug, weil es das schwerste und grofite Passagierflugzeug ist. Zum anderen ist es ein relativ
neues Flugzeug, das voraussichtlich noch in 30 Jahren fliegen wird.

4.2  Definition der Integrationsstufen

4.2.1 Integrationsstufe I

In der ersten Integrationsstufe sollen die aktuell im Einsatz befindlichen Flugzeuge so umge-
rlistet werden, dass diese das neue Fahrwerkskonzept nutzen konnen. Dafiir wiirde das kon-
ventionelle Fahrwerk durch eine geeignete Schnittstelle ausgetauscht werden. Die vorhande-
nen Anschlusspunkte (Bild 4.4) im Flugzeug sind die Stellen, an denen auch die Schnittstelle
integriert werden muss, um die auftretenden Krifte in die Flugzeugstruktur zu leiten.
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Die bisherigen Fahrwerksklappen werden starr an die Struktur befestigt. Jedoch muss die
Offnung fiir die Schnittstelle freigelassen werden. Diese wiirde durch eine Art Schiebedach
zugefahren werden.

Bild 4.4 Zwei Krafteinleitungspunkte vom A340 Fligelfahrwerk (airliners 2007)

4.2.2 Integrationsstufe II

Die zweite Integrationsstufe wiirde bei den in Produktion befindlichen Flugzeugen ansetzen.
Sie enthélt die gleichen Maflnahmen wie Integrationsstufe eins. Jedoch wiirden zusitzlich
strukturseitig die Fahrwerkstiiren und deren Aktuatoren kleiner gestaltet oder weggelassen
werden. Die Flugzeugsysteme, wie Hydraulikerzeugung, -verteilung und elektrische Kabel
konnten kleiner dimensioniert werden, da die Systeme ohne das Fahrwerksystem geringere
Leistungsanforderung haben. Es miisste gepriift werden, ob die kleineren Verdnderungen
ohne groflen Zertifizierungsaufwand moglich sind.

4.2.3 Integrationsstufe III

Die dritte Integrationsstufe umfasst die vollige Neuentwicklung eines konventionellen Flug-
zeuges unter Beachtung des neuen Fahrwerksystems. Die Einschdtzungen der Masseneinspa-
rungen sind schwierig, da es sich um eine sehr weitreichende Verdnderung des Flugzeug
handelt.
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Der Flugzeugrumpf wird als Rohre betrachtet und ist unterschiedlichen Lasten ausgesetzt. Im
Bereich Hauptfahrwerksschacht erfahrt der Rumpf eine bedeutende Schwéchung durch eine
Unterbrechung der rohrenformigen AuBenstruktur. Diese Aussparung wird fiir den Biegetor-
sionskasten BTK und das Hauptfahrwerk Hfw (Bild 4.5) benétigt.

A
ny Verlauf
aus M, ¢ 7'y
''''' - X
j Kieltrager
Bild 4.5 Druckfreier Raum um den Fahrwerkschacht (nach Seibel 2003)

Als Auslegungskriterium fiir diese Stelle steht die Rumptbiegung im Vordergrund, denn an
diesem Ort tritt das hochste Biegemomente auf (siehe Bild 4.6). Das Biegemoment tritt bei
einigen Flugzustdnden auf und ist am kritischsten beim LandestoB. Die fehlende Schalen-
struktur wird nun ersetzt durch eine integrale Bodenstruktur, stirkere Stringer am bestehenden
Rumpf unmittelbar am Ausschnitt, sowie durch den sogenannten Kieltridger oder Keel Beam.
Der Keel Beam befindet sich im unteren Teil des Flugzeuges und verstéirkt so die Struktur,
weil dadurch ein hohes Biegewiderstandsmoment geschaffen wird (Vergleich zum Doppel T-
Tréger).

Bei einer Besprechung mit Airbus Mitarbeitern aus der A380 Gewichtsabteilung (siche An-
hang A.1) hat sich herausgestellt, dass das maximale Moment bei einem Flugzeug mit mehre-
ren LandestoBeinleitungspunkten im Vergleich zu einem geringer wire. Die aufzunehmenden
Krifte werden durch die Aufteilung geringer. Damit sinkt auch das maximale Moment, wo-
durch die Struktur leichter ausgelegt werden konnte.



42

Bild 4.6 Vertikale Schnittlastverlaufe eines Rumpfes (nach Seibel 2003)

Desweiteren ist der Fahrwerksschacht nicht druckbeaufschlagt und muss zur Druckkabine
abgedichtet werden. Dafiir werden Pressure Bulkheads benutzt, die eingespart werden konn-
ten, wenn bei einem neuen Flugzeugentwurf der Fahrwerkschacht weggelassen wiirde und der
BTK ein integraler Bestandteil der druckbeauftragten Schalenstruktur wird. Durch den Weg-
fall konnten auch die Belly Fairing und der Kink wegfallen, was produktionstechnische und
aerodynamische Vorteile hitte. Der Kink ist der hintere Knickpunkt bei einem typischen
Fligel.

Die Schnittstelle wird so ausgelegt, dass sie keine Bremsbiegemomente auf die Struktur {iber-
tragen muss, indem sie nahe unter der Flugzeughaut integriert wird. Die Struktur um die
Schnittstelle brauchte dadurch weniger verstiarkt werden.

Der Auslegungsfall fiir einen Fliigel mit Fliigelfahrwerk ist der Landesto3. Wenn der Lande-
stoB3 nur in den Rumpf eingeleitet werden wiirde, wiirde das Wurzelbiegemoment und demzu-
folge die Tragflache leichter werden. Die Berechnung des Verhiltnisses aus dem Wurzelbie-
gemoment mit und ohne Landesto3 beim A380 soll zeigen, dass es sich unter dem Gesichts-
punkt des Massenersparnisses lohnen wiirde auf ein Fliigelfahrwerk zu verzichten. Fiir die
Rechnung wurde der Fliigel zu einem Trapezfliigel vereinfacht (Bild 4.7). Die gegebenen
GrofBen sind der Tabelle 4.1 zu entnehmen.
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Tabelle 4.1 Masse- und Geometriedaten des A380 (Binnebesel 2007)

Gegebene GrolRen Fo::mhzlnzel- Wert
Maximale Landemasse mr 391000 kg
Maximale Startmasse MMTO 569000 kg
Masse der Tragflachen mw 83600 kg
Masse des Kraftstoffs in Tragflachen MME,W 235000 kg
Masse des inneren Triebwerks MTwl 8700 kg
Masse des aulieren Triebwerks MTw2 8200 kg
Flugelfliche Sw 845 m?
Spannweite b 79,8 m
bw 36,3 m

Flugeltiefe innen l; 17,7 m
Fligeltiefe auRen la 56m
Triebwerkslagen VTwl 11,2m

VTw2 221m
Flugelfahrwerkslage VFfw 27m
Lastvielfaches ny 2

X
Wurzelrippe

S~

|

|

|

|
-
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Tw?2
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Bild 4.7 Einfacher gerader Trapezfliigel als Ersatzfliigel fir den A380
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Die vertikale Kraft, die bei der Landung durch das Fliigelfahrwerk in die Struktur der Tragfla-
che geleitet wird, sei

0,9-0,4m
FV,F/w:ngzo,lsng 4.1)

wobei 90 Prozent der maximalen Abflugmasse von dem Hauptfahrwerk und 40 Prozent davon
von dem Fliigelfahrwerk im statischen Fall getragen werden. Das bedeutet, dass 18 Prozent
der gesamten Landemasse pro Fahrwerksbein des Fliigelfahrwerks aufgenommen werden.
Das Biegemoment an der Fliigelwurzel im Landefall ohne Fliigelfahrwerk ergibt sich unter
Annahme von wirkendem Auftrieb wie im Flugfall

(Mx (77))L =n, Si(mL - mw)ﬂl(ﬂ)dﬂ -nsg (mTwlyTwl + mTwaTwz) (4.2)

Fiir die Berechnung muss das Doppelintegral in der Gleichung (4.4) aus der verdnderlichen
Fliigeltiefe

I -1
I(m=1, +ff7 (4.3)

W

gelost werden. Es wurde von 0 bis by integriert und zu « in Gleichung (4.5) vereinfacht.

-1
Iopdn ==L+ 5l 44
[Jimdn == oo (44)
L -1
=2 W +—l ab 45
K== g W (4.5)

Unter Beachtung der Lasteinleitung des Fliigelfahrwerks wird Gleichung (4.2) mit dem Bie-
gemoment aus der Reaktionskraft vom Fliigelfahrwerk mal dem Hebelarm ygp, erweitert.

g
(Mx,FfW)L =n, S_(mL — My )K - nzg(mTwlyTwl T Mrgn Vo ) + nzFV,Ffwnyw (4.6)
w

Das Wurzelbiegemoment mit Fliigelfahrwerk wird zu 43,25 MNm nach der Gleichung (4.6)
und ohne zu 39,52 MNm. Es kénnten 3,75 MNm gespart werden, was einen relativen Wert
von 8,7 Prozent entspricht. Eine konservative Masseneinsparung von 7 Prozent bei den Trag-
flichen wurde angenommen, weil im Gegenzug der Rumpf durch die erh6hte Lastaufnahme
auch stdrker und demzufolge schwerer ausgelegt werden miisste.

Ein anderer Lastfall ist der Start, bei dem die mit Kraftstoff gefiillten Tragflichen nach unten
hiangen, bevor sie Auftrieb entwickeln. Das Wurzelbiegemoment ist negativ und wiirde nicht
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mehr durch das Fliigelfahrwerk entlastet werden. Es wirkt auch kein Lastfaktor. Es entsteht
ein Biegemoment von -25,7 MNm nach Gleichung (4.7).

M, g = _%(mw + mMF,F/‘w)K -8 (mTwlyTwl + mTwaTWZ) 4.7)

Da der Fliigelkasten symmetrisch aufgebaut ist und die Last kleiner als der Wert wie bei dem
Landefall ist, kann die konservative Masseneinsparung angenommen werden. Ein weiterer
Vorteil wire, dass durch den Wegfall des Fliigelfahrwerks mehr Kraftstoff mitgenommen
werden konnte und sich somit die Reichweite erhdht.

Durch Verwendung von Rumpffahrwerken ist die Gefahr des Kippens groer und muss iiber-
priift werden. Nach dem Bild 4.8 und den Gleichungen (4.8) bis (4.11) wird der Winkel 4 fiir
den A380-800 berechnet.

Tabelle 4.2 GréRen fir Berechnung des Kippwinkels (Binnebesel 2007)
Gegebene Grofien Formelzeichen Wert
Absténde von Langsebene zum duReren VFfw 3,6m
Rad des Bug- und Hauptfahrwerkes YBfw 0,525 m
Radstand B 26,59 m
gtr)]s:;;\rcli(sz;v;rs]cszr;en Schwerpunkt und Bug Ing 28,957 m
Hohe vom Boden zum Schwerpunkt H 518 m
-
X |- B -———'5—
N *] ST e T e

STATIC GROUND LINE

Bild 4.8 Berechnung des Kippwinkels (nach Currey 1988)
o = tan~! 2ZEw — VBfw (4.8)
B
X = Yon 4.9)

tan @
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Y =(l,,, + X)sina (4.10)
H
6 =tan"' — 4.11
Y (4.11)

Es wird davon ausgegangen, dass sich der Krafteinleitungspunkt vom Fliigelfahrwerk nun am
Rumpf, genau am Hinterholm des Fliigelbiegekastens, befindet. Nach der Berechnung mit den
Werten aus Tabelle 4.2 ergibt sich der Winkel 53,4 Grad und ist kleiner als der maximal
mogliche Wert von 54 Grad (Currey 1988, Seite 37).

4.2.4 Integrationsstufe IV

Die vierte Integrationsstufe beschiftigt sich mit der Integration von GroLaS in nicht konven-
tionelle Flugzeuge, wie beispielsweise dem Blended Wing Body. Uber die Massenvorteile
kann momentan keine Aussagen gemacht werden, da sich das Blended Wing Body Flugzeug
selbst noch in Entwicklung befindet und nicht geniligend Informationen zugénglich waren.

4.3 [Einsparpotentiale am Beispiel der Airbus Flugzeuge

Die Massen der einzelnen Fahrwerkskomponenten kann der Tabelle 4.3 nach eigener Recher-
che von Binnebesel 2007 entnommen werden. Der Bugfahrwerksanteil (Bfw) ist bei den drei
in dieser Arbeit betrachteten Flugzeugtypen geringer als der Hauptfahrwerksanteil (Hfw).
Nach dem Bild 4.9 betrédgt dieser nur ca. 9 % von der gesamten Fahrwerksmasse.

m HfwRad

® Hfw Struktur
Bfw Rad

m Bfw Struktur

Bild 4.9 Relative Massenanteile der Fahrwerkskomponenten des A330

Die gesamte Hauptfahrwerksmasse nimmt bei allen drei betrachteten Flugzeugen ca. 91 Pro-
zent von der Gesamtfahrwerksmasse ein. Die Fahrwerksmasse ist dquivalent zu den tragenden
Lasten.
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Tabelle 4.3 Vergleich des Einsparpotentials nach Flugzeugtyp und Integrationsstufe (Eigene
Recherche, Airbus WBM 2009, Binnebesel 2007)

Inte- A330-300 A340-600 A380-800
gra- Einsparbereich
tions- mog: 119831 kg | mog: 176364 kg | mog: 286364 kg
stufe kg % kg % kg %
Fahrwerk (100%)
Fligelfahrwerk 8380,5 7,0 9999,5 57 7985,5 2,8
Rumpffahrwerk - - 4322,9 2,5 12424.8 4,3
! Bugfahrwerk 826,9 0,7 1345,6 0,8 1909,9 0,7
Summe 9207,4 7,7 15668,0 8,9 22320,2 7,8
Struktur
Fahrwerkstiren
Bugfahrwerk (30%) 23,4 0,02 23,4 0,01 65,4 0,02
Fligelfahrwerk (30%) 118,8 0,1 108,0 0,1 120,0 0,04
Rumpffahrwerk (40%) - - 76,8 0,04 373,8 0,1
Reverser (100%) 679,5 0,6 1373,1 0,8 940,0 0,3
I Systeme
Hydraulikerzeugung (25%)
Hydraulik Komponenten 237,2 0,2 272.,6 0,2 188,6 0,1
Hydraulikverteilung
Fahrwerkshydraulik (90%) 287,5 0,2 438,0 0,2 1049,4 0,4
Reverserhydraulik (100%) 123,4 0,1 130,6 0,1 140,0 0,05
Elektr. Kabel Fahrwerk (10%) 8,6 0,01 13,6 0,01 10,5 0,004
Summe 1478,4 1,2 2436,1 1,4 2887,7 1,0
Struktur
Belly Fairing (50%) 90,7 0,1 90,7 0,1 143,0 0,05
Keel Beam (100%) 708,9 0,6 708,9 0,4 1718,2 0,6
Pressure Bulk Heads (80%) 310,0 0,3 380,0 0,2 528,0 0,2
Rumpfsegment
Kleinere Fahrwerkschachte (3%) | 251,1 0,2 369,5 0,2 600,0 0,2
I Zwei LandestoRpunkte (10%) 836,9 0,7 1231,7 0,7 2000,0 0,7
Keine Bremsbiegemomente (2%) | 200,0 0,2 250,0 0,1 400,0 0,1
Flugel
Kein Fllgelfahrwerk (7%) 2520,0 2,1 2590,0 1,5 5880,0 2,1
Kein Kink (2%) 720,0 0,6 740,0 0,4 1680,0 0,6
Summe 5637,6 4,7 6360,9 3,6 12949,2 4,5
Gesamtsumme 16323,4 13,6 |24465,0 13,9 |38157,1 13,3

Die Zahlen in der Spalte Einsparbereich geben an, wie viel Prozent von dem Bauteilgewicht
eingespart werden konnten.
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In der Integrationsstufe I konnte man allein durch Weglassen des kompletten Hauptfahrwer-
kes 8,9 Prozent von der A340 Flugzeugleermasse einsparen. Das Rumpffahrwerk des A380
besitzt die grofite Masse bei allen drei betrachten Flugzeugtypen und wiegt mehr als das
komplette Fahrwerk des A330.

In der Integrationsstufe II konnten auf Sekundirstrukturebene die Fahrwerkstiiren des Bug-
und Hauptfahrwerkes leichter sein, da ohne die volumindsen Reifen der zu verschlieBende
Bereich kleiner wird. Einen Teil des Fahrwerkstiirenbereichs konnte in die Rumpfzellenstruk-
tur mit eingebracht werden.

Die Massenersparnis durch Wegfall des Schubumkehrers ist bei dem A340 besonders hoch,
weil alle vier Triebwerke einen besitzen. Die Schubumkehrermasse beim A340 ist ein
Schatzwert, der sich ergibt aus der Masse des Rolls Royce Trend 500 Triebwerks und einem
Faktor. Der Faktor betrdgt 7,1 Prozent, der bei dem Vergleich von den A380 Triebwerken
ermittelt wurde. Das duflere Triebwerk ohne Schubumkehrer ist 7,1 Prozent leichter als das
innere Triebwerk mit Schubumkehrer.

Die Hydraulikkomponenten fiir die Hydraulikerzeugung umfassen Leitungen, Schlduche,
Halterungen, Ventile, Hydraulikfliissigkeit, Filter, Elektropumpen, Halterungen und Vorrats-
behilter. Die Masse der Hydraulikkomponenten kann nur zu einem Viertel eingespart werden,
da auch andere Systeme, wie zum Beispiel Hochauftriebssysteme, hydraulische Energie beno-
tigen. Die grofte Massenreduzierung wird durch das Weglassen der Fahrwerkshydraulikver-
sorgung erreicht. Wie bereits in Abschnitt 2.2 erwdhnt wurde, wird das Flugzeug durch den
Schlitten gebremst. Die Reverserhydraulik wiirde nicht mehr benétigt werden, wenn am
Flugzeug Triebwerke ohne Reverser montiert werden wiirden. Die elektrischen Kabel fiir das
Landesystem ergibt die geringste Einsparung.

Bei Integrationsstufe III konnten durch Wegfall des Keel Beams, Verkleinerung der Belly
Fairing und durch einen leichteren Fliigel noch einmal eine zusétzliche Massenersparnis von
ungefihr vier Prozent von der Betriebsleermasse erzielt werden. Das Rumpfsegment wiirde
im Bereich des Hauptfahrwerkschachtes leichter werden, weil eine durchgédngige, druckbeauf-
schlagte und runde Struktur ermoglicht wiirde (im Gegensatz zu Bild 4.5).

Nach einer Technologiebesprechung bei Airbus (siche Anhang A) lésst sich die angenomme-
ne Massenersparnis grundsétzlich in zusdtzliche Nutzlast umwandeln. Jedoch miissen einige
Rahmenbedingungen eingehalten werden:

e Mehr Last in die Punkte einleiten, die das Fahrwerk halten
e Maximale Flachenlast durch Verstirkung des Fu3bodens erhéhen.

Die maximal mitfithrbare Nutzlast betrdgt beim Airbus A380-800 nach der Formel (4.12) und
(4.13) 80 Tonnen (Airbus WBM 2009). Das ergibt eine Rechnung nach den Gleichungen
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(4.14) und (4.15). Es wird die Anzahl der Passagiere mit 89 kg multipliziert und mit den
maximalen Frachtbelastungen (Bild 4.10) summiert.
hinterer unterer Frachtraum
vorderer unterer Frachtraum untere Bulkladung

|
4

Sy ]

Bild 4.10 Frachtraume des A380 (nach Airbus 2010)
Mnpr, = Myize = Mo (4.12)
Myp = 366t — 286t = 80t (4.13)
Myipr, = Mygen + Myiaci T Mapen + Mypx (4.14)
Mypy =29t +20t+2,5t+555-0,089t =100,9t (4.15)

Bereits ohne Austausch der Fahrwerke besteht eine Nutzlastreserve von 20,9 Tonnen, die
allerdings durch das beschrinkende Hochstleertankgewicht nicht genutzt werden kann. Eine
spatere Rechnung in Kapitel 8 soll zeigen, inwieweit die Nutzlast und damit die Effizienz
durch den Einsatz der entwickelten Schnittstellen erhéht werden kann.
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S  Schnittstellenkonzepte

Neue Konzepte zu entwerfen setzt eine kreatives Denken voraus und eine analytische Vorge-
hensweise. Der Psychologe J. Drevdahl (Gerhard 1998) definiert:

Kreativitdt ist die Fdihigkeit eines Menschen, Denkergebnisse beliebiger Art hervorzubringen, die
im Wesentlichen neu sind und demjenigen, der sie hervorgebracht hat, vorher unbekannt waren.

Damit schlieft Kreativitdt das Bilden neuer Muster und Kombinationen aus Erfahrungswissen
ebenso ein wie das Ubertragen bekannter Zusammenhiinge auf neue Situationen. Das Problem
wird zuerst mithilfe einer Anforderungsliste, Black-Box-Darstellung und Funktionsanalyse
klar definiert. Dann werden die Losungsvarianten mithilfe des morphologischen Kastens
entwickelt und bewertet.

5.1 Anforderungen

Herkdmmliche Fahrwerke haben fiinf Hauptaufgaben (Roskam 1989):

Absorption des Landestofles und StoB3e, die beim Rollen auftreten

Ermoglichen von Bodenmandver: Rollen, Startrollen, Landerollen und Lenkung
Bremsfahigkeit

Erlauben von Schleppen des Flugzeugs

Schutz der Fahrbahnoberflache.

AN

Die Aufgaben eins bis fiinf werden bei GroLaS von dem Bodenfahrwerk iibernommen (ver-
gleiche Abschnitt 2.2). Insbesondere die Energieabsorption bei der Landung geschieht durch
StoBdampfer und Reifen.

Die Schnittstelle wird in erster Linie fiir die Integrationsstufe I konzipiert, weil diese an den
vorhandenen Anschlusspunkten des Flugzeuges angebunden werden muss. Fiir die weiteren
Integrationsstufen konnte die Schnittstelle genauso aussehen, jedoch wiirde sie optimiert in
die Struktur des Flugzeuges integriert sein.

Die Schnittstelle soll mit dem GroLaS Konzept (siehe Bild 5.1) kompatibel sein.
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Bild 5.1 Schnittstelle zwischen Flugzeug und Bodenfahrwerk (nach Binnebesel 2010)
Nachfolgend sind die Anforderungen an die Schnittstelle zusammengefasst:

e Austauschbarkeit zu den bisherigen Fahrwerken muss gegeben sein.

¢ Die Belastungen an den Anschlusspunkten miissen kleiner/gleich den bisherigen Belastun-
gen sein.

¢ Die Schnittstelle sollte deutlich leichter sein als die bisherigen Fahrwerke.

¢ Die Komplexitét der Schnittstelle ist so gering wie moglich zu halten.

e Das System sollte wartungsarm und kostengiinstig sein.

e Das Rotieren bei Start und Landung muss moglich sein.

¢ Sie muss mit dem bisherigen GroLaS Konzept kompatibel sein.

e Die auftretenden Krifte, die im nidchsten Abschnitt erldutert werden, miissen von dem
Flugzeug tiber die Schnittstelle auf das Bodensystem iibertragen werden.

5.1.1 Last- und Landearten

Die Lasten lassen sich in drei verschiedene Arten gliedern (Roskam 1989):

1. Vertikale Lasten
2. Longitudinallasten
3. Laterale Lasten.

Die vertikalen Lasten werden hauptséchlich durch den Landestof3 und das Rollen iiber unebe-
ne Oberfldchen verursacht. Longitudinallasten wirken horizontal in Langsrichtung des Flug-
zeuges und werden vorwiegend durch den Drehbeginn (Spin-up) der Réder beim Aufsetzen,
Bremslasten, Widerstand beim Rollen verursacht. Laterale Lasten treten bei Landungen und
Rollen mit Seitenwind auf (siche Bild 5.2).
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Side Brace wird hoch belastet

Drag Strut wird hoch belastet

- Fp
—
x FV
Bild 5.2 Langs- und Seitenkrafte bewirken zusatzliche Momente infolge der Flexibilitat der

Fahrwerksbeinstrukturen (nach Roskam 1989)

Die entstehenden Momente Fs x H und Fp x H wiirden bei einem geeigneten Schnittstellen-
konzept nicht von der Flugzeugstruktur aufgenommen werden miissen, sondern von dem
Bodenfahrwerk.

Bei den Kriften, die in der Tabelle 5.2 und Tabelle 5.4 angegeben sind, handelt es sich um
Limit Load Lasten. Das sind ,,sichere* Lasten, das hei3it ein Flugzeug kann im Laufe seines
Lebens diese Belastungen ausgesetzt sein. Die Struktur muss so ausgelegt werden, dass nicht
nur diese Beanspruchung ertrdgt, sondern dass sie bei Limit Load auch keine bleibenden
Verformungen erfihrt. Ein Versagen der Struktur darf sich erst mit einem gewissen Sicher-
heitsabstand zu Limit Load ergeben. Diese Sicherheitsmarge wird als Sicherheitsfaktor be-
zeichnet. Dieser Sicherheitsfaktor betrdgt 1,5 und wird mit der sicheren Last multipliziert. Das
ergibt Ultimate Load, die so genannte Bruchlast.

