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1. EINLEITUNG
14 Motivation

Die Deutsche Lufthansa Berlin-Stiftung betreibt und wartet
die historischen Flugzeuge der Deutschen Lufthansa AG,
die vorwiegend als Werbe- und Sympathietrager einge-
setzt werden. Das bedeutendste historische Flugzeug ist
eine Junkers Ju 52, die in den Jahren 1985/86 volistandig
restauriert und nach den heute geltenden Zulassungsvor-
schriften zertifiziert wurde.

Bild 1:

Junkers Ju 52

Das Ziel der Betreiber ist es, die Ju 52 fiir 100 Jahre luft-
tichtig zu halten, d.h. den Flugbetrieb bis in das Jahr
2036 sicherzustellen. Der dauerhafte Erhalt der Luft-
tiichtigkeit erfordert die sténdige Fortschreibung des
Instandhaltungsprogramms angepasst an die Erkenn-
tnisse aus der MSG 3 Methodik, insbesondere die Be-
trachtung von Fragestellungen hinsichtlich der Flugzeug-
zelle und ihrer primaren Strukturkomponenten. Hierzu
zahlen z.B. das Ermiidungsverhalten, das Strukturver-
halten bei Schaden (Schadenstoleranzverhalten) und das
notwendige Inspektions- und Wartungsprogramm (val. [1],

21, 3]

Ein Vergleich des urspriinglichen Auslegungsziels der
Ju 52, namlich eine finfjahrige Nutzungsdauer mit ca.
1600 Flugstunden pro Jahr (2,5 h durchschnittliche Flug-
dauer) zu erreichen, mit dem heutigen Einsatzspektrum
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zeigt kaum Gemeinsamkeiten. Erschwerend kommt hinzu,
dass aus der Entwicklungszeit der Ju 52 keine komplette
Dokumentation vorhanden ist. Festigkeitsnachweise,
Zeichnungssatze oder Materialdaten, die fur heutige Flug-
zeugentwicklungen obligatorisch sind, liegen entweder
gar nicht oder nur in rudimentaren Ausziigen (z.B. in Form
von Teilelisten oder Reparaturanweisungen) vor.

1.2, Zielsetzung

In dieser Arbeit (vgl. [1]) werden die Geometrie-, Material-
und Gewichtsdaten der Ju 52 Fliigelstruktur erarbeitet und
in ein Finite-Elemente-Modell Giberfiihrt. Auf Basis dieses
Analysemodells werden statische Lastfalle berechnet. Die
Validierung des Finite-Elemente-Modells erfolgt durch
Vergleiche der Berechnungsergebnisse mit analytischen
Methoden und Testergebnissen (Dehnungsmessungen an
einem Flugelholm) aus Flugversuchen. Durch den Ab-
gleich der Analyse- und Testergebnisse konnen die
wichtigsten Strukturparameter identifiziert und das Bau-
teilverhalten bestimmt werden.

Mit Hilfe des validierten Finite-Elemente-Modells erfolgen
weiterfihrende Berechnungen, die einen ausgewéhiten
Strukturschaden (wurzelnaher Holmbruch) im Berech-
nungsmodell beriicksichtigen. Die Auswirkungen des
Schadens auf das Belastungs- und Verformungsverhalten
der Fligelstruktur werden zur Bewertung der Schadens-
toleranz herangezogen.

2. FLUGELSTRUKTUR

Die Tragflache bestent aus drei Teilen, dem Flugelmittel-
teil als integraler Bestandteil des Rumpfes und zwei ab-
nehmbaren Fliigelteilen. Dieser Aufbau resultiert aus der
(militarischen) Anforderung, das Flugzeug in seinen
Einzelteilen (Rumpf, Tragflachen und Leitwerken) mit der
Eisenbahn transportieren zu kénnen.

Fir die Berechnung der Fliigelstruktur wird der abnehm-
bare Fligelteil idealisiert, wobei der Motor und seine Auf-
hangung im Finite-Elemente-Modell beriicksichtigt
werden. Das Querruder bzw. die Landeklappe werden
durch lastfallspezifische Einzellasten an ihren Lager-
punkten idealisiert.

