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Zusammenfassung

Die vorliegende Forschungsarbeit beschreibt die Entwicklung und Anwendung eines multidisziplindren Prozesses
zur Massenabschatzung von Tragflugelstrukturen wahrend der Flugzeugvorauslegung. In einem CAD/CAE-basierten
iterativen Prozess werden alle auf den Tragfligel wirkenden statischen Lasten berechnet, auf die Tragflugelstruktur
aufgebracht und anschliessend nach Festigkeits- und Stabilitatskriterien dimensioniert. Die Methode der Last-
einleitung wird getrennt untersucht: Alle auftretenden Lasttypen wie aerodynamische Lasten, Tragheitslasten,
Triebwerkslasten und Fahrwerkslasten werden wahlweise als in Spannweitenrichtung verschmierte Schnittlasten
oder als lokal angreifende Knotenlasten modelliert. Ebenfalls bertcksichtigt wird die statische, aeroelastische
Auslenkung des Tragfligels durch Einsatz iterativer Fluid-Struktur-Kopplung. Diese Arbeit wird im Rahmen einer
Forschungskooperation zwischen der ETH Zurich und Airbus Deutschland durchgefuhrt.

1. EINLEITUNG

Die Moglichkeit zur Massenabschatzung von Flugzeug-
strukturen wahrend der Vorauslegungsphase ist von
grosser Bedeutung: Die Leistungsfahigkeit eines Flug-
zeugshangtdirektvonseinemLeergewichtunddamitvon
seinem Strukturgewicht ab. Gerade zu Beginn des Ent-
wicklungsprozesses neuer Flugzeuge ist es notwendig,
verschiedene Konfigurationen in Bezug auf das Struktur-
gewicht rasch und zuverlassig miteinander vergleichen
zu kénnen. Die hier vorgestellte Forschungsarbeit soll
den Prozess zur Massenabschatzung von Tragflugel-
strukturen mit modernen CAD/CAE-basierten Methoden
nachbilden und damit einen Beitrag zur Verklrzung der
Entwicklungszeit neuer Flugzeugtypen leisten.

2. ZIELSETZUNG

Multidisziplindre Prozesse zur Massenabschdtzung von
Tragflugelstrukturen auf FEM-Basis werden seit Jahren
mitErfolgwéahrendderFlugzeugvorauslegungeingesetzt
[1,2]. Dem Trend hin zur Verwendung lokaler Knotenlasten
(«Nodal loads») und moderner CAD/CAE-Methoden soll
mit dem nachfolgend vorgestellten Ansatz Rechnung
getragen werden. Ein weiterer Schwerpunkt der Arbeit
liegtaufderUntersuchungverschiedenerLasteinleitungs-
methoden. Stand der Technik in der Flugzeugvoraus-
legung ist die Einleitung von Flagellasten als in Spann-
weitenrichtung verschmierte Schnittlasten entlang einer
Lasteinleitungslinie («SMT-Schnittlasten»). Alle Lasten
werden bei diesem Verfahren auf eine bestimmte An-
zahl Lasteinleitungspunkte kondensiert und Uber die
Rippen in den Fllgelkasten eingeleitet. Der Vorteil dieses
Verfahrens liegt bei der einfachen Handhabung der Las-
ten. Der Nachteil ist, dass lokale Lasteinleitungseffekte
mit herkémmlichen Schnittlasten gar nicht oder nur un-
genligend abgebildet werden kénnen.

Diese Arbeit setzt sich zum Ziel, alle Lasten alternativ als
lokale Knotenlasten in die Flugelstruktur einzuleiten.

3. ANSATZ

Die Massenabschdtzung wird mit einem multidiszipli-
naren Prozess realisiert. Dieser wird in funf Teilprozesse
aufgeteilt:

1. Automatisierte Erzeugung der Geometrie- und FEM-
Modelle des Tragfligels in der CAD/CAE-Software
Dassault Systémes CATIA V5. Die Modelle sind um-
fangreich parametrisiert und kénnen eine grosse
Vielfalt von Tragflugelkonfigurationen abbilden.

2. Berechnungen und Aufbringen der auf die Primar-
struktur des Flugels wirkenden Lasten fur definierte
Lastfalle. Diese umfassen aerodynamische Lasten,
Tragheitslasten der Primarstruktur, Triebwerkslasten,
Treibstofflasten und Fahrwerkslasten. Die aerody-
namischen Drucklasten werden mit einem auf der
Potentialtheorie basierenden CFD-Verfahren ermittelt.