Die Streckgrenze R0, wird fiir die Dimensionierung von Strukturteilen mit Limit Load Las-
ten herangezogen. Die Bruchlast wird mit der Bruchspannung R, dimensioniert.

Die GrofBle der vertikalen Fahrwerkslasten ist abhidngig von der Sinkgeschwindigkeit. Nach
CS 25.723, iibersetzt im Anhang B 3.2, betrdgt die maximale Sinkgeschwindigkeit 3,7 m/s bei
dem StoBbelastungsabsorptionstest mit der Auslegungslandemasse. Der Landesto3 wird bei
den meisten Flugzeugen von zwei Elementen aufgenommen: Reifen und StoBddmpfer. Die
Energie, die beim Aufsetzen absorbiert werden muss, ist die Summe aus kinetischer Energie
infolge der vertikalen Sinkgeschwindigkeit und potentieller Energie. Die potentielle Energie
ist gleich dem Produkt aus dem Flugzeuggewicht und der vertikalen Verschiebung, die von
dem augenblicklichen Aufsetzen bis hin zur maximalen Verschiebung von Sto3ddmpfer und
Reifen auftritt. Die potentielle Energie ist vernachléssigbar gering gegeniiber der kinetischen
Energie.

Die Verteilung fiir die Energieabsorption ist abhidngig von der Flugzeugstellung beim Aufset-
zen der Réder auf den Boden. Es werden zwei grundlegende Fille unterschieden: Zweipunkt-
und Dreipunktlandung.
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Bei der Zweipunktlandung (siche Anhang B 2.3 und Bild 5.3), oder auch Tail-down Lande-
bedingung genannt, setzt das Hauptfahrwerk vor dem Bugfahrwerk auf. Die vertikalen Las-
ten, die beim Landesto3 und der maximalen Landemasse my auftreten, werden nach einer

konservativen Annahme komplett vom Hauptfahrwerk aufgenommen (Howe 2004, Secite
220).

Wenn das Flugzeug auf den Boden aufsetzt, miissen die Hauptfahrwerksrdder anfangen so
schnell zu drehen wie fiir das dquivalente Vorwirtsrollen des Flugzeuges notig ist. Um dies zu
erreichen ist eine horizontale Widerstandsreibkraft beziechungsweise Spin-up Last D notig. Sie
bewirkt eine bugabwirtsgehende Nickbewegung. Das Resultat ist, dass das Bugfahrwerk
einen Teil der Rotationsenergie und die vertikale Last absorbieren muss. Fiir das Auslegungs-
flugzeug Airbus A380-800 kann die maximale vertikale Limitkraft je Fahrwerksbein fiir das
Rumpf- und Fliigelfahrwerk wihrend des Aufsetzen nach Gleichung (5.1) und (5.2) berechnet
werden. Die Verteilung der Lasten auf das Hauptfahrwerk (vergleiche Abschnitt 4.1) sind
bekannt.

F, ¢ =0,2n,m (5.1)
F gew =0,3n,m; (5.2)

Das Fahrwerkslastvielfache betrigt n, = 2,0g (Roskam 1989, Seite 54). Fiir den Landefall
wird die maximale Landemasse m; von 391 Tonnen (siche Bild 5.4) angenommen. Die ma-
ximale Vertikalkraft vom Fliigelfahrwerk betrdgt 1530 kN und vom Rumpffahrwerk 2300 kN.

Mit einer quasi-statischen Analyse nach der Gleichung (5.3) nach Howe 2004, Seite 226 wird
die vertikale Bugfahrwerkslast fiir das konventionelle Fahrwerk berechnet.

F _ 2FV,wa(ZHfW + uh) (5.3)

P Uy + L )L, — 121

Wenn der Widerstandskoeffizient u ist, so gilt fiir die Widerstandsreibkraft Fp = uFy. Der
Zdhler ist das Moment von den vertikalen Krédften des Hauptfahrwerkes und der entsprechen-

den horizontalen Widerstandskrifte um die vordere Schwerpunktlage mit 391 Tonnen, der
sich bei 32 Prozent MAC (siehe Bild 5.4) befindet.

Der Nenner ist der geometrische Mittelwert aus dem Bugfahrwerksmomentenhebelarm um
das Hauptfahrwerk, das eine Widerstandsreibkraft auf das Bugfahrwerk hervorruft. Da die
Spin-up Lasten bei GroLaS wegfallen und der A380 zwei Hauptfahrwerkskomponenten
besitzt, wurde der Term u/ in der Gleichung (5.4) entfernt und mit einem Summanden erwei-
tert.
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Bild 5.3 Zweipunktlandung ruft ein Nickmoment hervor

Nach Einsetzen der gegebenen GrofBlen aus Tabelle 5.1 in Gleichung (5.4) wird die vertikale
Bugfahrwerkslast zu 740 kN bestimmt.

Tabelle 5.1 GroRen fir die Bugfahrwerkslast bei Landung (Binnebesel 2007)

F Izei-
Gegebene GrolRen ormeizel Wert
chen
horizontale Absténde von Bug-, Igfw 27,72m
Flugel- und Rumpffahrwerk zu dem IRfw 4,15 m
Fwd C.G. (32 % MAC) Irte 088 m
Hohe zwischen Radachse und C.G. h 4,48 m
Vertikale Kraft von Fliigel- und Fv ptw 1530 kN
Rumpffahrwerk je Fahrwerksbein Fv riw 2300 kN

Bei der Dreipunktlandung (siche Anhang B2.2), auch Levellandebedingung genannt, setzt
das Hauptfahrwerk mit dem Bugfahrwerk gleichzeitig auf. Hier kann man das Diagramm aus
Bild 5.4 fiir die Berechnung der vertikalen Krifte bei der hochstzuldssigen Landemasse ver-
wenden. Bei dem Schwerpunkt-Gewichtverteilungs-Diagramm wird der hinterste Schwer-
punkt fiir das Hauptfahrwerk und der vorderste fiir die Auslegung des Bugfahrwerks benutzt.
Die ermittelten Werte werden mit dem Lastvielfachen 2,0g multipliziert. Die Vertikalkrifte
ergeben sich fiir das Bugfahrwerk zu 1160 kN, einem Fliigelfahrwerksbein zu 1460 kN und
fiir ein Rumpffahrwerksbein zu 2180 kN.
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Bild 5.4 Verteilung der vertikale Masse auf das Hauptfahrwerk des A380 (Airbus 2010)

Nach einem Vergleich der beiden Landearten werden die maximalen vertikalen Lasten festge-
legt. Die Werte sind der Tabelle 5.2 zu entnehmen.

5.1.2 Fahrwerkslasten bei der Landung

Im Allgemeinen werden die maximalen Vertikalkréfte fiir die Berechnung der longitudinal-
und lateralen Lasten benoétigt. Die lateralen Lasten (Seitenlasten) sowie die longitudinalen
Lasten (Bremslasten) wirken am Bodenkontaktpunkt. Die ,,Spin-up* Lasten wirken in der
Radachse und wiirden bei GroLaS entfallen, da sich die Réder bereits in Bewegung befinden.
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Diese Lastkomponente wird nicht betrachtet, wird aber vollstdndigkeitshalber in Klammern
mit aufgefiihrt.

Lastfall 1a beschreibt die Landung mit maximaler Vertikalkraft und einer Spin-up Last, die 25
Prozent von der maximalen Vertikalkraft betragen muss. (CS 25.479 und CS 25.481)

Lastfall 1b ist die Landung mit einer Kombination von einer 75 prozentigen Vertikalreaktion
mit einer 40 prozentigen Widerstandsreibkraft und einer Seitenkraft von 25 Prozent. (CS
25.479 und CS 25.481)

Lastfall 2 schildern die Entwicklung wéhrend einer seitlichen Driftlandung, wenn die Fahr-
werksrédder sich bereits in Bewegung befinden. Aus diesem Grund wird die Spin-up Last auch
mit Null angenommen. Es wirkt nur die Hilfte der maximalen Vertikalkraft. (CS 25.485)

Bei Lastfall 3 greift die vertikale Kraft nur am duflersten Hauptfahrwerk an. Dies ist normal-
lerweise kein Auslegungsfall fiir die Fahrwerke (Howe 2004, Seite 233), stellt aber einen
kritischen Lastfall dar, der anhand einer dynamischen Analyse betrachtet werden kann. (CS
25.483)

Lastfall 4 bezieht sich auf die Fahrwerksteile, die ungefedert sind, wie zum Beispiel die Ri-
der, Achse, und andere Bauteile unterhalb des StoBddmpfers. Diese Bauteile mit der Masse
mys sollten einen Limit load Faktor von 20g ertragen konnen. Dieser Lastfall wurde vollstian-
diger weise mit aufgefiihrt, betrifft die Schnittstelle aber nicht, da diese gefedert ist. (CS
25.487)

Die Landelastfille und die entsprechenden Lasten fiir den Airbus A380-800 sind in der Tabel-
le 5.2 zusammengefasst.
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ungefederten Teile

Tabelle 5.2 Landelastfalle und Limit load Lasten flir A380-800
Nr. Lastfall Vertikalkraft Langskraft Seitenkraft Seitenkraft
kN durch Spin-up nach innen? nach auBRen
kN kN kN
Fy; (0,25 Fy;)
Fypw=1160 Fppaw =290
18 V,Bfi D,Bf 0 0
. . FV,Ffw: 1530 FD,Ffw = 380
L.andung r.r.ut Kombina- Fu riw= 2300 Foriw = 580
—— tion aus Langs- und
Seitenkraften 0,75 Fv; 0,4 Fy)) 0,25 Fy; 0,25 Fy;
1b Fypa=870 Fppaw =460 (FsiwBtw =290 (Fsow)fw = 290
Fypre= 1150 Fprrw =610 (Fsiwrtw =380 (Fsow)rw = 380
Fyrew=1730 Fpriw =920 (Fsiwriw = 380 (Fsow)rfw = 580
0,5 Fy; 0.4 Fy; 0.3 Fy;
F W F iw = F ow)Bfw —
2 Seitliche Driftlandung v = 580 0 (Fsinlorn=0 (Fsoloin=0
Fyer=T770 (Fsiw)rtw =610 (Fsow)rw = 460
Fyrew=1150 (Fsiwriw = 920 (Fsow)rfw = 690
3 Landung mit nur einem wie Fall 1a
Fahrwerk
@) Zuruckprallen der 20 myrg 0 0 0

a

men.

5.1.3 Fahrwerkslasten bei Bodenoperationen

Die Richtung der wirkenden Seitenlasten nach innen und auf3en sind dem Bild 5.7 zu entneh-

Das Fahrwerk muss neben dem Landefall auch die statischen vertikalen Limitlasten aufnehmen, die

beim Rollen des Flugzeugs zum Start mit der maximalen Flugzeugrollmasse myr auftreten (CS
25.491). Das entspricht dem Lastfall 1, der in der Tabelle 5.4 dargestellt ist. Nach dem Bild 5.4 wur-
den die vertikalen Krifte ermittelt.

Lastfall 2 ist die gebremste Rollbedingung, bei der die Bremsen plotzlich betitigt werden und

ein Nickmoment nach unten auf das Bugfahrwerk erzeugt wird. Die vertikale Hauptfahr-

werkslast kann aus Fall 1 {ibernommen werden, jedoch wirken zusitzlich Bremskrifte, die 80

Prozent von der vertikalen Reaktionskraft der Hauptfahrwerksrader betragen.

Nach der Gleichung (5.5) aus der CS 25.493 (siche Anhang B 2.9) kann die vertikale Bug-
fahrwerkskraft berechnet werden.

F

WMT

V.Bfw — Hfw
IBfw + Iwa ( lB

fdyn lu lew H

fw +Zwa + ILlHj

(5.5)
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Um diese Formel anwenden zu kénnen, muss vorher das A380 Hauptfahrwerk wie in Bild 5.6
vereinfacht werden. Die GroBe /sy wurde mithilfe einer Momentengleichgewichtsbedingung
um das Bugfahrwerk in der Gleichung (5.7) und nach dem Bild 5.5 berechnet.

D Moy, =0=F, 1, 28,6m+ Fy o, 31,9m — Fpl, (5.6)
- Fy 1 28,6m+ F, 1, 31,9m 5.7)
FV,Ffw + FV,wa

oopoO0O0BOOOO D coo0OoO0OQCOCOOCOOODOOCODOOOOGA D coao
1

O | —
[:] poobODOOODAOO D ooocooooDODDODDO

O
N
) 28,6 m v Furew
<& IR »
B 31,9m R
Bild 5.5 Berechnung der resultierenden Hebellange

Die resultierende Hebellange ist 30,58 m. Der geforderte Hauptfahrwerksabstand zum
Schwerpunkt kann nun durch Subtraktion der resultierenden Hebelldnge und dem Abstand
des Bugfahrwerks aus Tabelle 5.3 bestimmt werden. Der Hauptfahrwerksabstand betrigt
1,75m.

C.G.
WMT bei 41% MAC

é A
H

M \ 4

” "y >
* * *

lew Zwa

Bild 5.6 Vereinfachte Darstellung des Fahrwerk
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Tabelle 5.3 GroRen fur die vertikale Bugfahrwerkslast beim Bremsen (Binnebesel 2007)

Gegebene Grofien Formelzei- Wert
chen
horizontale Abstande von Bug-,und Isfw 28,83 m
Hauptfahrwerk zu dem Schwerpunkt . 1,75 m
Hohe zwischen Boden und C.G. H 5,18 m
Widerstandskoeffizient (CS 25.493) U 0,8
dynamischer Faktor (CS 25.493) Jdyn 2
Max. Flugzeugrollgewicht Wur 5600 kN

Nach Einsetzen der gegebenen Groflen in die Gleichung (5.5) wird die Vertikalkraft des Bug-
fahrwerks zu 1580kN.

Lastfall 3 beschreibt das Bremsen bei der Riickwirtsfahrt. Folglich wirken die horizontalen
Kréifte nach vorn bei dem Fahrwerk, das Bremsen besitzt. (CS 25.507)

Bei der Kurvenfahrt in Lastfall 4 wird eine seitliche Kraft von 0,5 (CS 25.495) mal der verti-
kalen Reaktionskraft pro Fahrwerksbein angenommen, es wirken aber keine Bremskréfte. Fiir
die vertikale Kraft des Fliigelfahrwerkes gilt:

(Fo e =0.2W,gr (w&i] 5.9

tF fw

und fiir das Rumpffahrwerk entsprechend:

(Fyj vy = 0.3y (0,94 + i] (5.9)

tRfW

wobei der Wert 0,94 (Bild 5.4) die Lastverteilung auf das Hauptfahrwerk beschreibt.

In dem Bild 5.7 wird eine Kurvenfahrt in positiver y-Richtung gezeigt, wobei die Trigheits-
krifte im Schwerpunkt des Flugzeuges in negativer y-Richtung wirken. Die Fahrwerksbeine
auf der negativen y-Seite erfahren eine um den Betrag +(H/t) erhdhte vertikale Kraft. Auf der
anderen Seite wirkt eine verminderte vertikale Kraft um —(H/t).
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(F V,iw)Ffw FV lw)Rf“ FV’OW)Rf (F V,ow)Ffw
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Bild 5.7 Reaktionskrafte bei einer Kurvenfahrt in y-Richtung

Die Spurweite des Fliigelfahrwerks betrdgt 12,5 m und fiir das Rumpffahrwerks 5,3 m. Fiir
das Bugfahrwerk wirkt auch eine Seitenkraft von 0,5-mal der Vertikalkraft im Falle, wenn die
Lenkung nicht benutzt wird.

Lastfall 5 beschreibt die zusétzlichen Bugfahrwerkslasten, die beim Lenken des Flugzeuges
und beim Bugradgieren auftreten, wenn eine Seite des Hauptfahrwerks bremst. Eine Seitenlast
von 80 Prozent mal der maximalen Vertikalreaktion wirken auf das Bugfahrwerk. Das maxi-
male Lenkdrehmoment wird erreicht, wenn die Bugfahrwerksvertikalkraft 133 Prozent vom
maximalen Wert betrigt. (CS 25.499)

Fiir Lastfall 6 wird folgende Anforderung an den Start vorgeschlagen: das maximale Abflug-
gewicht multipliziert mit einem Faktor von 1,7 auf die Fahrwerksbeine des Hauptfahrwerks
aufzuteilen (Howe 2004, Seite 241). Der Faktor ist ein zusatzlicher Sicherheitsfaktor gegen
Unebenheiten der Fahrbahn, die von der Struktur aufgenommen werden miissen.

Lastfall 7 beschreibt die horizontale Last, die beim Beschleunigen des Flugzeuges durch
GroLaS entsteht. Es wird dabei von einer Beschleunigungskraft von 620 kN ausgegangen.
Dieser Wert entspricht 50 Prozent des Triebwerkschubes. Diese Kraft wird zu 30 Prozent auf
ein Rumpffahrwerksbein und 20 Prozent auf ein Fliigelfahrwerksbein verteilt. Die entstehen-
den nach vorn wirkenden Krifte des Hauptfahrwerks sind im Vergleich mit den Kréften aus
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Lastfall 3 geringer. Es sollte demnach kein Problem darstellen, das Flugzeug mit dem Schlit-
ten zu beschleunigen. Das Bugfahrwerk nimmt keine Longitudinallast auf.

Tabelle 5.4 Bodenlastfalle und Limit Load Lasten fur A380-800 (Airbus 2010)
Nr. Lastfall Vertikalkraft Langskraft® Seitenkraft
kN kN kN
. Fy;
Rollen mit max. Flug- Fupm= 3900
1 | zeugrollmasse myr = 7 U 1050° 0 0
571 Tonnen VFfw
FV,wa: 159OC
Fvgr=1580 0,8 Fv nsw
, | Plotziiches Bremsen | " == F s .
mit y= 0,8 VFfws D2
Fy rey wie Fall 1 Fprew =1270
Fv stw, -0,55 Fv ufw
3 Bremsen bei Rlick- FV’Bf F _ s 85’Ht 0
wartsfahrt V,Ffws . D,Ffw — 220U
F\/,wa wie Fall 1 FD,RfW =-870
F\/,wa‘*' H/t 055 (FV,iW)i
(FV,iW)BﬁN wie Fall 1 (FSjiW)Bfw =200
4 | Kurvenfahrt 0
(Fv,iw)rrw = 1520 (F's,iw)rsw =760
(FV,iw)wa =3220 (FS,iw)wa =1610
Zuséatzliche Bugfahr- 1,33 Fyppw 0,8 Fv pfw
5 | werkslasten durch Fypw=1520 0 Fs =420
Gieren
197 FV,wa
Fy gay wie Fall 1
6 | Startanforderung vBfw W1E Ta 0 0
FV,Ffw: 1800
FV,RfW: 2700
FV Bfws
Beschleunigen beim ’ _
’ Startfall durch GroLaS Fyerv, . Fopre =-124 0
F\/?wa wie Fall 1 FD,wa =-186

Eine positive Langskraft wirkt in positiver x-Richtung der Flugzeugachse.

bei 37,8 % MAC
bei 41 % MAC

Fir die Auslegung der Bug-, Fliigel- und Rumpfschnittstelle werden die entsprechenden
Werte aus Tabelle 5.4 verwendet, die am hochsten sind.

5.2 Problemkern und seine Abstraktion

Neben der Prézisierung der Restriktionen in der Anforderungsliste ist es wichtig, das Problem
in seinem Kern zu erkennen. Die dazu notwendige Problemanalyse und Abstraktion hilft das
Wesentliche vom Unwesentlichen zu trennen. Die zu entwickelnde Schnittstelle wird 16-
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sungsneutral mittels einer Black-Box dargestellt. Theumert 2007 definiert den Aufbau der
Black Box:

Als Emission werden alle vom System ausgehenden denkbaren negativen Einfliisse auf die Umwelt
verstanden, die bei einer konstruktiven Gestaltung beriicksichtigt werden miissen. Als Immission
werden alle denkbaren Umwelteinfliisse gekennzeichnet und aufgefiihrt, die auf das System ein-
wirken kénnen. Unter dem Input werden alle Faktoren verstanden, die von auflen in das System
gelangen. Sie werden unterteilt in die Obergruppen Stoff, Energie und Information. Ebenso ver-
steht sich der Output als Systemgrenze.

/\

Emission:

e Unfallgefahr

e Schmiermittelriickstdnde
e Lirm

e Verschleif3

Input:
* Anbindungspunkte fahrwerklosen Verkehrsflug- Output:
des konventionellen zeugen sollen auf das boden- I6sbare  Verbindung
Fahrwerks gebundenen Fahrwerksystem | zwischen  Flugzeug
e max. Belastungen pro landen und starten und Bodenfahrwerk
Fahrwerksbein
Immission:
e Bauvorschrift fiir Luft-
fahrzeuge

e Operationelle Anforde-
rungen

e Boen und Seitenwind

e Temperaturschwankun-
gen

e Staub

e Schmutz

e Nasse

e Frost und Eis

Bild 5.8 Black-Box-Darstellung
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5.3 Funktionsanalyse der Schnittstelle

Die Durchfiihrung der Funktionsanalyse dient zum Ermitteln der Einzelfunktionen, die von
der Schnittstelle erfiillt werden miissen. Diese Abstrahierung ist die Basis der spateren Ideen-
findung und gliedert das komplexe Problem in {iberschaubare Einzelprobleme, die in einer
spateren Phase wieder zum komplexen System zusammengefiihrt werden.

Fiir Flugzeuge ohne Fahrwerkssystem ist die regulére Landung nur auf Flughédfen mit einem
bodengebundenen Fahrwerkssystem moglich. Dabei fliegt der Pilot wie auch bei Flugzeugen
mit konventionellem Fahrwerk an. Das Bodenfahrwerk synchronisiert sich mit der Geschwin-
digkeit des Flugzeugs. Beim Airbus A380 betrdgt die Landegeschwindigkeit ungefahr 72 m/s
(260 km/h). Die Geschwindigkeit entspricht der 1,2-fachen Stallgeschwindigkeit vg (siche CS
25.479). Bei der Landung muss eine sichere Verbindung zwischen Flugzeug und Bodenfahr-
werk iiber die Schnittstelle trotz den hohen Geschwindigkeiten und eventuelle Storgréfen,
wie zum Beispiel Seitenwind oder Boen, moglich sein. Die Schnittstelle am Flugzeug und
Bodenfahrwerk miissen zueinander zentriert werden. Nach der erfolgreichen Verbindung der
Schnittstelle vom Hauptfahrwerk rotiert das Flugzeug bei einer tail-down Landebedingung.
Diese Rotation um die Querachse wird Nickbewegung genannt. Fiir den Fall der Landung mit
Seitenwind wird das Flugzeug in den Wind gedreht und es kann passieren, dass das Flugzeug
mit einem Rollwinkel aufsetzt. Das rechte und linke Hauptfahrwerk setzen in diesem Fall
nacheinander auf. Die wichtigste Einzelfunktion ist die Ubertragung der vertikalen und hori-
zontalen Krifte, die in Abschnitt und 5.1.3 erldutert wurden.

Die Einzelfunktionen der mechanischen Schnittstelle werden wie folgt in den drei Punkten
zusammengefasst:

1. Zentrieren der mechanischen Schnittstelle
2. Nick- und Rollbewegung bei Start und Landung
3. Ubertragung der vertikalen und horizontalen Krifte.

Aus Sicherheitsgriinden muss durch Flugsimulation liberpriift werden, ob die Schnittstelle
vertikal arretiert werden muss. Bei dem LandestoB tritt nach dem Impulserhaltungssatz ein
Riicksto3 auf, der ein eventuelles Losen der Verbindung hervorrufen konnte. Aus diesem
Grund werden vollstindigkeitshalber in Abschnitt 5.4.4 mogliche Losungen vorgestellt. Diese
werden aber nicht in der Auslegung der Schnittstelle beriicksichtigt.

Die vertikale Fixierung wird auBBer Acht gelassen, weil nach bisherigem Kenntnisstand und
Gespriachen mit dem Luftfahrt Bundesamt davon ausgegangen werden kann, dass der Lande-
sto} und StoBe von unebenen Fahrbahnen vollstindig von den StoBdampfern und Reifen
absorbiert werden. Die Verbindung bleibt durch das Eigengewicht des Flugzeugs bestehen.
Desweiteren konnte die Arretierung katastrophale Auswirkungen haben, wenn das Flugzeug
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mit nur einem Hauptfahrwerk mit der Schnittstelle verbunden ist und wieder durchstarten
muss.

5.4 Losungsprinzipien zu den Einzelfunktionen

Fiir die ermittelten Einzelfunktionen wurden mittels geeigneter Ideenfindungsmethoden Rea-
lisierungsmoglichkeiten gesucht. Eine intuitive Methode ist das Brainstorming, bei der in
einer Gruppe nach Ideen gesucht wird. Die neuen Ideen entstehen durch gegenseitiges Anre-
gen. Fir eine erfolgreiche Konferenztechnik muss das Problem vorher stets bekannt sowie
klar definiert sein. Die Gruppenteilnehmer duflern spontan ihre Idee zum Thema. Dabei ist es
wichtig, dass zunéchst keine Bewertung stattfindet.

Eine wertvolle Hilfe sind auch Losungskataloge, wie zum Beispiel aus der Bionik. Sie enthal-
ten eine umfassende Sammlung von Losungen fiir eine bestimmte Funktion.

