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Zusammenfassung
Joachim Cebulj

Thema der Bachelorthesis
Numerische Untersuchung des Einflusses von Flussigwasserstoffleitungen auf die
Rumpfstruktur zukiinftiger wasserstoffbetriebener Flugzeuge.

Stichworte
Flussigwasserstoff, Kraftstoffsystem, FEM, Rumpfstruktur

Kurzzusammenfassung

Der Einsatz von Flussigwasserstoff als Kraftstoff fur neue, klimafreundliche
Flugzeugkonzepte bringt neue Herausforderungen insbesondere im Bereich der
Systemintegration mit sich. In dieser Arbeit wird eine Vorgehensweise zur
parametrisierten Leitungsintegration in Rumpfabschnittsmodelle, die anhand
wissensbasierter Entwurfsmethodik erstellt werden, vorgestellt, um den Einfluss des
Flissigwasserstoff-Leitungssystems auf die Rumpfstruktur zu untersuchen. Mit Hilfe
numerischer Analysen werden verschiedene Integrationsvarianten untersucht, um
aufzuzeigen, wie sich die auftretenden Beanspruchungen der Gesamtstruktur sowie
ausgewahlter Strukturkomponenten durch die Integration der Leitungen unter
Beschleunigungslasten verandern.

Joachim Cebulj

Title of the thesis
Numerical analysis of the influence of liquid hydrogen lines on the fuselage structure
of future hydrogen-powered airplanes.

Keywords
Liguid Hydrogen, Fuel System, FEM, Fuselage Structure

Abstract

The use of liquid hydrogen as a fuel for new, climate-friendly aircraft concepts leads
to new challenges, especially with regard to system integration. This thesis presents
an approach for parameterised piping integration into fuselage segment models
created using knowledge-based design methodology with the aim of investigating
the influence of the liquid hydrogen piping system on the fuselage structures. Using
numerical analysis, different integration variants are investigated in order to show
how the stresses in the overall structure and in selected structural components
under acceleration loads change as a result of the integration of the pipework.
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1 Einleitung

1.1 Motivation

Der Klimawandel ist eine der groBen globalen Herausforderungen der heutigen Zeit. Um ihn
einzudammen, wurde im Dezember 2015 auf der Weltklimakonferenz das “Klimaabkommen
von Paris” beschlossen. Darin verpflichten sich 195 Staaten zu MaBnahmen, um den welt-
weiten Temperaturanstieg im Vergleich zum vorindustriellen Zeitalter auf unter 1,5 Grad Cel-
sius zu beschranken und Emissionen klimaschadlicher Gase zu reduzieren [13]. Mit knapp
800 Mt CO4 im Jahr 2022 ist der Luftfahrtsektor fir rund 2 % der globalen CO2 Emissionen
verantwortlich [24], wobei die Nachfrage nach Luftfahrt immer weiter steigt. Technologische
Neuerungen haben zwischen 1990 und 2019 zwar zu einer Verbesserung der Treibstoffeffi-
zienz der bestehenden Flugzeugflotte von 54 % gefiihrt [4], Airbus rechnet jedoch mit einer
durchschnittlichen jéhrlichen Zunahme der Passagierzahlen von 3,6 % zwischen 2027 und
2042 [5]. Um trotz der steigenden Nachfrage die Ziele zur Reduzierung von CO, Luftfahrt-
sektor bis 2050 zu erreichen, sind radikale Innovationen in der Entwicklung neuer Flugzeuge
notwendig [3]. GroBes Innovationspotenzial liegt insbesondere im Bereich neuartiger Antrie-
be und alternativer Energiespeicher.

Einen vielversprechenden Ansatz stellt der Einsatz von Flissigwasserstoff als Energietra-
ger in zukinftigen Flugzeugen dar. Die Umsetzung und Integration eines solchen Wasser-
stoffsystems bringt jedoch neue technische Herausforderungen mit sich, insbesondere in
Bezug auf die Wechselwirkung mit anderen Systemen, sowie die Anbindung an die Flug-
zeugstruktur. Aufgrund der Anforderungen an das Wasserstoffspeichersystem bieten zylin-
drische Tanks im Rumpfheck zur Speicherung von kryogenem, das heiB3t auf Siedetem-
peratur abgeklhltem Wasserstoff die besten Eigenschaften bezlglich gravimetrischer und
volumetrischer Effizienz [43]. In Kombination mit einer konventionellen Positionierung der
Triebwerke an den Tragflachen wird dabei der Einsatz verhaltnismaBig groBer und schwerer
Flussigwasserstoffleitungen entlang des Flugzeugrumpfs notwendig. Die Auswirkungen die-
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ser Leitungen auf die Flugzeugstruktur, insbesondere in Bezug auf die Positionierung und
Anbindung, sind bisher nicht bekannt.

Digitale Entwurfsmethoden spielen eine wichtige Rolle bei der effizienten Entwicklung neu-
er Flugzeugkonzepte. Durch automatisierte Entwurfsprozesse ist es bereits in einer frihen
Phase des Entwurfs mdglich detaillierte Konzepte zu erstellen, was eine schnelle und fle-
xible Bewertung eines groBen Felds mdglicher Entwiirfe erlaubt. Dabei ist auch der Einbe-
zug des Kraftstoffsystems, dessen Auslegung und Wechselwirkung mit anderen Systemen
entscheidend, um eine zuverlassige Bewertung der Entwirfe zu gewahrleisten. Diese De-
taillierung im Vorentwurf hilft, vielversprechende Konzepte zuverlassig zu identifizieren und
reduziert das Risiko kostenintensiver Anderungen in spateren Phasen des Entwurfs.

1.2 Aufgabenstellung und Zielsetzung

Die vorliegende Arbeit befasst sich mit den Herausforderungen, die durch die Integration des
Verteilsystems fiir Flissigwasserstoff in zukiinftigen Flugzeugkonzepten entstehen. Insbe-
sondere soll die strukturelle Beanspruchung des Flugzeugrumpfs durch die Anbindung der
verhaltnismaBig schweren Leitungen analysiert und bewertet werden.

Basierend auf aktuellen Annahmen beziiglich der Dimensionen des Leitungssystems wer-
den durch Variation verschiedener Parameter, wie der Position und der Befestigungsart,
verschiedene Varianten anhand numerischer Analysen untersucht, um deren Einfluss auf
die Rumpfstruktur zu bestimmen.

Ziel der Arbeit ist es, ein geeignetes Vorgehen zu entwickeln, um mithilfe numerischer Unter-
suchungsmethoden den Einfluss der Leitungen auf die Struktur zu untersuchen. Dabei wer-
den automatisiert Modelle der Primarstruktur eines Rumpfabschnitts auf Basis wissensba-
sierter Entwurfsmethodik erzeugt und die Integration von Flissigwasserstoffleitungen para-
metergesteuert umgesetzt. Dadurch soll aufgezeigt werden, welchen Einfluss die Positionie-
rung und Anbindung der Leitungen auf die Struktur haben und wie sich die unterschiedlichen
Varianten dabei unterscheiden. Hierflr wird das DLR-eigene Werkzeug Fuselage Geometry
Assembler (FUGA) [44] verwendet, um geeignete Geometrie- und Simulationsmodelle der
Primarstruktur eines Flugzeugrumpfabschnitts zu erstellen.

In diese Simulationsmodelle werden anhand von festgelegten Leitungsparametern die Flis-
sigwasserstoffleitungen integriert. Auf Grundlage dieser Modelle werden mithilfe der Finite-
Elemente-Analyse (FEA) strukturelle Analysen durchgefiihrt, um den Einfluss der Leitungen
auf die Strukturbeanspruchung zu beschreiben. Die Arbeit leistet somit einen Beitrag zur
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besseren Bewertung von Flissigwasserstoff-Flugzeugkonzepten, indem es die strukturellen
Auswirkungen des Verteilsystems aufzeigt und die Integration des Flissigwasserstoffverteil-
systems in zukilnftigen Vorentwurfsbetrachtungen vorantreibt.

1.3 Aufbau der Arbeit

Um die Notwendigkeit der Untersuchung des Einflusses der von Fliissigwasserstoffleitun-
gen auf die Rumpfstruktur zu verdeutlichen, wird im folgenden Kapitel 2 ein Uberblick liber
den Stand der Technik auf dem Gebiet der Wasserstoffantriebe in der Luftfahrt, insbeson-
dere des Kraftstoffsystems und der Leitungen, gegeben. In Kapitel 3 werden im Anschluss
Grundlagen der Finite-Elemente-Methode (FEM) beschrieben, wobei speziell auf die Aspek-
te eingegangen wird, die fir die Generierung der numerischen Simulationsmodelle von Be-
deutung sind. Darauffolgend wird in Kapitel 4 das Werkzeug FUGA vor dem Hintergrund des
Einsatzes wissensbasierter Entwurfsmethodik im Flugzeugvorentwurf vorgestellt, mit des-
sen Hilfe die Modellentwicklung durchgefiihrt wird. Die Vorgehensweise zur Erstellung der
Simulationsmodelle mit integrierten Leitungen auf Basis der vorangegangenen Grundlagen
wird in Kapitel 5 beschrieben, wobei auf die verschiedenen Aspekte der Modellgenerierung
und die durchgefihrten Analysen eingegangen wird. Die Ergebnisse der FE-Analysen der
verschiedenen untersuchten Varianten werden in Kapitel 6 ausgewertet und hinsichtlich der
auftretenden Spannungen auf verschiedene Weise miteinander verglichen. AbschlieBend
werden in Kapitel 7 die gewonnen Erkenntnisse aus den Analysen zusammengefasst und
ein Ausblick auf weiterfuhrende Untersuchungen und die Méglichkeit der Integration in den
Flugzeugvorentwurf gegeben.



2 Grundlagen zum Einsatz von Wasserstoff
in der Luftfahrt

Der Einsatz von Wasserstoff als Kraftstoff in der Luftfahrt ist kein neuer Ansatz. Bereits 1988
wurde beispielsweise im Zuge von Untersuchungen zu alternativen Energietrdgern erfolg-
reich Flugversuche mit einer Tupolev Tu-155 durchgefiihrt, bei der eines der drei Triebwerke
auf Wasserstoffbetrieb umgeristet wurde [42]. In den darauffolgenden Jahren wurden zahl-
reiche Studien und Projekte zum Thema Wasserstoffantrieb in der Luftfahrt durchgefiihrt,
die bis heute relevant sind. Unter anderem untersucht Brewer in seinem Buch Hydrogen
Aircraft Technology (1991) detailliert den Einsatz von Flissigwasserstoff als Kraftstoff in
Flugzeugen, sowie die Auslegung des Kraftstoffsystems [9].

Im Bestreben die CO2-Emission in der Luftfahrt zu reduzieren, hat in den letzten Jahren die
Forschung und Entwicklung im Bereich wasserstoffbetriebener Flugzeuge deutlich zuge-
nommen, da Wasserstoff aufgrund seiner hohen gravimetrischen Energiedichte groBes Po-
tenzial als Flugzeugkraftstoff bietet [9, 32, 33]. Erste erfolgreiche Testflige wurden beispiels-
weise von Universal Hydrogen mit einer umgerlsteten DHC-8 durchgefiihrt, bei der eines
der beiden Triebwerke durch einen Brennstoffzellen-betriebenen Elektromotor ersetzt wur-
de. [19]. Im Bereich des Einsatzes von Flissigwasserstoff gelang der Firma H2Fly mit ihrem
Demonstrator HY4 im September 2023 der erste bemannte Flug mit einem vollstandig flis-
sigwasserstoffbetriebenen Flugzeug. Untersuchungen mit dem Demonstrator zeigen, dass
durch die Verwendung von Flissigwasserstoff statt gasférmigem Wasserstoff das Tankge-
wicht und -volumen deutlich reduziert werden kann, was zu einer signifikanten Erhéhung
der Reichweite fiihrt [16].

Auch fir den Mittel- und Langstreckenbereich gibt es bereits zahlreiche theoretische Kon-
zepte. Im Rahmen des ZEROe-Projekts zur Entwicklung kommerzieller Wasserstoffflugzeu-
ge hat Airbus vier Konzepte vorgestellt, von denen zwei in einer konventionellen Flugzeug-
konfiguration ausgelegt und mit Hecktanks sowie tragflachenmontierten Triebwerken aus-
gestattet sind [6]. Zudem wurden im Flyzero-Projekt, das sich &uBerst umfangreich mit den
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unterschiedlichen Aspekten fir die Umsetzung von wasserstoffbetriebenen Flugzeugen be-
fasst drei Entwirfe erarbeitet, die alle eine Kraftstoffspeicherung im Rumpf vorsehen [15].

