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Kurzfassung

Fiir den Entwurf von Transportflugzeugen ist die Analyse der strukturmechanischen Eigen-
schaften wesentlich. Darin werden die zuldssigen Spannungen auf Basis der Schnittlasten be-
stimmt und die Struktur dimensioniert. Wihrend im Bereich der aerodynamischen Analyse
durch die Anwendung verbesserter Berechnungsmethoden zunehmend nichtlineare Effekte be-
riicksichtigt werden, kommen in der strukturmechanischen Analyse weitgehend lineare Metho-
den zum Einsatz. Fiir kleine Verformungen ist dies gidngige Praxis und beschreibt die resultie-
renden Schnittkrifte mit ausreichender Genauigkeit.

Durch die Verwendung neuer Materialien und Entwurfsmethoden, sowie die Entwicklung neu-
er, hochflexibler Konfigurationen zeigen sich zunehmend Abweichungen von der linearen Ana-
lyse. Aufgrund grofier Verformungen, oder zusitzlicher Verstrebungen der Struktur, verdndern
sich die strukturmechanischen Eigenschaften und fiihren zu einer Anderung der resultieren-
den Schnittkraftverldufe. Insbesondere durch Belastung der Struktur in Langsrichtung kénnen
aufgrund der zusitzlichen Biegebeanspruchung der Struktur die zuldssigen Spannungen und
Dehnungen im System erheblich groBer sein, als nach der linearen Theorie. Daher ist insbe-
sondere unter dem Aspekt einer verdnderlichen Normalkraftkomponente die Berticksichtigung
der geometrischen Nichtlinearitit und der resultierenden Anderung der strukturmechanischen
Eigenschaften im Entwurf erforderlich.

Im Rahmen dieser Arbeit wird eine Methode zur strukturmechanischen Vorauslegung balken-
basierter Fliigelmodelle unter Beriicksichtigung geometrisch nichtlinearer Verformungen umge-
setzt und der Einfluss negativer Normalkraftkomponenten untersucht. Zunéchst werden anhand
einfacher Ersatzmodelle die resultierenden Schnittkraftverldufe unter Beriicksichtigung grofier
Verformungen analysiert. Dabei wird auf Basis finiter Balkenelemente die Erhohung der resul-
tierenden Biegemomente durch zusitzliche Normalkraftkomponenten verstrebter Fliigelkonfi-
gurationen verdeutlicht. Im Rahmen der strukturmechanischen Auslegung werden anschlieend
statische und dynamische aeroelastische Analysen fiir ausgewihlte Flugzustinde und Massen-
konfigurationen durchgefiihrt. Hierbei werden anhand mehrstufiger Iterationsverfahren die er-
forderlichen Wandstirken der Struktur bestimmt.

Mit dieser Methode konnen kritische Bereiche der Struktur bereits im Vorentwurf erkannt und
der Einfluss strukturmechanischer Eigenschaften auf die dynamische Antwort des Systems un-
tersucht werden. Diese Vorgehensweise verkiirzt somit, durch einen verbesserten Vorentwurf,
den iterativen Auslegungsprozess und ermoglicht den nichtlinearen Entwurf hochflexibler Kon-
figurationen.






Abstract

Within the design of transport aircraft wings the analysis of the static and dynamic structural
properties is essential. Based on the section loads the permissible stresses are determined and
the structure is dimensioned. Therein, widely linear methods are used in structural mechanical
analysis. This is common practice for small deformations and describes the resulting internal
forces with sufficient accuracy. It is assumed that linear calculations are conservative in terms
of the maximum stresses occurring in the structure.

Due to the use of novel materials and design methods, as well as the development of high-
flexible configurations, increasing differences appear from linear analysis. Due to large de-
formations, or additional struts bracing the structure, the structural properties change and lead
to a change in the resulting sectional forces. In particular, by longitudinal loading of the struc-
ture, the permissible stresses and strains in the system can be considerably larger than according
to linear theory. Therefore, especially under the aspect of a variable normal forces, the consid-
eration of the geometric non-linearity effect and the resulting change of the structural properties
is needed.

Within the scope of this thesis, a preliminary design method under consideration of geometric-
ally non-linear deformations has been developed and subsequently investigated the influence of
normal forces. Initially, the resulting section forces have been analysed by taking large deform-
ations into account.