Die Analyse von bereits vorhandenen dhnlichen Produkten ist Ausgangspunkt fiir die Lo-
sungssuche, zum Beispiel ein Fangtrichter zur Luftbetankung (siehe Bild 5.9).

- RN

Bild 5.9 Fangtrichter zur Luftbetankung (Defense 2010)

5.4.1 Zentrieren

Die im Allgemeinen in der Bionik-Forschung bearbeiteten Probleme bestehen zu einem gro-
Ben Teil darin, in der Natur realisierte charakteristische Eigenschaften einzelner Systeme
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analog auf die Technik zu {ibertragen. Denn die Natur hat in ihren biologischen Systemen
Losungsprinzipien entwickelt, die inzwischen altbewihrt sind. Darunter zéhlen zum Beispiel
die Kupplungen und Andockmechanismen bei der Zuckmiicken-Begattung. Sie beginnt teils
im Flug und wird am Boden beendet, teils findet sie vollstindig im Flug statt. Der Vorgang
geschieht vollautomatisch, ganz analog wie das beim Lufttanken oder wie es fiir die Spitze
einer Apollo-Kommandokapsel zu fordern war. Diese musste sicher in die Fangeinrichtung
der Mondlandeféhre eingefiihrt werden (vergleiche Bild 5.10). Beim Dockvorgang war das
Problem, den Fangkegel und —trichter so behutsam und zielgenau zusammenzufiihren, ohne
dass die Raumfahrzeuge wieder auseinandertreiben.

Fangkegel

Fangtrichter

Bild 5.10 Apollo Andockmechanismus (nach Nachtigall 2005)

Die Trichter- und Kegelform eignet sich auch fiir die Schnittstelle zum Zentrieren. Es gibt die
Moglichkeit den Fangtrichter am Flugzeug oder am Bodenfahrwerk zu installieren. Um mog-
lichst viel Masse und Systeme am Flugzeug zu sparen, ist es ratsam den Trichter am Flugzeug
unterzubringen. Dieser braucht nicht, anders beim Kegel am Flugzeug, ein- und ausfahrbar
gestaltet werden.

5.4.2 Nick- und Rollbewegung bei Start und Landung

Gelenke ermdglichen Rotationsbewegungen. Sie werden in ihrer Beweglichkeit in drei Rota-
tionsfreiheitsgrade unterschieden. Das einfachste technische Gelenk ist das Scharniergelenk.
Es kann nur um eine Achse rotieren. Damit der obere Teil des Gelenks eine bestimmte Vor-
spannung erhélt, wird es mit zwei Federn oder Aktuatoren stabilisiert (siche Bild 5.11).
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5

Bild 5.11 Gelenk mit Druckfedern

Das Kreuzgelenk oder Kardangelenk ist ein zweiachsiges Gelenk. Dieses Gelenk und auch
andere Einzellosungen sind als Bild in der Tabelle 5.5 dargestellt. Ein zentrales Bauteil dabei
enthilt zwei rechtwinklig gekreuzte Wellenstummel-Paare, iiber die es mit je einer der beiden
Wellen gelenkig verbunden ist. Die Wellen haben je ein gabelformiges Ende, deren Querboh-
rungen je ein Wellenstummel-Paar umfasst. Auch hier gilt, dass der obere Teil des Gelenks
gefiihrt sein muss.

Das Ellipsoidgelenk hat zwei Rotationsfreiheitsgrade. Es wird auch Eigelenk genannt, weil es
einer abgeflachten Kugel dhnelt. Das Handgelenk ist ein Ellipsoidgelenk. Dieses Gelenk zu
fertigen wire eine sehr aufwendige und kostenintensive Herstellung durch Freiformfrasen. Es
wird aus diesen Griinden nicht gewéhlt.

Das Kugelgelenk ist ein dreiachsiges Gelenk, das verhiltnismiBig einfach aufgebaut ist. Das
bekannteste Kugelgelenk der Technik ist wohl das fotografische Kugelgelenk, mit dem man
eine Kamera in jede Raumrichtung einjustieren kann.

Bei der Bewegung der Gelenke treten Reibungskrifte und damit Materialabnutzungen auf.
Wie es in der Natur Gelenkschmiere gibt, miissen die technischen Gelenke auch geschmiert
werden. Das konnte durch Fremdschmierung erfolgen. Es miisste zum Beispiel Fett oder
Graphit in die Gelenke eingebracht werden.

5.4.3 Ubertragung der vertikalen und horizontalen Krifte

Die vertikale Kraft kann am einfachsten iiber eine ebene Fliche aufgenommen werden. Es
wirken aber noch horizontale Krifte wie Seiten- und Bremskréfte. Diese Krifte lassen sich
durch eine formschliissige oder reibschliissige Verbindung aufnehmen. Es werden im Folgen-
den vier unterschiedliche Formen vorgestellt.
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Eine Kugel in einer Kugelkalotte libertragt die Kréfte radial zu seiner Oberfldche. Dieses
Prinzip wird bei Anhdngerkupplungen im PKW- und Traktorenbereich angewandt.

-

i
1
A

%

Bild 5.12 Prinzipskizze der Kugelkopfkupplung (DLG 2003)

Ein Kegel in einer Trichterform iibertrigt je nach Kegelneigungswinkel besonders gut vertika-
le oder horizontale Krifte.

Eine Achse wird von einer Gabel aufgenommen (siehe Bild 5.13). Die vertikalen Kréfte und

die Krifte in x-Richtung werden wie bei einem Bolzen auf die Achse verteilt. Die seitliche
Kontaktflaiche nimmt die horizontale Kraft in y-Richtung auf.

Achse an Seiten-
wand befestigt

Gabel

Bild 5.13 Gabel auf einer Achse

Eine Kugelform mit einem Zylinderzwischenstiick iibertrigt die Krafte dhnlich wie bei der
Kugel, jedoch kann nur noch in eine Rotationsachse gedreht werden wie es bei dem Schar-
niergelenk der Fall ist.
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5.4.4 Vertikale Arretierung

Eine Kegelverbindung ist eine reibschliissige Welle-Naben-Verbindungen (siche Bild 5.14).
Die Aufschubkraft wiirde bei Anwendung auf GroLaS durch die Vertikalkraft {ibernommen
werden. Die Verbindung wiirde vertikal durch die Haftkraftkomponente aus Normalkraft,
dem Reibungsbeiwert und dem Cosinus des Kegel-Neigungswinkels arretiert sein. Diese
Variante ist nicht geeignet, weil ein Mechanismus geschaffen werden miisste, der die Verbin-
dung wieder trennt. Desweiteren ist die vertikale Kraft nicht immer gleich, sondern héngt vom

Landegewicht ab.
- f L
DmF
ar? I
Dy
[ __’___ﬁ
Bild 5.14 Kraftschlissige Kegelverbindung (nach Wittel 2009)

Ein abschaltbarer Elektromagnet fiir das Festhalten ist nach einem Gespriach mit der Firma
Magnet-Schultz grundsétzlich machbar, aber sehr aufwendig in Berechnung und in Zertifizie-
rung. Es muss darauf geachtet werden, dass ein Flichenkontakt zwischen der flugzeug- und
bodenfahrzeugseitigen Schnittstelle vorhanden ist. Ein Luftspalt bedeutet einen geringeren
Wirkungsgrad des Haftmagneten. Um eine genauere Aussage iiber die Einsetzbarkeit zu
machen, muss der Hersteller fiir die Auslegung des Magneten wissen, welche Haltekraft von
Noten ist. Es muss auch herausgefunden werden, inwieweit der Magnet die Avionik beein-
flusst. Aber aus Zeitgriinden konnte diese Losung im Rahmen der vorliegenden Arbeit nicht

weiter verfolgt werden.

iii

Bild 5.15 U-Elektromagnet (Kallenbach 2008)

Die mechanische Verriegelung ist sehr aufwendig auszulegen. Ein Beispiel dafiir ist die Sat-
telkupplungsverriegelung (siehe Bild 5.16).
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Bild 5.16 Sattelkupplungsmechanismus (Jost 2009)

Bei dem Druckknopfprinzip greift ein Noppen mit einem ringférmigen Hohlraum in eine
Schiissel. Damit der Kopf einschnappt und sich der Knopf nur bei erheblicher Zugkraft 6ffnet,
ist ein seitlich federndes Element eingebaut (Bild 5.17). Das Einrasten des Kopfes konnte
auch aktiv mit einem Pneumatik-/ Hydraulikaktuator erfolgen.

Bild 5.17 Druckknopf (Lehrerfreund 2008)

Abschlieflend bleibt fiir die Arretierungen zu sagen, dass die Schnittstelle durch diese kom-
plexer und wartungsaufwendiger wird. Wie in Abschnitt 5.1 unter Anforderungen beschrieben
soll die Zuverldssigkeitskette gering gehalten werden. Fiir die Auslegung einer flugzeugseiti-
gen Schnittstelle wurde sie daher vernachléssigt.

5.5 Kombination der Einzellosungen

Mit Hilfe einer Ubersichtsmatrix, einem morphologischen Kasten, kénnen die besten Lo-
sungsvarianten fiir eine Gesamtlosung ermittelt werden, siehe Tabelle 5.5. Dazu wird aus
jeder Zeile der Matrix ein Losungsprinzip zur Erfiillung einer Teilfunktion ausgewéhlt und
miteinander verbunden. Der entstehende Linienzug ergibt eine Losungskombination aller
verschiedenen Teilfunktionen zur Erfiillung der geforderten Gesamtfunktion.
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Doch bevor die Einzelfunktionen kombiniert werden, werden die Einzelfunktionen unterei-
nander verglichen, um eine Rangordnung zu erhalten. So kann sichergestellt werden, dass nur
die besten gefundenen Einzellésungen miteinander kombiniert werden. Diese Bewertung
wurde von dem mb+Partner Team durchgefiihrt. Das statistische Ergebnis kann im Anhang C

nachgelesen werden. Aulerdem zeigt die Tabelle 5.6 die Vor- und Nachteile der jeweiligen
Einzelfunktionen.

Tabelle 5.5 Morphologischer Kasten

Varianten
Variante A Variante B Variante C Variante D
Einze Z\
funktion ] ('? /* L]
01 durch einen Fang- ’,' durch Einfiihren ~
Zentrieren trichter am Flug- ! eines Kegels am
zeug, der den Kegel ;' Flugzeug in den
am Bodenfahrwerk l.‘ Fangtrichter am
aufnimmt ' /Bodenfahrwerk
. [
&
\
\
( \\
©00 || @
02 mit einem Kugelge- ': mit einers Kreuzge- | mit einem federge- | mit einem Ellipsoid
Nicken lenk \ lenk AN lagerten Gelenk Gelenk
und Rollen !
// I|| L
o Z‘ (D ﬂ (
I | X
| |
| |
| |
! |
| |
03 Kugelform in einer || | Kegel in einer i Kugelform mit Achse in einer
Ubertra- Kugelkalotte i Trichterform : Zwischenstiick in Gabel
gung der ' v | einer Kalotte V/2 V/2
. [ |
vertikalen % ! v
und hori- NOF * h
zontalen S 5
Krafte s :

Bei der ersten Einzelfunktion ist die Anforderung moglichst viel Masse einzusparen der
Grund, warum die Einzellosung A ausgewdhlt wird. Desweiteren braucht diese nicht mit
Hydraulik versorgt, da diese nicht ausfahrbar sein muss. Durch die passive Auslegung fallen

weniger Elemente in die Zuverldssigkeitsbetrachtung, so dass diese Variante zuverldssiger
wird.
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Vor- und Nachteile der Einzelfunktionen

Einzel-
funktion

Losungsmoglichkeiten pro Einzelfunktion

01
Zentrieren

durch einen Fang-
trichter am Flug-
zeug, der den Kegel
am Bodenfahrwerk
aufnimmt

Vorteil: passives
System. Einfache
Montage. Leicht.

Nachteil: Kontakt-
punkt liegt nahe an
Flugzeughaut.
Durchmesser des
Trichters ist durch
Einbau begrenzt.

durch Einfiihren
eines Kegels am
Flugzeug in den
Fangtrichter am
Bodenfahrwerk

Vorteil: geringeres
Unfallpotential fur
flugzeugseitige
Strukturschaden.
Trichtergrofe ist am
Boden weniger
begrenzt. Teile der
vorhandenen Fahr-
werksstruktur
kénnten verwendet
werden.

Nachteil: Mehrere
Bauteile, die ein-
und ausfahren
missen. Schwerer.
Wartungsaufwendi-
ger. Langere Zuver-
lassigkeitskette

02
Nicken
und rollen

mit einem Kugelge-
lenk
Vorteil: Drei Rotati-
onsmoglichkeiten.
wenig Bauteile.

Nachteil: Reibung
zwischen den
Kontaktflachen.

mit einem Kreuzge-
lenk

Vorteil: Zwei Rota-
tionsachsen.

Nachteil: Aufwen-
dige Montage.
Mehrere Teile.

mit einem federge-
lagerten Gelenk

Vorteil: Kosten-
gunstig.

Nachteil: Nur eine
Rotationsachse.

mit einem Ellipsoid
Gelenk

Vorteil: Zwei R.-
achsen.

Nachteil: Aufwen-
dig in der Herstel-
lung.

03
Ubertra-
gung der
vertikalen
und hori-
zontalen
Krafte

Kugelform in einer
Kugelkalotte

Vorteil: Stabilste
Form. Krafte wer-
den tangential zur
Oberflache verteilt-
gute Krafteinleitung.
Nicken und Rollen
moglich.

Nachteil: Reibung
zwischen Kalotte
und Kugel, Schmie-
rung notwendig.

Kegel in einer
Trichterform

Vorteil: Einfachere
Herstellung.

Nachteil: Keine
Nick- und Rollbe-
wegung mdglich.

Kugelform mit
Zwischenstiick in
einer Kalotte

Vorteil: Grolkere
Flache — geringere
Flachenpressung.

Nachteil: Nur eine
Rotationsmdglich-
keit. Verbindung nur
mdglich, wenn
beide Paare gleiche
Ausrichtung haben.

Achse in einer
Gabel

Vorteil: Einfachste
Herstellung. Leicht.

Nachteil: Seiten-
krafte werden
schlecht aufge-
nommen. Kann
verkanten.
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Die entwickelten Konzeptvarianten C und D aus Tabelle 5.5 werden nicht weiter verfolgt,
weil dort das Problem des Verkantens beim Losen und Verbinden als Ausschlusskriterium
zahlt.

Die Konzeptvarianten A und B werden weiterverfolgt und in Form einer maf3stdblichen Kon-
struktion erarbeitet.

5.6 Bewertung der Varianten

Die Variante A ist die Kugel-Trichterlosung (siehe Bild 5.18), bei der die Kugel iiber eine
Verbindung zum Bodenfahrwerk verbunden ist. Die Variante B ist die Kegel-Kreuzgelenk-
Losung. Der Kegel besitzt zusitzlich ein Kreuzgelenk, um das Nicken und Rollen wie bei
Variante A zu ermdglichen.

Bild 5.18 Variante A (links) und Variante B (rechts)

Die im morphologischen Kasten festgelegten ersten beiden Konzeptvarianten werden mit
Hilfe der Punktbewertungsmethode mit Gewichtung der Bewertungskriterien nach Zange-
meister beurteilt (vergleiche Tabelle 5.7).

Nur mit den richtigen Kriterien wird die bessere Losung gefunden. Aus den in der Anforde-
rungsliste aufgefiihrten Eigenschaften wurden die wesentlichen ausgewéhlt und damit die
Beurteilungskriterien fiir die Konzeptvarianten festgelegt. Die Kriterien lassen sich wie in
Bild 5.19 untergliedern und die Gewichtungsfaktoren nach eigenen Uberlegungen bestimmen.
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Das Kriterium Kosten enthélt die Herstellungs- und Wartungskosten der Schnittstelle. Die
Gewichtsersparnis wurde nicht als Merkmal mit aufgefiihrt, weil die beiden Varianten sich
sehr stark dhneln und etwa das gleiche Massenersparnispotential besitzen.

100%]| 100%

geringe Funktionse
Komplexitat fullung
-~ Stufe 11

Knotengew.:

Gewichtsfak-

;”f':éiizs‘t‘g Nicken Kréfte

u .
héhere Stufe und Rollen ubertragen -~ Stufe III
40% | 20%
Stufengew.: Gewichtsfaktor
Gewichtsfak- g=50% - 30% = 15%
tor in Bezug
auf Stufe 1
Bild 5.19 Feststellung der Gewichte von Bewertungskriterien

Der Nutzwert betrdgt 100 Prozent und stellt die Stufe I dar. Die einzelnen Stufengewichte II
und III miissen in der Summe wieder 100 Prozent ergeben. Der Gewichtsfaktor der Stufe III
errechnet sich aus der Multiplikation von dem Stufengewicht der Stufe II und das Knotenge-
wicht von Stufe III.

Die Varianten werden nach der Wertskala nach VDI 2225 in Tabelle 5.7 bewertet und mit
dem Gewichtungsfaktor g multipliziert, wobei dieser keine Prozentzahl, sondern eine Dezi-
malzahl ist.
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Tabelle 5.7 Nutzwertanalyse fur Konzeptvariante A und B (nach Zangemeister 1970)

Wertskala nach VDI 2225 mit Punktvergabe P von 0 bis 4:

0 = unbefriedigend, 1 = gerade noch tragbar, 2 = ausreichend, 3 = gut, 4 = sehr gut

Varianten A B
Nr. | Bewertungskriterien g P P-g P P-g
i =1 | Sicherheit 0,3 3 0,9 2 0,6
2 vertikale und horizontale Krafte Gbertragen 0,2 4 0,8 3 0,6
3 Zentrieren 0,15 3 0,45 4 0,6
4 Nicken und Rollen 0,15 3 0,45 3 0,45
5 geringe Komplexitat 0,1 4 04 3 0,3
6 Kosten 0,1 3 0,3 2 0,2
Punktsumme P, = Z‘Rj 20 17
Wertigkeit w, = —7 0,83 0,7
npmax
33 2,75

Nutzwert Nj = lenl]
i=

Die Wertigkeit einer Losung ldsst einschétzen, ob eine Losung giinstig ist. Richtzahlen fiir
den Wertigkeitsgrad sind nach Gerhard 1998: w > 0,8 ist sehr gut; 0,6 < w < 0,8 ist gut bis

brauchbar und w < 0,6 ist nicht befriedigend.

Die Variante B ist eine gute Losung, schneidet aber in den Bereichen Komplexitit und Si-

cherheit schlechter ab als die Kugel-Trichterlosung. Sie hat eine Wertigkeit w = 0,83

(Nutzwert N = 3,3) und ist im Vergleich der gefundenen Losungen die Beste. Sie wird somit

weiter verfolgt.

Ein Beispiel fiir die vertikale Arretierung ist in Bild 5.20 dargestellt.

Bild 5.20 Vertikale Arretierung durch Druckknopfprinzip
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Die Kugellosung wird auch in der Raumfahrt angewendet (siche Bild 5.21). Es gibt iiber-
schneidende Anforderungen, wie zum Beispiel Kréfte iibertragen. Aber die Funktion Zentrie-
ren im ganzen Umfang wie bei der Schnittstelle fehlt, weil das Shuttle nicht auf das Trager-
flugzeug landet. Es wird auf die modifizierte Boeing 747 montiert, um es zum Kennedy Space
Center zuriick zu transportieren.

Bild 5.21 Befestigungspunkt bei dem Shuttle Carrier Aircraft (NASA 2010 und Wikipedia 2010)


http://de.wikipedia.org/wiki/Kennedy_Space_Center�
http://de.wikipedia.org/wiki/Kennedy_Space_Center�
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6 Konstruktionsentwurf

In diesem Kapitel wird die Konstruktion der flugzeugseitigen Schnittstellen beschrieben. Die
Kugellosung wird im Sinne des Leichtbaus konstruiert und ausgelegt.

6.1 Umgebungsgeometrie

Digital Mock-up (DMU) basiert auf den erstellten CAD-Daten und stellt ein komplettes Produkt
als verbindliches, dreidimensionales, digitales Modell fiir alle am Entwicklungsprozess beteiligten
Fachbereiche zentral zur Verfiigung (Schumacher 2005).

Es ermdglicht eine Vielzahl von Untersuchungen in einer frithen Phase des Entwicklungspro-
zesses, wie zum Beispiel Kollisionen zweier Bauteile oder das Nichteinhalten von Mindestab-
stainden. Da der Airbus Konzern keine CAD Daten bereitstellte, aber fiir die Integration der
Schnittstelle ein Modell unumgénglich ist, wurde ein unvollstindiges maf3stabgerechtes Mo-
dell mithilfe von freizugédnglichen Daten erstellt.

Das Modell wurde bis Spant 81 mit dem Ober- und Hauptdeck, den vorderen und hinteren
Cargobereichen, den Fenstern und den Tiiren dargestellt. Auf den Aufbau des Hecks und des
vollstdndigen Fliigels wurde verzichtet, weil der Fokus auf die Darstellung der Anbindungs-
punkte in den Fahrwerksschéchten liegt.

Bild 6.1 DMU vom Airbus A380-800
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Das Fliigelfahrwerk besitzt drei Anschlusspunkte, an denen die Schnittstelle befestigt werden
kann (siehe Bild 6.2). Der Anbindungspunkt der Seitenstrebe ist symbolisch nicht rund, son-
dern rechteckig in dem Modell dargestellt, weil dieser nicht mehr durch das Ausfahren des
Fahrwerks drehbar gelagert sein muss.

Bild 6.2 Ansicht auf den Fligelfahrwerksschacht des A380

Die genaue Einbautiefe T und die Bolzendurchmesser sind nicht bekannt und wurden deshalb
abgeschitzt. Der Hauptbolzen soll den Durchmesser 200 mm und der Nebenbolzen 150 mm
haben. Der Seitenstrebenbolzen wird in Abschnitt 7.2.6 dimensioniert.

Das Rumpffahrwerk hat zwei Anschlusspunkte fiir die Hauptachse und nochmals zwei fiir die
Nebenachse (siehe Bild 6.3). Damit das Rumpffahrwerk eingezogen werden kann, besitzt es
noch zwei Aktuatoren, die auch an der Flugzeugstruktur befestigt sind.
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Bild 6.3 Anschlusspunkte fir das Rumpffahrwerk

Das Bugfahrwerk hat zwei Anschlusspunkte. Die Hauptachse ist die Einfahrachse, die auf
jeder Seite eine Lagerbuchse besitzt. Die Drag-Strut Achse hat zwei Lagerbolzen auf jeder
Seite.

Bild 6.4 Anschlusspunkte fiir das Bugfahrwerk
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6.2 Konstruktive Umsetzung der Schnittstellen

Die Baugruppen und Bauteile wurden mit der 3D-Konstruktionssoftware SolidWorks 2009
erstellt. Dieses CAD Programm ist sehr vielféltig und komplex, aber es ist eines der am ein-
fachsten zu bedienenden 3D-Werkzeuge auf dem Markt. CATIA V5 R19 ist noch umfangrei-
cher, aber auch etwas schwieriger zu erlernen. Vorteile bietet es gegeniiber SolidWorks in der
Flachenmodellierung und den Applikationen wie Finite Elemente Methode Berechnung und
Kinematiksimulation.

Wie bei jeder technischen Aufgabenstellung geht es auch bei Leichtbauaufgaben in der
Hauptsache um eine vorgegebene Funktionserfiillung. Stirkste Nebenbedingung ist hier
jedoch das Gewichtsminimum, welche durch weitere Bedingungen (Klein 2007) wie

e Sicherheit/ Zuverldssigkeit
o Herstellbarkeit

e Montierbarkeit

¢ Instandsetzbarkeit

e Umwelt

e Recycling

eingeschriankt wird. Fiir die Schnittstelle wird als Leichtbauweise die Integralbauweise ge-
wihlt. Es wird eine absolute Minimierung der strukturbildenden Einzelteile angestrebt. Dies
wird durch das Konzept der Einstiickigkeit erreicht. Ein weiterer Vorteil ist der geringe Mon-
tageaufwand. Die Fliigelfahrwerk Schnittstelle ist ein Bauteil, das auch wie bei dem konven-
tionellen Fahrwerk mit Bolzenverbindungen an der Struktur befestigt wird.

Dem gegeniiber sind als Nachteile der stets gleichartige Materialeinsatz, die oft hdhere Werk-
stoff- und Werkzeugkosten zur Folge haben, zu nennen. Auch kann kein wirksamer Wider-
stand gegen das Rissdurchwandern geboten werden.