2.1 Kryogenes Wasserstoffsystem

Bei der Umsetzung wasserstoffbetriebener Flugzeugkonzepte ist eine der groBen Heraus-
forderungen die Speicherung einer ausreichenden Menge an Wasserstoff im Flugzeug.
Zwar ist die gravimetrische Energiedichte von Wasserstoff mit 120 MJ/kg etwa 2,8-mal so
hoch wie die von Kerosin [32, 33], jedoch ist der Platzbedarf aufgrund der geringen Dich-
te selbst in flissigem Zustand erheblich gréBer als der des konventionellen Kraftstoffs. Die
Speicherung von Wasserstoff in einem Flugzeug kann auf verschiedene Arten erfolgen, als
gasférmiger Wasserstoff unter hohem Druck (GH2), als Hydrid oder in fliissiger Form (LH2).
Die Speicherung in gasférmigem Zustand und als Hydrid haben jedoch erhebliche Nachtei-
le, insbesondere die hohe Masse des Speichersystems [9]. Gasférmiger Wasserstoff wiirde
zudem selbst bei einem Druck von 165 bar das 5,6-fache Volumen der gleichen Menge flis-
sigen Wasserstoffs beanspruchen, was zu erheblichen Schwierigkeiten bei der Integration
des Tanks im Flugzeug fihrt. Ein weiterer Nachteil der Speicherung in gasférmigem Zustand
ist der hohe Tankdruck, der zusétzliche Sicherheitsrisiken mit sich bringt. Metallhydridspei-
cher ermdglichen eine kompakte und sichere Lagerung. Aufgrund der hohen Systemmasse
ist aber auch dieses Speichersystem fur die Luftfahrt speziell fir groBe Reichweiten un-
geeignet. Deshalb ist die Speicherung von Wasserstoff als gesattigte Fllissigkeit eine der
praktikabelsten Methoden fir Langstreckenflugzeuge [9].

Die Speicherung von Flissigwasserstoff erfolgt im kryogenen Zustand, indem gasférmiger
Wasserstoff auf seine Siedetemperatur abgekiihlt und verfliissigt wird. Der Wasserstoff liegt
dann bei einem Druck von etwa 1,45 bar und einer Temperatur von 21,7 K im Tank vor [9].
Der leichte Uberdruck im Tank verhindert das Eindringen von Sauerstoff aus der Umgebung
durch den Druckunterschied. Um den Wasserstoff fur die Dauer des gesamten Fluges im
kryogenen Zustand zu halten und tbermaBiges Verdampfen zu vermeiden, ist eine gute Iso-
lierung notwendig, die die Warmeulbertragung in den Tank und analog dazu in das gesamte
Treibstoffsystem auf einem niedrigen Niveau halt [20].

Ein geringes Verhaltnis von Oberflaiche zu Volumen der Tanks ist dabei wichtig, da die
Warmelbertragung Utber die Oberflache erfolgt und zudem die notwendige Isolierung der
TankauBenhaut einen signifikanten Einfluss auf das Gesamtgewicht des Treibstofftanks hat.
Wie zuvor beschrieben, stehen im Vergleich zu herkémmlichen Kerosintanks die Flissig-
wasserstofftanks unter Druck und werden nicht Gber ein Bellftungssystem an den Umge-
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bungsdruck angepasst. Das groBe bendtigte Tankvolumen, der Druckunterschied zur Um-
gebung und das Bestreben die Warmeulbertragung und damit das Oberflachen-zu-Volumen-
Verhaltnis gering zu halten flhrt zu einer Auslegung der Tanks als kompakte Tanks statt als
Integraltanks in den Tragflachen, wie bei herkbmmlichen Kerosin betriebenen Flugzeugen.
Ein haufig genutztes Layout fir wissenschaftliche Untersuchungen [20, 9] ist ein Dry Wing
Modell mit zwei groBen Tanks, die sich tiber den gesamten Rumpfquerschnitt im Heck hinter
dem hinteren Druckschott erstrecken.

Bei Flugzeugen fir langer Distanzen, die eine gréBere Fuel Fraction aufweisen, muss zu-
satzlich aus Griinden der Schwerpunktverlagerung ein Tank im vorderen Bereich des Rumpfs
verbaut werden. Von diesen Tanks aus wird dann der Treibstoff in warmeisolierten Leitun-
gen zu den Triebwerken transportiert [2, 10]. Zur Kraftstoffférderung werden zwischen Tank
und Verteilsystem Kraftstoffférderpumpen eingesetzt, die den fliissigen Wasserstoff aus den
Tanks in die Kraftstoffleitungen pumpen und dabei den Druck erhdhen um sicherzustellen,
dass der Wasserstoff im gesamten Leitungssystem im flissigen Zustand vorliegt. Um den
von den Triebwerken benétigten Wasserstoffdruck zu erreichen, wird der Kraftstoffdruck
kurz vor den Triebwerken nochmals deutlich erhéht. Brewer geht in seinen Untersuchungen
von einer Druckerhéhung auf 4,6 bar durch die Férderpumpen und einer anschlieBenden
Erhéhung auf 750 bar durch die Hochdruckpumpe aus [9].

2.2 Leitungen

In diesem Abschnitt wird das besondere Augenmerk auf die Auslegung und Anforderungen
kryogener Leitungen im Kraftstoffsystem zur Triebwerksversorgung gelegt. Der Wasserstoff
wird im flissigen Zustand durch das gesamte Leitungssystem transportiert. Dabei verbleibt
er als kryogenes Fluid bei auBerst niedrigen Temperaturen im Bereich von 21,7 K. Dadurch
ergeben sich hohe Anforderungen an das Leitungssystem und die kryogenen Leitungen,
wie eine gute Isolierung oder der Einsatz von Materialien, die unter diesen Bedingungen
ausreichende Bruchfestigkeits- und Duktilitdtseigenschaften aufweisen [9].

Fir die Auslegung des Kraftstoffsystems zur Triebwerksversorgung sind eine Reihe von
Parametern entscheidend. Dazu gehdren die Durchflussrate, die Temperatur und der Druck
des Kraftstoffs in der Leitung sowie die Lange der Leitung. Diese beeinflussen sowohl den
erforderlichen Durchmesser und die Wandstarke der Leitung als auch die einzusetzende
Isolierung [9]. Es muss dabei sichergestellt werden, dass die Leitungen in der Lage sind,
die von den Triebwerken bendtigte Kraftstoffmenge in jeder Phase des Flugs vom Tank zu
den Triebwerken zu transportieren.
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Fir ein solches System muss sichergestellt werden, dass der Wasserstoff im gesamten
Leitungssystem wahrend der Kraftstoffférderung zu den Triebwerken im flissigen Zustand
verbleibt und keine Verdampfung und Gasblasenbildung auftritt. Um dies zu gewéhrleisten
wird der Druck beim Pumpen des Kraftstoffs wie in Abschnitt 2.1 in die Triebwerksleitungen
signifikant erhéht und liegt im gesamten Leitungssystem bei hohem Druck vor. Zudem muss
die Warmeulbertragung in die Leitungen auf ein méglichst geringes Niveau reduziert wer-
den, um eine UbermaBige Erwarmung des fliissigen Wasserstoffs zu verhindern. Dies wird
durch eine effiziente Warmeisolierung der Rohre gewahrleistet [9].

Zusatzlich zu diesen technischen Anforderungen missen die Leitungen den Vorschriften
der EASA fiir Kraftstoffleitungen genligen. Diese fordern unter anderem eine Installation,
bei der die Leitungen keinen starken Vibrationen ausgesetzt sind. Darlber hinaus muss
sichergestellt werden, dass Kraftstoffleitungen, die aufgrund relativer Verschiebungen der
Anbindungspunkte Dehnungen erfahren, flexibel ausgelegt sind, um bei auftretender Ver-
formung Undichtigkeiten zu verhindern. Es wird konkret gefordert, dass an Leitungsverbin-
dungspunkten, an denen axiale Lasten auftreten, flexible Verbindungselemente verwendet
werden [18]. Im Bereich der Kryotechnik stehen flexible Leitungsoptionen fir den Einsatz in
Bereichen zur Verflgung, in denen beispielsweise Vibrationen auftreten [1].

Isolierung

Zwei géngige Methoden um eine solche Isolierung umzusetzen sind Schaumstoffisolierung
und Vakuumisolierung. Vakuumisolierte Leitungen besitzen ein Innenrohr in dem das Fluid
transportiert wird, dieses ist abwechselnd ummantelt von mehreren Schichten aus Warme-
dammmaterial, um Wéarmestrahlung zu reduzieren und nicht-warmeleitendem Abstandsma-
terial. Als auBerste Schicht folgt ein AuBenrohr. Der Raum zwischen den beiden Rohren ist
evakuiert. Nur vereinzelte Abstandshalter aus Materialien mit einer geringen Wéarmeleitung
halten die beiden Rohre konzentrisch in einem gleichmé&Bigen Abstand. Vakuumisolierte
Rohre haben auBerst gute Warmeisolationseigenschaften, im Vergleich zu anderen Isolie-
rungsarten haben sie aber den Nachteil einer kostenintensiven Herstellung, Installation und
Instandhaltung [9]. Schaumstoffisolierte Rohre bendtigen nur ein Rohr zum Transport des
Fluids, das mit einer warmeisolierenden Schaumstoffschicht ummantelt ist. Die Warmedam-
mung einer Schaumstoffisolierung liegt deutlich unter der von Vakuumisolierten Rohren, zu-
dem ist, um eine akzeptable Warmedammung zu erreichen eine dicke Schaumstoffschicht
notwendig [9].

Fir die Untersuchungen im Rahmen dieser Arbeit werden vakuumisolierte Leitungen be-
trachtet.
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Material

Bei der Auswahl eines Materials fiir Rohrleitungen zum Transport kryogenen Wasserstoffs
sind unterschiedliche Einflussfaktoren von Bedeutung. Neben guten Festigkeitseigenschaf-
ten sind Wasserstoffversprédung und Wasserstoffpermeationseigenschaften des Materials
zu berlcksichtigen. Zudem ist ein geringer Warmeausdehnungskoeffizient speziell bei va-
kuumisolierten Rohren wichtig, da die Temperaturen zwischen dem AuBenrohr und dem In-
nenrohr beim Durchfluss von kryogenem Wasserstoff deutlich voneinander abweichen [9].
In dieser Arbeit wird der korrosionsbestandige Edelstahl 1.4404 / AlSI 316L verwendet, der
im Bereich der Kryotechnik im industriellen Bereich bereits eingesetzt wird [11].

Ausgewihlte Leitungen

Fir die Untersuchungen im Rahmen dieser Arbeit wird ein Leitungssystem aus Vakuumi-
solierten Leitungen betrachtet. Die detaillierte Dimensionierung der Rohre, insbesondere
in Bezug auf den erforderlichen Rohrdurchmesser, die Wanddicke und die daraus resul-
tierende Leitungsmasse, erfordert weitergehende Analysen. In einschlagiger, 6ffentlich zu-
ganglicher Literatur sind kaum konkrete aktuelle Informationen zu spezifische Massen flr
luftfahrttaugliche kryogene Leitungssysteme zu finden [43]. Im industriellen Bereich werden
flr kryogene Leitungen aus Edelstahl mit einem Innendurchmesser von 1,5" Massen von
etwa 7,4 kg/m angegeben [1]. Diese Werte beziehen sich jedoch auf Rohre, die fir den
industriellen Einsatz ausgelegt sind und berUcksichtigen keine zuséatzlichen Anforderungen
und Komponenten, die flr den Einsatz in der Luftfahrt notwendig sind, wie etwa zusatzliche
Absperrventile oder Systeme zur Leckage-Erkennung.

Um diese zusatzlichen Faktoren zu berlcksichtigen, wird fir die Untersuchungen im Rah-
men dieser Arbeit eine konservative Schatzung vorgenommen, die die Massen der zusatzli-
chen Komponenten auf die Leitungen verschmiert. Fir das Kraftstoff-Verteilsystem mit zwei
Hauptleitungen, die von den Hecktanks zu den tragflichenmontierten Triebwerken eines
Flugzeugmodells der hier untersuchten GréBenordnung fihren, wird eine Leitungsmasse
von 12 kg/m angesetzt. Fur die Variante mit vier Leitungen, bei denen eine geringere For-
dermenge pro Leitung erforderlich ist, wird eine Leitungsmasse von 9 kg/m angenommen.
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Bei der Finite-Elemente-Methode (FEM) handelt es sich um eine numerische Methode zur
Lésung von komplexen Kontinuumsproblemen durch Unterteilung in einzelne Komponen-
ten oder Elemente. Das Verhalten des kontinuierlichen Systems ist durch sehr komplexe
Differentialgleichungen beschrieben, deren Aufstellung und Lésung mit auBerst hohem Auf-
wand verbunden ist. Durch Diskretisierung wird das kontinuierliche System in eine endliche
Anzahl von Knoten und Elementen mit einer begrenzten Anzahl von Parametern unterteilt,
deren Verhalten durch Ansatzfunktionen beschrieben werden kann. Das Verhalten des Ge-
samtsystems wird dann als Gleichungssystem der Ansatzfunktionen approximiert, was eine
numerische Lésung des Problems ermd&glicht. Mit einer zunehmenden Anzahl an Elemen-
ten nahert sich die Lésung des diskretisierten Problems der des kontinuierlichen Problems
an [21, 45].

Das diskretisierte Modell aus Knoten und Elementen wird als Finite-Elemente-Netz bezeich-
net. Anhand der Koordinaten der Knoten ist die Strukturgeometrie definiert. Die Elemente
sind durch die Knoten begrenzt und Gber diese in ihrer Form definiert. Untereinander sind
die Elemente durch ihre Elementknoten verbunden, Uber die translatorische und rotatori-
sche Verschiebungen Ubertragen werden [12].