M. Seibel et al.
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Bild 2: Tragflache — Halbspannweite (Draufsicht)

21. Struktureller Aufbau des abnehmbaren
Fliigelteils

Die wichtigsten Strukturelemente des abnehmbaren
Fliigelteils sind vier Holme, deren acht Gurte aus Rohr-
querschnitten bestehen, das Holmfachwerk (Profile) sowie
die Querverbande (Profile) zur Erfillung der Rippen-
funktion. Die Haut besteht aus Wellblech.
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Bild 3: Strukturelemente des abnehmbaren Flligelteils

2.2, Finite-Elemente-Modell des abnehm-

baren Fliigelteils

Das Finite-Elemente-Modell bildet den strukturellen Auf-
bau der Tragfliche hauptsachlich durch Balken- (Holme,
Holmfachwerk, Querverbénde), Schalen- (Behautung,
Schubbleche) und Punktelemente (konzentrierte Massen
und Rigid-Body-Elemente mit Nulliénge) ab. Die ver-
wendeten Materialien sind typischerweise isotrop fir die
Standard-Aluminiumlegierungen der linienhaften Struktur-
elemente sowie 2D-orthotrop fiir die flachigen Wellblech-
bereiche. Nicht strukturrelevante Elemente der Trag-
flache, beispielsweise die Kraftstofftanks, sind durch in
den jeweiligen Schwerpunkten angebrachte Punktmassen
idealisiert. Die Randbedingungen sind an den acht Gurt-
enden der Holme durch Festsetzen der drei transla-
torischen Freiheitsgrade eingebunden. Die Belastungen
durch Massen bzw. Eigengewicht werden mittels Eigen-
tragheiten (inertia loads), die Belastungen durch Luft-
lasten mittels Einzellasten an den Querverbandstationen
eingebracht.

Das Finite-Elemente-Modell
Knoten und 15500 Elementen.

besteht aus ca. 11000

Bild 4: Finite-Elemente-Modell des abnehmbaren
Flugelteils

Als Lastfille dienen das ,Stehen am Boden“ sowie der
,Stationare Geradeausflug*, um das strukturmechanische
Verhalten der Tragflaiche zu berechnen und damit ein
grundlegendes Verstandnis fir das Strukturverhalten zu
entwickeln.

Die berechnete Konfiguration entspricht der in [3] be-
schrieben, wobei sich die Berechnungsergebnisse auf die
Flugversuche vom 23.10.2001 beziehen. Fir diese Refe-
renzkonfiguration sind folgende Daten bekannt:

+ Massenbilanz,
+ Flugzustande bzw. ausgefiihrte Flugmandver,
«  Korrespondierende Messdaten (vgl. Kap. 4).

Das Programmsystem MSC/Patran® bzw. MSC/Nastran®
dient zur Erstellung des Finite-Element-Modells und zur
Ausfithrung der Berechnungen.
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3. BERECHNUNGSERGEBNISSE

Beide Lastfalle (,Stehen am Boden“ und LStationarer
Geradeausflug’) verursachen vornehmlich eine Biegebe-
anspruchung der Tragflache. Diese Biegebeanspruchung
erzeugt in den acht Gurten der Tragflache in erster Linie
eine Zug- bzw. Druckbeanspruchung. Die Tragfahigkeit
der Wellblechhaut kann dabei vernachlassigt werden.
Deshalb sind in den nachfolgenden Ergebnisdarstell-
ungen nur die Gurtbeanspruchungen wiedergegeben, die
durchgingig die Nomenklatur aus Bild 5 benutzen.

obere Gurtlage

untere Gurtlage

Bild 5: Tragflaichenquerschnitt mit Holmbezeichnung
(obere und untere Gurtlage)

31. Lastfall: Stehen am Boden

Der Lastfall ,Stehen am Boden“ zeigt das erwartete Er-
gebnis einer Zugbeanspruchung der oberen Gurtlage und
eine Druckbeanspruchung der unteren Gurtlage. Die
Holme 1-3 sind am hochsten beansprucht, wohingegen
Holm 4 kaum an der Lastiibertragung beteiligt ist.

Deutlich erkennbar sind Spriinge in den Kraftverldufen,
die an den Positionen der Querverbande und besonders
ausgepragt an den Anschlussstellen der Kraftstofftanks
und des Motortragers stattfinden.

Das maximale Lastniveau liegt bei ca. +40kN in der
oberen Gurtlage bzw. -35 kN in der unteren Gurtlage.
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Bild 6: Gurtlangskrafte im Lastfall ,Stehen am Boden®

3.2, Lastfall: Stationérer Geradeausflug

Der Lastfall ,Stationarer Geradeausflug” zeigt die einem
Fluglastfall typische Druckbeanspruchung der oberen
Gurtlage bzw. eine Zugbeanspruchung der unteren Gurt-
lage.