Die Konstruktion besitzt die nachfolgend dargestellte Baugruppenstruktur (Bild 6.5). Die
Schnittstellen werden nachfolgend entsprechend ihrem Einbauort vorgestellt und die einzel-
nen Konstuktionselemente beschrieben.
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A380 mit
Schnittstellen
]
Baugruppen < . | . | : 1 _ ) 1
A380 Schnittstelle | Schnittstelle Schnittstelle
Geometrie Flugelfahrwerk Rumpffahrwerk Bugfahrwerk
\ . .
( Rumpffahrwerks- |
Flligelfahrwerks- kupplung Bugfahrwerks-
kupplung kupplung
- Dampfungs- }
Déampfungs- element Dampfungs-
element | element
Einzelteile Bolzen |
Bolzen | Bolzen
Schubwandtrager Fachwerk-
verstrebung
Fachwerk- |
\ verstrebung |
Bild 6.5 Baugruppenstruktur der Konstruktion

6.2.1 Schnittstelle Fliigelfahrwerk

Die Baugruppe Schnittstelle Fliigelfahrwerk besteht aus drei Einzelteilen (siehe Bild 6.6) mit
entsprechenden Merkmalen:

1. Fligelfahrwerkskupplung
a. Kugelkalotte mit Trichter
b. Befestigungsarm zum Hauptbolzen
c. Befestigungsarm zum Nebenbolzen
d. Befestigungsarm zum Seitenstrebenanschlusspunkt
e. Lagerbuchsen
2. Dampfungselemente
3. Bolzen.
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Bild 6.6 Baugruppe Schnittstelle Fligelfahrwerk

Die Fliigelfahrwerkskupplung wurde in den verfiigbaren Bauraum so eingepasst, dass ein
maximaler Durchmesser von 1100 mm fiir den Trichter moglich ist. Die Strukturkomponente
Befestigungsarm erfiillt mehrere Aufgaben:

¢ Rippenfunktion
o Kraftweiterleitung zu den Lagerbuchsen.

Die Befestigungsarme wirken wie Rippen, die die Kugelkalotte mit Trichter versteifen. Die
Materialdicke der Kalotte konnte dadurch auf 20 mm reduziert werden. Die vertikalen und
horizontalen Kréfte, die auf die Kugelkalotte nach den Lastfdllen (siche Tabelle 7.8) wirken,
werden iiber die Arme in die Bolzen und in die Primérstruktur des Flugzeugs geleitet.

Es werden kurze und direkte Lastiibertragungswege zwischen Kugelkalotte und vorhandenen
Bolzen angestrebt. Die Befestigungsarme zu den Haupt- und Nebenbolzen mussten auf Grund
der bestehenden Anbindung an den Rahmen des Flugzeuges gekriimmt ausgefiihrt werden.
Wegen der Umlenkung treten Spannungskonzentrationen auf. Aber auch die Uberginge
zwischen Lagerbuchse und Befestigungsarm sind anfillig fiir Kerbspannungen. Die Berech-
nung nach der Finiten Elemente Methode in Abschnitt 7.3.3 wird dies bestétigen.

Der Befestigungsarm zum Seitenstrebenanschlusspunkt ist einer Biegebeanspruchung ausge-
setzt. Um einen mdglichst groles Flichentragheitsmoment zu realisieren, wird das Material in
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den duBleren hoch belasteten Zonen angeordnet, so dass der Steg nur eine Dicke von 4 mm
aufweist. Die Flansche oben und unten sind 8 mm stark und 110 mm breit.

Bild 6.7 Befestigungsarm verstarkt mit Flanschen oben und unten

Die Dampfungsbuchsen aus Elastomeren sollen axiale als auch radiale Bewegungen dampfen.
Es muss in der Detailauslegung tiberpriift werden, wie grofl die Ddmpfung sein muss. Auch
konnte der stindige Temperaturwechsel negative Auswirkungen haben.

Die Fliigelfahrwerkskupplung ist um die urspriingliche Rotationsachse gelagert. Dies ermog-
licht die Montage mit einem Winkel von 5 Grad zwischen horizontaler und Einbauebene
(siehe Bild 6.8). Dadurch konnen die Krifte bei Landungen mit Rollneigungswinkel besser
aufgenommen werden. Der Winkel kann durch Verdnderung der Linge und dem Winkel des
Befestigungsarmes 1d realisiert werden. Die Linge wiederum hingt von der Lage des Sei-
tenstrebenanschlusspunkts ab. Da dieser nicht genau bekannt ist, wurde das Modell nach dem
parametrisch assoziativem Konstruktionsprinzip konstruiert, das im néichsten Abschnitt er-
klart wird.
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Bild 6.8 Montage mit 5° Winkelunterschied

6.2.2 Schnittstelle Rumpffahrwerk

Die Baugruppe Schnittstelle Rumpffahrwerk besteht aus fiinf Komponenten mit entsprechen-
den Merkmalen:

1. Rumpffahrwerkskupplung
a. Kugel und Trichter
b. Versteifungsrippen
c. Lagerbuchsen
2. Fachwerkverstrebung
a. Augenlasche
b. Hauptkraftiibertragungsstab
c. Verbindungsstab
3. Schubwandtréiger
a. Drei Schubfelder
b. Verstrebung
c. Augenlasche
4. Dampfungselement
5. Bolzen.

Das Bild 6.9 zeigt den Aufbau der Baugruppe Schnittstelle Rumpffahrwerk, wobei zu beach-
ten ist, dass unterschiedliche Dimensionen innerhalb des Bildes vorhanden sind.
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Bild 6.9 Aufbau der Baugruppe Schnittstelle Rumpffahrwerk

Die Rumpffahrwerkskupplung ist symmetrisch aufgebaut und auch konstruiert. (siehe Bild
6.10). Dadurch wird der Konstruktions- und Rechenaufwand reduziert.

Bild 6.10 Erstellung der Rumpffahrwerkskupplung durch Spiegelung um zwei Ebenen

Die sechs Versteifungsrippen mit einer Dicke von 35 mm verteilen die Kraft von der Lager-
buchse gleichmifBig auf die Oberfldche von Trichter und Kugelkalotte. Der Durchmesser des
Trichters betrdgt 1440 mm. Dieser ist groBer als der Durchmesser von der Fliigelfahrwerks-
kupplung, weil zum einen Platz dafiir in dem Rumpffahrwerksschacht vorhanden ist und zum
anderen weil diese Schnittstelle sich zuerst bei einer Zweipunktlandung mit dem Bodenfahr-
werk verkuppelt. Die Wandstérke ist 33 mm.
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Bild 6.11 Komplette Baugruppe Schnittstelle Rumpffahrwerk

Der Schubwandtriager ist dhnlich einem Doppel-T-Trdger aufgebaut. Dieser besitzt zwei
Flansche oben und unten, die das Biegemoment iibertragen. Der untere Flansch ist dicker,
weil durch diesen die Hauptspannungen flieBen. Das Schubfeld zwischen den Flanschen ist
16 mm dick und wird durch die zwei Verstrebungen in drei Schubfelder geteilt. Die Verstre-
bungen versteifen zusitzlich das Schubfeld. Der versteifte Schubwandtriager und die Fach-
werkstrebe werden iiber Bolzen und Ddmpfungselement mit der Schnittstelle verbunden.

Die Fachwerkstrebe hat zwei Hauptkraftiibertragungsstreben, die die Kraft von der Augenla-
sche zum Anschlusspunkt der Flugzeugstruktur iibertragen. Diese sind mittels kleiner dimen-
sionierten Verbindungsstiben miteinander verbunden.

6.2.3 Schnittstelle Bugfahrwerk

Die Baugruppe Schnittstelle Bugfahrwerk ist eine Kombination den Schnittstellen Fliigel- und
Rumpffahrwerk. Es besitzt zwei Befestigungsarme von der Fliigelfahrwerkskupplung und
eine Fachwerkverstrebung von der Schnittstelle Rumpffahrwerk. Die Beschreibung der
Merkmale der einzelnen Komponenten konnen in dem Abschnitt 6.2.1 und 6.2.2 nachgelesen
werden. Die Baugruppe besteht aus vier Einzelteilen (siche Bild 6.12):
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1. Bugfahrwerkskupplung
2. Fachwerkverstrebung
3. Dampfungselement

4. Bolzen.

Die Rippenanzahl ist von sechs auf acht im Vergleich zur Rumpffahrwerkskupplung gestie-
gen. Allerdings haben diese eine geringe Dicke von 15 mm. Der Durchmesser des Trichters
betrdgt 1000 mm und besitzt eine Materialstirke von 15 mm.

Bild 6.12 Bestandteile und Einbau der Schnittstelle Bugfahrwerk in den A380

Die Schnittstelle ist um die Mittelebene gespiegelt. Das Ergebnis ldsst sich in dem von Pho-
toWorks gerenderten Bild 6.13 betrachten.
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Bild 6.13 Symmetrie um die Mittelebene

6.3 Parametrisch Assoziatives Konstruktionsprinzip

Die Schnittstellen wurden nach dem parametrisch-assoziativen Konstruktionsprinzip (PAKo-
Prinzip) konstruiert. PAKo bedeutet nach Vogel 2010, dass alle Arbeitsschritte, die zu einem
Bauteil fiihren, erhalten bleiben und jederzeit gedndert werden konnen. Zum Beispiel konnen
Parameter, wie zum Beispiel der Durchmesser eines Kreises, in einer Skizze gedndert werden.
Bei Verlassen der Skizze dndert sich dementsprechend auch der Durchmesser des Zylinders.

Die parametrisch assoziative Konstruktion ist primér als Hilfsmittel zu verstehen, um schnell
Konstruktionsdnderungen durchfiihren zu konnen. AuBBerdem sind algebraische Gleichungen,
welche die Parameter zueinander in Relation setzen, abgelegt. Eine Anpassung der Gestalt ist
durch die Verdnderung der Parameter leicht mdglich. Die Erstellung von parametrisch assozi-
ativen Konstruktionen dhnelt in der Arbeitsweise eher Programmierarbeit als Zeichenarbeit.

Die Baugruppe enthélt mehrere Einzelteile (siche Bild 6.5), die voneinander abhéngig sind.
Zum Beispiel ist das Dampfungselement bei der Fliigelfahrwerkskupplung von zwei Parame-
tern abhingig: von dem Durchmesser des Bolzens und von dem Durchmesser der Bohrung
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des Befestigungsarmes. Damit es bei der Anderung eines Parameters nicht zu Bauteiliiber-
schneidungen kommt, wurden die Parameter iiber Gleichungen miteinander verkniipft.

Es gibt eine Besonderheit bei SolidWorks, die bei einer Parameterverdnderung auftritt. Die
Verkniipfung von einem gesteuerten Parameter zu einem Parameter wird nicht automatisch
aktualisiert. Dieses Phinomen soll kurz am Beispiel der Verkniipfung von der Fliigelfahr-
werkskupplung und dem Seitenstrebenanschlusspunkt erklirt werden.

=

Bild 6.14 Anderung der Seitenstrebenposition

Wenn die Seitenstrebenposition wie in Bild 6.14 ndher zur AuBlenhaut verschoben wird,
richtet sich der Befestigungsarm nicht automatisch danach aus. Folgende Parameter aus der
Skizze von der Fliigelfahrwerkskupplung und der Seitenstrebe sind miteinander verkniipft:

e Linge D3 von Seitenstrebe mit Linge D8 von der Ffw Schnittstelle
e Winkel D5 von Seitenstrebe mit Winkel D6 von der Ffw Schnittstelle.

Die zwei Skizzen sind {libereinander mit ihren Parametern im Bild 6.15 dargestellt. Um eine
korrekte Ausrichtung der Schnittstelle zur Seitenstrebe zu erreichen, muss die Skizze einer der
beiden Einzelteile gedffnet werden, damit sich die gesteuerten Parameter D3 und D5 aktuali-
sieren. Gesteuerter Parameter bedeutet, dass kein Wert vom Anwender eingegeben werden
muss, sondern diese den Wert selbststindig berechnen.



Bild 6.15

>

FELDEE

Verkniipfung der Parameter werden erst beim Offnen der Skizze aktualisiert
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7  Dimensionierung

In diesem Kapitel geht es um den Nachweis fiir die Auslegung der Schnittstellen. Es werden
analytische und numerische Berechnungen durchgefiihrt.

7.1  Werkstoffe

Traditionell werden in dem Fahrwerksbereich hochfeste Stihle eingesetzt. Aber aus Ge-
wichtsgriinden und steigenden Anforderungen konnten auch andere leichtere Werkstoffe zum
Einsatz kommen. Um einen Uberblick iiber die Ausnutzbarkeit der verschiedenen Werkstoffe
zu schaffen, miissen EigenschaftsgroBen und Auswahlkriterien festgelegt werden. Im Leicht-
bau ist es iiblich die mechanischen Eigenschaftswerte eines Werkstoffes auf die Dichte zu
beziehen, um die Werkstoffe untereinander zu vergleichen. Fiir eine bessere Vergleichbarkeit
der Werkstoffe werden die Giitekennzahlen aus Tabelle 7.1 genommen. Sie werden nach
unterschiedlichen Beanspruchungsarten angegeben. Desweiteren ist eine Normierung auf
Stahl vorgenommen worden, was den Vergleich relativierbarer macht.

Tabelle 7.1 Gutekennzahlen zur Beurteilung der Leichtbaueignung normiert auf Stahl (nach Klein

2007)
. - . Al- Ti-

Eigenschaften beziiglich Giitekennzahl Stahl CFK AFK
Leg. Leg.

stat. Festigkeit — Zug, Druck R_/(gp) 1,66 25 1 9,2 14,3

Langssteifigkeit — Zug, Druck E/(gp) 0,97 0,87 1 6,68 1,8

Schubsteifigkeit — Torsion G/(gp) 0,94 0,84 1 0,37 0,14

elastische Arbeitsaufnahmevermégen (Ro2 V/E 1,47 6,68 1 3,37 29,09

Schlagzahigkeit A 0,4 0,6 1 0,08 0,08

Mit der Reilllinge wird das Verhiltnis Ry ausgedriickt. Es gibt an, bei welcher Lange ein
gp

aufgehidngter Faden unter Eigengewicht reiBit. Die spezifische Steifigkeitskenngrofen
E/(gp) und G/(gp) sind ein MaB fiir die eintretende Deformation. Die Schlagzihigkeit

beschreibt die Fihigkeit eines Werkstoffes, Stolenergie und Schlagenergie zu absorbieren,
ohne zu brechen.

Es lasst sich feststellen, dass Stahl im Vergleich zu den anderen Leichtbauwerkstoffen die
grofite Schlagzédhigkeit besitzt. Der Landesto3 ist eine StofSbelastung. Stahl ist das kosten-
glinstigste Material in der Anschaffung und Fertigung. Die Fertigungsmoglichkeiten wie
Giefen, Spanen, Umformen und Fiigen sind bei Stahl gegeben. Ein Nachteil ist die Korrosi-
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onsbestandigkeit von nicht veredelten Stihlen und die hohe Dichte. Um diese Stihle korrosi-
onsbestdndig zu machen, wird Chrom und Nickel hinzu legiert (Bargel 2005).

Aramidfaserverstarkter Kunststoff (AFK) besitzt gute Diampfungseigenschaften. Das elasti-
sche Aufnahmevermdogen ist um den Faktor 29,08 groBer als bei Stahl. Das geringe spezifi-
sche Gewicht und die relativ hohe Zugfestigkeit bei guter Bruchdehnung sind hervorzuheben.

Titan besitzt eine noch relativ niedrige Dichte, liberragende Festigkeitswerte und eine hohe
Korrosionsbestdndigkeit. Als nachteilig ist anzufiihren, dass die Titanlegierungen nur auf-
wendig umzuformen und schweil3bar sind. Diese sind wegen der hohen Festigkeit und der
sehr geringen Wirmeleitfahigkeit nur schwierig spanend zu bearbeiten. Grole Auswirkung
auf die Dauerfestigkeit hat die Oberflachenbeschaffenheit, was unterstreicht, dass Titan sehr
kerbempfindlich ist.

Als wohl wichtigster Konstruktionswerkstoff des metallischen Leichtbaus kann Aluminium
mit seinen Legierungen angefiihrt werden. Eine niedrige Dichte und an Stdhle heranreichende
Festigkeitswerte sind Merkmale vom Aluminium. Mit Aushdrten (Warmebehandlung) kann
die Festigkeit weiter gesteigert werden. Die hochsten Festigkeitswerte erreicht die Sorte
AlZnMgCu unter den Knetlegierungen.

Kohlenstofffaserverstirkte Kunststoffe haben neben AFK die niedrigste Dichte und eine 9,2-
mal bessere statische Festigkeit als bei Stahl in Phasenrichtung. Jedoch ist das CFK sehr
sprode und wird durch StoB3belastung negativ beeinflusst.

Die Tabelle 7.2 zeigt die KenngroBen der betrachteten Werkstoffe:

Tabelle 7.2 Werkstoffvergleich unter Zugbeanspuchung (Klein 2007 und Bargel 2005)

Dichte p E-Modul E Bruchfestigkeit R,
Werkstoff . 2 2
kgdm™ Nmm Nmm
Stahllegierung 7,85 210.000 700
Bainitscher G
Apiseier Ltauguss 7,5 160.000 1000
mit Kugelgraphit
Austenitisches Guss-
ISTCTITHSERES ss 7,5 130.000 bis 150.000 380
eisen
Al-Legierung 2,7 70.000 400
Ti-Legierung 4,5 110.000 1.000
CFK-UD (50%) 1,5 120.000 1.700
AFK-UD (50%) 1,32 31.000 1.250

Das Streben nach einer Verringerung von Einzelteilen in einer Struktur fiihrt oft zu Losungen,
bei denen durch Giellen die Einstiickigkeit hergestellt wird. Hauptsdchlich Einsatz finden die
Gusseisensorten mit Kugelgraphit. Bei gleichem Rauminhalt hat die Kugel gegeniiber anderen
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geometrischen Formen das giinstigste Verhéltnis von Oberflaiche zu Volumen. Daher ist der
tragende Querschnitt grol und die Spannungsverteilung im Innern des Gussstiicks vorteilhaft.
Es gibt austenitischen Sorten wie GGG-NiMn, GGG-NiCr, GGG-NiSiCr und die bainitischen
Gusseisensorten GJS-800-8, GJS-1000-5, GJS-1400-1. Das Gusseisen mit Kugelgraphit
ertrdgt neben Schwing- und Biegebeanspruchungen auch Stof3belastungen.

Nach dem Vergleich der Werkstoffe nach deren Festigkeiten wird sich fiir einen nichtrosten-
den Duplex-Stahl entschieden. Kennzeichnendes Merkmal dieser Stdhle ist ithr zweiphasiges
Gefiige, das aus etwa 50 Prozent Ferrit und 50 Prozent Austenit besteht. Diese vereinen die
Vorteile der ferritischen Stdhle, wie hohe Festigkeit und Sicherheit gegen Spannungsrisskor-
rosion, mit denen der austenitischen, wie gute Bestdndigkeit gegen abtragende Korrosion und
guten Zihigkeitseigenschaften. Die Eigenschaften vom Duplex-Stahl mit der Kurzbezeich-
nung X2CrNiMoN22-5-3 sind (Wittel 2009, TB 1-1):

o Zugfestigkeit Ry= 650 Nmm™
o Streckgrenze Ry, = 450 Nmm™
e Dehnung A =25%.

Als Herstellungsverfahren konnte Friasen, Gieen oder Schweillen angewendet werden.

Beim Gieflen wire der Vorteil gegeniiber Frisen, dass weniger Materialverlust vorhanden und
die Nutzungszeit von den teuren zerspanenden Maschinen geringer ist. Jedoch kdénnen nicht
so hohe Festigkeiten als bei zerspanten Teilen erreicht werden, was zur Folge hat, dass grof3e-
re Wanddicken vorgesehen werden miissen.

Das Verbindungsschweillen bietet den Vorteil, dass Teile wie zum Beispiel die Befestigungs-
arme und die Kalotte getrennt voneinander gefertigt werden kdnnen. So wird eine werkstoff-
sparende, wirtschaftliche Leichtbauweise ermoglicht. Dem gegeniiber steht, dass Schweillen
zu Verzug, hohen inneren Spannungen und Gefligeinderung im Nahtbereich fiihrt. Es besteht
die Gefahr des Sprodbruches und der Rissbildung an diesen Bereichen.

Frisen ist ein spanendes Fertigungsverfahren, das nahezu beliebige geformte Werkstiickfla-
chen zu erzeugen vermag. Die bisherigen Fahrwerksbeine werden durch Frisen aus Rundstab
Halbzeug hergestellt. Es ist das aufwendigste Herstellungsverfahren, bietet aber die grofiten
Festigkeiten und Genauigkeiten.

Es wird sich in dieser Arbeit fiir das Frasverfahren entschieden, weil es den hohen Anforde-
rungen nach Festigkeit und Bauteilgiite erfiillt.
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7.2  Analytische Berechnungen

Zur schnellen Strukturanalyse werden analytische Verfahren eingesetzt. Die Anwendungsbe-
reiche sind allerdings durch die Voraussetzungen fiir Bauteilgeometrien und Randbedingun-
gen eingeschriankt. Numerische Berechnungsverfahren konnen auf einen wesentlich grof3eren
Problemkreis angewendet werden. Die Finite Elemente Methode (FEM) ist hinsichtlich der
Strukturoptimierung derzeit das leistungsfahigste Verfahren zur Strukturanalyse, das in Ab-
schnitt 7.3 auch angewendet wird.

7.2.1 Ermittlung der Durchmesser fiir die Kugelkalotte

Die Kugel mit deren Zapfen am Bodenfahrwerk nimmt die entstehenden Kréfte bei Start und
Landung auf. Die zuléssige Flichenpressung darf dabei nicht {iberschritten werden. Die Kraf-
te fiir die Auslegung wurden in der Tabelle 5.4 unterstrichen. Es wird die vertikale Kraft
herangezogen. Es gilt der Betriebsfaktor zwei (Wittel 2009), weil bei der Landung mit star-
ken Stofen gerechnet wird.

Tabelle 7.3 Grolen fir die Kugeldurchmesserermittlung (Wittel 2009)

Gegebene GrolRRen Formelzei- Wert
chen

zuldssige Flachenpressun )

St gehé?rtet/ St gehpértet (Tg 9-1) Pa 25 Nmm’™

Vertikalkraft Bugfahrwerk Fypiw 1580 kN

Vertikalkraft Fligelfahrwerk Fypew 1800 kN

Vertikalkraft Rumpffahrwerk FyRrew 2700 kN

Betriebsfaktor fiir starke StoRRe (TB 3-5c) K 5

im Startfall A

Elastizitadtsmodul fur Stahl (TB 1-1) E 210 kNmm™

=gy, 7.1

=25 (7.2)

4K F,, .
d, = A, (7.3)
ﬂpzul

Die Gleichung (7.2) wird in (7.1) eingesetzt und nach dem Durchmesser umgestellt. Die
Ergebnisse fiir die gewéhlten Durchmesser der Kalotten sind:
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o dpry =410 mm
o drsw =430 mm

® driw =530 mm.

Die Durchmesser der Kugeln mit deren Zapfen am Boden haben einen 10 mm kleineren
Durchmesser, damit eine Rotationsbewegung ohne Klemmen stattfinden kann.

Die Berechnung mit den projizierten Fldchen ist eine idealisierte Annahme. Tatséchlich ist die
Kontaktzone der beiden Korper mit unterschiedlich gekriimmten Oberfldchen eine Punktbe-
riihrung. Die Abplattung im Kontaktbereich bilden sich kreisférmig aus, wenn die Radien der
Hauptkriimmungsebenen gleich sind (siehe Bild 7.1). Bei der Kugel ist das der Fall. Die
GroBe der Pressungen in den Druckflichen kann mit Hilfe der Hertzschen Gleichungen be-
stimmt werden. Die Herleitung dieser Berechnungsgleichung (7.4) wird aus Griinden der
Ubersichtlichkeit hier nicht behandelt.

K,FE
270,y

(7.4)

Pu =

Die Ersatzradien p; und py werden aus den Radien p;, p2, p; und ps mit der Gleichung (7.5)
gebildet. Der Kriimmungsradius ist negativ bei konkaver Kriimmung, das heifit, wenn der
Krimmungsmittelpunkt auBerhalb des Bauteils liegt. Mit den Ersatzradien wird wiederum der
Ersatzkontakt von einer gekriimmter Flache gegen eine ebene Fliche hergestellt, einmal in der
Hauptebene I, zum anderen in der senkrecht dazu stehenden Hauptebene I1.

Da bei einer Kugel die Radien p; und p; in den Hauptkriimmungsebenen gleich sind, wird der
Ersatzradius quadriert. Der Radius von der Kalotte ist negativ. Mit der angepassten Formel
(7.6) fiir eine Kugel mit Kalotte kann die hertzsche Pressung berechnet werden.

Pr=Pu = il (7.5)
Pt P,
K. FE

Pui= =5 (7.6)
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Bild 7.1 Kontakt zweier Kérper bei Punktberiihrung (Wittel 2009)

Die hertzsche Pressung von den Schnittstellen ergeben:

o pupsv = 19,8 Nmm™
o purfw = 19,2 Nmm™ < pru (525 Nmm™).

® puriw= 15,4 Nmm™

Damit ist der Nachweis erbracht, dass die zuldssige Flachenpressung in keiner Kalotte iiber-
schritten wird.

7.2.2 [Entstehendes Drehmoment durch Kugelreibung

Die Kugel vom Bodenfahrwerk sitzt in der Kugelkalotte, wenn das Flugzeug sich am Boden
befindet. Bei dem beschriebenen Rotationsvorgang beim Start in Kapitel 2.3.1 muss das
Hohenleitwerk ein Moment erzeugen, damit sich die Flugzeugnase anhebt. Das aufzubringen-
de Nickmoment erhdht sich durch das Kugelmoment, das in den Kugelkalotten der Rumpf-
fahrwerkskupplung durch Reibung entsteht.