Die Durchfihrung von Simulationen mithilfe der FEM kann in drei Prozessstufen unterteilt
werden [21]:

* Modellbildung
+ Aufstellen der Gleichungssysteme und deren Auflésung
» Prifung und Darstellung der Ergebnisse

Der erste schritt im Simulationsprozess ist die Modellbildung, die mithilfe von Softwaretools,
den sogenannten Préprozessoren oder Modellprozessoren erfolgt. Diese Préprozessoren
sind nicht zwangslaufig an den eigentlichen Lésungsprozessor zur Aufstellung und Lésung
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der Gleichungssysteme gebunden, stattdessen kann es sich dabei um unterschiedliche und
unabhangige Software handeln. Beispielsweise erfolgt die Modellerstellung im Rahmen die-
ser Arbeit innerhalb von FUGA, worauf in Abschnitt 4.2 genauer eingegangen wird. Bei der
Modellbildung wird die Geometrie des realen Bauteils idealisiert, um sie fir die Analyse
zu vereinfachen. Die idealisierte Geometrie wird anschlieBend diskretisiert, was auch als
Vernetzung bezeichnet wird. Das Ergebnis ist ein FE-Netz, dem im Anschluss Randbedin-
gungen, wie Lagerungen oder Belastungen, hinzugefigt werden.

Aufstellen und Lésen der Gleichungen bilden den Kern des Simulationsprozesses. Hier wer-
den die angeforderten Ergebnisse, wie beispielsweise Spannungen, Verformungen oder
Auflagereaktionen des Simulationsmodells berechnet. Es stehen zahlreiche Lésungspro-
zessoren (engl. Solver) zur Aufstellung und Lésung dieser Gleichungssysteme zur Verfii-
gung. Im ingenieurtechnischen Bereich ist MSC Nastran eine hierflr weit verbreitete Soft-
ware und dient auch im Rahmen dieser Arbeit als Lésungsprozessor.

Im Anschluss an den Lésungsprozess folgt die Prifung und Darstellung der Ergebnisse
(engl. Postprocessing). Wie auch bei der Modellbildung sind die Ergebnisprozessoren nicht
zwingend an den Lésungsprozessor gebunden. Je nach Format der Ausgabedatei des ver-
wendeten LOsungsprozessors stehen hierfir kommerzielle oder quelloffene Ergebnispro-
zessoren zur Verfigung, um die ermittelten Ergebnisse zu interpretieren und darzustellen.

3.1 Finite Elemente Analyse mithife von MSC Nastran

Ein im ingenieurtechnischen Bereich weit verbreitetes Finite-Elemente-Analysen (FEA) Pro-
gramm ist MSC Nastran, mit dem diverse numerische Analysen wie lineare statische Analy-
sen, Eigenwert-Analysen oder dynamische Analysen durchgefiihrt werden kénnen [31]. Als
Eingabedatei kdnnen die menschenlesbaren Dateiformate *.bdf oder *.dat verwendet wer-
den. Eine Eingabedatei besteht dabei aus finf Teilen. Das NASTRAN Statement und die Fi-
le Management Section bilden die ersten beiden Teile der Eingabedatei und sind optional.
Im Nastan Statement kdnnen Systemparameter zur Steuerung interner Lésungsparamter
angegeben werden und wird nur in Ausnahmeféllen verwendet [29, 30]. Die Eingaben in
der File Management Section dienen der Zuweisung von Dateien, der Anpassung von
Datenbanken oder der Durchfiihrung von Neustarts und kommen hauptséachlich bei der L&-
sung groBer Probleme zum Einsatz [30]. Beim dritten Teil handelt es sich um die Executive
Control Section, in der, neben der Festlegung der Lésungsart, der Simulation auch eine
ID zugewiesen werden kann. Im Rahmen dieser Arbeit werden lineare statische Analysen
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durchgefuhrt, hierfir wird in der Executive Control Section die Lésungsmethode SOL 101
angegeben.

Die Case Control Section bildet den vierten Teil der Eingabedatei. Hier werden unter an-
derem Ausgabeanforderungen und Parameter fiir die Simulationsdurchfihrung festgelegt.
Die Modelldefinition erfolgt in der Bulk Data Section als flinften Abschnitt der Eingabeda-
tei. Hier werden neben den Netzknoten, Elementen, Elementeigenschaften und Materialien
auch Randbedingungen und Belastungen definiert [30].

MSC Nastran unterstitzt die Ausgabe der Ergebnisse im H5-Format durch Aufforderung in
der Case Control Section [31]. Fir die Analyse dieser Dateien stehen quelloffene Python-
Pakete zur Verflgung. Als Ausgabe kdénnen in linearen statischen Analysen unter ande-
rem Knotenverschiebungen, Elementspannungen oder Lagereaktionen angefordert werden
[29].

3.2 Wichtige Elementtypen

In Nastran steht eine Vielzahl unterschiedlicher Elementtypen zur Verfligung, zu denen ne-
ben nulldimensionalen, eindimensionalen, zweidimensionalen und dreidimensionalen Ele-
menten auch Verbindungselemente zdhlen. Die im Rahmen dieser Arbeit untersuchten Mo-
delle bestehen in erster Linie aus zweidimensionalen Elementen (Schalenelementen), eindi-
mensionalen Elementen (Balkenelementen) sowie Verbindungselementen. Die wichtigsten
Elemente fir die nachfolgend beschriebenen Analysen werden im folgenden genauer vor-
gestellt.

3.2.1 Schalenelemente

Bei den Schalenelementen handelt es sich um zweidimensionale Elemente. Diese sind da-
durch definiert, dass die Abmessung in Dickenrichtung im Vergleich zu den Abmessungen
in der Ebene sehr klein ist [21]. Bei Schalenelementen handelt es sich eine Kombination aus
Scheibenelementen und Plattenelementen, die beide als ebene Flachentragwerke definiert
sind. Wahrend Scheiben nur Belastungen in der Ebene aufnehmen, kommen Platten bei
Belastungen senkrecht zur Ebene zum Einsatz. Schalen kénnen als Flachentragwerk beide
Belastungen aufnehmen und zudem auch eine Krimmung aufweisen, wobei eine Trennung
der Belastungen nicht mehr méglich ist [12]. Schalen eignen sich gut, um diinnwandige
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Strukturen zu modellieren. In Nastran stehen verschieden Schalenelementtypen zur Verfi-
gung, wie TRIA3, CQUAD4, TRIA6 und CQUADS. [30].

Bei den CQUAD4 und TRIA3 Elementen handelt es sich um Elemente erster Ordnung,
sie besitzen nur Knotenpunkte in den Eckpunkten. TRIA6 und CQUADS8 Elemente sind im
Gegensatz dazu quadratische Elemente, die neben den Eckknotenpunkten auch einen zu-
satzlichen Knoten auf den Kanten haben, was die Genauigkeit aber auch die Komplexitat
bei der Modellierung erhéht. Elemente erster Ordnung werden aus diesem Grund haufig
bevorzugt [30].

3.2.2 Balkenelemente

Bei den Balkenelementen handelt es sich um eindimensionale Elemente, deren Eigenschaf-
ten entlang einer Linie definiert sind [30]. Balkenelemente kdnnen neben Lasten in Balken-
richtung auch Belastungen senkrecht zur Elementachse aufnehmen. Nastran stellt verschie-
dene Balkenelemente zur Verfligung. In der Modellierung im Rahmen dieser Arbeit kommen
CBEAM Balkenelemente zum Einsatz, die durch jeweils zwei Endknoten definiert sind und
an den Knoten Verschiebungen in allen sechs Freiheitsgraden Ubertragen kénnen. Die Ei-
genschaftsdefinition ermdéglicht die Angabe einer Vielzahl von mdéglichen Parametern [30].
Fir die Anwendung im Rahmen dieser Arbeit werden als Parameter in der Eigenschafts-
definition die Querschnittsflache, das Flachentrdgheitsmoment um beide zur Elementachse
orthogonalen Achsen, die Torsionssteifigkeit sowie die Material-ID, die auf ein isotropes Ma-
terial mit definiertem E-Modul, Querkontraktionszahl und Dichte verweist, verwendet.

Im nachfolgend beschriebenen FE-Modell kommen einfache Balkenelemente zur Reprasen-
tation von Verbindungsstrukturen zum Einsatz, die gleiche Eigenschaften um beide Biege-
achsen aufweisen.

3.2.3 RBE2 Elemente

Rigid Body Element, Form 2 (RBE2) sind R-Type-Elemente, die zur starren Verbindung
mehrerer Knoten miteinander verwendet werden. Dabei handelt es sich nicht um Elemente
im herkdmmlichen Sinne, stattdessen werden kinematische Abhangigkeiten zwischen den
Knoten eines Elements erzeugt [30]. Die RBE2-Elemente eigenen sich um starre Verbin-
dungen zwischen bestimmten Freiheitsgraden eines unabhangigen und mehrerer abhangi-
ger Knoten herzustellen, beispielsweise zur Modellierung einer verteilten Krafteinleitung auf
mehrere Knoten [21].

12
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Bei der Elementdefinition wird ein unabhangiger Knoten festgelegt, dessen sechs Freiheit-
grade als unabhangig definiert werden. Zudem werden ein oder mehrere abhangigen Kno-
ten festgelegt, deren Freiheitsgrade vollstandig oder teilweise durch das RBE2-Element ab-
h&ngig gemacht werden. Dabei wird angegeben welche Freiheitsgarde zwischen dem unab-
h&ngigen und den abh&ngigen Knoten gekoppelt werden. Eine beispielhafte Anwendung ist
die Aufbringung einer Last auf die Querschnittsflache eines Rohrendes, deren kreisférmiger
Querschnitt beibehalten werden soll. Die Knoten des Rohrendes werden dazu als abhan-
gige Knoten einem RBE2 Element hinzugefligt, wobei ihre Freiheitsgrade von denen eines
unabhangigen Lasteinleitungsknoten abhangig gemacht werden [30].

3.2.4 RBE3 Elemente

Rigid Body Element, Form 3 (RBE3) gehoéren ebenfalls zu den R-Typ-Elementen, im Gegen-
satz zu den RBE2-Elementen koppeln diese jedoch nicht direkt bestimmte Freiheitsgraden
der zugehdrigen Knoten. Stattdessen werden Lasten an einem abhéngigen Knoten in Ab-
h&ngigkeit von der Elementgeometrie und Gewichtungsfaktoren auf eine Gruppe von unab-
hangigen Knoten verteilt.

Sowohl fir den abh&ngigen Referenzknoten als auch fir die unabh&ngigen Knoten wird
in der Elementdefinition festgelegt, welche Freiheitsgrade durch das RBE3-Element beein-
flusst werden oder dieses beeinflussen. Zudem kénnen fur die Freiheitsgrade der unabhan-
gigen Knoten im Element Gewichtungsfaktoren festgelegt werden, um detailliertere Lastver-
teilungen zu modellieren [30].

Die Anwendung dieser Elemente im Rahmen dieser Arbeit, besteht in der Einleitung von
Lasten in Strukturelemente, ohne das Strukturverhalten durch zusatzliche Versteifungsef-
fekte, wie sie beispielsweise bei einem RBE2-Element auftreten, stark zu beeinflussen.

3.2.5 Weitere Elemente

Neben den Elementen zur Modellierung von Strukturen, wie Schalen oder Balken, stehen
in Nastran eine Vielzahl weitere Elemente zur Verfligung. Ein Elementtyp zur Verbindung
zweier Schalenelemente ist das CFAST-Element. Dabei handelt es sich um die Modellie-
rung eines Niets, dem longitudinale und rotatorische Steifigkeiten sowie eine Dampfung und
eine konzentrierte Masse zugewiesen werden kénnen. In der FE-Modellierung im Rahmen
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3 Grundlagen zur Finite Elemente Methode

dieser Arbeit kommen CFAST-Elemente zur Verbindung verschiedener Strukturkomponen-
ten zum Einsatz [29, 30].

Zur Modellierung von Punktmassen an spezifischen Stellen werden CONM2-Elemente ver-
wendet. Diese ermdglichen die Zuweisung einer konzentrierten Masse sowie eines Mas-
sentragheitsmoments zu einem Modellknoten [29].

3.3 Materialeigenschaften

Nastran bietet flr verschiedene Materialeigenschaften unterschiedliche Materialdefinitionen.
Isotrope Materialien werden mithilfe der MAT 1-Eingabe definiert, die zwei der drei Material-
kennwerte, Elastizitdtsmodul, Schubmodul und Querkontraktionszahl enthalten muss sowie
weitere Kennwerte wie die Materialdichte enthalten kann. Fir zweidimensionale orthotro-
pe Materialien steht die MAT8-Eingabe in Nastran zur Verflgung, die beispielsweise zur
Modellierung von diinnwandigen Faserverbundstrukturen verwendet wird [30].

3.4 Randbedingungen und Lasten

Far die Durchfihrung linearer statischer Analysen mithilfe der FEM muissen neben der
Beschreibung der Modellgeometrie auch Randbedingungen definiert werden. Eine gangi-
ge Methode zur Lagerung von FE-Modellen ist der Einsatz von Single-Point Constraints
(SPCs). Anhand dieser SPCs werden Zwangsbedingungen definiert, die die Bewegungen
eines oder mehrerer Netzknoten einschranken oder festlegen [29]. Im Rahmen der nachfol-
gend beschriebenen Modellierung werden mithilfe von SPCs feste Einspannungen ausge-
wahlter Knoten zur Lagerung des Modells umgesetzt.