Erkennbar sind auch hier die Springe in den Kraftver-
|aufen, die an den Positionen der Querverb&nde und den
Anschlussstellen der Kraftstofftanks und des Motortragers

stattfinden.
Das maximale Lastniveau liegt bei ca. +70 kN in der
unteren Gurtlage bzw. -80 kN in der oberen Gurtlage.
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Bild 7: Gurtlangskrafte im Lastfall ,Stationarer
Geradeausflug*
3.3. Beanspruchung im Bereich des

Fliigelanschlusses

Die in Kap.3.1 und Kap. 3.2 dargesteliten Gurtkrafte
lassen sich mit Hilfe der Gurtquerschnitte auf Normal-
spannungen der Holmgurte umrechnen. Die korrespon-
dierenden Ergebnisse sind in Tab. 1 fir die Fligelstation
550 mm hinter dem Fliigelanschluss* (vgl. Bild 10) aufge-
listet. An dieser Stelle betragt das Spannungsniveau etwa
50 MPa, bei einem Lastvielfachen von n;=1.0.

Lastfall
L Gurttage Stehen am Stationéarer
Boden Geradeausflug

1 Oben 16.8 MPa -39.8 MPa
Unten -18.5 MPa 48.3 MPa

5 Oben 24.0 MPa -53.9 MPa
Unten -19.5 MPa 46.4 MPa

5 Oben 20.6 MPa -48.9 MPa
Unten -17.2 MPa 40.9 MPa

A Oben 6.8 MPa -17.0 MPa
Unten -13.3 MPa 34.1 MPa

Tab. 1: Langsspannungen in den Holmgurten, 550 mm
hinter dem Fliigelanschluss (vgl. Bild 10)

Um eine Aussage hinsichtlich der vorhandenen Struktur-
reserve im normalen Flugbetrieb zu erhalten, wird ab-
schlieRend die Beanspruchung direkt am Fliigelanschluss
unter Beriicksichtigung des sicheren Mandverlastviel-
fachen von n,=2.5 betrachtet. Die vorhandene Spannung
ergibt sich am unteren Gurt von Holm 1 zu Gvorn=145 MPa
(vgl. Tab. 3). Mit einer zuldssigen Spannung von (2024
Legierung) Rpo2=250. ..300 MPa folgt schlieflich ein
Reservefaktor von RF=2.0.
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4. VALIDIERUNG DES FINITE-ELEMENTE-
MODELLS

Die Absicherung der Berechnungsergebnisse erfolgt
mittels Validierung des Finite-Elemente-Modells, wobei
sowohl analytische Uberlegungen als auch Flugversuchs-
daten herangezogen werden.

41. Flugversuchsdaten

Die Flugversuchsdaten zur Validierung des Finite-
Elemente-Modells sind [3] entnommen. Die Ergebnisse
der Messkampagne (durchgefiihrt am 23.10.2001) sind in
Form einer konsistenten Datensammlung mit Informa-
tionen zur Massenbilanz, den geflogenen Mandvern und
den korrespondierenden Messdaten vorhanden.

Wahrend der Flugversuche wurde an der in Bild. 8 ge-
kennzeichneten Stelle des unteren Gurtes von Holm 1 die
Gurtlangsdehnung mit Hilfe von Dehnungsmessstreifen
(inkl. Temperaturkompensation) gemessen. Eine genaue
Kenntnis des dehnungslosen Zustands des Gurtes kann
aus den Flugversuchsdaten nicht bestimmt werden, weil
der Nullabgleich nur zu Beginn der Flugversuche statt-
fand. Somit ist die Referenz der Dehnungsmessung, d.h.
£eu=0 pm/m, der Zustand ,Stehen am Boden".
Messtechnisch erfasst ist folglich die gesamte Langs-
dehnung des unteren Gurtes von Holm 1, die sich
zwischen dem Zustand ,Stehen am Boden und dem
Zustand ,Stationsrer Geradeausflug* einstellt. Sie ist mit
£cui=882 pm/m im Messdatenblatt ausgewiesen.