Um festzustellen, ob das Leitwerk das zusétzliche Moment aufbringen kann, wird das ,,Ku-
gelmoment* mit dem Moment verglichen, das durch die ,,Spin-up* Lasten bei einer Zwei-
punktlandung entsteht. Der Pilot versucht das Bugfahrwerk langsam abzusenken, um den
Landekomfort zu erhdhen. Das Hohenleitwerk muss ebenfalls dieses Moment ausgleichen.
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Tabelle 7.4 GroRen fur die Momentenberechnung
F I-
Gegebene GrolRen o-rme Wert
zeichen
Radius Rumpffahrwerk FRw 265 mm
Vertikale Kraft Fyvriw 2700 kN
Haftreibungszahl St - St trocken (Fischer 2005) Ho 0,2
FvRriw
F:
\4
+
FN
FRfw

Bild 7.2

Fo= uFy

Mr,wa = E‘erw

M LRfw — JIN V. Riw/ Rfw

Kugel und die Normalkraft als Reaktionskraft

(7.7)

(7.8)

(7.9)

Die Normalkraft entspricht der Vertikalkraft vom Rumpffahrwerk. Das Moment pro Fahr-

werksbein kann nach der hergeleiteten Gleichung (7.9) berechnet werden. Es ergibt sich ein

Moment von 143,1 kNm. Fiir das gesamte Rumpffahrwerk zusammen betragt das Moment

286,2 kNm.
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Bild 7.3

Forrw FDRfw

Spin-up Momente um den Schwerpunkt
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Die Hohe zwischen Radachse und Schwerpunkt ist der Tabelle 5.1 und die Spin-up Krifte der
Tabelle 5.2 zu entnehmen. Mit der Formel (7.10) ldsst sich das ,,Spin-up* Moment berechnen.

MD = 2(FD,Ffw + FD,Ffw)h (7.10)

Als Ergebnis lésst sich festhalten:

M, (= 286,2kNm) < M (= 13709kNm)

Auf Grund der unterschiedlichen Anstellung des Hohenleitwerks und damit unterschiedlichen
aerodynamischen Verhiltnisse beim Start im Vergleich zur Landung kénnen die Drehmomen-
te eigentlich nicht direkt verglichen werden. Allerdings sind die Gro3enordnungen der darge-
stellten Momente so unterschiedlich, dass von einem grofl genug dimensionierten Hohenleit-
werk ausgegangen werden kann.

7.2.3 Bestimmung des Mindestkegelwinkels fiir den Trichter

Falls die Kugel nicht sofort in die Kugelkalotte, sondern am Trichter zuerst auftrifft, so be-
steht die Forderung, dass die Kugel in die Kalotte rutscht. Dafiir muss der Trichter einen
Mindestwinkel besitzen, der im Folgenden ermittelt wird.

Bild 7.4 Bestimmung des Kegelwinkel
Die Bedingung aus (7.11) muss erfiillt sein, damit die Kugel in die Kalotte rutscht.

F>F (7.11)
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Die Reibungskraft berechnet sich nach Gleichung (7.7) und kann in (7.12) eingesetzt werden,
wobei sich die Normalkraft kiirzt.

F
tany = —~ 7.12
Y= (7.12)

N

Der Kegelwinkel kann nach der Gleichung (7.13) berechnet werden, wenn die Haftreibungs-
zahl bekannt ist. Diese betrdgt bei Stahl auf Stahl trocken 0,2 (Fischer 2005). Sind die Fla-
chen geschmiert reduziert sich der Wert auf 0,1 wie aus Tabelle 7.4. Es wird aus Sicherheits-
griinden aber mit dem héheren Wert gerechnet.

y > arctan 4, (7.13)

Der Kegelwinkel muss mindestens 13 Grad betragen, damit die Kraft ' grofer als die Rei-
bungskomponente ist.

Der Neigungswinkel bei der Landung betrdgt bei Verkehrsflugzeugen ungefdhr 12 Grad
(Roskam 1989). Es wird eine Sicherheitsabstand von 21 Grad festgelegt, wodurch sich ein
Kegelwinkel von 45 Grad ergibt.

7.2.4 Uberpriifung auf Klemmen in Kalotte bei Rotation

Wenn das Flugzeug um die Schnittstelle Rumpffahrwerk bei Start oder Landung rotiert (siche
Bild 7.5), darf die Kugel des Bodenfahrwerks nicht an der Wand der Kalotte klemmen. Die
Kugelkalotten haben ein Spiel von 10 mm. Wird nur eine Seite betrachtet sind es nur 5 mm.
Es soll nun tberpriift, inwieweit sich der Abstand zwischen den Schnittstellen Fliigel- und
Rumpffahrwerk durch das Rotieren verkiirzt.
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Rotieren um die Rumpf-

| I N

s
// “| fahrwerksschnittstelle
# _
| Schnittstelle Ffw Schnittstelle Rfw
|
v £
r L Z
o I
i ——] ]
P 3280 -~
Bild 7.5 Spiel in der Fligelfahrwerkskalotte beim Rotieren

Das Problem kann mit dem Satz des Pythagoras gelost werden (siehe Bild 7.6). Mit der Glei-
chung (7.14) kann die horizontale Lange x ermittelt werden.

7y 3280
120
A\ 4
P X
Bild 7.6 Bestimmung von der Lange x beim Rotieren

x =+/3280% —120° (7.14)
Die Forderung aus Gleichung (7.15) muss erfiillt sein.
Ax=3280—-x<5 (7.15)

Die Verkiirzung Ax betrigt 2,2 mm. Die Verkiirzung beim Bugfahrwerk wird nicht tiberpriift,
weil sie aufgrund des viel langeren Schnittstellenabstandes von 31880 mm sehr gering ist.

Die einzelnen Zapfen mit Kugel am Bodenfahrwerk sollen geddmpft sein, damit das Fahr-
werkssystem kein statisch iiberbestimmtes System ist. Durch den bodenseitigen Einfede-
rungsweg der Schnittstelle Rumpffahrwerk bei der Landung verkiirzt sich der Abstand zum
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Fliigelfahrwerk zusitzlich. Dadurch trifft die Kugel zuerst auf den Trichter der Schnittstelle
Fliigelfahrwerk. Die Zapfenddmpfung ddmpft diesen Stofl und federt solange ein bis auch die
Kugel in die Fliigelfahrwerkskalotte rutscht. Allerdings darf der Einfederungsweg nicht so
grof} sein, dass beim Rotieren in der Startphase die Kugel klemmt.

7.2.5 Vergleich der maximalen Krifte am Seitenstrebenanschlusspunkt

Die Einleitung der Vertikalkréfte erfolgt bei dem konventionellen Fliigelfahrwerksbein in die
Haupt- und Nebenbolzen (siche Bild 6.2). Bei der Schnittstelle wird die Vertikalkraft auch auf
den Seitenstrebenanschlusspunkt verteilt (siche Bild 6.8). Die Kraft darf bei der Schnittstelle
nicht gréfer sein als die maximal zuldssigen Kréfte. Es wird bei dem konventionellen Fahr-
werkssystem davon ausgegangen, dass die maximal zuldssige Kraft am Seitenstrebenan-
schlusspunkt bei Kurvenfahrten auftritt, (siche Lastfall 4 aus Tabelle 5.4).

Es werden hierfiir die Auflagerkraft Fa (siehe Bild 7.7) unter Verwendung der gegebenen
GroBen (siehe Tabelle 7.5) berechnet.

e

ﬂ WD@Q& \\ FasinB Fgy

——
]

|
|
C ==

|

Bild 7.7 Berechnung der Auflagerkraft am Seitenstrebenanschlusspunkt
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Die Auflagerkraft F» am Seitenstrebenanschlusspunkt ist eine Stabkraft, weil die Strebe nur
Zug- und Druckkrifte aufnehmen kann. Die Stabkraft kann aber in ihre vertikalen und hori-
zontalen Komponenten unter Verwendung des Winkels S zerlegt werden.

Tabelle 7.5 Grolen fir die Berechnung der Kraft am Seitenstrebenanschlusspunkt (Binnebesel

2007)
Gegebene GrolRen Formelzei- Wert
chen
Vertikalkraft am Fligelfahrwerk Fv 1520 kN
Seitenkraft am Fligelfahrwerk Fs pey 760 kN
Hoéhe vom Boden zum Lager A ha 348 m
Hohe vom Boden zum Lager B hg 3,92m
Abstand zwischen Lager A und B [ 1,67 m
Seitenstrebenwinkel b 45°

Es wird ein Momentengleichgewicht um das Lager B nach der Gleichung (7.16) gebildet. Da
der Winkel mit 45 Grad angenommen wird, ergibt sich die Gleichung (7.17).

M,=0=-F,sinf-l—-F, cos — + F. .
D My=0=—F,sinf-1—F, cos B(hy =)+ Fy g, g (7.16)
\/EF'SFfth
Il e— (7.17)
(l+hB—hA)

Die Stabkraft betragt 1996,8 kN.

Um die Kraft von der Kugelkalotte zu ermitteln, wird die Berechnung nach der Finiten Ele-
mente Methode angewandt, weil es sehr aufwendig wire, diesen rdumlichen statischen Fall
analytisch zu berechnen. Die Vorgehensweise der FEM Berechnung kann in Abschnitt 7.3.2
nachgelesen werden. Die vertikale Reaktionskraft am Seitenstrebenanschlusspunkt betragt
520 kN. Damit ist die Bedingung:

Fy g (=1997KN) > F, . (= 520kN)

Kalotte

erfullt.

Jedoch tritt die maximale Belastung von der Kalotte bei jeder Startphase auf, die Belastung
mit Seitenwind dagegen seltener. Es ist zu priifen, ob die maximale Belastung von der Kalotte
auch den Ermiidungslasten fiir die Auslegung des Seitenstrebenanschlusspunktes entspricht.

Allgemein ist festzuhalten, dass sich der Kraftverlauf durch den Einbau von den Schnittstellen
zu den Anschlusspunkten dndert. Damit sind Betrag, Belastungsart und Richtung der Kraft
unterschiedlich. Die Frage, ob die Anschlusspunkte die neuen Kraftverldufe aufnehmen kon-
nen, kann nur in Zusammenarbeit mit dem Flugzeughersteller geklart werden.
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7.2.6 Bolzenverbindung am Seitenstrebenanschlusspunkt

Der Bolzen an der Seitenstrebe verbindet den Befestigungsarm mit dem Seitenstrebenan-
schlusspunkt (siehe Bild 7.8). Ein Bolzen tibertragt die Kraft /" und wird dabei auf Biegung,
Schub und Flichenpressung beansprucht. Der Bolzen wirkt wie ein ruhendes Gelenk und wird
auf Biegung nach Gleichung (7.18) dimensioniert.

0’80-qu1

Gabel von
Seitenstrebenpunkt

&

Stange von Befestigungsarm

Bild 7.8 Prinzipielle Gestaltung einer Bolzenverbindung (nach Wittel 2009)

Fiir starke StoBe ergibt sich nach Wittel 2009, TB 3-5¢ der Betriebsfaktor Kx = 2 (siche Ta-
belle 7.6).

Tabelle 7.6 Grofden fir Dimensionierung und Festigkeitsrechnung des Bolzens (Wittel 2009)

Gegebene GrolRen Formelzei- Wert
chen

Kraft F 1230 kN

Gabeldicke tG 60 mm

Stangendicke ts 120 mm

Material

Bolzen — 41Cr4 (TB 1-1 ¢) R, 1000 Nmm™

Gabel und Stange — X2CrNiMoN22-5-3 (TB 1-1 i) Ry 650 Nmm™

Betriebsfaktor fur starke StéRe (TB 3-5c¢) K, 2

Die zuldssige Biegespannung fiir den Bolzen errechnet sich aus der Zugfestigkeit und einem
Faktor, der 0,2 (Wittel 2009, Seite 276) fiir eine schwellende Belastung betrdgt. Nach der
Formel (7.19) ist die zuldssige Biegespannung 200 Nmm™.
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6, =02R (7.19)

Mit der vorstehenden Werten und der Stangenkraft F/ = 1230 kN ergibt sich ein Bolzen-
durchmesser von 155 mm.

Nach TB 9-3 wird der Normdurchmesser d = 160 mm gewéhlt.

Der Bolzen wird auf die vorhandene maximale Biegespannung mit der Formel (7.20) in dem
Bereichen C und D (siehe Bild 7.8) gepriift.

K, F(2t5+1)
o, :WSszul (7.20)
Die Biegespannung wird nach Einsetzen aller GroBen zu 180 Nmm™. Dies entspricht 90
Prozent von der zuldssigen Biegespannung.

Der Bolzen wird auf Abscherung in den Bereichen A und B (siche Bild 7.8) mit der Glei-
chung (7.21) iiberpriift.

2K, F
z-max = 72'61;2 < Tazul (721)
r . =0,15R_ (7.22)

Die maximale Schubspannung betrigt 61 Nmm™. Dies entspricht 40 Prozent von der nach
Gleichung (7.22) errechneten zuldssigen Abscherspannung.

Da der Bolzen mit einem Spiel in dem Auge der Stange sitzt, besteht bei dynamischer Belas-
tung die Gefahr des vorzeitigen Verschleiles durch Ausschlagen. Die vorhandene mittlere
Flachenpressung wird zwischen Bolzen — Stange (Gleichung (7.23)) und Bolzen — Gabel
(Gleichung (7.24)) iiberpriift. Die Uberpriifung erfolgt ohne Dimpfungselement.

K, F

= < 7.23

P Stange tS d p zul ( )
K, F

PGabel = 2t/;d <P (7.24)

Die Flichenpressung in der Gabel und Stange betrigt 129 Nmm™.
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Die zuléssige Flachenpressung berechnet sich bei schwellender Belastung nach der Gleichung
(7.25).
P =0,25R (7.25)

Fiir den Nachweis wird der festigkeitsméBig schwéchere Werkstoff gewihlt: in dem Fall der
Duplex-Stahl mit einer Zugfestigkeit von 650 Nmm™. Die zuldssige Flichenpressung betrigt
163 Nmm™. Dies entspricht einer 20 prozentigen Sicherheit.

7.3 Finite Elemente Methode Berechnungen

7.3.1 Definition

Fiir die Strukturoptimierung wird die numerische Berechnung nach der finiten Element Me-
thode (FEM) angewendet. Mit FEM Berechnungen konnen die Spannungsverldufe in einem
Bauteil iiberpriift werden. Werden die zuldssigen Spannungen iiberschritten, kann das Materi-
al versagen. Dies ist eine friihzeitige Uberpriifungsmdglichkeit und reduziert die Anzahl von
realen Tests mit Prototypen. Die Entwicklungszeit und damit auch die Kosten werden redu-
ziert. Die FEM wird nach Engelken 2009 folgendermafen definiert:

Die FE-Methode ist eine rechnerorientierte Methode, die itiber einen Vorrat an mechanischen
Grundelementen (Stab, Balken, Schale, Volumina), einen Zusammenbau- und einen Losungsalgo-
rithmus verfiigt. Das finite Element wird dabei durch seine Steifigkeitsmatrix charakterisiert. Sie
werden an den Knotenpunkten miteinander verbunden. Durch die Verkniipfung der Elemente iiber
die Knoten kann die Gesamtverformung ndherungsweise berechnet werden. Durch die Verschie-
bung in X-, Y- und Z-Richtung der Knoten kann das Programm die Dehnung und daraus die Span-
nungen berechnen.

Der Ablauf einer FEM Berechnung beinhaltet folgende Teilschritte (Schumacher 2005):

Geometrieaufbereitung,

Erstellen des Finite Elemente Netzes,

Materialdefinition,

Definition der Elementeigenschaften, wie zum Beispiel die Dicke eines Schalenelements,
Definition der Lasten und Randbedingungen,

Zusammenstellung der Lastfille,

Losung des Problems durch den Solver,

e AN U e

Auswertung der Ergebnisse im Post-Prozessor.

Fiir die Spannungsanalyse der Schnittstellen wird die in SolidWorks integrierte Zusatzanwen-
dung SimulationXpress benutzt. Diese Zusatzanwendung erledigt die Aufgaben zwei, sieben
und acht selbststéindig. Der Benutzer hat nur eingeschriankte Moglichkeiten in den weitgehend
automatisierten Ablauf einzugreifen. Nur die Elementgrof3e ist einstellbar, jedoch nicht Netz-
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aufbau und Elementtyp. Einfluss auf die Netzstruktur wie in Bild 7.9 zu nehmen und Verbin-
dungselemente zwischen mehreren Bauteilen zu definieren ist nicht méglich.

Bild 7.9 Finite Elemente Netz mit Verbindungspunkten in Patran (Chowson 2009)

Dennoch reicht das Zusatztool fiir die erste Auslegung aus. Der Vorteil besteht in der Bedie-
nerfreundlichkeit und Schnelligkeit in der Berechnung. In dieser Arbeit werden Spannungs-
analysen von Bauteilen durchgefiihrt. Dafiir wird fiir das Verhalten von Metallen die Annah-
me getroffen, dass Verformungen linear und elastisch sind, bevor die FlieBgrenze erreicht
wird.

Driicke und Kréfte konnen auf jede Fliche angewendet werden. Die resultierenden Spannun-
gen werden automatisch ermittelt. SolidWorks zeigt die von Mises-Vergleichsspannung an.
Es wird ein Reservefaktor RF aus den erreichten Spannungen und der Flielgrenze Ry, er-
rechnet.

7.3.2 Berechnung der Kraft am Seitenstrebenanschlusspunkt

Da SolidWorks es nicht ermoglicht, die Auflagerreaktion zu berechnen, wird die FEM Rech-
nung in Catia V5 R19 fiir die Bestimmung der radialen und axialen Krifte am Bolzen durch-
geflihrt. Dafiir miissen zuerst die Geometriepunkte aus SolidWorks vermessen (sieche Bild
7.10) und in Catia iibertragen werden. Das komplexe Volumenmodell aus SolidWorks wird
nicht importiert, sondern nur die Mittelpunkte der Befestigungsbohrungen der drei Befesti-
gungsarme und der Mittelpunkt von der Kugelkalotte, der als Krafteinleitungspunkt dient.
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7l 570 |

Bild 7.10 Vermessen der Bohrungspunkte in SolidWorks

i |

Name Feactiuh Sensor.sidestrut

Solution | Static Case Solution.1
i~ Axis System e
TypeIUser ﬂ
Current axis

Local orientation |Cartesian hd

Update Resulis

Force | Moment |

x [-123e+006N
v [-17481957N
7 [518282219N

Norm 1,335e+006N
@ 0K I JCanceII

Fvew= 1800 kN \

FRadiaI

Bild 7.11 Deformation und Auflagerkrafte an den Anschlusspunkten bei Catia

Zwischen den Punkten werden Linien erzeugt (siche Bild 7.11). Um eine erfolgreiche FEM
Rechnung durchzufiihren, miissen Material, Durchmesser und Elementgrofe fiir das Balken-
element, Auflager und Kraftangriffspunkt definiert werden.

Als Elementtyp wird ein 1D Balkenelement gewdhlt. Es ist ein zylindrischer Balken mit
einem Durchmesser von 100 mm. Die Elementgro3e von einem Element betrdgt 30 mm, das
ist der Abstand von einem Knoten zum anderen.

Damit die drei Linien von den Befestigungsarmen verbunden sind, muss ein Verschmel-
zungspunkt iiber Node-to-Node-Connection erzeugt werden.
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Als Auflager werden alle Endpunkte der Befestigungsarme definiert. Es sind alle Freiheits-
grade fixiert. Der Verschmelzungspunkt ist der Krafteinleitungspunkt in negativer z-Richtung.
Der dimensionierende Lastfall fiir den Seitenstrebenpunkt ist nicht die Landung mit Seiten-
wind wie bei den konventionellen Fahrwerken, sondern der Startfall.

Die resultierende Reaktionskraft betrdgt nach einer Sensoranalyse am Auflagerpunkt eins
1335 kN (siehe Bild 7.7). Dies ist eine sehr grofle Kraft, die aufgrund der Lageridealisierung
als feste Einspannung auftritt. Tatséchlich sind die Lagerbuchsen durch die Dampfungsele-
mente in radialer und axialer Lage im geringen Umfang verschiebbar, wodurch nur die Kraft
in z-Richtung beachtet wird.

Tabelle 7.7 Axial- und Radialkrifte an den Bolzen der Fliigelfahrwerkskupplung

Betrag in kN
Kno"t::.n 'D Radialkraft in Axialkraft in
x-Richtung ‘ z-Richtung y-Richtung
1 1230 520 20
2 130 630 50
3 1100 700 50

7.3.3 Berechnung der Schnittstelle Fliigelfahrwerk
Bei der Baugruppe Schnittstelle Fliigelfahrwerk wird die Fliigelfahrwerkskupplung berechnet.

Die beschriebenen Teilschritte aus Abschnitt 7.3.1 werden auch bei der Berechnung der Flii-
gelfahrwerkskupplung verwendet. SolidWorks SimulationXpress erstellt das finite Elemente
Netz automatisch und zeigt iiber ein Informationsfenster (siche Bild 7.12) die Anzahl der
Elemente, Knoten und Freiheitsgrade an.
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Bild 7.12 Finite Elemente Netzerstellung

Die Lagerung der Fliigelschnittstelle erfolgt {iber die Bohrungen der drei Befestigungsarme.
Der Hauptbefestigungsarm wird jedoch zusétzlich an den Kontaktflichen seitlich fixiert, weil
es die Einbausituation so verlangt (siche Bild 6.6).

Die Krifte wirken in der Flache der Kugelkalotte (siche Bild 7.13). Die Lastfille sind in der
Tabelle 7.8 zusammengefasst. Es wird der dimensionierende Lastfall 1 dargestellt. Die Er-
gebnisse der Berechnungen aus den anderen Lastfillen konnen im Anhang D nachgelesen
werden.

Bild 7.13 Last- und Lagerdefinition bei der Fligelfahrwerkskupplung
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Tabelle 7.8 Lastfalle fur die Flugelfahrwerkskupplung

Vertikalkraft in z- | Langskraft in x- | Seitenkraft in y-
Nr. Lastfallbeschreibung Richtung Richtung Richtung
kN kN kN
1 | Start 1800 0 0
2 | Kurvenfahrt 1520 0 760
3 | Plétzliches Bremsen 1050 850 0
4 | Bremsen bei Rickwartsfahrt 1050 -580 0
5a | Seitliche Driftlandung innen 770 0 610
5b | Seitliche Driftlandung auen 770 0 -460
6a | Seitenwindlandung innen 1150 0 380
6b | Seitenwindlandung auf3en 1150 0 -380

Modellname: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy
Darstellungsart: Statische Yerschiebung Darstellung2
“erformungsfaktor: 63.0369

LURES (mm)
3E78e+000
33714000

. 3.065e+000
. 2.758e+000
. 2.452e+000
L 2.145e+000

1.835%e-+000

NWax: 3.675e-+H100

| 1 5324000
| 1.22Be+000
. 91948001
6.130e-001

3.065e-001

1.000e-030

Bild 7.14 Deformation der Fliigelfahrwerkskupplung

Die grofite Deformation von 3,7 mm tritt am Rand des Trichters auf (Bild 7.14), der keine
Verstrebung besitzt. Es besteht ein Reservefaktor von 1,015. Die hoch beanspruchten Stellen
sind die Uberginge vom Befestigungsarm zu den Lagerbuchsen (Bild 7.15).
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Modellname: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy

Darstellungsart: Statisch knotenspannung Darstellung?
Werformungsfaktor: 63.0369

won Mises (Mim*2)
443262928 .0

RF=1,015
4063162320
< . 369377504.0
. 3324398080
- 2955021120

_ 2508564384 0

\ l 2216266850
. Max 443252926, | 1B4638976.0

| —5 Min: 434.8 £ L 1477512640

- 110813860.0

73075048.0
36935144.0
4348

— Streckgrenze:450000000.0

Bild 7.15 Spannungsverlauf der Fligelfahrwerkskupplung

7.3.4 Berechnung der Schnittstelle Rumpffahrwerk

Das Finite Elemente Modell von der Schnittstelle Rumpffahrwerk besteht aus 31496 Knoten
und 17125 Volumenelementen, wobei die Einzelteile: Rumpffahrwerkskupplung, Schub-
wandtriger, Fachwerkverstrebung und die verbindenden Bolzen und Dampfungselemente
miteinander verschmolzen sind.

Die Lagerung erfolgt an den Enden der beiden Achsen (siehe Bild 7.16). Die Kréfte wirken in
alle drei Richtungen des x-y-z- Koordinatensystems je nach Belastungsfall, die in Tabelle 7.9
vorgestellt sind. Da die Konstruktion symmetrisch aufgebaut ist, reicht es die Krifte nur in
einer y-Richtung bei den Lastféllen fiinf und sechs zu berechnen.
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Bild 7.16 Last- und Lagerdefinition bei der Schnittstelle Rumpffahrwerk

Tabelle 7.9 Lastfalle fur die Schnittstelle Rumpffahrwerk

Vertikalkraft in z- | Langskraft in x- | Seitenkraft in y-
Nr. Lastfallbeschreibung Richtung Richtung Richtung
kN kN kN
1 | Start 2700 0 0
2 | Kurvenfahrt 3220 0 1610
3 | Plétzliches Bremsen 1590 1270 0
4 | Bremsen bei Ruckwartsfahrt 1590 -870 0
5 | Seitliche Driftlandung 1150 0 920
6 | Seitenwindlandung 1730 0 580

Fiir die Berechnung werden die Kantenverrundungen der Schnittstelle unterdriickt, damit das
finite Elementnetz leichter aufgebaut werden kann (Bild 7.17). AuBlerdem wird die Berech-
nungsdauer durch die verringerte CPU Belastung kiirzer.
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Bild 7.17 Kantenverrundungen werden unterdriickt

Der Lastfall zwei ist fiir die Konstruktion dimensionierend. Es wirken die groften Vertikal-
und Seitenkrifte in Kombination.