Um das Verhalten von Strukturen unter statischer Belastung zu untersuchen, kénnen in Na-
stran unterschiedliche statische Lasten auf die Struktur aufgebracht werden. Neben Punkt-
lasten, die auf ausgewéhlte Netzknoten wirken, und Linien- oder Fldchenlasten, die entlang
eindimensionaler Elemente oder auf Oberflachen beziehungsweise zweidimensionale Ele-
mente aufgebracht werden, kénnen in Nastran auch Gravitationslasten beziehungsweise
Beschleunigungslasten definiert werden. Bei der Definition der Beschleunigungslast wird ein
Beschleunigungsvektor und ein Skalierungsfaktor festgelegt. Die Beschleunigung wirkt auf
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3 Grundlagen zur Finite Elemente Methode

alle massebehafteten Elemente und bewirkt damit eine von der Massenverteilung abhan-
gige Belastung der Struktur. Die Massenzuweisung erfolgt in Nastran Ublicherweise durch
Angabe der Dichte in der Materialdefinition oder speziell festgelegte konzentrierte Massen
[30].

3.5 Festigkeitshypothesen und Vergleichsspannungen

Die Ermittlung der mechanischen Materialeigenschaften wie Streckgrenze oder Zugfestig-
keit erfolgen Ublicherweise durch Zugversuche, bei denen das Verhalten des Werkstoffs in
einem einachsigen Spannungszustand analysiert wird. Haufig treten in realen Bauteilen je-
doch mehrachsige Spannungszustéande auf. Bei der Festigkeitsauslegung reicht es deshalb
nicht aus, jede auftretenden Spannung einzeln mit der werkstoffseitig zuldssigen Spannung
aus dem Zugversuch zu vergleichen, da der Einfluss der anderen auftretenden Spannungen
ebenfalls bericksichtigt werden muss.

Um auch bei mehrachsigen Spannungszustédnden die auftretenden Spannung mit der zu-
lassigen Spannung vergleichen zu kénnen, wurden Vergleichsspannungen oy auf Basis
von Festigkeitshypothesen eingefiihrt. Diese fassen den mehrachsigen Spannungszustand
in einem Vergleichsspannungswert zusammen, der dann mit der werkstoffseitig zuldssigen
Spannung verglichen werden kann.

Bei den Vergleichsspannungen handelt es sich um Ann&herungen an die Realitat, wobei
je nach Werksoffeigenschaften unterschiedliche Festigkeitshypothesen mehr oder weniger
prazise Ergebnisse liefern [14].

Die am haufigsten verwendete Festigkeitshypothese flr duktile Werkstoffe ist die Gestaltan-
derungshypothese, auch bekannt als Von-Mises Hypothese, bei der die elastische Energie
zur Gestaltanderung des Bauteils als maBgebend fliir dessen Beanspruchung festgelegt
wird [28]. Fir den ebenen Spannungszustand ergibt sich die Von-Mises Vergleichsspan-
nung an der betrachteten Stelle wie in Gleichung (3.1) aus den beiden Normalspannungen
o, und o, sowie der Schubspannung 7., im lokalen Koordinatensystem [14].

Oom = \/UIQ + 0y? — 0,0y + 37y? (3.1)

Eine weitere haufig verwendete Festigkeitshypothese fir sprode Werkstoffe ist die Normal-
spannungshypothese. Dabei wird der h6chste Absolutwert der Hauptspannungen bei denen
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3 Grundlagen zur Finite Elemente Methode

es sich um die Extrema der Normalspannungen handelt als Vergleichsspannung herange-
zogen. Die erste und zweite Hauptspannung (o1 und o2) ergeben sich wie in Gleichung (3.2)
und Gleichung (3.3) aus den Spannungen im lokalen Koordinatensystem [14].

2
S (o + Oy + \/(Uac Uy) + T:Cyz (32)
2 4
Y
oy =2 ;Uy - \/(% 4%) + Ty (3.3)

Fir positive Hauptspannungen gibt die erste Hauptspannung die gré Bte auftretende Zugnor-
malspannung an der betrachteten Stelle an. Bei negativen Werten entspricht die zweite
Hauptspannung der gréBten Drucknormalspannung.

Da als Werkstoff in den untersuchten Strukturelementen Aluminium zum Einsatz kommt,
wird im Rahmen dieser Arbeit in erster Linie die Von-Mises Vergleichsspannung in den
einzelnen Elementen betrachtet. Fiir die genauere Untersuchung bestimmter Bereiche auf
Zug- oder Druckbeanspruchung werden zudem die ersten und zweiten Hauptspannungen
in den Elementen ausgewertet. Bei der Suche nach Extremwerten der Spannungen Gber
eine Menge von Elementen ist die maximale erste Hauptspannung fir Zugbeanspruchung
und die minimale zweite Hauptspannung fiir Druckbeanspruchung von Interesse.
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4 Flugzeugvorentwurf als multidisziplinarer
Prozess

Der Vorentwurf eines Flugzeugs ist ein hochgradig iterativer Prozess, bei dem eine groBe
Anzahl an Einflussfaktoren berlicksichtigt werden muss, um einen bestmdglichen Entwurf
fir gegebene Anforderungen zu erzielen. In dem komplexen Entwurfsprozess spielen unter-
schiedliche Disziplinen eine Rolle, unter anderem Aerodynamik, Strukturanalyse, Lastenbe-
rechnung oder Systemintegration. Auch der Einbezug von Disziplinen wie Schalltransmis-
sionsverhalten im Rumpf, die einen verhaltnism&Big hohen Detaillierungsgrad des Unter-
suchungsmodells erfordern, wird zunehmend relevanter. Innerhalb des Entwurfsprozesses
missen die Disziplinen aber nicht nur eigenstédndig und unabhangig voneinander, sondern
in ihrem Zusammenspiel betrachtet werden, da sie sich gegenseitig beeinflussen und be-
dingen [34, 22].

Dieses interdisziplinare Zusammenspiel mit dem Ziel der Optimierung des Gesamtsystems
wird als Multidisciplinary Design Optimization (MDO) bezeichnet. Dabei handelt es sich
um eine Entwurfsmethodik, die darauf abzielt unter gleichzeitiger Berlicksichtigung der ver-
schiedenen Disziplinen einen bestméglichen Gesamtentwurf zu entwickeln [34]. Im Verlauf
dieses iterativen Entwurfsprozesses kann es erforderlich sein, wiederholt einzelne Para-
meter anzupassen und daran anschlieBende Analysen und Auslegungen erneut zu durch-
laufen, was ressourcen- und zeitintensiv ist. Um den gesamten Prozess zu vereinfachen
und zu beschleunigen ist es sinnvoll, die Analyse- und Entwicklungsprozesse zu automa-
tisieren. Dafiir wird eine MDO-Struktur benétigt, in der der gesamte Entwicklungsprozess
weitgehend automatisiert ablauft [34].

Eine Struktur flr einen solchen automatisierten Entwurfsprozess bietet das Open-Source-
Software-Framework Remote Component Environment (RCE). Dieses ermdglicht einen au-
tomatisierten Optimierungsprozess durch Integration verschiedener Disziplinen des Flug-
zeugentwurfs, in unterschiedlichen Detaillierungsgraden, in eine Prozesskette. Dabei wer-
den flr die Analysen und Entwicklungsprozesse in den einzelnen Disziplinen verschiedene
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Werkzeuge eingebunden, die Analysen, Verbesserungen und Detaillierungen im Rahmen
der Disziplinen durchfiihren. Der Datenaustausch erfolgt dabei Gber das Datenformat Com-
mon Parametric Aircraft Configuration Schema (CPACS), das in Abschnitt 4.1 erldutert wird
[34, 41].

Im multidisziplindren Entwicklungsprozess sind fir die spezifischen Analysen und Detaillie-
rungen in den verschiedenen Disziplinen unterschiedliche Abstraktionen derselben Geome-
trie erforderlich, was als Multi-Fidelitat bezeichnet wird [44]. Die wissensbasierte Geometrie-
und Modellgenerierung des Flugzeugrumpfs ist mit dem Werkzeug Fuselage Geometry As-
sembler (FUGA) moglich. FUGA erméglicht die Erstellung von Modellen des Flugzeugrumpfs
unterschiedlicher Fidelitdtsgrade auf Basis einer konsistenten Datengrundlage, um nume-
rische Analysen durchzufihren und die Vorentwurfsdaten durch Wissensanreicherung zu
verfeinern [22]. Die Modelle die in FUGA generiert werden kénnen, reichen von einfachen
Modellen wie beispielsweise einer einfachen Kabinenauslegung bis hin zu auBerst komple-
xen FE-Modellen fiir vibroakustische Analysen [44]. Die Verwendung dieser Modelle erlaubt
es innerhalb verschiedener Disziplinen mit unterschiedlichen Modellanforderungen Analy-
sen am gleichen Produkt durchzufihren, sowie die zentrale Datengrundlage um neu gene-
riertes Wissen und Detaillierungen zu ergédnzen ohne dabei Inkonsistenzen zu erzeugen.
Die Modellgenerierung basiert dabei auf Daten im CPACS Format [22, 44].

4.1 Common Parametric Aircraft Configuration Schema

Common Parametric Aircraft Configuration Schema (CPACS) ist ein Datenformat, das 2005
vom DLR eingeflhrt wurde, mit dem Ziel einer umfassenden Beschreibung der Parameter,
die fir Analysen im Zuge eine Flugzeugvorentwurfs relevant sind. Als Extensible Markup
Language (XML) basiertes Dateiformat sind CPACS Dateien sowohl maschinen- als auch
menschenlesbar, dabei kommt eine hierarchische Dateistruktur zum Einsatz, um die ver-
schiedenen Parameter zu organisieren [34].

CPACS ermdéglicht die strukturierte Definition der Flugzeugkomponenten und Entwurfspa-
rameter. Dazu zahlen unter anderem die AuBenkontur, Strukturelemente, Lastfélle, Missio-
nen oder Triebwerksparameter. In der hierarchischen Struktur des Dateiformats wird jedem
Element eine eindeutige Kennung in Form einer unique Identifier (ulD) zugewiesen. Bei-
spielsweise kann einer Profildefinition eine ulD zugewiesen werden, anhand der es an einer
anderen Stelle in der Datei referenziert werden kann und nicht mehrfach definiert werden
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4 Flugzeugvorentwurf als multidisziplindrer Prozess

muss. Neben der Reduktion von Speicherbedarf wird hierdurch auch das Auftreten von In-
konsistenzen vermieden [38].

In Bezug auf die Strukturdefinition erfolgt die Festlegung der AuBenkontur durch Profile, die
durch eine Reihe verbundener Punkte definiert sind. Diese Profile kdnnen skaliert, transfor-
miert und als Instanz an verschiedenen Positionen angewendet werden und bilden damit
Sektionen, deren Interpolation die AuBenkontur ergibt. Die Positionierung von Strukturele-
menten, wie Spanten oder Stringern, erfolgt durch Verschneidung der AuBBenkontur mit einer
Ebene. Die Strukturelemente sind dann als Balkenelemente oder definierte Profile entlang
dieser Schnittkanten festgelegt. Auch Eigenschaften wie Materialien oder, im Fall der de-
finierten Profile, Wanddicken werden den Profilen zugewiesen. Hier kommt ebenfalls aus
Grinden der Konsistenz das ulD-System zur Wiederverwendung von beispielsweise Mate-
rialdefinitionen zum Einsatz [38].

Ein Spant dient als exemplarisches Beispiel dafiir, wie diese Strukturierung und Referen-
zierung in CPACS umgesetzt ist. Spanten sind als profilbasierte Strukturelemente innerhalb
der CPACS-Datei an der Position vehicle>structuralElements> profileBasedStruc-
turalElements definiert und erhalten eine eindeutige ulD. In der Definition des Strukturele-
ment ist neben den Wanddicken der Profilabschnitte die ulD eines spezifischen 2D-Profils
referenziert, das unter vehicles>profiles>structuralProfiles hinterlegtist. Dieses Pro-
fil enthalt die Geometrieinformationen des Profilquerschnitts in Form von Punkten und Ver-
bindungen. Die Materialeigenschaften der Spanten werden durch eine Material-ulD referen-
ziert, die auf die Materialdefinition in vehicles>materials der CPACS-Datei verweist. Der
konkrete Spant als Komponente der Gesamtstruktur mit wiederum eigener Komponenten
ulD, ist unter vehicle>aircraft>model>fuselages>fuselage : fuselage>structure
hinterlegt. Er bildet dabei durch Referenzierung der Strukturelementen-ulD und einer An-
gabe zur Transformation eine Instanz des profilbasierten Strukturelements.

