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Kurzfassung

Für den Entwurf von Transportflugzeugen ist die Analyse der strukturmechanischen Eigen-
schaften wesentlich. Darin werden die zulässigen Spannungen auf Basis der Schnittlasten be-
stimmt und die Struktur dimensioniert. Während im Bereich der aerodynamischen Analyse
durch die Anwendung verbesserter Berechnungsmethoden zunehmend nichtlineare Effekte be-
rücksichtigt werden, kommen in der strukturmechanischen Analyse weitgehend lineare Metho-
den zum Einsatz. Für kleine Verformungen ist dies gängige Praxis und beschreibt die resultie-
renden Schnittkräfte 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 großer Verformungen, oder zusätzlicher Verstrebungen der Struktur, verändern
sich die strukturmechanischen Eigenschaften und führen zu einer Änderung der resultieren-
den Schnittkraftverläufe. Insbesondere durch Belastung der Struktur in Längsrichtung können
aufgrund der zusätzlichen Biegebeanspruchung der Struktur die zulässigen Spannungen und
Dehnungen im System erheblich größer sein, als nach der linearen Theorie. Daher ist insbe-
sondere unter dem Aspekt einer veränderlichen Normalkraftkomponente die Berücksichtigung
der geometrischen Nichtlinearität und der resultierenden Änderung der strukturmechanischen
Eigenschaften im Entwurf erforderlich.

Im Rahmen dieser Arbeit wird eine Methode zur strukturmechanischen Vorauslegung balken-
basierter Flügelmodelle unter Berücksichtigung geometrisch nichtlinearer Verformungen umge-
setzt und der Einfluss negativer Normalkraftkomponenten untersucht. Zunächst werden anhand
einfacher Ersatzmodelle die resultierenden Schnittkraftverläufe unter Berücksichtigung großer
Verformungen analysiert. Dabei wird auf Basis finiter Balkenelemente die Erhöhung der resul-
tierenden Biegemomente durch zusätzliche Normalkraftkomponenten verstrebter Flügelkonfi-
gurationen verdeutlicht. Im Rahmen der strukturmechanischen Auslegung werden anschließend
statische und dynamische aeroelastische Analysen für ausgewählte Flugzustände und Massen-
konfigurationen durchgeführt. Hierbei werden anhand mehrstufiger Iterationsverfahren die er-
forderlichen Wandstärken der Struktur bestimmt.

Mit dieser Methode können kritische Bereiche der Struktur bereits im Vorentwurf erkannt und
der Einfluss strukturmechanischer Eigenschaften auf die dynamische Antwort des Systems un-
tersucht werden. Diese Vorgehensweise verkürzt somit, durch einen verbesserten Vorentwurf,
den iterativen Auslegungsprozess und ermöglicht 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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a [ - ] Abstand elastische Achse zur Mittellinie, bezogen auf
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m [kg] Masse

p [N/m2] Druck

q [N/m2] Druck

r [-] Trägheitsradius bezogen auf halbe Profiltiefe

t [s] Zeit

p,q,r [rad/s] rotatorische Geschwindigkeiten des körperfesten Ko-
ordinatensystems (aeroelastik)

u,v,w [m] lokale Koordinaten

wg [m/s] Böengeschwindigkeit

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

x,y,z [m] globale Koordinaten

A [m2] Fläche

B [-] Verzerrungs-Verschiebungs-Matrix

[C] [N/ms] Dämpfungsmatrix

E [N/m2] Elastizitätsmodul

Epot [N m] potentielle Energie
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