3. Berlcksichtigung der statischen, aeroelastischen Aus-
lenkung des Tragfltgels durch Einsatz einer iterativen
Fluid-Struktur-Kopplung.

4. DimensionierungderTragfligelstrukturmiteinemite-
rativen Sizing-Verfahren auf FEM-Basis. Die Struktur-
berechnungen werden mit der FEM-Software MSC
Nastran durchgefihrt.

5. Postprocessing der konvergierten Lésung. Diese ent-
halt die Massenverteilung der Primarstruktur des
Tragfligels, die Resultate der Strukturberechnung
(Spannungen, Dehnungen, Verschiebungen) sowie
die Resultate der Strémungsberechnung (Auftriebs-
verteilung, aerodynamische Beiwerte).
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4. FLUGELMODELL

Das Geometriemodell des Tragfliigels (BILD 1) wird in der
CAD/CAE-Software CATIA V5 aufgebaut. Die Rechenmo-
delle fur die Strukturberechnung (FEM) und Strémungs-
berechnung (CFD) kénnen automatisch von diesem Modell
abgeleitet werden. Anderungen der Form oder der Topo-
logie des Flugels werden damit direkt auf alle Rechen-
modelle Ubertragen. Alle notwendigen Parameter sind
in einer externen Text-Datei gespeichert.

4.1 Geometriemodell (CAD)

Das Geometriemodell besteht aus der Master-Geometrie
des Flugels und der Geometrie des Fligelkastens. Die
Master-Geometrie des Fligels entspricht der &usseren
Form des Flagels. Sie wird durch folgende Parameter de-
finiert: Spannweite, Verlauf des V-Winkels, Profilverlauf,
Verlauf der Profildicke der Profiltiefe und des Twists.
Die aerodynamischen Profile ihrerseits werden vorgan-
gig Uber Kontrollpunkte und Splines definiert und wer-
den der CAD-Software Uber eine Datenbank zuganglich
gemacht. Das Geometriemodell des Flagelkastens be-
steht aus Vorder-, Mittel-, Hinterholm, Rippen und der
oberen und unteren Beplankung. Die fur die Geometrie-
erzeugung notwendigen Parameter werden ebenfalls ex-
ternen Textdateien entnommen. Anderungen am struk-
turellen Aufbau, wie z.B. ein gedndertes Rippen-Layout,
lassen sich somit ohne grossen Aufwand umsetzen. Fir
die Erstellung des FEM-Modells des Fligelkastens wird
ebenfalls CATIA V5 verwendet. Das FEM-Strukturmodell
wird direkt vom Geometriemodell abgeleitet.

5. FLUGELLASTEN

Das in CATIA Vg5 erstellte FEM-Modell der Tragfllgel-
struktur bietet Schnittstellen fur verschiedene Arten
von Lasten: Nebst konventionellen Schnittlasten kénnen
aerodynamische Drucklasten, Triebwerkslasten, Treib-
stofflastenundFahrwerkslastenaufgebrachtwerden.Alle
Lasten werden von dem multidisziplinaren Prozess auto-
matisch generiert.

5.1 SMT-Schnittlasten

Schnittkraftverlaufe in Spannweitenrichtung werden als
SMT-Schnittlasten bezeichnet (Shear, Moment, Torque).
Sie werden entlang einer vordefinierten Achse berech-
net und werden fur den Austausch von Lasten zwischen
verschiedenen Prozessen verwendet.

5.2 Aerodynamische Lasten

Die aerodynamischen Lasten werden Uber ein CFD-Ver-
fahren berechnet, welches auf der Potentialtheorie ba-
siert [4]. Die fUr die Strdmungsberechnung notwendigen
Geometriedaten des Flugzeugs bzw. des Flugzeugfltgels
werden automatisch aus dem vorhandenen Geometrie-
modell in CATIA V5 abgeleitet. Das CFD-Verfahren liefert
die statische Druckverteilung (BILD 3), welche auf den
Tragfligel wirkt. Diese Druckverteilung wird wie folgt
auf das Strukturmodell des Flugelkastens aufgebracht:

Massenabschatzung von Tragflligelstrukturen in der...
F. Hurlimann, P. Ermanni et al.

Direktes Aufbringen der aerodynamischen Lasten auf die
obere und untere Beplankung des Fligelkastens als fla-
chenverteilte, lokale Drucklasten («Pressure mapping»).
Aerodynamische Lasten, welche auf die Sekundérstruk-
tur wirken, werden als verschmierte Schnittlasten in den
Flugelkasten eingeleitet. Analog zu den SMT-Schnittlasten
werden diese Lasten in Umfangsrichtung der Rippen in
die Primarstruktur eingeleitet.