Bild 8: Messstelle am unteren Gurt von Holm 1 (vgl. [3]),
550 mm hinter dem Fliigelanschluss

4.2, Analytische Betrachtung

Die einfachste Methode zur Absicherung der Berech-
nungsergebnisse ist die analytische Strukturanalyse.
Hierzu wird die Tragflache als Kragbalken betrachtet und
eine traditionelle Schnittlastberechnung durchgefiihrt. Die
auBeren Belastungen werden als Linienlasten (Auftrieb
und Eigengewicht) bzw. als Einzelkrafte (Kraftstoff und
Motor bzw. Motortrager) beriicksichtigt. Die Auswertung
erfolgt ebenfalls an der Station 550 mm hinter dem Flagel-
anschluss am unteren Gurt von Holm 1.

Unter Beriicksichtigung der Querschnittsverhaltnisse
(schiefe Biegung) am Auswertepunkt ergibt sich die Ge-
samtspannung, d.h. Superposition der Beanspruchungen

(M,ges=196.6 kNm) auf Druck und Zug, zu Gges=70.6 MPa
oder einer Gesamtdehnung £ges=1028 pm/m.
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Bild 9: Biegemomentenverlauf entlang der Tragflache
mittels analytischer Betrachtung

4.3. Gegeniiberstellung der Ergebnisse

Die Zusammenfassung der drei zu vergleichenden Ergeb-
nisse ist in Tab. 2 wiedergegeben. Sie stellt die Langs-
spannungen und Langsdehnungen im unteren Gurt von
Holm 1 fir die beiden Lastfalle ,Stehen am Boden® und
_Stationarer Geradeausflug* dar. Als E-Modul ist ein Wert
von E=68700 MPa zugrunde gelegt. Der Ort der Auswert-
ung entspricht der in Bild 8 bzw. Bild 10 angegebenen
Station der Tragflache.

Ergebnis aus
Lastfall
g Flug- Analytische

FE-Analyse versuch Betrachtung
Stationarer
Gerade- 48.3 MPa | nicht erfasst 50.7 MPa
ausflug
Stehen am ;
Bodai -18.5 MPa | nicht erfasst -19.9 MPa
Super- .
position 66.8 MPa | nicht erfasst 70.6 MPa
beider 972 ym/m | 882 um/m | 102
Lastfalle : Hmim o

Tab. 2: Langsspannungen (in MPa) und -dehnungen (in
pum/m) am unteren Gurt von Holm 1; 550 mm
hinter dem Flligelanschluss

Der Vergleich zeigt eine ausreichend genaue Uberein-
stimmung der Ergebnisse aus der Finite-Elemente-
Analyse und den Flugversuchsdaten. Das Finite-
Elemente-Modell wird daher als hinreichend validiert fir
weiterfithrende Berechnungen (vgl. Kap. 5) betrachtet.

Die analytische Berechnung weicht erwartungsgemaf zur
konservativen, hoheren Seite ab, weil zwecks Verein-
fachung bei der Tragheitsberechnung ausschlieBlich die
Gurtquerschnitte der Holme beriicksichtigt wurden.
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5. SIMULATION EINES POTENZIELLEN
FLUGELSCHADENS

Die Simulation eines potenziellen Fliigelschadens wird mit
der Zielsetzung ausgefiihrt, dass Schadenstoleranzver-
halten der Tragflache zu beurteilen. Dabei soll nicht das
Verhalten hinsichtlich der in der Zulassungsvorschrift
definierten Philosophie ,Damage Tolerance* untersucht
werden. Diese war zur Zeit der Ju 52 Entwicklung ganz-
lich unbekannt. Vielmehr geht es um die Beurteilung des
Tragverhaltens nach Eintritt eines Schadens an einem der
primaren Strukturelemente der Tragflache. Hierzu wird
folgender Schaden angenommen:

+  Bruch des unteren Gurtes von Holm 1
+  Ortdes Schadens:
ca. 550 mm hinter dem Fliigelanschluss

‘xgl(l——.\

| &)
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25 IE ) SN

Angenommener Strukturschaden:
Bruch des unteren Gurtes (Holm 1)

Bild 10: Definition eines potenziellen Fliigelschadens

Der Bruch des unteren Gurtes von Holm 1 wird im Finite-
Elemente-Modell durch Entfernen des betroffenen Balken-
elementes umgesetzt. Analysiert wird der Lastfall
,Stationarer Geradeausflug” entsprechend der in Kap. 3
beschriebenen Vorgehensweise, mit anschlieBender
Skalierung auf das sichere Manoverlastvielfache.