CPACS spielt als zentrales Datenaustauschformat zwischen verschiedenen Entwurfswerk-
zeugen eine zentrale Rolle in den multidisziplinaren Designoptimierungsprozessen von Flug-
zeugvorentwurfen am DLR. Die hierarchische Dateistruktur erlaubt in einer Verkettung ver-
schiedener Entwurfsschritte die schrittweise Detaillierung und Anreicherung der Datei mit
neuem Wissen. CPACS als Ein- und Ausgabeformat ermdglicht damit den Datenaustausch
wahrend des Vorentwurfs auf verschiedenen Detailebenen. Die verschiedenen Werkzeuge
nehmen CPACS-Dateien als Input, fiilhren ihre spezifischen Analysen aus und geben die ak-
tualisierte CPACS-Datei zurlick. Ein signifikanter Vorteil des CPACS-Formats is die Schnitt-
stellenreduzierung der Entwicklungswerkzeuge. Jedes Werkzeug im Entwurfsprozess bené-
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tigt nur noch eine Eingabe- und eine Ausgabeschnittstelle statt spezifischen Schnittstellen
fir jedes andere Werkzeug mit dem kommuniziert werden soll. Fir ein Entwurfssystem mit
verschiedenen Werkzeugen, die alle gegenseitig Daten austauschen sollen, reduziert sich
wie in Abb. 4.1 dargestellt, die Anzahl an Schnittstellen n; damit von:

n; = Ny (N — 1) (4.1)

ZU:

N; =2+ Ny (4.2)

wobei n,, die Anzahl der verwendeten Werkzeuge darstellt [39, 40, 7].

I\ N
o\—\\.//—o o | ~e

Abbildung 4.1: Schnittstellenreduktion der verschiedenen Werkzeuge (nach [7])

» N(N-1) ‘0 2N

4.2 Fuselage Geometry Assembler

4.2.1 Wissensbasierte Entwurfsmethodik

Fuselage Geometry Assembler ist ein Werkzeug, das auf wissensbasierter Entwurfsme-
thodik (engl. Knowledge-based Engineering (KBE)) beruht. Die Funktionalitat besteht zum
einen in der Detaillierung von Vorentwirfen und Wissensanreicherung der Vorentwurfsda-
ten um Strukturinformationen und Kabinengeometrien, zum anderen in der Erstellung von
Geometriemodellen unterschiedlicher Fidelitatsgrade aus konsistenten Vorentwurfsdaten fir
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nachfolgende Analysen. Das Entwurfssystem in FUGA basiert auf drei zentralen Komponen-
ten [22, 44]:

« Einem Datenrepositorium mit den Produktdaten,
+ einem Wissensrepositorium mit Entwurfsregeln,
+ einem Regelinterpreter fur die Ausfihrungsreihenfolge der Entwurfsregeln.

Das Datenrepositorium in FUGA dient als zentrale Sammlung der Produktdaten. Es um-
fasst zum einen eine Datei im Datenformat CPACS, die als zentrale Datenquelle dient und
Uber die der Datenaustausch zwischen verschiedenen Werkzeugen im Vorentwurfsprozess
umgesetzt wird. Zuséatzlich zur CPACS-Datei kbnnen auch andere Datenquellen eingebun-
den werden, wie z.B. CAD-Modelle, die Uber die Open Cascade Technology (OCCT) CAD-
Bibliothek bereitgestellt werden, sowie beliebige weitere Python Datentypen [44].

Das Wissensrepositorium in FUGA besteht aus einer Sammlung von Entwurfsregeln, die
in Python Klassen implementiert sind. Diese Klassen erben von einer gemeinsamen Ba-
sisklasse und sind so ausgelegt, jeweils genau einen Wert mit einem spezifischen Res-
sourcenbezeichner (engl. Unique Ressource Identifier (URI)) fiir das Datenrepositorium zu
liefern. Die bendtigten Eingabewerte der Regeln sind ebenfalls durch Ressourcenbezeich-
ner definiert, die im Klassenattribut requires als Set gespeichert sind. Das Klassenattribut
label enthalt den Ressourcenbezeichner des von der Klasse zurlickgegebenen Werts. In
der compute Methode der Klasse wird der spezifische Rickgabewert aus den Inputwerten
berechnet [22, 44].

Die Regeln in FUGA sind in Regelsatzen strukturiert, die jeweils bestimmte Aspekte des
Entwurfsprozesses abdecken. StandardmaBig sind Entwurfsregeln und Regeln zur Model-
lerstellung jeweils fur die Struktur und die Kabine enthalten, wobei gegenseitige Abhéan-
gigkeiten zwischen den verschiedenen Entwurfsregelsédtzen herrschen. FUGA erlaubt auch
mehrere Regeln mit dem gleichen Ressourcenbezeichner, wobei neu hinzugefligte Regeln
und deren Rickgabewerte im Programmablauf alte Regeln mit dem gleichen Ressourcenbe-
zeichner ersetzen. Ein wichtiger Grundsatz der Entwurfsmethodik in FUGA ist der "Outside-
in"-Entwurf, bei dem der Entwurfsprozess von der AuBenkontur des Rumpfes hin zur Struk-
tur und der Kabine verlauft, anstatt wie beim "Inside-out"-Prinzip die AuBenkontur an die
Kabine anzupassen [22, 44].
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Abbildung 4.2: Maximal Connectivity Graph der Entwurfsregeln in FUGA nach Regelsétzen
strukturiert (nach [44])

Der Regelinterpreter von FUGA bestimmt die Ausfuhrungsreihenfolge der Entwurfsregeln
basierend auf ihren logischen Abhangigkeiten. Anders als in einem vordefinierten schritt-
weisen Programmablauf wird die Reihenfolge der Regelanwendungen dynamisch zu Be-
ginn der Ausfihrung durch eine graphenbasierte Technik festgelegt. Jede Regel oder jeder
Eintrag im Datenrepositorium wird dabei als Knoten in einem gerichteten Graphen darge-
stellt, wahrend die Verbindungslinien die Weitergabe von Daten zwischen den Regeln dar-
stellen (Abb. 4.2). Dieser gerichtete Graph wird als Maximaler Konnektivitatsgraph (engl.
Maximal Connectivity Graph (MCG)) bezeichnet und enthélt alle Beziehungen der Regeln
innerhalb des Entwurfssystems. Zu Beginn der Programmausfihrung und der Initialisierung
des Entwurfssystems werden aus den bereitgestellten Datenquellen, wie beispielsweise der
CPACS-Datei, Daten in das Datenrepositorium geladen. Zudem ist es moglich bestimmte
Daten anzufordern, die noch nicht im Datenrepositorium enthalten sind und ermittelt werden
sollen. Basierend auf diesen Eingaben und Anfragen wird ein vollstdndiger Problemgraph
(engl. Full Problem Graph (FPG)) aus dem MCG abgeleitet. Dieser enthalt auf der einen
Seite Knoten ohne eingehende Verbindungen, die die Eingabedaten im Datenrepositori-
um darstellen, und auf der anderen Seite Knoten ohne ausgehend Verbindungen, die die
angeforderten Daten darstellen. Dazwischen liegen Knoten und Verbindungen, die weitere
verwendete Regeln und deren spezifische Werte sowie den Datenfluss zwischen diesen dar-
stellen. Fur die schrittweise Ausfuhrung des Programms wird daraus der Problemlésungs-
graph (engl. Problem Solution Graph (PSG)) erstellt, welcher die Ausfiihrungsreihenfolge
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der Entwurfsregeln liefert. Der topologische Sortieralgorythmus von Kahn [26] liefert fiir
einen FPG, in dem keine Zyklen gefunden werden, eine praktikable Ausfiihrungsreihenfolge
[44].

Ein wesentlicher Vorteil dieser Methodik liegt darin, dass jederzeit nachvollziehbar ist, wel-
che Regeln direkt oder indirekt von einem bestimmten Eintrag im Datenrepositorium ab-
héngen. Dadurch kénnen manuelle Anpassungen an Repositoriumsdaten einfach in das
Gesamtsystem (ibernommen werden, indem alle daraus resultierenden Werte geléscht und
neu berechnet werden. Zudem ist der Einbezug zuséatzlicher Regelsatze im Regelbestand
problemlos méglich [44].

4.2.2 Finite Elemente Modellgenerierung

Im Rahmen dieser Arbeit werden Finite-Elemente-Analysen basierend auf den in FUGA
generierten Geometrien durchgefiihrt. FUGA bietet die Mdéglichkeit, FE-Modelle auf Ba-
sis von CPACS-Daten zu erzeugen. Die Modellgenerierung erfolgt in zwei Schritten. Zu-
nachst wird in einem Geometrieentwurf eine CAD-Geomerie entwickelt. Daraufhin erfolgt
die Diskretisierung dieser CAD-Geometrie durch eine Vernetzung, beispielsweise mithilfe
des quelloffenen Vernetzers GMSH [22]. Diese Vernetzung erfolgt solveragnostisch, also
unabhangig vom verwendeten FEM-Solver. Das erzeugte FE-Modell kann anschlieBend in
eine solverspezifische Eingabedatei umgewandelt werden. Derzeit stehen Exportfunktionen
far die Solver ANSYS und Nastran zur Verfligung [22]. Bei der Diskretisierung der Geometrie
durch GMSH erfolgt eine separate Vernetzung aller Strukturbauteile. Da Flugzeugstruktu-
ren gréBtenteils aus dinnwandigen Strukturelementen bestehen, erfolgt die Modellierung
der Primarstruktur fir die Analysen in dieser Arbeit durch Schalenelemente. In FUGA er-
stellt GMSH quad-dominante, quasi strukturierte Gitter [22, 36]. Diese Vernetzung erlaubt
den Einsatz von Schalenelementen mit sowohl linearen als auch quadratischen Ansatzfunk-
tionen. Die Verbindung der individuellen Strukturelemente wird durch Verbindungselemente
dargestellt, welche eine Vernietung reprasentieren, etwa durch CFAST Elemente. Weitere
Elemente die von FUGA aktuell unterstiitzt werden und in den im Rahmen dieser Arbeit
erstellten Modelle Verwendung finden sind Balkenelemente sowie R-Typ-Elemente, die in
Kapitel 3 genauer erlautert werden. Die Verwendung von FUGA zur Erstellung plausibler
und zuverlassiger FE-Modelle ist bereits in anderen Bereichen nachgewiesen worden. So
wurden beispielsweise in [22] FE-Modelle des Acoustic Flight-Labs, einem Rumpfabschnitt
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fur experimentelle Akustikuntersuchungen, inklusive Kabinenverkleidung und Kavitaten er-
stellt und anhand experimenteller Daten fir akustische Untersuchungen validiert.
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5.1 Referenzmodell

Als Referenzmodell fiir diese Arbeit dient ein Konzeptentwurf eines mit Flissigwasserstoff
betriebenen Kurz- bis Mittelstreckenflugzeugs, bei dem der Wasserstoff in tragflachenmon-
tierten Triebwerken verbrannt wird. Das Konzept mit der Bezeichnung DLH25 wurde als
Grundlage fir eine Entwurfsstudie am Institut fir Systemarchitekturen in der Luftfahrt des
Deutschen Zentrums fUr Luft- und Raumfahrt entwickelt [27]. Die Modellparameter liegen in
Form einer CPACS-Datei vor und dienen als Grundlage fur die nachfolgend beschriebene
Modellgenerierung. Koordinatenangaben im Rahmen der Arbeit sind im globalen Koordina-
tensystem des Flugzeugmodells angegeben, wie in Abb. 5.1 dargestellt. Die X-Achse des
Koordinatensystems verlauft dabei entlang der Flugzeuglédngsachse und liegt im Mittelpunkt
des zylindrischen Abschnitts des Rumpfs. Die Nase des Flugzeugs befindet sich an der
Position x = 0 m. ¢ gibt den Rotationswinkel um die X-Achse in Bezug auf die Z-Achse
an.
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(a) Postion des Koordinatensys-
tems im Rumpfquerschnitt (b) Koordinatenrichtungen am Flugzeug

Abbildung 5.1: Globales Koordinatensystem des Rumpfmodells

5.1.1 Flussigwasserstoffbetriebenes Flugzeugkonzept DLH25

Mit einer Rumpflange von 50,521 m ist das DLH25 Modell ausgelegt fir 239 Passagie-
re und hat eine Entwurfsreichweite von 4630 km. Das Flissigwasserstoffsystem beinhaltet
zwei Tanks im Heck des Flugzeugs hinter dem hinteren Druckschott, die insgesamt bei ei-
nem Volumen von 111,6 m3, 6,5 t nutzbaren Fliissigwasserstoff speichern kénnen [27]. Die
ausgelegte Primérstruktur weist 94 Spanten bei einer Spantteilung von 0,4 m bis 0,8 m,
sowie 108 Uber den Umfang verteilte Stringer auf. Der Passagierbereich reicht bis zum 56.
Spant. Dahinter kommt das hintere Druckschott sowie der Heckbereich mit Tanks und Tank-
systemen. Im Bereich der Druckkabine ist in jedem Spant noch ein Quertrager mit jeweils
zwei Quertragerstreben positioniert. Die Quertrager sind seitlich an den Spanten angebun-
den und durch die Streben nach unten abgestitzt. Auf ihnen verlaufen in Langsrichtung die
Sitzschienen. Bei dem in dieser Arbeit verwendeten Referenzmodell handelt es sich dabei
um 11 Sitzschienen auf denen die Kabinenbodenpaneele montiert sind. Im unteren Bereich
des Rumpfquerschnitts verlauft analog dazu in jedem Spant noch ein Fracht-Quertrager der
mit jeweils vier Streben nach unten abgestitzt ist. Auf den Fracht-Quertragern verlaufen in
Flugzeuglangsrichtung die Fracht-Langstrager.