5.3 Triebwerkslasten

Die Triebwerksanbindung wird im FEM-Modell als Fach-
werk in Kombination mit virtuellen Kraftibertragungs-
elementen modelliert und erlaubt damit eine realistische
Einleitung der Triebwerkskrafte (Schub und Massen-
tragheitskrafte) in die Primarstruktur des Flugels. Lokale
Lasteinleitungseffekte koénnen damit berlcksichtigt
werden. Alternativ kénnen die Triebwerkslasten auch
als verschmierte Schnittlasten aufgebracht werden.

5.4 Fahrwerkslasten

Um eine moglichst realistische Einleitung der Fahrwerks-
lasten zu ermdglichen, werden das Fahrwerk und die
Fahrwerksanbindung ebenfalls modelliert: Als Vorlage
wurde eine «Double side stay configuration» ausgewahlt.
Das Fahrwerk wird als Fachwerk modelliert und tber vir-
tuelle Kraftubertragungselemente und eine Hilfsstruk-
tur («False rear spar structure») an den Hinterholm des
Flugels angebunden.

5.5 Treibstofflasten

Treibstofflasten wurden wahrend der Vorauslegungs-
phase bis anhin als konzentrierte Massen modelliert. Die
Verwendung moderner CAD/CAE-Methoden erlaubt die
realitdtsnahe Berechnung der Treibstoffverteilung im
Flugel gemass dem definierten Tank-Layout, dem Be-
tankungszustand und der Fluglage bzw. dem Beschleu-
nigungsvektor (BILD 2). Die Treibstofflasten werden
analog zu den aerodynamischen Drucklasten als flachen-
verteilte, hydrostatische Drucklasten auf die Primérstruk-
tur des Flugels bzw. Fligeltanks aufgebracht («Pressure
mapping»). Damit wird eine préazise Beurteilung des Ein-
flusses der Treibstofflasten auf die Dimensionierung der
Tragflugelstruktur und deren Masse mdglich. Durch die
freie Wahl des Beschleunigungsvektors lassen sich auch
ungewodhnliche Lastfdlle (z.B. Crash-Lastfélle) simulie-
ren, was einen Vorteil gegenlber den bisher verwen-
deten SMT-Schnittlasten darstellt. Ebenfalls liessen sich
mit dem gleichen Verfahren die hydrostatischen Druck-
lasten, welche wéahrend der Druckbetankung auf die
Primarstruktur wirken, berechnen. Dieser Lastfall wird
gegenwartig jedoch nicht betrachtet.

6. AEROELASTIK

Der Tragflugel erféhrt durch die angreifenden Krafte
eine Auslenkung, welche wiederum Auswirkungen auf
die Aerodynamik des Flugels hat. Die Effekte statischer
Aeroelastik werden im hier vorgestellten Verfahren durch
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eine Fluid-Struktur-Kopplung erfasst [5]: Dabei werden
in einem iterativen Prozess jeweils die statischen Druck-
lasten aus der CFD-Berechnung auf das FEM-Struktur-
modell aufgebracht, und die daraus resultierenden
Knotenverschiebungen wiederum auf das CFD-Modell
Ubertragen. Die konvergierte Lésung liefert die sta-
tische, aeroelastische Auslenkung des Tragfligels. Die
Beruicksichtigung der Aeroelastik ist optional. Die Aus-
wirkungen der aeroelastischen Auslenkung auf die
Aerodynamik und die Massenverteilung kénnen damit
getrennt untersucht werden.

7- DIMENSIONIERUNG

Far die Dimensionierung der Tragflugelstruktur wird
ein lokales Sizing-Verfahren auf FEM-Basis heran-
gezogen. Es wird angenommen, dass sich die FEM-
Elementspannungen umgekehrt proportional zu den
Elementdicken verhalten. Als Dimensionierungskrite-
rien stehen Spannungs-, Dehnungs- und Beulkriterien
zur Verfligung. In einem iterativen Verfahren werden
die Elementdicken individuell angepasst, bis die Dicken-
verteilung konvergiert und alle Dimensionierungs-
kriterien erfullt sind (BILD 4). Die Massenverteilung der
Tragflugelstruktur lasst sich direkt vom FEM-Modell der
konvergierten Loésung ableiten.

AUSBLICK

Geplante Studien sollen detaillierten Aufschluss Uber
die Vor- und Nachteile des hier vorgestellten multi-
disziplindren Prozess liefern. Besonderes Augenmerk
liegt auf der Verwendung lokaler Lasten im Vergleich
zu verschmierten Schnittlasten.
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