Analog zu den in Bild 7 dargestellten Gurtkraftverlaufen
fir die intakte Flugelstruktur, zeigt Bild 11 die Gurtkraft-
verlaufe fur die geschadigte Struktur. Es lassen sich
folgende strukturmechanisch relevante Aspekte erkennen:

. Die Stdrungen infolge der Schédigung wirken
sich nur im ersten Drittel der abnehmbaren Trag-
flache aus. Im weiteren Verlauf (in Richtung
Fliigelspitze) bleiben die Gurtkréfte nahezu un-
verandert.

+  Die Gurte von Holm 1 werden im Schadensfall
zwangslaufig entlastet. Sie kénnen aufgrund der
Schadigung die urspriingliche Last nicht mehr
tragen.

Erwartungsgeman fallt die Gurtkraft des unteren
Gurtes an der angenommenen Bruchstelle auf
Null zuriick.

« Die Entlastung von Holm 1 wird hauptséchlich
von Holm2 kompensiert. Insbesondere der
untere Gurt (Holm 2) erfahrt eine deutliche Last-
steigerung von urspriinglich 68 kN auf 97 kN.
Das entspricht einer Zunahme von ca. 42 %.

«  Die Gurte von Holm 3 und Holm 4 werden im
Schadensfall moderat héher beansprucht.
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Bild 11: Gurtlangskrafte im Lastfall ,Stationarer
Geradeausflug* mit simuliertem Bruch vom
unteren Gurt von Holm 1

Die Gegentiiberstellung der Gurtléngskrafte am Fligelan-
schiuss fur den Lastfall ,Stationérer Geradeausflug® in
Tab. 3 zeigt, dass die maximale Beanspruchung von
Holm 1 (ungeschadigte Struktur) zu Holm 2 (geschadigte
Struktur) wechselt.

Die Beriicksichtigung des (sicheren) Mandverlastviel-
fachen von n,=2.5 liefert schlieRlich eine Aussage hin-
sichtlich der vorhandenen Strukturreserve fir diesen
Schadensfall. Die vorhandene Spannung ergibt sich am
unteren Gurt von Holm 2 zu ovn=185 MPa. Mit einer
zulassige Spannung von Rpo2=250...300 MPa (2024
Legierung) folgt schlieBlich ein Reservefaktor von RF=1.5.

Stationarer Geradeausflug

Holm Curiage Struktur Struktur
intakt geschadigt
g Oben -46.5 MPa -36.7 MPa
Unten 57.3 MPa 38.5 MPa
5 Oben -59.7 MPa -60.7 MPa
Unten 51.1 MPa 72.7 MPa
3 Oben -58.0 MPa -67.4 MPa
Unten 47.8 MPa 56.5 MPa
Oben -25.2 MPa -42.2 MPa
4 Unten 54.2 MPa 46.9 MPa

Tab. 3: Langsspannungen in den Holmgurten am
Flugelanschluss fiir den Lastfall ,Stationarer
Geradeausflug” (n.=1.0)

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Mit der vorliegenden Arbeit wurde eine umfangreiche
Datenbasis fiir die Ju 52, insbesondere fiir ihre Fligel-
struktur, aufgebaut. Sie enthlt Informationen hinsichtlich
der Geometrie (Abmalbe, Langen, Querschnitte, usw.), der
Massen bzw. Massenbilanz und der verwendeten
Materialien.
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Aus dieser Datenbasis ist ein Finite-Elemente-Modell der
Ju52 Tragfliche entstanden, das mittels analytischer
Betrachtungen und Flugversuchsdaten validiert wurde.
Die Analyse ausgewihlter Lastfélle (,Stehen am Boden*
und ,Stationérer Geradeausflug®) mit Hilfe des validierten
Finite-Elemente-Modells liefert Aussagen beziiglich des
grundsétziichen Strukturverhaltens und der ausreichen-
den Strukturreserve am Fliigelanschlusspunkt.

Die Simulation eines potenziellen Strukturschadens, d.h.
der Bruch des unteren Gurtes von Holm 1 im Bereich des
Flugelanschlusses, zeigt die sehr gute Eigenschaft der
Tragflache, Strukturschaden zu tolerieren.

Auf Grundlage der erzielten Ergebnisse lassen sich
weitere kurz- und langfristige Arbeiten definieren, um die
Einsicht in das Strukturverhalten der Ju 52 Tragflache
weiter zu verbessern. Hierzu zéhlen

« die Analyse weiterer Lastfélle,

. die Analyse weiterer ,potenzieller Schadens-
falle®,

«  Sensitivitatsanalysen (z.B. Art der Lasteinleitung)
und

« die Simulation des dynamischen Verhaltens.
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