Die grofite Verschiebung von 8,1 mm tritt am seitlichen Rand des Trichters auf, weil dieser
nicht mit Rippen versteift ist (siche Bild 7.18). Die grofiten Spannungen treten an den Verstei-
fungsrippen und Spannungsflussumleitungen auf (siche Bild 7.19).

Der Schubwandtrager nimmt fast die gesamte Seitenkraft auf. Diese Krifte werden durch die
zwel zusitzlichen Versteifungsstreben auf die gesamte Konstruktion verteilt.

Die lange Fachwerkstrebe wird auf Knickung beansprucht. Sie iibertrdgt hauptsichlich die
Vertikalkraft zu den Anschlusspunkten in die Flugzeugstruktur. Der Reservefaktor betrigt
1,01.



Modellname: Rfw_Schnittstelle_2
Studienname: SimulationXpressStudy

Darstellungsart: Statische Verschiebung Darstellung2

Werformungsfaktor: 35.3143

Modelinama: Rfw_Schniftstelle_2

Studienname: SimulationXprassStudy

Bild 7.18

llungsart: Statisch knote

Werormungsfaklor 35 3143

Bild 7.19
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Max: 8.101e-+000

Deformation bei der Kurvenfahrt

Spannungsflussumleitungen

| Max 444078552 O

Maximale Spannungen in den Rippen

URES (mm)
8101 e+000
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£.751 24000
B.0762+000
5 401 24000
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7.3.5 Berechnung der Schnittstelle Bugfahrwerk

Das Finite Elemente Modell von der Baugruppe Schnittstelle Bugfahrwerk besteht aus 38383
Knoten und 21055 Volumenelementen. Wie schon bei der Berechnung von der Schnittstelle
Rumpffahrwerk erwéhnt, verschmelzen die verbundenen Einzelteile miteinander. Die Ach-
senflichen von den Lagerbuchsen und die seitlichen Kontaktflichen werden als Lager defi-
niert (siche Bild 7.20).

Bild 7.20 Lager- und Lastdefinition an der Schnittstelle Bugfahrwerk

Die Krifte greifen an der inneren Flache der Kugelkalotte an. Das Bugfahrwerk nimmt Verti-
kal- und Seitenkréfte auf. Ein zusitzlicher Belastungsfall auf das Bugfahrwerk resultiert aus
dem Gieren am Boden. Die grofite Kraft entsteht bei dem plotzlichen Bremsfall.

Das Flugzeug dehnt sich aufgrund der Temperaturdifferenz von -50°C in der Luft und +50°C
am Boden in der Lénge unterschiedlich stark aus. Daraus ergibt sich die Forderung, dass die
Kugel am Boden in x-Richtung verschiebbar sein muss. Es werden keine Lingskréfte von
Schnittstelle Bugfahrwerk aufgenommen. Diese Krifte, beispielsweise Bremskrifte, nehmen
die Schnittstellen Rumpf- und Fliigelfahrwerk auf.

Der Lastfall drei aus der Tabelle 7.10 ist dimensionierend und wird in Form eines Deformati-
ons- und Spannungsverlaufsplots dargestellt (siehe Bild 7.21 und Bild 7.22).
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Lastfélle fur die Schnittstelle Bugfahrwerk

Vertikalkraft in z- | Langskraft in x- | Seitenkraft in y-
Nr. Lastfallbeschreibung Richtung Richtung Richtung
kN kN kN
1 | Start 390 0 0
2 | Kurvenfahrt 390 0 200
3 | Plétzliches Bremsen 1580 0 0
4 | Seitenwindlandung 870 0 290
5 | Zusatzliche Last durch Gieren 520 0 420

Madellname: Bfw_Schnittstelle

Studiennarme: SimulationXpressStudy
Darstellungsart: Statische Werschiebung Darstellung2
“erformungsfaktor: 477728

Bild 7.21

tlin: 1.000e-030

Max: 3.633e-+H100

Deformation beim plétzlichen Bremsen

URES (mm)
3 .E33e+000

3.330e+000

. 3.027e+000
- 2.725e+000
- 2.422e+000
_ 2.119e+000

1.816e-+100
_ 1.514e+000
_ 1.211e+000

_ 9.0582e-001

6.055e-001
3.027e-001
1.000e-030

Die maximalen Spannungen treten an den Rippen und der Verbindung von Befestigungsarm
und Kugelkalotte auf (Bild 7.22). Der Reservefaktor betrdgt 1,02.
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Muodeliname: Bfw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy

Darstelungsan: Statisch knotenspannung Darstellung?
‘erformungsfaktor 47 7728

von Mises (N/m*2)
4402080800
I 4035222400
| 3666384320

. 3301545920

. 2934707520
2867865280

' 2201031040

. 1834192640

. 1467354400

. 1100516080

Ilax: 44020600

733677760
366E3344.0
147

P Streckgrenze:450000000.0

Bild 7.22 Maximalen Spannungen an den Rippen
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8 Ergebnis und Bewertung

In diesem Kapitel sollen die Ergebnisse dieser Arbeit zusammengetasst werden. Bild 8.1 zeigt
den A380 mit den entworfenen Schnittstellen in Zukunft, wobei auf die Darstellung der
Fahrwerksklappen im rechten Bild verzichtet wurde. Es wird deutlich, wie viel Platz durch
den Austausch des Fahrwerks mit den Schnittstellen entsteht.

Die Fahrwerksklappen kdnnten angepasst an die Schnittstelle weiterhin als passive Abde-
ckungen benutzt werden. Eine Schiebetiir 6ffnet den Zugang zu den Schnittstellen. Diese
wiirden Sollbruchstellen besitzen, so dass ein Verbinden von Flugzeug und bodengebunde-
nem Fahrwerksystem im Falle eines Nichtoffnens trotzdem moglich ist.

Bild 8.1 Vergleich des A380 mit herkdmmlicher Fahrwerksanordnung und mit der GroLaS
Schnittstelle (Picasa 2010)

Das maximal mogliche Einsparpotential von 8,3 Prozent von der Betriebsleermasse aus Ta-
belle 4.3 kann in der ersten Integrationsstufe nicht erreicht werden. Denn es miissen Ersatz-
strukturen geschaffen werden, die die Landeenergie in das Bodenfahrwerk leiten. Mit den
Schnittstellen fiir das Bug-, Rumpf- und Fliigelfahrwerk kann eine deutliche Massenersparnis
von 5,8 Prozent (Tabelle 8.1) erzielt werden. Das bedeutet, dass die Fahrwerksmasse von den
urspriinglich 23 Tonnen auf 6,66 Tonnen reduziert werden konnte.

Die Massenersparnis bei der Schnittstelle am Fliigelfahrwerk ist mit 87 Prozent am groften.
Ein Grund hierfiir ist die glinstige Anbindung an die Struktur. Es bedarf keiner Zusatzstruktur,
die den Spannungsverlaufsweg verldngert. Es wird nur eine Fliigelschnittstelle pro Seite
bendtigt. Das konventionelle Fliigelfahrwerk besitzt 24 Teile. Es wurde fiir die Anzahl der
Teile nur das Rad betrachtet, das aus Reifen, Felgen und Bremsen besteht.
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Tabelle 8.1 Vergleich der konventionellen Fahrwerke mit der Schnittstellenlésung am Beispiel des
Airbus A380-800
Flugelfahrwerk Rumpffahrwerk Bugfahrwerk
Vergleichspunkte konventi- | Schnitt- | konventi- | Schnitt- | konventi- | Schnitt-
onell stelle onell stelle onell stelle
Masse 7990 1040 12430 5160 1910 460
Rad 3170 - 4270 - 355 -
Struktur kg 4820 - 8160 - 1555 -
Schnittstelle - 1040 - 2040 - 330
Fachwerkverstreb. - - - 1880 - 130
Schubwandtrager - - - 1240 - -
Massenersparnis kg 6950 7270 1450
Massenersparnis® % 87 59 76
Massenersparnis® % 2,6 2,7 0,5
Anzahl der Teile® 24 2 32 6 4 2
Montage und Wartung aufvyen- einfach aufv.ven- mittel aufvyen- einfach
dig dig dig
Kosteneinschatzung GE - 2 - 4 - 1

a

Im Verhaltnis zum jeweiligen konventionellen Fahrwerk

Im Verhaltnis zur Flugzeugleermasse, vgl. Tabelle 4.3

Die Anzahl beschrankt sich beim konventionellen Fahrwerk auf das Rad, das aus Reifen, Fel-
gen und Bremsen besteht. Die Schnittstellen enthalten keine Bolzen und Dampfungselemente.

b

Cc

Mit der Schnittstelle Bugfahrwerk konnen 76 Prozent an Masse im Vergleich zum konventio-
nellen Fahrwerk eingespart werden. In absoluten Zahlen bedeutet das ein Ersparnis von 1450
kg und ist im Vergleich zu den anderen Einsparmdglichkeiten am kleinsten. Es werden hier
zwei Bauteile bendtigt, die Schnittstelle selbst und eine Fachwerkverstrebung (siche Ab-
schnitt 6.2.3).

Die Baugruppe Schnittstelle Rumpffahrwerk hat mit der Rumpffahrwerkskupplung, Fach-
werkverstrebung und Schubwandtrager die grofite Teileanzahl als auch die grofite Masse von
insgesamt 5160 kg. Die grofite Masse nehmen die zwei Rumpffahrwerkskupplungen mit 2040
kg ein. Diese iibertragen auch die grofiten Kréfte, welche in der Tabelle 7.9 definiert wurden.
Es konnen 59 Prozent im Vergleich zum konventionellen Rumpffahrwerk eingespart werden.

Der Montage- und Wartungsaufwand ist unter anderem abhingig von der Teileanzahl und
wird geringer im Vergleich zu dem konventionellen Fahrwerk eingeschétzt.

Zu den Herstellungskosten wurden Schétzungen in Geldeinheiten (GE) gemacht. Eine genau-
ere Untersuchung wird in einer separaten Arbeit zum Betriebskonzept durchgefiihrt. Die
Schnittstelle Bugfahrwerk wird am giinstigsten unter den Schnittstellen sein, weil die Produk-
tions- und Materialkosten wegen den kleinen Abmafen gering sind. Diese dient als Referenz.
Die Baugruppe Schnittstelle Rumpffahrwerk verursacht mit 4 GE die grofiten Kosten. Sie ist
doppelt so teuer als die Baugruppe Schnittstelle Fliigelfahrwerk, weil mehr Teile und damit
Material verbaut wird.
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Die relativen Massenersparnisse fiir das Bug-, Rumpf- und Fliigelfahrwerk wurden beim
Airbus A380-800 in der Tabelle 8.1 ermittelt. Diese Werte werden genutzt um die Schnittstel-
lenmassen der anderen betrachteten Flugzeugtypen abzuschitzen.

In der Tabelle 8.2 werden die Einsparpotentiale relativ zur Betriebsleermasse und zu der
Masse des konventionellen Fahrwerks verglichen. Beim A330 betrdgt die Massenersparnis
7320 kg. Gegeniiber den absoluten Masseneinsparungen der anderen Flugzeugtypen ist dies
ein kleinerer Betrag, jedoch betridgt die prozentuale Einsparung bei der Fahrwerksmasse 80
Prozent. Die grofite relative Massenersparnis erreicht der A340 mit 6,6 Prozent.

Die Schnittstellen bei Flugzeugen mit Rumpffahrwerk haben einen hoheren relativen Massen-
anteil gegeniiber der Betriebsleermasse von iiber zwei Prozent. Dies erklért die geringe relati-
ve Massenersparnis zum konventionellen Fahrwerk im Vergleich zu Flugzeugen ohne Rumpf-
fahrwerk.

Tabelle 8.2 Vergleich des Einsparpotentials mit der Kupplung bei den untersuchten Flugzeugty-
pen
Inte- A330-300 A340-600 A380-800
gra- Einsparbereich mog: 119830 kg mog: 176360 kg mog: 270370 kg
tions- konventi- | Schnitt- | konventi- | Schnitt- | konventi- | Schnitt-
stufe onell stelle onell stelle onell stelle
Masse Fahrwerk 9210 1890 15670 4070 22330 6660
Flugelfahrwerk® ‘ 8380 1680 10000 2000 7990 1040
Rumpffahrwerk” g - - 4320 1730 12430 5160
Bugfahrwerk® 830 210 1350 340 1910 460
relative Anteil von % 77 16 8.9 2.3 8.3 25
mog
I relative Massener-
. % 6,1 6,6 5,8
sparnis zu mog
Massenersparnis kg 7320 11600 15670
relative Massener-
sparnis zum konv. | %
Hfw

a

C

Annahme des Ersparnisses von 80 Prozent vom konventionellen Fligelfahrwerk
Annahme des Ersparnisses von 60 Prozent vom konventionellen Rumpffahrwerk
Annahme des Ersparnisses von 75 Prozent vom konventionellen Bugfahrwerk

Die Effizienz von Flugzeugen berechnet sich aus dem Kraftstoffverbrauch pro Nutzlast pro

geflogene Strecke. Die Effizienz kann unter Annahme der Reduzierung der Leermasse um die

eingesparte Fahrwerksmasse auf zwei Arten erhoht werden:

1. Erhohung der Nutzlast
2. Fliegen mit geringerer Betriebsleermasse.
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Am Beispiel vom A380 soll gezeigt werden, wie sich die Effizienz erh6ht und der damit
verbundene verringerte Treibstoffverbrauch zu einem geringeren CO,-Ausstof3 fiihrt.

Nach Tabelle 8.2 kann die Betriebsleermasse um 15670 kg gesenkt werden. Da die Hilfte der
konventionellen Fliigelfahrwerksmasse vom Rumpf getragen wird, kann nach (Anhang A.1)
angenommen werden, dass 50 Prozent der eingesparten Fliigelfahrwerksmasse in Nutzlast
umgewandelt werden konnen. Die eingesparte Rumpf- und Bugfahrwerksmasse ergibt 8720
kg. Zusammen mit der Einsparung vom Fliigelfahrwerk ergibt sich eine Nutzlasterh6hung von
12720 kg. Dieses entspricht einer Effizienzsteigerung von 15,9 Prozent gegeniiber der ur-
spriinglichen maximalen Nutzlast.

Die Betriebsleermasse reduziert sich unter Beachtung der Nutzlasterhohung ungefdhr um 3
Tonnen. Nach Binnebesel 2007 reduziert sich der Treibstoffverbrauch der Triebwerke um
etwa 50 Liter pro einer Tonne eingesparter Masse und pro Flugstunde. Es konnen demnach
zirka 150 Liter pro Flugstunde eingespart werden.

Um den Verbrauch pro Stunde zu berechnen, wird die maximale Flugzeit und Kraftstoffmasse
benotigt. Die Flugzeit ldsst sich nach dem Geschwindigkeits-Zeit Gesetz berechnen (siche
Gleichung (8.1)).

t=2 (8.1)

Aus dem Bild 8.2 wird die Reichweite von 12000 km entnommen.

RANGE (km)
7400 8400 9400 10400 11400 12400 13400 14400 15400 16400 17400 18400
90 . . L L ‘ } } } } : -+ 200
MAXIMUM STRUCTURAL PAYLOAD
80 +180
20 T 150h
o
1140
60 3
= MAXIMUM PASSENGER PAY 1120%
2 ) iy
S 11008
> 40 o
& 180
o
30
160
20
TYPICAL INTERNATIONAL FLIGHT PROFILE 140
ISA/ NO WIND
10~ 5% TRIP_.FUEL ALLOWANCE, 30 min HOLDING 320
200 nm DIVERSION
0 \ | | | | | | 0
4000 4500 5000 5500 6000 6500 7000 7500 8000 8500 9000 9500 10000
RANGE (nm)
Bild 8.2 Reichweitendiagramm vom A380 (Airbus 2010)

Die Reisemachzahl betrdgt Ma = 0,85 (Airbus 2010). Die Reisegeschwindigkeit kann nach
Gleichung (8.2) und einer Schallgeschwindigkeit von 295 m/s (Zingel 2008) in einer Hohe
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von 13000 km (Reiseflughdhe nach Airbus 2010) berechnet werden. Es ergibt sich eine
Reisegeschwindigkeit von 900 km/h.

v=Ma-a (8.2)

Nach der Gleichung (8.1) wird die Flugzeit zu 13,3 Stunden. Die maximale mitfiihrbare
Kraftstoffmasse ist 320000 Liter. Der Verbrauch ist 24060 //h.

Es ergibt sich eine Effizienzsteigerung von 0,62 Prozent im Verhdltnis zum urspriinglichen
Verbrauch. Insgesamt kann die Effizienz um 16,5 Prozent gesteigert werden. Der nutzlastbe-
zogene CO,-Ausstoll kann um den gleichen Wert reduziert werden.

Insgesamt erfiillen die Schnittstellen alle die in Abschnitt 5.1 definierten Anforderungen.
Diese sind in etwa 70 Prozent leichter als das bisherige Fahrwerk und kénnen durch unkom-
plizierte UmbaumafBnahmen der Anbindungspunkte (Anschlusspunkt Fliigelfahrwerk) in die
vorhandene Struktur eingebunden werden. Die Schnittstellen sind nicht ausfahrbar und beno-
tigen keine Hydraulik. Sie bediirfen deshalb weniger Wartung. Nur die Kugelkalotten miissen
geschmiert werden. Durch die geringere Teilanzahl reduziert sich der Montage- und Herstel-
lungsaufwand flugzeugseitig. Die Schnittstellen iibertragen vertikale und horizontale Kréfte
und ermdglichen durch die Kugelform das Rotieren bei Start und Landung.
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9 Zusammenfassung und Ausblick

Bei der vorliegenden Arbeit wird die Motivation fiir die Umriistung und den Bau von Flug-
zeugen ohne Fahrwerk dargelegt. Gemall Aufgabenstellung ist eine mechanische Schnittstelle
als Fahrwerksersatz entwickelt worden, die die Kopplung und Kraftiibertragung mit dem
bodengebundenen Fahrwerksystem ermoglicht. Es wurde aufgezeigt, dass durch den Wegfall
des herkommlichen Fahrwerksystems die Flugzeugleermasse erheblich reduziert werden
kann. In der ersten Integrationsstufe befindet sich bereits ein sehr grofles Einsparpotential.
Doch wiirden sich bei einer Neuentwicklung mit hoher Wahrscheinlichkeit noch weitere
Einsparungen ergeben. Um weitere Einsparpotentiale in den Integrationsstufen II und III
herauszufinden, wurde eine Technologiebesprechung bei dem Flugzeughersteller Airbus
durchgefiihrt.

Die Losungsfindung fiir Form und Aufbau der Schnittstelle orientiert sich an dem methodi-
schen Konstruieren, das ein planméBiges und schrittweises Erarbeiten gestattet. In der Kon-
zeptphase wurde flir die zu entwerfende Schnittstelle eine Anforderungsliste erstellt. Die
Funktionserfiillung und die geringe Eigenmasse sind die wichtigsten Anforderungen. Neben
diesen Anforderungen wurde auch die gesetzliche Bauvorschrift CS-25 mit beriicksichtigt,
nach der sich die Lastfalle fiir die spiteren Berechnungen definieren lassen. Diese wurden mit
dem Luftfahrt Bundesamt in Braunschweig abgeglichen.

Zu den drei Einzelfunktionen Zentrieren, Rotieren und Kraftiibertragung wurden zehn Einzel-
16sungen in einem Gruppenbrainstorming und durch Analyse von bestehenden technischen
Losungen gefunden. Die gleichen Personen, die auch an dem Brainstorming beteiligt waren,
haben die Losungen unabhédngig voneinander in einer Nutzwertanalyse bewertet. Anschlie-
Bend wurden zwei Varianten im morphologischen Kasten aus den statistisch besten Einzello-
sungen kombiniert. Die Variante Kugel-Trichter Losung schneidet bei der Punktbewertungs-
methode mit gewichteten Bewertungskriterien am besten ab.

In der Entwurfsphase wurde die Kugel-Trichter Losung zu den Schnittstellen Bug, Rumpf-
und Fligelfahrwerk fiir den Airbus A380 weiterentwickelt. Dafiir war es notwendig eine
Umgebungsgeometrie der Fahrwerksschichte iiber Reverse Engineering zu schaffen, um die
Schnittstelle dort einzupassen. Die Konstruktion wurde nach dem parametrischen Konstrukti-
onsprinzip mit SolidWorks erstellt.

Die Auslegung und Festigkeitsberechnungen der Schnittstellen wurden analytisch und nume-
risch mit der Finiten Elemente Methode durchgefiihrt. Als Material wurde hochlegierter Stahl
verwendet, der den hohen Festigkeitsanforderungen geniigt. Es zeigt sich bei dem Vergleich
der maximalen Flidchenpressungen mit der projizierten Kugelfliche und der hertzschen Pres-
sung, dass die letztere bei geringem Durchmesserunterschied zwischen Kalotte und Kugel
vernachléssigt werden kann.
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Mit dem Programm SimulationXpress wurde nach Festlegung der Lager- und Lastdefinition
eine FEM Berechnung durchgefiihrt. Nach der Spannungsanalyse des dimensionierenden
Lastfalls wurden die Bauteile hinsichtlich Gewichtsreduzierung optimiert.

Die Unfallanalyse von Landeanflug- und Landeunfillen kommt zu dem Schluss, dass Lande-
bahniiberschreitungen eine der hdufigsten Unfallursachen ist. Meist ist der Mensch dafiir
verantwortlich. Mit dem GroLaS System konnte die Landung durch zusétzliches Bremsen mit
dem Schlittensystem sicherer werden.

Es konnten erste Abschéitzungen iiber die Masseeinsparungen aufgezeigt werden. Ungefahr 70
Prozent konnten durch Einsatz der Schnittstellen im Vergleich zu herkémmlichen Fahrwerken
eingespart werden. Bei Flugzeugen ohne Rumpffahrwerk sind bis 80 Prozent moglich. Dieser
Einsparung entspricht eine Reduktion der Betriebsleermasse um 6 Prozent. Es wurde auch
deutlich, dass die Einsparung bei Flugzeugen in der Integrationsstufe II und III noch groBer
sein wird, weil die Anschlusspunkte an die Schnittstelle angepasst werden. Dadurch kénnen
die Anzahl der Teile und damit die zusétzliche Masse weiterhin reduziert werden. Es wird in
der Integrationsstufe III mit einer 13-prozentigen Einsparung der Betriebsleermasse im Ver-
gleich zu Flugzeugen mit herkdmmlichem Fahrwerk gerechnet.

Allerdings bleiben einige Fragen im Rahmen dieser Arbeit offen. Genauer zu betrachten sind
die neuen Risiken, die mit der Nutzung von fahrwerklosen Flugzeugen entstehen. Es ist zu
priifen, ob die Lastannahmen mit den Strukturanalysen von Airbus iibereinstimmen. Fiir eine
genaue Auslegung und Massenprognose sind mehr Informationen iiber Umgebungsgeometrie
von Airbus anzufordern. Auch miisste eine weitere statische - und Ermiidungsfestigkeits-
rechnung mit einem leistungsfdhigeren FEM Programm durchgefiihrt werden, zum Beispiel
Nastran/ Patran. Ein weiterer Problemkreis umfasst den Nachweis, dass die entstehenden
Krifte an den Anschlusspunkten geringer sind als die zuldssigen. Die Schnittstelle Rumpf-
fahrwerk bringt das geringste prozentuale Massenersparnis, weil es zusétzliche Teile fiir die
Anbindung an die Struktur bedarf. Mit einem anderen Anbindungskonzept nach dem Prinzip
der Einstiickigkeit, wie beispielsweise bei der Schnittstelle Bugfahrwerk konnte das Ersparnis
erhoht werden. Die hohe Dichte des Stahls macht die Konstruktion schwer. Es konnen anderer
Werkstoffe, wie zum Beispiel aushirtbares Aluminium, oder Sandwich Materialien, bei-
spielsweise die Kugelkalotten nur innen aus Stahl getestet werden. Fiir eine detaillierte Kos-
ten-Nutzen Analyse miissen die Herstellungskosten ermittelt werden. Es muss durch Versu-
che tiberpriift werden, ob eine vertikale Arretierung vorhanden und wie grof} die flugzeugsei-
tige Ddmpfung sein muss.
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Anhang A

Protokolle zu Technologiebesprechungen

Dieser Anhang enthilt Gesprachsprotokolle.