Following, the considerable increase of the bending moment due to additional normal force
components of strut-braced wing configurations has been investigated based on finite beam ele-
ments. The static and dynamic aeroelastic analyses have been carried out for selected flight-
and mass configurations within the structural design. Based on the maximum and minimum
sectional forces the nominal section thickness has been determined by using multi-stage itera-
tion procedures. Due to the number of calculation steps required, parametric models are largely
used and the influence of local stiffening elements has been neglected.

This methodology allows the identification of non-linear critical stresses within the preliminary
design and the investigation of the influence of the structural properties on the dynamic response
of aeroelastic systems. Thus, the proposed method shortens the iterative design procedure and
enables a non-linear design of highly flexible configurations.
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Nomenklatur

Zeichen Einheit Beschreibung

a [-] Abstand elastische Achse zur Mittellinie, bezogen auf
halbe Profiltiefe

b [m] Halbe Profiltiefe, Bezugsldnge

caA [-] Auftriebsbeiwert

CAq [-1 Auftriebsgradient

h [m] Schlagbewegung am 2D-Profil

h [s] Schrittweite des Zeitintegrationsverfahrens

1 [m] Linge

m [ke] Masse

p [N/m?] Druck

q [N/m?] Druck

r [-] Trigheitsradius bezogen auf halbe Profiltiefe

t [s] Zeit

P.q.r [rad/s] rotatorische Geschwindigkeiten des korperfesten Ko-
ordinatensystems (aeroelastik)

u,v,w [m] lokale Koordinaten

Wy [m/s] Boengeschwindigkeit

u,v,w [m/s] translatorische Geschwindigkeiten des korperfesten
Koordinatensystems (aeroelastik)

X,y,Z [m] globale Koordinaten

A [m?*] Fliche

B [-] Verzerrungs- Verschiebungs-Matrix

[C] [N/ms] Déampfungsmatrix

E [N/m?] Elastizititsmodul

Epor [Nm] potentielle Energie

Erin [Nm] kinetische Energie

F [N] Kraft
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Zeichen Einheit Beschreibung

G [N/m*) Schubmodul

H [m] Boengradient, Boenlidnge

I [m*] Flichenmoment

J [kgm?] Tragheitsmoment

K] [N/m] Steifigkeitsmatrix

Ly [m] Eulersche Knickldnge

M] [kgl Massenmatrix

M [Nm] Moment

N [N] Normalkraft

N(x) [-] Ansatzfunktion

Ma [-1 Machzahl Ma =U /a

My [Nm] Biegemoment

Q [N] Querkraft

R [N] Kraft-Residuum

R, [m] Ortvektor

Us [m/s] Geschwindigkeit

Uys [m/s] Bemessungs-Boen-Geschwindigkeit

\Y [m3] Volumen

Vi [m/s] Geschwindigkeit des korperfesten Koordinatensys-
tems

W [N m] Arbeit



Nomenklatur ix

Zeichen Einheit Beschreibung
[rad] Anstellwinkel
B,y [-] NEWMARK-Parameter 3 = 0,25 und y= 0,5
[m%rad / s] Zirkulation pro Einheitsfliche
0 [rad] Torsionswinkel am 2D-Profil
A [-] Streckung
I1 [Nm] Potential
€;j [-] Green-Lagrange-Verzerrungstensor
€° [-] Dehnung der Balkenachse
€ [-1 Stabkennzahl
[0} [rad] Steigung der Balkenachse
u [-] Massenverhiltnis
p lkg/m?] Dichte
Y [-] Kiissner-Funktion
c [N/m?] Spannung
T [-] Dimensionslose Zeit T = U / bt
0] [1/s] lokale Winkelgeschwindigkeit
Q [1/s] Winkelgeschwindigkeit des korperfesten Koordinatensystem
Ao [-1 mittleren induzierte Geschwindigkeit
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Abkiirzungsverzeichnis

EASA
CFD
CS
CSM
DGL
DLM
DOF
FAA
FEM
HALE
LCO
MDO
SBW
TBW

European Union Aviation Safety Agency
Computional Fluid Dynamics

Certification Specification (Zulassungsvorschrift)
Computational Structural Mechanics
Differentialgleichung

Doublet-Lattice Method

Degrees of Freedom (Anzahl der Freiheitsgrade)
Federal Aviation Administration

Finite Elemente Methode

High Altitude Long Endurance

Limit Cycle Oscillation

Multidisziplindre Design Optimierung

Strut Braced Wing

Truss Braced Wing