Zur Primarstruktur, das heiBt der lasttragenden Struktur, gehdrt zudem die AuBenhaut, die
im verwendeten Modell durch einzelne Paneele dargestellt wird, die durch bestimmte Spant-
und Stringerverlaufe unterteilt und in CPACS hinterlegt sind. Jeweils 6 Paneele sind Uber
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den Umfang verteilt und erstrecken sich Uber drei bis vier Spantabstédnde. Die Begrenzungs-
kanten der Paneele verlaufen entlang der Spanten und Stringer. Im Vorfeld der in dieser
Arbeit durchgefuhrten Analysen wurden mithilfe des DLR eigenen Werkzeugs Parametric
Numerical Design and Optimization Routines for Aircraft (PANDORA) eine Dimensionie-
rung der Paneele der Rumpfhaut durchgefiihrt. Dabei wurden die Wanddicken der einzel-
nen Rumpfhautpaneele so ausgelegt, dass fiir keinen der in der CPACS-Datei hinterlegten
Lastfalle Beulen oder unzulassige Von-Mises Spannungen auftreten [34].

Der Rest des Rumpfes, wie Kabinenstruktur und Flugzeugsysteme, abgesehen von den
Wasserstoffleitungen, wird in den Analysen im Rahmen dieser Arbeit nicht mit beriicksich-
tigt und aus diesem Grund auch nicht mit modelliert.

Den verschiedenen Strukturelementen wird wie in 4.1 beschrieben jeweils ein Profil mit
festgelegten Querschnittsabmessungen, Wandstarken und Materialeigenschaften zugewie-
sen. Als Material kommt fir die Primarstrukturelemente in erster Linie ein isotropes Material
mit der Bezeichnung Material_1, das mit einem Elastizitdtsmodul von 73759,7 MPa, einem
Schubmodul von 27729,0 MPa und einer Dichte von 2,8 g/cm? typische Materialeigenschaf-
ten von Aluminium aufweist, zum Einsatz. Den Fracht-Langstragern wird das Material Alumi-
nium 7075 zugewiesen, mit einem Elastizitdtsmodul von 71008,2 MPa, einem Schubmodul
von 26694,8 MPa und einer Dichte von 2,8 g/cm?. Die Profilquerschnitte bleiben entlang
jeder Komponente konstant.

Die verschiedenen Strukturelemente des Rumpfes werden durch Niete miteinander verbun-
den, was auch in der Idealisierung der Geometrie so umgesetzt wird.

5.1.2 Rumpfabschnitt

Untersuchungsgegenstand dieser Arbeit ist ein Ausschnitt aus dem Rumpfmodell. Da der
Einfluss von Flissigwasserstoffleitungen auf die Rumpfstruktur untersucht werden soll, wird
dabei ein Rumpfabschnitt zwischen der Tragflachenhinterkante und dem hinteren Druck-
schott betrachtet, in dem die Leitungen in dem betrachteten Konzept zwischen den Heck-
tanks und den tragflaichenmontierten Triebwerken verlaufen. Daflir wird die Rumpfstruktur
zwischen den Spanten C0040 bei einer x-Koordinate von 22,31 m und C0056 bei einer x-
Koordinate von 30.91 m herausgeschnitten.
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Abbildung 5.2: Untersuchter Rumpfabschnitt zwischen den Tragflachen und dem hinteren
Druckschott

In diesem Bereich ist der Rumpfquerschnitt konstant. Der untersuchte zylindrische Rumpfab-
schnitt hat eine Lange von 8,60 m und einen Durchmesser von 5,30 m. Die Querschnitts-
abmagBe sind (Abb. 5.3) zu entnehmen. Zu beachten ist, dass Haupt- und Lasteinleitungs-
spanten zum Einsatz kommen, wobei die Lasteinleitungsspanten gréBere Wanddicken in
den Profilen aufweisen.

5300

3600

Abbildung 5.3: Querschnittsabmessungen des untersuchten Rumpfabschnitts

28



5 Modellierung und Analyse verschiedener Integrationsvarianten des
Kraftstoffverteilsystems

5.2 Leitungspositionierung

Die Auswahl der Positionierung von Flissigwasserstoffleitungen im Rumpf stellt einen zen-
tralen Schritt in der Auslegung der Kraftstoffsystemarchitektur eines wasserstoffbetriebenen
Flugzeugs dar. Fir diese Positionierung sind eine Vielzahl von Randbedingungen und Anfor-
derungen zu beriicksichtigen, unter anderem Sicherheitsregularien, Platzbedarf, Passagier-
empfinden sowie strukturelle Anforderungen. In dieser Arbeit wird der spezifische Aspekt
der strukturellen Anforderungen untersucht.

Da bei dem Vorgehen im Rahmen dieser Arbeit numerische Analysen konkreter Falle durch-
geflhrt werden, ist eine Vorauswahl an Positionierungsvarianten der Leitungen erforderlich.
Im Zuge der VorlUberlegungen wurden dabei zwei grundlegende Variationsmdglichkeiten
identifiziert:

+ Positionierung innerhalb oder auBerhalb der Druckkabine
« Positionierung entlang des Umfangs des Rumpfquerschnitts

Zudem ergibt sich in Abhangigkeit von der Auslegung des Kraftstoffsystems die Notwendig-
keit, entweder zwei oder vier Leitungen im Rumpf zu platzieren. Fir die Auslegung der Rohr-
positionen im Rahmen dieser Arbeit wurden ausschlieBlich Varianten mit geradlinig verlau-
fenden Leitungen berlcksichtigt, deren Position in den Querschnitten entlang des Rumpfes
konstant ist. Zudem wurden nur symmetrische Varianten in die Untersuchung einbezogen.

Positionierung innerhalb oder auBerhalb der Druckkabine:

Die Druckkabine befindet sich im Bereich zwischen den beiden Druckschotts und wird durch
die AuBenhaut begrenzt. Eine Positionierung der Leitungen innerhalb der Druckkabine bie-
tet den Vorteil, dass keine zuséatzlichen Systeme auf der AuBenseite der AuBenhaut montiert
werden missen. Diese erfordern eine robuste Verkleidung zum Schutz der Leitungen, die
einerseits zusétzliche Masse mit sich bringen und zum anderen als stérendes Element auf
der aerodynamisch geformten AuBBenhaut wirkt.

Die Positionierung innerhalb der Kabine bringt jedoch eine Reihe von Herausforderungen
mit sich, wie etwa zusatzliche Durchbriiche in der AuBenhaut der Druckkabine. Die Lei-
tungsdurchfiihrungen missen dabei so gestaltet sein, dass translatorische und rotatorische
Relativbewegungen zwischen Leitung und Struktur méglich sind, um Spannungen in den
Leitungen zu vermeiden [9, 18]. Zudem ist eine Trennung der Leitungen vom Passagierbe-
reich sowie gegebenenfalls eine Inertisierung oder Beliftung, um die Leitungen im Bereich
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der Druckkabine notwendig, um das Risiko des Austretens von Kraftstoffdampf zu mildern
[8]. Eine Positionierung der Leitungen auBerhalb der Druckkabine bietet hingegen von sich
aus eine gute Abgrenzung der Passagiere vom Kraftstoffsystem.

Positionierung entlang des Umfangs des Rumpfquerschnitts:

Gasférmiger Wasserstoff weist eine deutlich geringere Dichte als Luft auf. Bei der Installati-
on der Leitungen muss sichergestellt werden, dass im Notfall austretende Kraftstoffdampfe
nicht in den Passagier- oder Crewbereich gelangen. Vor diesem Hintergrund kann eine hohe
Positionierung des Verteilsystems von Vorteil sein. Zudem bieten hoch montierte Leitungen
den Vorteil, dass diese weit vom Boden entfernt sind, was im Sinne der Regularien geman
CS-25 AMC 25.963 ist. Diese Regularien legen fest, dass ein Kraftstofftank im Falle einer
Landung ohne Fahrwerk oder durch herumfliegende Splitter und Reifenteile nicht soweit
beschadigt werden darf, dass Kraftstoff austritt [18]. Eine Anwendung dieser Regularien
ist auch auf das Leitungssystem sinnvoll. Ein Nachteil einer hohen Positionierung ist der
Platzbedarf, da die Leitungen inklusive eventuell notwendiger Ummantelungen hinter der
Kabinenverkleidung integriert, oder oben auf die AuBenhaut montiert werden missen. Ins-
gesamt muss also auch bertcksichtigt werden, wo im Rumpfquerschnitt Platz fir Leitungen
vorhanden ist, ohne in Konflikt mit anderen Systemen zu geraten.

Der Prozess zur Identifikation der zu untersuchenden Varianten erfolgt durch Bewertung
verschiedener Positionierungskonzepte, unter anderem anhand der zuvor genannten Krite-
rien. Im folgenden Abschnitt werden die vier zu untersuchenden Varianten vorgestellt. Um
Vergleiche zu den auftretenden Beanspruchungen in der Struktur ohne Leitungen treffen zu
kdénnen, wird zudem ein Rumpfabschnittsmodell ohne Leitungen als Referenzmodell, wie in
Abb. 5.3 dargestellt, erstellt.

5.2.1 Variante 1: Vier Leitungen innerhalb der Druckkabine mit
Positionierung in der Crown Area

Bei der ersten Variante kommt ein Kraftstoffsystem mit vier Rohren zum Einsatz, die wie
in Abb. 5.4 dargestellt innerhalb der Druckkabine im Deckenbereich positioniert und an die
Spanten angebunden sind. Die Leitungen verlaufen in diesem Fall im Crown-Bereich hin-
ter der Kabinenverkleidung. Diese Anordnung hat den Vorteil, dass die Leitungen weit vom
Boden entfernt sind und somit bei einer Landung ohne Fahrwerk nicht in unmittelbarer N&-
he zum Kontaktpunkt mit dem Boden liegen. Fir die Positionierung in diesem Bereich sind
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jedoch im Vergleich zu einer Leitungsanordnung auBerhalb der Druckkabine vermehrt Kon-
flikte mit anderen Systemen, wie beispielsweise elekirischen Systemen oder Anbindungs-
konstruktionen fir die Kabinenstruktur, zu berlicksichtigen.

5.2.2 Variante 2: Vier Leitungen auBerhalb der Druckkabine mit hoher
Positionierung

Bei dieser Variante kommt ebenfalls ein Kraftstoffsystem mit vier Rohren zum Einsatz. Die
Positionierung der Rohre erfolgt wie in Abb. 5.5 dargestellt auBerhalb der Druckkabine auf
dem Rumpf. Der Vorteil dieser Variante ist, dass die Leitungen durch die FlugzeugauBen-
haut vom Passagierbereich getrennt sind. Zudem hat die hohe Positionierung, wie bei Va-
riante 1, den Vorteil, dass die Leitungen weit vom Boden entfernt verlaufen. Es ist jedoch
anzunehmen, dass zum Schutz der Leitungen vor auBeren Einwirkungen sowie aus ae-
rodynamischen Griinden bei einer Anordnung der Leitungen auf dem Rumpf zusétzliche
Verkleidungen auf der AuBenhaut erforderlich sind.

Abbildung 5.4: Rumpfsegment der Posi- Abbildung 5.5: Rumpfsegment der Posi-
tionierungsvariante 1 tionierungsvariante 2
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5.2.3 Variante 3: Zwei Leitungen innerhalb der Druckkabine seitlich unter den
FuBbodenquertragern

In der dritten Variante wird ein Kraftstoffsystem mit zwei Leitungen verwendet, die wie in
Abb. 5.6 dargestellt seitlich im Rumpfquerschnitt innerhalb der Druckkabine und unterhalb
der FuBbodenquertrager montiert sind, wie es auch von Brewer [9] fir das Kraftstoffsystem
eines Unterschallverkehrsflugzeugs skizziert wird. Der Vorteil ist die Nutzung des ansons-
ten schwer nutzbaren Raums im Dreieck zwischen den Spanten, den FuBbodenquertragern
und den FuBbodenquertragerstreben.

5.2.4 Variante 4: Zwei Leitungen auBerhalb der Druckkabine unter dem
Rumpf

Bei der vierten Variante kommt ein Kraftstoffsystem mit zwei Rohren zum Einsatz. Wie in
Abb. 5.7 dargestellt befinden sich die Rohre im unteren Bereich des Rumpfs auBerhalb des
Druckbereichs. Bei dieser Variante kdnnte als Verkleidung ein verldngertes Belly-Fairing
zum Einsatz kommen, das bis hinter das hintere Druckschott verlangert wird und die Lei-
tungen ummantelt. Der groBe Nachteil dieser Variante ist die Bodennahe der Leitungen, die
einen besonderen Schutz des Leitungssystem vor herumfliegenden Splittern und Reifentei-
len oder fir den Fall einer Landung ohne Fahrwerk notwendig macht.