A.1 Technologiediskussion bei Airbus

Datum/Zeit: 08.03.2010, 10:30-14:30 Uhr
Ort: Airbus Deutschland GMBH

Kreetslag 10

21129 Hamburg

Besprechungsraum E624 im Haus 62 und Halle 242
Teilnehmer: Kim Mittler

Antoine Heulin

Ludwik De Jelski

Kim Oltmann

Jan Binnebesel

Erik Chowson
Agenda:
TOP 1: Vorstellung GroLaS
TOP 2: Prasentation der Bachelorarbeit von Erik Chowson
TOP 3: Anvisierte Integrationsstufen
TOP 4: Diskussion
TOP 5: Besichtigung der Fahrwerksanbindung des A380

TOP 6: Sonstiges
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TOP 1: Vorstellung GroLaS

Vorstellung des Projekts GroLaS (Ground-based Landing Gear System) nach PowerPoint Prisentati-
on: (W43-18)Airbus AP4-3 08 03 2010 v2.ppt und Videoausschnitten

TOP 2: Prisentation der Bachelorarbeit von Erik Chowson

Présentation der Bachelorarbeit nach PowerPoint: (W43-18)Airbus_ AP4-
3 08 03 2010 v2.ppt

e Thema
e Inhalt
e Zielsetzung

TOP 3: Anvisierte Integrationsstufen (I.-stufe)

e Erste [.-stufe: der in Dienst befindlichen Flugzeuge — Austausch der bestehenden Fahr-
werkskomponenten

e Zweite [.-stufe der in Produktion befindlichen Flugzeuge — kleinere Verdnderungen an der
Sekundirstruktur und auf Systemebene, die voraussichtlich ohne groflen Zertifizierungs-
aufwand umsetzbar sind, z.B. Einsatz kleinerer Pumpen, Fahrwerkstiiren

e Dritte [.-stufe — Komplettes Redesign der konventionellen Flugzeuge, z.B. durch Nutzung
der Fahrwerksschéchte, etc.

e Vierte .-stufe — Integration in neues Flugzeugdesign, z.B. auch unkonventionelle Konfigu-
rationen wie Blended Wing Body

Diskussion zu den Integrationsstufen:

e Die zweite und dritte I.-stufe haben vermutlich einen dhnlichen Zertifizierungsaufwand, so
dass ein Zusammenlegen dieser evtl. sinnvoll sein konnte

TOP 4: Diskussion zu den Fragestellungen

Kann man die angenommene Massenersparnis in Nutzlast umwandeln?

¢ Grundsitzlich moglich unter bestimmten Randbedigungen
e Mehr Nutzlast in die Punkte einleiten, die das Fahrwerk halten
e Max. Flachenlast durch Verstirkung des Fulbodens erhohen
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¢ Die Reserve fiir das Cargo hold loading muss erhalten bleiben
Gibt es weitere Einsparmdglichkeiten?

e Weitere Struktureinsparungen bzw. das groBte Potential erreicht man durch einen vollstéin-
digen Neuentwurf, da die Entwicklungskosten fiir ein Redesign vermutlich hoch sein wiir-
den.

e Die anfingliche Marktakzeptanz wird als kritisch eingestuft, deshalb muss das System fiir
einen erfolgreichen Einsatz zuerst vermutlich in vorhandene Flugzeuge integriert werden

e Fiir eine geringere Markteintrittsbarriere: Umrilistung der bestehenden Flugzeuge mit mog-
lichst geringen Kosten; Ausstattung weniger Flughdfen am Anfang

e Pressure Bulkheads sind schwer, produktionstechnisch aufwendig und konnten weggelas-
sen werden, wenn der Rumpf ohne Fahrwerksschacht gestaltet wiirde (3. I.-stufe)

e Keel Beam konnte komplett wegfallen (3. I.-stufe); Druckkréfte beim Landestof3 konnten
durch die Wing box aufgenommen werden

e Boeing leitet den Landestof3 bei der Fliigelfahrwerke in den Hinterholm und den Rumpf,
wihrend Airbus diese nur in den Hinterholm leitet

e Uberlegungen zu einer Fahrwerksintegration nur im Rumpf (3. I.-stufe)> geringeres Flii-
gelbiegemoment — nach vereinfachter Rechnung wurde eine Wurzelbiegemomentenredu-
zierung von 20 % erzielt = leichterer Fliigel

e cvtl. Zusatzmasse muss aufgrund von Schadentoleranz berticksichtigt werden

TOP S: Besichtigung der Fahrwerksanbindung des Airbus A380
¢ Dimensionen des Fahrwerks und die Anbindungspunkte fiir die zu entwerfende Schnittstel-
le betrachtet

e (Cargobereiche eingesehen
e Diskussion iiber mogliche Schnittstelle: U-Profil beim Rumpffahrwerk

TOP 6: Sonstiges

Es wurde angeboten in Kontakt zu bleiben und qualitative Antworten bei Anfragen zu geben.

Hamburg, den 11.03.2010

Erik Chowson
- cand. B.Eng. -
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A.2 Besprechung beim Luftfahrt Bundesamt

Datum/Zeit:
Ort:

Teilnehmer:

Agenda:

TOP 1:

TOP 2:
TOP 3:

TOP 4:
TOP 5:

25.05.2010, 12.00 bis 20.00 Uhr
Luftfahrt Bundesamt
Hermann-Blenk-Strafle 26

Braunschweig

Matthias Schmidt (LBA, Flugversuchsingenieur, Referat T3 , Musterzulas-

sung*)

Wolfgang Boland (LBA, Referat B2 ,,Flugbetrieb®)

Klaus Liitjens (DLR, Leitung L3 ,,Airport 2030%)

Jan Binnebesel (mbp, Leitung HAP 4, AP 4.3)

Marten Canisius (mbp, Antriebe, AP 4.3)

Erik Chowson (mbp, Flugzeugseitige Schnittstelle, AP 4.3)
Bjorn Gisa (mbp, Betrieb, AP 4.3)

Jan Weber (mbp, Bodengebundenes Fahrwerk, AP 4.3)

12.00-13.00:

13:15-13.45

13:45-14:00
14:00-14:25

14:25-14:45
14:45-15:15
15:15-16:30
16:30-17:20
17:20-17:30
17:30-18.30
18:30-19:50
19:50-20:00

Vorbesprechung beim Mittagessen

Vorstellung Referat T3, Matthias Schmidt sowie Referat B2,
Wolfgang Boland

Kurzvorstellung ,,Airport 2030, Klaus Liitjens

Vorstellung GroLaS, Jan Binnebesel

- Funktion und Potential
- Untersuchung innerhalb ,,Airport 2030
- Studentische Arbeiten

Diskussion

Integrationsstufen

Besprechung der Vorbereitungen von Matthias Schmidt
Besprechung der Vorbereitungen von Wolfgang Boland

Pause

Besprechung der Vorbereitungen von Matthias Schmidt
Anforderungskatalog, Kldren der offenen Fragen soweit moglich

Weitere Schritte
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TOP 1: Vorstellung der LBA Referate T3 und B2

e Herr Schmidt hat auf Basis einer LBA-Prisentation der Geschiftsstelle das LBA sowie das
Referat T3 vorgestellt

e Herr Boland hat auf Basis der o.g. Prisentation das Referat B2 vorgestellt

TOP 2: Kurzvorstellung ,,Airport 2030

e Herr Liitjens hat das AP 4.3 GroLaS-Projekt im Rahmen einer Prisentation in das For-
schungsprojekt ,,Airport 2030 eingeordnet

TOP 3: Vorstellung AP 4.3 GroLaS

e Herr Binnebesel hat die Motivation, die Funktion und das Potential eines bodengebunde-
nen Fahrwerksystems sowie der Untersuchungsschwerpunkte im AP 4.3 anhand einer Pré-
sentation und eines Videos aufgezeigt

e Herr Canisius hat den Schwerpunkt seiner Arbeit dargestellt

e Herr Chowson hat den Schwerpunkt seiner Arbeit dargestellt

e Herr Gissa hat den Schwerpunkt seiner Arbeit dargestellt

e Herr Weber hat den Schwerpunkt seiner Arbeit dargestellt

Diskussion zu Integrationsstufen

¢ Die Integrationsstufen wurden anhand des vorgelegten Ausdrucks besprochen (siehe Ta-
belle 4.3)

Besprechung der Vorbereitungen von Matthias Schmidt

e Herr Schmidt hat eine Kommentarsammlung sowie Ausziige aus diversen Quellen vorge-
legt, anhand deren die Vorbereitungen von Herrn Schmidt besprochen wurden

Besprechung der Vorbereitungen von Wolfgang Boland

e Herr Boland hat nach vorheriger abteilungsinterner Riicksprache stichpunktartige Notizen
angefertigt und diese wurden besprochen
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TOP 4: Anforderungskatalog, Kliren der offenen Fragen soweit moglich

Der Anforderungskatalog inklusive der zu klirenden Fragen wurde dem LBA ca. eine
Woche vor der Besprechung zur Verfiigung gestellt. Dieser lag bei der Besprechung allen
Teilnehmern vor. Herr Schmidt hat in Vorbereitung innerhalb des Dokuments Kommenta-
re eingefiigt und die Fragen soweit moglich beantwortet

Der Vollstindigkeit halber sei erwéhnt, dass der Anforderungskatalog zu einem spiteren
Zeitpunkt noch von einem Strukturfachmann des LBA, Aiko Diihne, ergdnzt wurde

TOP 5: Weitere Schritte

Der Anforderungskatalog wird —soweit moglich- um die Ergebnisse aus der Besprechung
erginzt/modifiziert. Diese Anforderungen bilden in einem fiir ein frithes Vorentwicklungs-
stadium angebrachten Maf3e die Grundlage fiir den konzeptionellen und konstruktiven
Entwurf der ersten Iterationsstufe des bodengebundenen Fahrwerksystems

Das LBA steht in einer beratenden Funktion auch fiir weitere Fragen, die sich im Laufe der
Entwicklungsarbeit ergeben, fiir die am GroLaS Projekt beteiligten Partner zur Verfiigung

Hamburg, den 04.06.2010

Jan Binnebesel
-HAP 4,AP 4.3 -
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Anhang B

Ubersetzung der Bauvorschrift fiir
Luftverkehrsfahrzeuge

In diesem Anhang sind Abschnitte aus der Bauvorschrift CS-25 in Tabelle B.1 {iibersetzt
worden, die relevant fiir die Auslegung von Fahrwerken sind. Auf die Nummern wird sich in
dem Kapitel 5, Anforderungen, bezogen.

Tabelle B.1 Gesetzliche Anforderungsliste

Nr. Gesetzliche Anforderungen
1 Fluglasten
CS 25.345 Hochauftriebssysteme
(a) Wenn die Fligellandeklappen wahrend des Starts, Landeanflug oder die Landung bei der
Entwurfslandeklappengeschwindigkeiten unter diesen Flugstufen von CS 25.335 (e) benutzt
werden, wird angenommen, dass das Flugzeug symmetrischen Mandver- und Bdenlasten
ausgesetzt ist. Die resultierenden Limitlasten mussen den unten angefuhrten Bedingungen
entsprechen:
(1) Positiver Mandverlimitlastfaktor von 2,0 (siehe Bild B.1)
a _| +Cpmax
WING-FLAPS UP —
\ A ‘ D, D2
B _ ._+"E piv -~ T T T A R
;7% + N L’,..__A_‘\ :
1.1 \ WING-FLAPS f ‘ l ;
N o | POWN . i i
E T e~ ! !
E Ii1\1 |
§ 14 e "
o { i
3 ': |
>“'-i = : s
‘ "EQUIVALENT" AIR SPEED ! E
|
1T H F
~Cymax
WING-FLAPS UP
Bild B.1 Lastvielfaches nach Geschwindigkeit (EASA 2006)
2 Bodenlasten
CS 25.473 Landelastbedingungen und Annahmen
(a) Es wird davon ausgegangen, dass das Flugzeug den Boden unter den in CS 25.479 bis
21 25.485 spezifizierten Landebedingungen berihrt:

(1) Inden Fluglagen, definiert in CS 25.479 bis CS 25.485

(2) Mit einer Limit Sinkgeschwindigkeit von 3,05 m/s (10 f/s) und dem Entwurfslandege-
wicht
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(3) Mit einer Limit Sinkgeschwindigkeit von 1,83 m/s (6f/s) und dem Entwurfsstartge-
wicht

(4) Die beschriebenen Sinkgeschwindigkeiten dirfen modifiziert werden, falls das Flug-
zeug diese Geschwindigkeiten unmdglich erreichen kann.

(b) Der Flugzeugauftrieb darf kleiner als das Flugzeuggewicht angenommen werden, es sei
denn es gibt Systeme oder Prozeduren, die bedeutenden Auftrieb erzeugen.

(c) Die Methode der Analyse von Flugzeugen und Fahrwerken muss mindestens folgende
Elemente beriicksichtigen:

(1) Fahrwerksdynamikeigenschaften

(2) Aufschleudern und zurtickspringen

(3) Starrer Kérper Wirkung

(4) Strukturelle dynamische Antwort der Flugzeugzelle

(d) Die Fahrwerksdynamikeigenschaften miissen von den Tests validiert werden, definiert in
CS 25.723(a)

2.2

CS 25.479 Level Landebedingung

(a) Bei der Level Lage wird angenommen, dass das Flugzeug den Boden bei einer Vor-
wartsgeschwindigkeit in dem Bereich von V,; bis 1,25*V,, parallel zum Boden unter den
Bedingungen, die in CS 25.473 beschrieben sind, berihrt.

(c) Beider Level Landelage bei den Flugzeugen mit Bugrad, siehe Bild B.2 missen folgende
Punkte angenommen werden:

(1) Eine Lage, in denen die Haupt- und Bugfahrwerksrader den Boden einfach freigibt;
und

(2) Wenn sinnvollerweise bei dem spezifizierten Sinkflug und der Vorwartsgeschwindig-
keit eine Lage erreicht wird, bei der die Bug- und Hauptfahrwerksréader den Boden
gleichzeitig den Boden berihren.

W (TOTAL) |
|
T ® T e
DN {1
VN VM
NOSE-WHEEL TYPE
Bild B.2 Level Landung (EASA 2006)

(d) Zusatzlich zu den Belastungsbedingungen, die in (a) vorgeschrieben sind, gelten noch
weitere:

(1) Das Fahrwerk und die direkt beeintrachtigte Struktur muss fir die max. vertikale Bo-
denreaktion mit kombinierter nach hinten wirkender Widerstandskomponente mit
mindestens 25 Prozent der max. vertikalen Bodenreaktion ausgelegt werden.

(2) Die schwersten Kombinationen der Lasten, die wahrend einer seitlichen Drift Lan-
dung auftreten kénnen, missen mit einbezogen werden. In Abwesenheit einer ratio-
naleren Analyse bei dieser Bedingung, mussen die folgenden Punkte untersucht
werden:
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(i) Eine vertikale Last entspricht 75 Prozent der max. Bodenreaktionskrafte aus CS
25.473(a)(2). Sie wirkt in Kombination mit einem Widerstand von 40 Prozent
und eine Seitenlast von 25 Prozent von dieser vertikalen Last.

(i) Die StoRdampfer- und Reifenauslenkung muss 75 Prozent der Auslenkung
sein, die der maximalen Bodenreaktionskraft von CS 25.473(a)(2) entspricht.

(3) Die Kombination von vertikal- und Widerstandskomponenten greifen an der Mitte-
linie der Reifenachse an.

23

CS 25.481 Tail-down Landebedingung

(a) Bei Tail-down Landung wird angenommen, dass das Flugzeug den Boden mit der Vor-
wartsgeschwindigkeit von V,; bis V,, berlhrt, parallel zum Boden unter den Bedingungen
wie sie in CS 25.473 verordnet sind.

Die Kombination von vertikaler und Widerstandskomponenten greifen an der Mittellinie
der Reifenachse an.

(c) Fur die Tail-down Landebedingung bei Flugzeugen mit Bugrad wird angenommen, dass
das Flugzeug mit einem Stallwinkel oder dem maximalen Winkel § anfliegt, siehe Bild
B.3.

B = Angle for main gear and tail structure
contacting ground except need not
exceed stall angle.

NOSE-WHEEL TYPE

Bild B.3 Tail-Down Landung (EASA 2006)

24

CS 25.483 One-Gear Landebedingung

Fir die One-Gear Landebedingung wird angenommen, dass das Flugzeug sich in Level Lage
befindet und den Boden mit einem Hauptfahrwerk berthrt, siehe Bild B.4.

The aeroplane inertia loads required
to balance the external forces
Ww/2 W/2

' u
/ Single wheel load
from 2 wheel level

—— landing condition

NOSE- OR TAIL-WHEEL TYPE

Bild B.4 Landung mit einem Hauptfahrwerk (EASA 2006)
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In dieser Lage gilt:

(a)

(b)

Die Bodenreaktionskrafte miissen die selben sein wie die erreichten Werte auf der Seite
unter CS 25.479(d)(1)

Jede unausgeglichene externe Last muss mit einer Flugzeugtragheit in einer rationalen
oder konservativen Art und Weise entgegen gewirkt werden.

25

CS 25.485 Side Load Bedingung
Zusatzlich zu CS 25.479(d)(2) mussen die folgenden Bedingungen betrachtet werden:

(@)

(b)

Bei der Side Load Bedingung wird angenommen, dass das Flugzeug sich in Level Lage
mit nur den Hauptradern auf den Boden, entsprechend Bild B.5 befindet.

w T
f2 2VM + 1-0W W2

0-80 VM 0-60 VM

VM . VM

VM =One-haif the maximum vertical ground reaction
obtained at each main gear in the level landing
conditions.

*Nose-gear ground reaction = 0

NOSE- OR TAIL-WHEEL TYPE AEROPLANE IN LEVEL ATTITUDE

Bild B.5 Seitliche Drift Landung (EASA 2006)

Seitenlasten von 0,8* vertikalen Reaktionskraften (auf einer Seite) wirken einwarts und
0,6 vertikale Reaktionskrafte (auf der anderen Seite) wirken nach auf3en. Die Seitenlas-
ten missen mit halbierter maximaler vertikaler Bodenreaktionskraft kombiniert werden,
die bei der Level Landebedingung erreicht wurden. Diese Lasten werden angenommen
am Bodenkontaktpunkt zu wirken und von der Tragheit des Flugzeuges widerstanden zu
werden.

2.6

CS 25.487 Rebound Landebedingung

(@)

(b)

Das Fahrwerk und seine unterstitzende Struktur muss fir die Belastungen, die wahrend
des RiickstoRRes auf das Flugzeug von der Landeflache auftreten, untersucht werden.

Mit voll ausgefahrenen und nicht mit dem Boden in Kontakt befindlichen Fahrwerk muss
ein Lastvielfaches von 20,0 auf das ungefederte Gewicht des Landefahrwerks wirken.
Dieser Lastfaktor muss in Richtung der Bewegung der ungefederten Gewichte wirken, als
sie ihre ausgefederten Grenzpositionen in Beziehung zu den gefederten Teilen des
Fahrwerks erreichen.

2.7

CS 25.489 Bodenhandhabungsbedingungen

Wenn nicht anders beschrieben muss das Fahrwerk und die Flugzeugstruktur mit Design
Ramp Weight nach den Bedingungen in CS 25.491 bis 25.509 untersucht werden. Kein FIi-
gelauftrieb darf bericksichtigt werden. Fir die StoRdampfer und die Reifen wird angenommen,
dass sie in ihrer statischen Position sind.
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CS 25.491 Taxi, Start- und Landerollen
Innerhalb des Bereichs von entsprechenden Bodengeschwindigkeiten und zugelassenen

2.8 | Massen wird die Flugzeugstruktur und das Fahrwerk mit Lasten ausgesetzt, die nicht weniger
sind als diese, wenn das Flugzeug sich Uber den rauesten Untergrund bewegt, der sinnvoll fir
normallen Operationen angenommen werden kann.

CS 25.493 Gebremste Rollbedingung
(b) Ein Flugzeug mit einem Bugrad ist das Limit Lastvielfache 1,2 auf das Landegewicht, und
1,0 auf das Design Ramp Weight. Eine Widerstandsreaktionskraft ist gleich der vertikalen
Reaktionskraft, multipliziert mit einem Widerstandskoeffizient von 0,8. Dieser Wider-
standskraft muss mit der vertikalen Reaktionskraft kombiniert werden und wirkt am Bo-
denkontaktpunkt jeden Rades mit Bremsen. Die folgenden zwei Lagen, entsprechend
Bild B.6 missen berlcksichtigt werden.
(1) Die Levellage mit dem Radern, die den Boden berihren und die Belastungen zwi-
schen Haupt- und Bugfahrwerk verteilen. Kein Nicken wird angenommen.
(2) Die Levellage, bei der nur das Hauptfahrwerk den Boden berihrt, wird das Nickmo-
ment durch die Winkelbeschleunigung ausgeglichen.
T = inertia force necessary to balance the wheel drag
*DN = 0 unless nose wheel is equipped with brakes
For design of main gear VN =0
For design of nose gear I = 0
1.2 W (at design landing weight)
1.0 W (at design take-off weight)
29

(c)

(d)

(e)

T

~0
[DN=8VN * I DM =8 VM (per side)
VN 2 VM (VM each side)

Bild B.6 Gebremster Rollvorgang (EASA 2006)

Eine Widerstandsreaktionskraft, kleiner als die in diesem Paragraph beschriebene, darf
verwendet werden, wenn es fundiert wurde, dass eine effektive Widerstandskraft von 0,8
mal der vertikalen Reaktionskraft unter keiner Belastungsbedingung erreicht werden
kann.

Ein Flugzeug, das mit einem Bugrad ausgeristet ist, muss so entworfen sein, dass es
den Belastungen von der dynamischen Nickbewegung des Flugzeugs, die wahrend der
plétzlichen Anwendung der maximalen Bremskraft auftritt, widersteht. Das Flugzeug wird
betrachtet in der Entwurfsstartgewicht mit Bug- und Hauptfahrwerk in Kontakt mit dem
Boden, und mit einem stabilen vertikalen Lastvielfachen von 1,0. Die stabile Bugfahr-
werksreaktion muss mit der maximalen zuwachsenden Bugfahrwerksvertikalreaktion
kombiniert werden, die beim plétzlichen Bremsen entsteht, wie es im Unterparagraph (b)
und (c) dieses Paragraphen erklart wurde.

Mangels einer rationaleren Analyse , muss die Bugfahrwerksvertikalkraft, wie in Unterpa-
ragraph (d) beschrieben wurde, entsprechend der folgenden Formel (B.1) berechnet
werden:
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v, = g, JHAE (B.1)
A+ B A+ B+ ukE

Far den Widerstandskoeffizienten p wird 0,8 und fur den dynamischen Reaktionsfaktor f gleich
2,0 angenommen.

2.10

CS 25.495 Kurvenfahrt

In der statischen Position des Flugzeuges, gemall dem Bild B.7, wird fur das Flugzeug ange-
nommen eine stabile Kurve durch die Bugradlenkung durchzufiihren, oder durch Anwendung
ausreichender Differenzkraft, so dass das Limit Lastvielfache am Flugzeugschwerpunkt 1,0
vertikal und 0,5 seitlich betragen. Die seitlichen Bodenreaktionen jeden Rades mussen 0,5
multipliziert mit der vertikalen Reaktionskraft sein.

The aeroplane inertia factors at centre of gravity
are completely balanced by the wheel reactions
as shown.

W

05vM2 ! 05VN 105 vm !
VM2 VN VM1

NOSE-WHEEL TYPE

Bild B.7 Kurvenfahrt (EASA 2006)

2.1

CS 25.499 Bugrad Gieren und Lenkung

(a) Ein vertikales Lastvielfaches von 1,0 auf dem Flugzeugschwerpunkt, und eine seitliche
Komponente auf das Bugrad mit 0,8 der vertikalen Bodenreaktion an dem Punkt werden
angenommen.

(b) Es wird angenommen, dass das Flugzeug sich im statischen Gleichgewicht mit den
Lasten befindet, die von der Benutzung der Bremsen auf einer Seite des Hauptfahrwerks
resultieren, das Bugfahrwerk, seine verbindende Struktur, und der Rumpfstruktur vor dem
Schwerpunkt muss fir folgende Lasten ausgelegt werden:

(1) Ein vertikaler Lastfaktor am Schwerpunkt von 1,0

(2) Eine nach vorn wirkende Last auf das Flugzeug von 0,8-mal der vertikalen Last auf
ein Hauptfahrwerk.

(3) Seitliche und vertikale Lasten am Boden kontaktpunkt am Bugfahrwerk, die fiir das
statische Gleichgewicht benétigt werden.

(4) Eine seitlicher Lastfaktor am Flugzeug am Schwerpunkt

(e) Das Bugfahrwerk muss so ausgelegt werden, dass bei der maximalen Flugzeugrolimasse
noch ein maximales Lenkmoment erzeugt werden kann. Die max. vertikale Reaktions-
kraft ist mit 1,33 zu multiplizieren.

212

CS 25.507 Riickwartsbremsung

(a) Das Flugzeug muss in einer 3 Punkte statischen Bodenbeziehung sein. Die horizontalen
Reaktionskrafte sind parallel zu dem Boden und nach vorn gerichtet und missen auf je-
den Bodenkontaktpunkt eines Rades mit Bremsen angewendet werden. Die Limitlast
muss gleich sein wie 0,55-mal der vertikalen Last auf jedes einzelne Rad oder wie die
Last, die von 1,2-mal der nominalen maximalen statischen Bremsdrehmoment entsteht,
was aber immer niedriger ist.

(b) FUr Flugzeuge mit Bugradern, muss das Neigungsmoment durch die rationale Tragheit
ausgeglichen werden.
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Fahrwerk

3.1

CS 25.721 Aligemein

(a) Das Treibstoffsystem sollte bei Versagen des Fahrwerksystems nicht beschadigt werden,
so dass kein Feuer durch Kraftstoffaustreten entstehen kann.

(b) Das Flugzeug muss so entworfen werden, dass ein Landen mit keinem oder mehrere
nicht ausgefahrenen Fahrwerksbeinen mdglich ist, ohne dass eine Feuergefahr durch ei-
nen Strukturkomponentenausfall entsteht.

3.2

CS 25.723 StoBbelastungsabsorptionstest

(a) Die analytische Reprasentation der Fahrwerksdynamikeigenschaften missen von Stof3-
belastungsabsorptiontests validiert werden. Die Entwurfsbedingungen sind in CS 25.473
spezifiziert.

(b) Das Reserveenergie-Absorptionsvermégen bei einer Sinkgeschwindigkeit von 3,7m/s
(12ft/s) und der Auslegungslandemasse wird dahingehend Uberprift, dass der Auftrieb
nicht grof3er als das Gewicht des Flugzeuges wahrend des LandestolRes ist.

3.3

CS 25.729 Einfahrmechanismus
(a) Allgemein. Fur Flugzeuge mit einfahrbaren Fahrwerk, gilt das folgende:

(1) Das Fahrwerkseinfahrmechanismus, Fahrwerkstiren, und die unterstitzende Struk-
tur muss fir folgende Punkte entworfen werden-

(i) Die Lasten, die bei den Flugbedingungen vorkommen, wenn das Fahrwerk in
der eingefahrenen Position ist;

(i) Die Kombination von Widerstandslasten, Tragheitskrafte, Bremsdrehmo-
mentenkrafte, Luftkrafte, und Kreiselkrafte, die von Drehbewegung der Rader
bei einer Randgeschwindigkeit bis zu 1,23 — mal der Stallgeschwindigkeit Vgsg
(mit den Flaps in Startposition und Startgewicht), vorkommend wahrend Einfah-
ren und Ausfahren bei jeder beliebigen Geschwindigkeit bis zu 1,5 — mal Vgg,
mit Landeklappen in Landeanflugstellung und Entwurfslandegewicht, und

(iii) Jeder Lastfaktor bis zu diesen, der in der CS 25.345 (a) firr die ausgefahrenen
Fligellandeklappen gelten.

(2) Wenn keine anderen Mittel zur Verfligung stehen das Flugzeug im Flug abzubrem-
sen, muss das Fahrwerk, der Einfahrmechanismus, und die Flugzeugstruktur (ein-
geschlossen der Fahrwerkstliren so ausgelegt werden, dass sie den Fluglasten wi-
derstehen, die bei Geschwindigkeiten bis zu 0,67 — mal Reisegeschwindigkeit V¢
und mit ausgefahren Fahrwerk auftreten.

(b) Fahrwerksverriegelung. Es muss moglich sein, dass Fahrwerk in der Luft und am Boden
ausgefahren zu halten. Auf der anderen Seite muss es mdglich sein, das Fahrwerk wah-
rend des Fluges in der richtigen eingefahrenen Position zu halten.

(c) Notfallbetrieb. Es muss ein Notfallmittel fir das Ausfahren des Fahrwerks geben im Falle
von —

(1) Jeglicher halbwegs vermutlicher Ausfall in der normalen Ausfahrsystem; oder
(2) Der Ausfall einer einzelnen Quelle eines hydraulischen, elektronischen, oder &quiva-
lenten Energiequelle.
(d) Betriebstest.

(e) Positionsanzeiger und Warnsystem.
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Anhang C

Bewertung der Einzelfunktionen

Es wurden die Einzelfunktionen untereinander von dem mb+Partner Team verglichen. Die
Kriterien sind Kosten und Funktion, wobei Funktion zweifach gewichtet wird. Teilnehmer
waren:

e Jan Binnebesel (Projektleiter),

e Marten Canisius (Antriebsauslegung),

e Bjorn Gissa (Betriebskonzept),

e Jan Weber (Konstruktiver Entwurf GroLaS),

e Knud Lammle (Patentangelegenheiten),

e Matthias Schucher (Konstruktiver Entwurf GroLaS) und
e Erik Chowson.

Die maximal zu erreichbare Wertzahl ist 20.

Tabelle C.1 Durchschnitt der Nutzwertanalyse der Einzellésungen
Wertskala nach VDI 2225 mit Punktvergabe P von 0 bis 4:
0 = unbefriedigend, 1 = gerade noch tragbar, 2 = ausreichend, 3 = gut, 4 = sehr gut
_5 K = Kosten 1-fach
% F = Funktionserfillung 2-fach
2 S = Sicherheit 2-fach
“E’ W = Wertzahl =K - 1+F -2+S -2
w Einzellésung A Einzellésung B Einzellésung C Einzellésung D
01 durch einen Fang- durch Einfihren eines
trichter am Flugzeug, | Kegels am Flugzeug
der den Kegel am in den Fangtrichter
Bodenfahrwerk auf- am Bodenfahrwerk
nimmt

W =146 W =143

02 mit einem Kugelge- mit einem Kreuzge- mit einem federgela- mit einem Ellipsoid
lenk lenk gerten Gelenk Gelenk

W =16,1 W=14,6 W=134 W=123

03 Kugelform in einer Kegel in einer Trich- Kugelform mit Achse in einer Gabel
Kugelkalotte terform Zwischensttick in
einer Kalotte
W =151 W=14,6 W=13,3 W= 13,0
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20

18 T

Wertzahl

Zentrieren Nicken und Rollen Krafte Ubertragen

Einzelfunktion

Bild C.1

Die grofte Streuung tritt bei der Einzellosung D, Gabel in einer Achse, auf.

® Einzelldsung A
® Einzelldsung B
= Einzellésung C
® Einzelldsung D

Ergebnis der Durchschnitts — Wertzahlen der Einzelfunktionen untereinander
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Anhang D

Ergebnisse der FEM Berechnungen

Dieser Anhang enthélt die Ergebnisse aus den FEM Berechnungen der Schnittstellen mit
SimulationXpress.

D.1 Schnittstelle Fliugelfahrwerk

D.1.1 Lastfall 2 — Kurvenfahrt

Modellname: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy
Darstellungsart: Statische Werschiebung Darstellung2
Werformungsfaktor: 105.008

URES (mm)
2308e+000

I 2.115e+000

L 1.923e+000

. 1734000

. 1.536e+000
. 1.346e+000
1.154e+000
I 9 515e-001

. 7B92e-001

. 5.765e-001

3.846e-001
1.923e-001
1.000e-030

Bild D.1 Schnittstelle Ffw - Kurvenfahrt - Deformation
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Modellnarme: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy

Darstellungsart: Statisch knotenspannung Darstellung?
“Werformungsfaktor: 105.008

von Mises (Mim*2)

360134208.0

330123040.0

. 300111904.0

. 270100736.0

RF=1,25 . 240089584.0

2100784320

180067 250.0

360134208.0 150056112.0
120044960.0

_ 50033808.0

I B0022645.0

30011484.0

3378

— Streckgrenze:450000000.0

Bild D.2 Schnittstelle Ffw - Kurvenfahrt - Spannungsverlauf
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D.1.2 Lastfall 3 — Plotzliches Bremsen

Modellname: Ffw_Schnittstelle

Studiennarme: SirmulationXpressStudy
Darstellungsart: Statische Werschiebung Darstellung2
werformungsfaktor: 117.094

URES (mm)
2.276e+000
2067 e+000

L 1.897e+000

. 1.707e+000

. 1.518e+000

. 1.328e+000

1.138e+000

9 484e-007

7 £66e-001

. 5591e-001

3794001
1.897e-001

1.000e-030

L

Ilax: 2. 276e-+000

Bild D.3 Schnittstelle Ffw — Plotzliches Bremsen - Deformation

Modellname: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy

Darstellungsart: Statisch knotenspannung Darstellung?
Werformungsfaktor: 117.094

won Mises (Mim*2)
320822656.0
294087 456.0

L Z2B7382256.0

_ 2406170400

- 2138518400

- 1871466400
160411440.0
133676232.0
106241032.0

_ B02058832.0
43470624.0
287354220
2190

— Streckgrenze:450000000.0

Bild D.4 Schnittstelle Ffw — Plotzliches Bremsen - Spannungsverlauf
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D.1.3 Lastfall 4 — Bremsen bei Riickwartsfahrt

Modellname: Ffw_Schnittstelle

Studiennarme: SirmulationXpressStudy
Darstellungsart: Statische Werschiebung Darstellung2
wWerformungsfaktor: 102,602

URES (mm)
2.209e+000
2.025e+000

_ 1.841e+000

Ilax: 2.208e-+000

. 1.657e+000
[hlin: 10002050 147304000
- 1.289%e-+000
1.105e+000
9.205e-001
. 7.364e-001
L 5.523e-001
36582001
1.841e-001

1.000e-030

Bild D.5 Schnittstelle Ffw - Riickwartsbremsen - Deformation

Modellname: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy

Darstellungsart: Statisch knotenspannung Darstellung?
“erformungsfaktor: 102.602

von Mises (Mim*2)
330663072.0

3031073400

RF=1,36

_ 2755526080
. 2479973760
- 2204421440
_ 19283659120
1653316580.0

Wlax: 330653072 0 137776432.0

_ 1102212080

_ B2665976.0

551107400

27T555506.0

30

— Streckgrenze:450000000.0

Bild D.6 Schnittstelle Ffw — Rickwartsbremsen — Spannungsverlauf
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D.1.4 Lastfall 5a — Seitliche Driftlandung innen

Madellnarme: Ffa_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy
Darstellungsart: Statische Yerschiebuny Darstellung2
“erormungsfaktor 271.859

URES {mm)
9.453e-001
I B.671e-001
| 7 8a3e001

. 7.095e-001

. B.30Ge-001

. 5.518e-001
4.730e-001
39416001

| 3.153e-001
. 2.365e-001
1.577e-001
7 836002

1.000e-030

Bild D.7 Schnittstelle Ffw — Driftlandung innen - Deformation

Modellnarme: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy

Darstellungsart: Statisch knotenspannung Darstellung!
“Werformungsfaktor: 271.859

von Wises (Mim*2)

226855088.0

I 2079505120

RF= 1,98 | 189045936.0
- 170141360.0
. 1512367840

Ma: 2265565055.0
. 1323322000

113427624.0

’ 94523045.0

_ 74B158464.0
. 86713082.0
37609312.0

18904736.0

157 .8

— Streckgrenze:450000000.0

Bild D.8 Schnittstelle Ffw — Driftlandung innen — Spannungsverlauf
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D.1.5 Lastfall 5b - Seitliche Driftlandung aufen

hodellname: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy
Darstellungsart: Statische Yerschiebung Darstellung2
YWerformungsfaktor: 109,527

URES (mm)
2.073e+000

1.900e~+000

Ilin: 1.000e-030

L 1.727e+000
. 1.5550+000
. 1.382e+000
. 1.209+000
1.036e-+000
8.637e-001
£.909e-001
. 5.182e-001
3.455e-001

1.727e-001

1.000e-030

Bild D.9 Schnittstelle Ffw — Driftlandung auBen — Deformation

Modellnarme: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy

Darstellungsart: Statisch knotenspannung Darstellung?
“Werformungsfaktor: 109.527

von Mises (Mim*2)
2985401520
‘ 2736618560
_ 2487835200
. 223905184.0
- 1990265848.0
_ 1741485120
149270152.0

124391845.0

'.‘- Mlax: 298540192.0

99513512.0

| 745351840
RF=1,5 49756845.0
24878512.0
1775

— Streckgrenze:450000000.0

Bild D.10 Schnittstelle Ffw — Driftlandung auf3en — Spannungsverlauf
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D.1.6 Lastfall 6 — Seitenwindlandung innen

Modellname: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy
Darstellungsart: Statische Yerschiebung Darstellung2
“Werformungsfaktar: 128.346

URES {mm)
1 854e+000
1.709-+000
| 1.553e+000
. 1.398e+000
- 1.243e+000
_ 1.087e+000
9.320e 001
7.767e.001
- 6.2142-001

{ Max: 1 BE4e+10(]

. 45500001
3.107e-001
1.553e-001

1.000e-030

hin: 1.000e-030

Bild D.11 Schnittstelle Ffw — Seitenwindlandung innen — Deformation

Modellname: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy

Darstellungsart: Statisch knotenspannung Darstellung?
Werformungsfaktor: 128.346

won Mises (Mim*2)
266160704.0
2438980672.0

_ 2218006400

_ 1996205920

- 1774408600

- 1552605280
133080456.0
110900456.0
a8720424.0

_ BE540383.0
44360352.0
Z2180316.0
2801

— Streckgrenze:450000000.0

Bild D.12 Schnittstelle Ffw — Seitenwindlandung auflen — Spannungsverlauf



151

D.1.7 Lastfall 6a — Seitenwindlandung auf3en

Modellname: Ffw_Schnittstelle

Studiennarme: SirmulationXpressStudy
Darstellungsart: Statische Werschiebung Darstellung2
werformungsfaktor: 80,1313

URES (mm)
2.548e+000

2 B10e+000

| 23734000

. 2.13Be+000

. 1.898e+000

. 1661 e+000

1.424e+000

Iin: 1.000e-030

1.186e-+000

9.4582e-001

_ 7.115e-001

4.7 46e-001

2.373e-00

1.000e-030

Bild D.13 Schnittstelle Ffw — Seitenwindlandung auf3en — Deformation

Modellname: Ffw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy

Darstellungsart: Statisch knotenspannung Darstellung?
“erformungsfaktar: 80,1313

von Mises (Mim*2)
391635200.0
RF=1,15
3589989440
. 3263627200

. . . 2937254640
o May: 391635200 : . 2B1090224.0
. 2084530840
1958177280
1631514830
1306452400
| 97909000.0
B5272752.0

32636605.0

2643

— Streckgrenze:450000000.0

Bild D.14 Schnittstelle Ffw - Seitenwindlandung auf3en — Spannungsverlauf
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D.2  Schnittstelle Rumpffahrwerk

D.2.1 Lastfall 1 — Start

Modeliname: Rfw_Schndtstelle_2
d : Simulation| !

tatische Ver

0 gsart
Verormungsfaktor, 63 2547

URES {mm)
4 450p+000
l 4.07%e+000
3 708e+00
. 3.33e+0
L 2967e+000
2 E56e+I00
| 2.225e+000
1 B54p+000
1 AB3e+000
_ 11 3e+000
741 Te001
37086001

1 000e-030

fax: 4 4508 +000)

Bild D.15 Schnittstelle Rfw — Start — Deformation

Modellname: Rfw_Schnittstelle_2
Studienname. SimulstionXpressStudy
Dargtallungsarn; Statisch knotenspannung Darstellung!
Verformungefakior B3 2547
Min_dB45 & |

von Mises (Nm*2)
10086600 0
I 2042464480
L 2584081120
2326677600
. 2067274240
| 1808870720
166046720 0
1292063760
L 1033EE0E2 0
. 775256660
51665340 0
268449960
4549 5

P Streckgrenze 450000000 0

Bild D.16 Schnittstelle Rfw — Start — Spannungsverlauf
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D.2.2 Lastfall 3 — Plotzliches Bremsen

Modeliname: Rfw_Schnittstelie_2

F ¥
Darstellungsant: Statische Yerschiebung Darstellung?
“edormungsfakior 95 0299

URES (mim)
2.7330+000
l 2511e+000
L 2.282e+000
2 054e+000
1,826+000
L 1.5382+000
1.369e+000
l 1. 141e+000
I L 9.130e-001
_ 68472001
4 5552001

2.282e-001

1.000=-030

Bild D.17 Schnittstelle Rfw — Plotzliches Bremsen — Deformation

Modeliname: Rfw_Schnittstelle_2

F ludy
Darstellungsan: Statisch knotenspannung Darstellung
Werdormungafaklor 95 0299

von Mises (Nim"2)
3222962560

' 2954384000
. X6E560544.0

. 2417226720

_ 2148646160

1830069600

161149104.0
134291248.0

1074333840
805755200

537176640

Max 317096256 0

26850802 0
19435

—# Streckgranze 450000000 0

Bild D.18 Schnittstelle Rfw — Plétzliches Bremsen — Spannungsverlauf
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D2.3 Lastfall 4 — Bremsen bei Riickwartsfahrt

Modeliname: Riw_Schnitistelle_2
Studienname; SimulaionXprassSiudy

Darstallungsart: Statische YVerschisbung Darstellung?
Varfarmungsfaktor 76 2003

URES (mm)
3 89644000
l 3 BE2e+000
L 3 329¢+000
2 896a+000
. 2 663e+000
L 2.330e+000
1 887 ¢+000
l | BEAw+000
L 1.332e+000
2 987 e-001
5 B5Be-001
3 329+-001

1 0004-030
[Vl 1 D003t

Bild D.19 Schnittstelle Rfw — Bremsen bei Riickwartsfahrt — Deformation

Modelinarme: Riw_Schnitistalle_2

Studiennami llat lanXprass Siudy

Darstellungsart h knetenspannung Darstellung)
Wardarmungsfaktor 76 2003

von Mises (Nm"2)
327TMIBI60
000652480
2727869120

2455085440

|BIBTEE.O
L 136396104.0

109116744 0

RF=1,37

-{(Hin T3TT.E]

BIB36384 0
BASE0028 0
27281670.0
[BNE

¥ Strockgrenze 450000000 0

Bild D.20 Schnittstelle Rfw — Bremsen bei Rickwartsfahrt — Spannungsverlauf
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D2.4 Lastfall 5 — Seitliche Driftlandung

Madellname: Rfw_Schadistellz_2

- Simulation¥p dy
Darstellungsat. Statische Verschisbung Darstelleng2
WVerfarmungsfakior. B1 5354

URES (mm)
35414000
I 3 24Be+000
L 2951e+000
. 2656e+100
. 2. 360e+000

_ 2 065e-+100

|

_ B8.852e001

1.770e+000
1.475e+000
1.1680e+000

1 1000l 5 0010001

2951001

1.000e-030

[Iax 3.541e+000

Bild D.21 Schnittstelle Rfw — Seitliche Driftlandung — Deformation

Madellname: Réw_Scharistella_2

Studienname: SimulationXpressStudy

Darstallungsan: Statisch knotenspannung Darstellung)
Verfarmungsfaktor. B1 G364

won Mises (N/m*2)
185783264 0
I 170301440 0
L 1548196160
. 1393377920
123855976 0
. 1083741600
92692336 0
l 774105120
\_ 619265920
. ABAAEET20

0965048 0

flan 1B5/83264

15463227 0
14069

# Streckgrenze: 450000000 0

Bild D.22 Schnittstelle Rfw — Seitliche Driftlandung — Spannungsverlauf
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D2.5 Lastfall 6 — Seitenwindlandung

Madellname: Rtw_Schnitistells_2
Studienname: SimulationXpressStudy
Darstellungsan. Statische Verschiabung Darstellung?
Vetfarmungsfaktor: 73,9319

URES (mm)
3 BaBe+000
3 525e+000
L 3 205e+000
. 2BBde+000
. 2564e+000
L 2243000
1.923e+000
I 1 602e-+000

L 1. 282e+00

L 9614e001
—{Tin. 1 Oo0e-0]

6. 4080001
3. 205e-001

1.000e-030

Bild D.23 Schnittstelle Rfw — Seitenwindlandung — Deformation

Modeliname: Riw_Schattstelle_2

Simulat p dy
Darst g Statisch Dars: gl
Verformungsfaktor. 73,9319

von Mises (N'm"Z)
227693184 0
' 204318960 0
L 1857447200
167170496 0
. 1485962720
L 130022040.0
111447808 0
l 926735840
742993520
. 557251240
37180536 0
18576658 0
2438 4

— Streckgrenze 4500000000

Bild D.24 Schnittstelle Rfw — Seitenwindlandung — Spannungsverlauf
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D.3 Schnittstelle Bugfahrwerk

D.3.1 Lastfall 1 - Start

Modellname: Bfw_Schnittstelle

] udy
Darstellungsart: Statische Verschiebung Darstellung?
“erformungsfakior 193.557

URES: (mm)
89570001
8218001

| 7472600
_ 6725001
_ 5.578a-001
. 5231001

l 4 483e-001

| 3736e-001

| 2589001

| 22470000

1.494e-001
7 472e-002

1.000e-030

Iax: 5967001

Bild D.25 Schnittstelle Bfw — Start — Deformation

Modeliname: Bfw_Schnittstelle

pressStudy
b

, D lleng!

Darstalung: Statisch k
Werformungsfakior. 193 557

von Mises (Wim*2)
108634152.0
99581304.0

| 90525464 0

. B1475616.0

- 724227880

. 633699280
54317060 0

! 4526423 D
L 362113920

. 271585460

Max 10B634152

18105702.0
052570
17

— Streckgrenze 450000000.0

Bild D.26 Schnittstelle Bfw — Start — Spannungsverlauf
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D.3.2 Lastfall 2 - Kurvenfahrt

Madeliname: Bfw_Schntstalls

Studienname: SimulationdpressStudy
Darstellungsart: Statische Verschisbung Darstellung?
erfarmungsfaktor: 185497

URES {mm)
8931001
I 9.104e-001
| 8.27Ee-001
. 74450001
. BE21e001
| 5793001
[ 49886001
| 41382001
| 3310001
| 2483001
16556001
8.276e-002

1.000e-030

Bild D.27 Schnittstelle Bfw — Kurvenfahrt — Deformation

Modeliname: Bfw_Schnittstelle
Studienname: SimulationXpressStudy

Darstellungsart: Statisch knotenspannung Darstellungl
Werformungsfaktor: 185497

won Mises (Nim*2)
141413584.0
I 128629120.0
L 117844656.0
- 108060200.0
L 942757360
L B24:m2720
7070BG0R.0
| 689223450
L 471378840
| 353534240
RF: 3’ 1 8 23568960.0
117844380
358

— Streckgrenze:450000000.0

Bild D.28 Schnittstelle Bfw — Kurvenfahrt — Spannungsverlauf
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D.3.3 Lastfall 4 - Seitenwindlandung

Modeliname; Bfw_Schnittstells
ionXpi tudy
+ Statische | hiet

Darstell
“erormungsfaktor: B4.4185

URES ()
2.12%9e+000
1.951e+000

L 1.774e+000

- 1.596e+000

. 1.413e+000

L 1.242e+000
l 1.064e+000
| 5.86%001

| 7.095e001

L 53001
3.548e-001
1.774e-001

1.000e-030

Bild D.29 Schnittstelle Bfw — Seitenwindlandung — Deformation

Madeliname: Bfw_Schndtstalls
- g

Diar gsart: Statisch |
Verformungsfaktor: 84 4185

van Mises (Wim"2)
289435560 0

| 653172160

L 2411974720

- 2070777280

- 1929575540

. 16BESE240.0

‘ 1447184960
I tzsmaraan

L 564790080
L 723862720
432395240

241197800
374

Wan 259436960

— Streckgrenze:450000000.0

Bild D.30 Schnittstelle Bfw — Seitenwindlandung — Spannungsverlauf
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D.3.4 Lastfall 5 - Zusiitzliche Bugfahrwerkslast durch Gieren

Modellnarme: Bfw_Schnittstelle

Studienname: Simulation®pressStudy
Darstellungsan: Statische Verschiebung Darstellung2
Werdorrmungsfaktor: 135.792

URES {mm)

1.421e+100

I 1.303e-+100

_ 1.184e+000

Iaz: 1.421e-+000

_ 1.0B66e+100

- B.475e-001

. B8.291e-001

7.106e-001

. 6.822e-001

. 4.738e-001

. 3.553e-001

2.368e-001

1.184e-001

1.000e-030

Bild D.31 Schnittstelle Bfw — Gierlast — Deformation

Modeliname: Bfw_Schnittstelle

Studienname: SimulationXpressStudy
Darstellungsart: Statisch knotenspannung Darstellung!
Werformungsfaktor: 135792

von Mises (MNm"2)

228501552.0

I 209455780 0

L 150417968.0

- 1713761760

RF= 1,97 . 1523343680
| 133292584.0
M;_ 114250784.0
8 952089920
. 761672000
| 571254040
38053608.0
19041814.0

19.4

—# Streckgrenze 4500000000

Bild D.32 Schnittstelle Bfw — Gierlast — Spannungsverlauf
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Anhang E

Anpassung der Arbeitsumgebung in SolidWorks
2009

SolidWorks bietet seit der Version 2004 den BefehlsManager (sieche Bild E.1), der als Schalt-
zentrale fungiert. Allerdings gestaltet er das Editorfenster unangenehm lang und schmal. Die
alte Anordnung ist {ibersichtlicher und auch ergonomischer (vergleiche Bild E.2). Diese kann
durch SchlieBen des BefehlsManagers iiber das Menii Ansicht, Symbolleisten, Befehlsmana-
ger wiederhergestellt werden.
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Bild E.1 Mehrere Symbolleisten sind im BefehlsManager untergebracht
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Bild E.2 Alte Anordnung

Links sind die Features mit dem FeatureManager vereinigt. Rechts sind alle Funktionen, die
zur Skizzenerstellung bendtigt werden. Fiir eine weitere Optimierung der Arbeitsfliche wird
auf die Literatur von Vogel 2010 verwiesen.
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