5.3 Modellierung des Finite Elemente Modells

Um vergleichende Analysen der verschiedenen Positionierungsvarianten durchzuflhren,
muassen die Modelle des Rumpfabschnitts mit den Leitungen erstellt und als Eingabeda-
tei fir den benutzten FEM Solver ausgegeben werden. Diese Erstellung erfolgt in mehre-
ren Schritten, um den gleichen Rumpfabschnitt mit verschiedenen Leitungspositionierungen
darzustellen.
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Abbildung 5.6: Rumpfsegment der Posi-  Abbildung 5.7: Rumpfsegment der Posi-
tionierungsvariante 3 tionierungsvariante 4

5.3.1 Erzeugung der Geometrie

Die Rumpfgeometrie des Untersuchungsmodells wird aus den CPACS-Daten des in Ab-
schnitt 5.1 beschriebenen Wasserstoffflugzeugkonzepts sowie einer Eingabedatei mit In-
formationen beziiglich der Kabine erzeugt. Die Erzeugung der Rumpfgeometrie wird mit
FUGA durchgefiihrt. Dabei wird, wie in Abschnitt 4.2 erlautert, zum einen die Rumpfgeo-
metrieauslegung durchgefiihrt, zum anderen werden der CPACS-Datei Informationen be-
zlglich der Struktur hinzugeflgt, beispielsweise Definitionen der Strukturkomponenten wie
Spanten, die durch Profilquerschnitte, Materialien und Positionen im Rumpf festgelegt sind.
Die dabei zuriickgegebene CPACS-Datei enthélt alle geometrischen Informationen sowie
Materialdefinitionen der Rumpfstruktur, die fiir die Simulation relevant sind. Mithilfe des Pa-
kets FUGA-Simulation erfolgt anschlieBend die FE-Modellgenerierung auf Basis der um
Strukturinformationen erganzten CPACS-Datei sowie einer ergdnzenden Sumulationsein-
gabedatei mit Informationen des Simulationsmodells. Dazu z&hlen neben ElementgréBen
for die FE-Vernetzung auch Parameter beziiglich der Vernietungen der einzelnen Struktur-
komponenten, die bei der FE Modellgenerierung mit modelliert werden. Wie in Abschnitt 4.2
beschrieben, wird in FUGA-Simulation ein CAD-Modell der gesamten Struktur aus den Ein-
gabedateien erstellt. Das FUGA-Paket ermdglicht durch Vorgabe eines Start- und eines
Endspants den Bereich zwischen diesen Spanten herauszuschneiden. Zudem kann die Pri-
marstruktur extrahiert werden. Das auf diese Weise erstellte CAD-Modell des vorgegebenen
Rumpfabschnitts wird nach Vorgaben aus der Simulationseingabedatei diskretisiert und die
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verschiedenen Strukturkomponenten verbunden. Das Primarstrukturmodell des Rumpfab-
schnitts liegt dann solveragnostisch als diskretisiertes FE-Modell in FUGA-Simulation vor.

5.3.2 Leitungsintegration

Die Integration der Leitungen in das als Python-Objekt vorliegende FE-Modell erfolgt auto-
matisiert anhand einiger Parameter in der FUGA-Umgebung. Jede zu integrierende Leitung
erfordert dabei die Definition ihres Radius, ihrer Linienmasse sowie ihrer Position anhand
der Y- und Z-Koordinate im globalen Koordinatensystem des gesamten Rumpfmodells. Des
Weiteren missen alle Spanten, an die eine Anbindung stattfinden soll, sowie die GréBe
des Bereichs, in dem die Anbindung an die Struktur stattfinden soll, festgelegt sein. Details
zu diesem Vorgehen werden im Verlauf dieses Abschnitts genauer erlautert. Basierend auf
den Parametern fur die Leitungen werden diese automatisch in Segmenten als diinnwan-
dige Rohre mit den in Abschnitt 2.2 beschriebenen Materialeigenschaften erstellt, vernetzt
und dem FE-Modell des Rumpfabschnitts hinzugefigt. Jedes Segment ist dabei durch die
X-Positionen zweier aufeinanderfolgender Anbindungsspanten begrenzt. Abb. 5.8 zeigt ein
solches Segment als Teil der transparent dargestellten Gesamtleitung.

Abbildung 5.8: Rohrsegment als Teil der Gesamtleitung in schmalem Rumpfausschnitt

5.3.3 Leitungsanbindung

Die Leitungsanbindung an die Rumpfstruktur erfolgt im Bereich der Spanten. Dafiir wird
fir jede Anbindungsstelle der Leitungen automatisiert der Punkt ermittelt, der der Anbin-
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dungsstruktur am néchsten liegt. Dieser Punkt wird als Leitungsanbindungspunkt definiert.
Analog dazu wird je Anbindungsstelle ein Strukturanbindungspunkt auf einer radialen Li-
nie vom Rumpfquerschnittsmittelpunkt durch den Leitungsmittelpunkt in einem festgeleg-
ten Abstand vom Rumpfquerschnittsmittelpunkt definiert. Die Verbindungen zwischen den
Struktur- und Leitungsanbinungspunkten wird an jeder Anbindungsstelle als Balkenelement
modelliert und dem FE-Modell hinzugeflgt.

Uber RBE2-Elemente werden, wie in Abb. 5.9 dargestellt, die Netzknotenpunkte der vorde-
ren und hinteren Begrenzungsebene der Rohrsegmente mit den Leitungsanbindungspunk-
ten verbunden. Wie in Abschnitt 3.2.3 beschrieben, handelt es sich dabei um Starrkdrper-
elemente, die die Verschiebungen der Elementknoten voneinander abhangig machen.

An einem Ende jedes Rohrsegments werden alle translatorischen Freiheitsgrade der Kno-
ten, die sich an diesem Ende des Rohrsegments befinden, von dem dazugehdérigen Lei-
tungsanbindungspunkt abh&ngig gemacht. Am anderen Ende werden nur die Freiheits-
grade senkrecht zur Rumpflangsrichtung gekoppelt, sodass eine axiale Verschiebung des
Rohrsegment-Endes mdglich bleibt. Diese Modellierung représentiert den Einsatz von fle-
xiblen Rohrverbindungselementen an den Stellen der Rumpfanbindungen, um die in Ab-
schnitt 2.2 beschriebenen Anforderungen an die Leitungen zu erfiillen, keine axialen Las-
ten aufgrund relativer Verschiebungen von Komponenten, die mit den Leitungen verbunden
sind, aufzunehmen.

Abbildung 5.9: Anbindung der Leitungssegmente an die Verbindungsbalken mittels RBE2-
Elementen
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5.3.4 Flachige Lasteinleitung

Fir die Varianten, bei denen die Leitungen innerhalb der Druckkabine verlaufen, wird die
Last Uber die senkrechten Stege der Spantquerschnitte eingeleitet, wie es beispielsweise
fur die Anbringung von Sekundarstrukturen Uber Befestigungsbeschlage Ublich ist. Bei den
Varianten, bei denen die Leitungen auBerhalb der Druckkabine verlaufen, erfolgt die Lastein-
leitung in die AuBenhaut, im Bereich der Spanten. Auf diese Weise wird eine Durchdringung
der Druckkabinen-AuBenhaut durch die Befestigungsbeschlage vermieden.

Die Modellierung der Befestigungsbeschlage erfolgt mithilfe der in Abschnitt 3.2.4 beschrie-
benen RBES3-Elemente. Die Strukturanbindungspunkte der Balkenelemente fungieren dabei
als abhangige Knoten der RBE3-Elemente, deren Bewegungen als gewichtetes Mittel der
Bewegungen jeweils eines Sets unabhangiger Knoten definiert wird.

Zur Bestimmung der unabhangigen Knoten wird ein rAumlicher Suchbereich festgelegt, der
durch zwei Parameter bestimmt wird: eine maximale Abweichung in x-Richtung sowie ein
maximaler Gesamtabstand vom abhangigen Knoten. Alle Knoten des Spants oder, im Fall
von auBenliegenden Leitungen, der AuBenhaut, die innerhalb dieses Suchbereichs liegen,
werden einem Satz unabhangiger Knoten hinzugefligt. Die Knoten in den Satzen steuern je-
weils die Bewegung des von diesem Knotensatz abh&ngigen Knotens am Balkenelement.

Fir jede Leitungsanbindungsstelle werden bei innenliegenden Leitungen die Knoten des
senkrechten Stegs des jeweiligen Spantprofils in einem wie zuvor beschriebenen Suchbe-
reich als unabhangige Knoten ausgewahlt. Bei auBenliegenden Leitungen werden die Netz-
knoten der AuBenhaut innerhalb des so definierten Suchbereichs als unabh&ngige Knoten
verwendet.

Dieses Vorgehen ermdglicht die Parametrisierung des rdumlichen Bereichs, Uber den die
durch die Leitungen verursachten Belastungen auf die Struktur verteilt werden. In Abb. 5.10
wird der definierte rdumliche Bereich dargestellt, innerhalb dessen nach unabhangigen Kno-
ten gesucht wird, sowie die Abhangigkeit der Knoten eines RBE3-Elements durch Linien vi-
sualisiert. Der abhangige Knoten ist als Kugel am strukturseitigen Ende des Balkenelements
dargestellt.
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Abbildung 5.10: Visualisierung der RBE3 Abhéangigkeiten zur verteilten Lasteinleitung der
von den Leitungen verursachten Belastungen in die Struktur

Von jeder Variante der Rohrverteilungen wurde jeweils ein Modell mit einem kleineren sowie
ein Modell mit einem gréBeren Anbindungsbereich erstellt, um zu untersuchen, wie sich die
Verteilung der Lasteinleitung auf die Beanspruchungen der Rumpfstruktur unter Belastung
auswirkt. Dies repréasentiert einen kleinen oder grdéBeren Bereich, in dem im realen Modell
die Befestigungsbeschlage an die Struktur montiert sind. Tabelle 5.1 zeigt die Parameter, die
bei der Modellerstellung fir die Anbindungsbereiche eingestellt werden. Auf Basis dieser Pa-
rameter werden die Leitungen mit Anbindungen erstellt und dem FE-Rumpfsegmentmodell
in FUGA hinzugefugt.

5.4 Randbedingungen des Rumpfabschnittmodells

5.4.1 Lagerung des Modells
Um statische Analysen an dem zu untersuchenden Modell durchzufiihren, ist die Defini-

tion von Randbedingungen notwendig. Die Lagerung des Rumpfabschnitts erfolgt an der
vorderen Schnittebene durch die feste Einspannung ausgewahlter Knoten des FE-Modells.
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Tabelle 5.1: Parameterwerte der Suchbereiche zur Leitungsanbindung an die Struktur mit-
tels RBE3-Elementen flir die verschiedenen Varianten

Maximale Abweichung | Maximaler

Variante Anbindungsbereich | in X-Richtung Gesamtabstand
Variante 1 | klein 0,005 m 0,11 m
groB 0,005 m 0,18 m
Variante 2 | klein 0,1m 0,15 m
groB 0,1m 0,22 m
Variante 3 | klein 0,005 m 0,11 m
groB 0,005 m 0,18 m
Variante 4 | klein 0,1m 0,15 m
groB 0,1m 0,22 m

Die Umsetzung im FE-Modell erfolgt anhand von Single-Point-Contraints (SPCs), die al-
le translatorischen und rotatorischen Freiheitsgrade einschranken. Diese Art der Modellie-
rung, die in der Literatur fir vergleichbare statische Analysen von Rumpfréhren verwendet
wird [34, 39], fihrt dazu, dass der Querschnitt eben und unverformt bleibt. Die Modellierung
spiegelt wieder, dass die Reaktionskréafte, die den durch Gravitation und Beschleunigung
auftretenden Kraften entgegenwirken, je nach Lastfall an den Tragflachen oder dem Fahr-
werk angreifen. Der hintere Rumpfabschnitt ab dieser Lagerung wird damit als freies Ende
dargestellt an der nur Inertiallasten wirken.

5.4.2 Heckmassenreprasentation

Neben der Lagerung an der vorderen Schnittebene miissen auch Randbedingungen an
der hinteren Schnittebene definiert werden, um das vom Rumpfabschnitt weggeschnittene
Heck zu reprasentieren. Hierfiir wird ein Massepunkt definiert, der mit seiner Masse und
Position das Flugzeugheck in seinem Schwerpunkt reprasentiert, basierend auf den Werten
des zugrunde liegenden DLH25-Modells. AnschlieBend werden kinematische Abhangigkei-
ten zwischen diesem Punkt (Abb. 5.11a) und ausgewahlten Knoten des FE-Modells in der
Schnittebene eingefuhrt (Abb. 5.11b).

Da im Rahmen dieser Arbeit ausschlieBlich statische Analysen durchgefiihrt werden, wird
das Massentragheitsmoment des Hecks vernachlassigt. Die Umsetzung der Simulation des
Einflusses des weggeschnittenen Heckabschnitts erfolgt im FE-Modell durch RBE2-Elemente

38



5 Modellierung und Analyse verschiedener Integrationsvarianten des
Kraftstoffverteilsystems

(b) Anbindungsbereiche der RBE2 Elemente
(a) RBE2 Elemente zum Heckmassenpunkt in der hinteren Schnittebene

Abbildung 5.11: Lastaufbringung auf die hintere Rumpf-Schnittebene mithilfe von RBE2 Ele-
menten

[34]. Diese Elemente besitzen einen unabhéngigen Knoten sowie einen oder mehrere ab-
héngige Knoten, wie in Abschnitt 3.2.3 beschrieben. In der Elementdefinition sind Freiheits-
grade der abhangigen Knoten definiert, die durch das RBE2-Element kinematisch von den
Freiheitsgraden des unabhangigen Knoten abh&ngig gemacht werden. Das Resultat sind
starre Verbindungen zwischen dem unabhangigen und den abhangigen Knoten [21]. Die-
se Modellierung, die auch in der Literatur fur &hnliche statische Analysen angewendet wird
[25, 34, 39], fuhrt dazu, dass der Querschnitt der hinteren Schnittebene unter Belastung
eben und unverformt bleibt. Fir die Definition der Randbedingungen wurden Koten des FE-
Modells gewéhlt, die zu Strukturelementen gehéren, die vorrangig Lasten in Langsrichtung
sowie Schub entlang der Schnittkante aufnehmen. Hierzu wurden Knoten der AuBBenhaut,
der Langstrager, der Sitzschienen sowie der Cargo-Langstrager gewahlt [23].

Das gesamte Modell des Rumpfabschnitts mit Rohren und Randbedingungen wird abschlie-
Bend aus FUGA in eine Nastran Eingabedatei des Dateiformats Bulk Data File (BDF) expor-
tiert. Diese Eingabedatei enthalt alle Knoten, Elemente, Element- und Materialeigenschaf-
ten sowie Randbedingungen. Informationen welche Knoten beziehungsweise Elemente zu
welchen Strukturkomponenten gehdren sind nicht enthalten. Um im Postprocessing spezifi-
sche Strukturelemente betrachten und deren Spannungen auswerten zu kénnen, wird aus
diesem Grund parallel zu der Nastran Eingabedatei eine Transferdatei im *JSON Format
erstellt, die Gruppen von Netzknotennummern enthalt, die jeweils zu spezifischen Kompo-
nenten gehdren. Nach der Durchfihrung der Simulation in Nastran werden mithilfe dieser
Datei die Ergebnisse nach Strukturkomponenten gefiltert.
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5.5 Lastfalle

Die strukturelle Analyse eines Rumpfstrukturmodells erfordert die Untersuchung unterschied-
licher Lastfélle, die wahrend des Fluges und am Boden auftreten kdénnen. In der Struk-
turauslegung sind dabei spezifische Lastfélle definiert, fir die nachgewiesen werden muss,
dass die Struktur diesen standhalt. Als Grundlage flir die Anforderungen an Rumpfstruk-
turen dienen im Bereich der Zivilluftfahrt in Europa die Regularien der European Aviati-
on Safety Agency Certification Specification for Large Aeroplanes (EASA CS-25) [18]. Bei
der Definition von Lasten, fiir die in der Zulassung fiir ein Flugzeug ein Nachweis erbracht
werden muss, dass die Struktur diesen standhalt, wird zwischen Limit Loads und Ultimate
Loads unterschieden. Limit Loads sind Lasten, die wahrend des Betriebs des Flugzeugs
auftreten kénnen. Die Struktur muss so dimensioniert sein, dass durch diese Lasten keine
dauerhaften Verformungen der Struktur auftreten und diese bei Entlastung wieder in ihre
urspriingliche Form zurlickkehrt [23, 18]. Bei Ultimate Loads handelt es sich um mit ei-
nem Sicherheitsfaktor von Ublicherweise 1,5 beaufschlagte Limit Loads. Die Struktur muss
diesen Lasten mindestens 3 Sekunden ohne zu versagen standhalten [18]. Bei den zu un-
tersuchenden Lasten im Rahmen einer Strukturanalyse kann unter anderem zwischen Flug-
und Bodenlastfallen unterschieden werden.

5.5.1 Fluglastfélle

Zu den Fluglastfallen z&hlen diejenigen, die wéhrend des Fluges auftreten. Symmetrische
Fluglastfalle treten bei Manévern und Beschleunigungen in der Nickebene auf und sind
durch die Flight manoeuvring Envelope als Geschwindigkeits-/Lastvielfaches-Diagramm (V-
n-Diagramm) beschrieben, die die Einsatzgrenzen des Flugzeugs definiert [18]. Das Last-
vielfache n ist dabei im Flug definiert als Verhaltnis von Auftrieb L4 zu Gewicht W des
Flugzeugs [17]:

n=Lag/W
Die Flight Envelope ist linksseitig begrenzt durch die Strdmungsabriss Charakteristiklinie

und rechts durch die maximale Fluggeschwindigkeit (Abb. 5.12). Bei der oberen und unteren
Begrenzungslinie handelt es sich um die maximal zul&ssigen Lastvielfachen in positiver und
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negativer Richtung. Fir die statische Strukturauslegung sind die obere und untere Begren-
zungslinie von Bedeutung. In CS-25.337 sind diese als maximale Mandver-Lastvielfache
(engl. Limit Manoeuvring Load Factors) unter symmetrischer Belastung angegeben. Fir ein
Abfang Mandver ist dabei mindestens ein Lastvielfaches von n=2,5 und fir negative Last-
vielfache mindestens ein Wert von n=-1 nachzuweisen [18].
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Abbildung 5.12: V-n Diagramm schematisch
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5.5.2 Bodenlastfalle

Bodenlastfélle treten beim Kontakt des Flugzeugs mit dem Boden auf. Dazu zahlen zum
einen Lastfélle, die beim Rollen des Flugzeugs am Boden auftreten, zum anderen aber
auch die Lasten, die bei der Landung auftreten. Die anzunehmenden Lasten, die bei der
Landung auftreten und denen die Struktur standhalten muss, werden analog zum Lastviel-
fachen bei den Fluglastféllen anhand des Lastfaktors R als Verhaltnis aus Reaktionskraft
L im Fahrwerk und dem Gewicht bei der Landung W, beschrieben:

R=Ly/Wy,

Typische Lastfaktoren werden zwischen R=2,7 und R=3,0 angegeben [35]. Beim Kontakt
mit dem Boden treten neben symmetrischen Lasten auch Lasten in Flugzeuglangsrichtung
sowie in seitlicher Richtung auf. Diese werden als Anteil des Lastfaktors in den Flugzeugko-
ordinatenrichtungen angegeben [23, 18].
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5.5.3 Ausgewahlte Analyselastfalle

Fir die Analysen im Rahmen dieser Arbeit wurden exemplarisch zwei symmetrische Flug-

lastfalle sowie zwei Bodenlastfalle untersucht. Fir die symmetrischen Fluglastfélle werden

die Limit Manoeuvring Load Factors n=2,5 sowie n=-1 untersucht. Fir die Bodenlastfalle

kommt zum einen ein kombinierter Lastfall aus Vertikallast, Widerstand und Seitwartslast mit

Inertiallasten von 0,75 R in vertikaler Richtung, 0,4 R in Flugzeuglangsrichtung und -0.25 R

in seitlicher Richtung zum Einsatz. Zum anderen wird ein Seitwartslastfall mit Wirkanteilen

von 0,5 R in vertikaler Richtung sowie -0,35 R seitwérts analysiert [23]. Eine Ubersicht tiber
die untersuchten Lastfalle ist in Tabelle 5.2 zu sehen.

Tabelle 5.2: Ubersicht liber die analysierten Lastfalle

Lastfall Lastfall-Art | Lastfaktor | X-Richtung | Y-Richtung | Z-Richtung
Lastfall 1 Fluglastfall 1 n=2,5 - - +1,0n
Lastfall 2 | Fluglastfall 2 n=-1 - - +1,0n
Lastfall 3 | Bodenlastfall 1 R=3 0,4R -0,25R 0,75 R
Lastfall 4 | Bodenlastfall 2 R=3 - -0,35R 0,5R
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Fir die Untersuchung der Rumpfstrukturbeanspruchung und deren Veranderungen, die
durch die Integration von Flissigwasserstoffleitungen hervorgerufen werden, werden die
Spannungsverlaufe analysiert. Im Fokus stehen dabei die Spannungsspitzen und deren Po-
sition in der Rumpfstruktur. Die Auswertung basiert auf Ausgabedateien aus Nastran im
H5-Format, wobei die auftretenden Von-Mises Vergleichsspannungen sowie die ersten und
zweiten Hauptspannungen in den Finiten Elementen der analysierten Modelle betrachtet
werden.

Neben der globalen Betrachtung, bei der die héchsten Spannungen in der Gesamtstruktur
des analysierten Rumpfabschnitts untersucht werden, erfolgt auch eine detailliertere Unter-
suchung der Spanten als spezifische Strukturkomponenten, in deren Bereich die Lastein-
leitung durch die Leitungen stattfindet. In den Spanten werden die hichsten auftretenden
Spannungen untersucht und darlber hinaus die Veranderung der Spannungen, durch In-
tegration der Leitungen, sowie der Einfluss unterschiedlicher Anbindungen an die Struktur
betrachtet.

Um neben der Gesamtstruktur auch Spannungen in spezifischen Strukturkomponenten zu
untersuchen, werden mit Hilfe der in Abschnitt 5.4.2 beschriebenen JSON-Datei, basie-
rend auf den komponentenspezifischen FE-Modellknoten, einzelne Komponenten und deren
Elementspannungen extrahiert. Die Interpretation und Darstellung der Ergebnisse erfolgt
mithilfe von Python. Fir die Visualisierung der Struktur und die Darstellung farbcodierter
Spannungsdiagramme wird die quelloffene Software Paraview verwendet.

Um modellierungsbedingte Spannungsspitzen im Bereich der Randbedingungen und da-
durch bedingte verfalschte Ergebnisse in der Auswertung zu vermeiden, wird sowohl an der
Vorderseite im Bereich der Einspannung als auch an der Rickseite im Bereich der Anbin-
dung der Hecklast durch Starrkérperelemente ein Streifen des analysierten Rumpfabschnitts
weggeschnitten. Auf diese Weise wird verhindert, dass sich eventuelle Spannungsspitzen
im Randbereich auf die Ergebnisse im Untersuchungsbereich auswirken [25]. Der in der
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Auswertung betrachtete Abschnitt erstreckt sich von x = 23,5 m bis x = 29,5 m und um-
fasst elf Spanten mit den fortlaufenden Bezeichnungen C0043 bis C0053. Bei den Spanten
C0044 und C0052 handelt es sich um Krafteinleitungsspanten deren Profile im Vergleich zu

den anderen Spanten gréBere Wanddicken aufweisen.

6.1 Globale Spannungsverteilung

In dieser Analyse wird die Gesamtstruktur des betrachteten Rumpfabschnitts untersucht,

um die maximal auftretenden Spannungen und deren Position in der Primarstruktur der ver-

schiedenen Varianten zu identifizieren.
Bei der Betrachtung der Maximalwerte der Von-Mises Vergleichsspannungen Tabelle 6.1 so-

wie der Extremwerte der ersten und zweiten Hauptspannungen in den Tabellen A.1 und A.2

im Anhang ist zu erkennen, dass bei globaler Betrachtung des gesamten Rumpfabschnitts
der Ort der h6chsten auftretenden Spannung nahezu unabhéngig von den eingebrachten

Leitungen ist.

Tabelle 6.1: Maximale Von-Mises Vergleichsspannungen [MPa] fiir verschieden Positionie-
rungsvarianten und Lastfélle

Referenz | Var 1 Var 2 Var 3 Var 4

Lastfall 1 | Spannung [MPa] 65,827 66,018 | 66,024 | 66,016 | 65,734
Radius [m] 2,648 2,648 2,648 2,648 2,648

v [°] 176,59 176,59 | 176,59 | 176,59 | 176,59

X [m] 24,502 24,502 | 24,502 | 24,502 | 24,502

Lastfall 2 | Spannung [MPa] 26,331 26,407 | 26,409 | 26,406 | 26,293
Radius [m] 2,648 2,648 2,648 2,648 2,648

v [°] 176,59 176,59 | 176,59 | 176,59 | 176,59

x [m] 24,502 24,502 | 24,502 | 24,502 | 24,502

Lastfall 3 | Spannung [MPa] 63,611 63,786 | 63,779 | 63,806 | 63,650
Radius [m] 2,648 2,648 2,648 2,648 2,648

v [ -154,92 | -154,92 | -154,92 | -154,92 | -154,92

x [m] 24,502 24,502 | 24,502 | 24,502 | 24,502

Lastfall 4 | Spannung [MPa] 45,909 46,046 | 46,050 | 46,052 | 45,880
Radius [m] 2,648 2,648 2,648 2,648 2,648

v [°] -154,92 | -154,92 | -154,92 | -154,92 | -154,92

x [m] 24,502 24502 | 24,502 | 24,502 | 24,502
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Im Vergleich innerhalb der vier Lastfélle zeigen die Positionen der auftretenden Extremwerte
sowohl fiir die Von-Mises Vergleichsspannungen als auch fir die beiden Hauptspannungen
weitgehend konstante Ergebnisse fur die vier untersuchten Varianten und das Referenz-
modell. Die gréBte Von-Mises Vergleichsspannung im betrachteten Modell tritt dabei in al-
len Analyseféllen in einem der Stringer an der Kontaktflache zur AuBenhaut im Bereich
eines Spantes auf. Abb. 6.1a und 6.1b zeigen exemplarisch anhand des vierten Lastfalls
den héchstbeanspruchten Bereich des betrachteten Rumpfabschnitts unter Betrachtung der
Von-Mises Vergleichsspannung vergleichend fir das in Abschnitt 5.2 definierte Referenzmo-
dell und die Variante 4, wobei kaum Abweichungen auftreten. Die Position des auftretenden
Extremwerts ist durch ein Kreis markiert.
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(a) Von-Mises Spannungen im Re- (b) Von-Mises Spannungen in der
ferenzmodell Variante 4

Abbildung 6.1: Vergleich des héchstbeanspruchten Bereichs durch Von-Mises Spannungen
des Referenzmodells zur Variante 4 unter Lastfall 4

Tabelle 6.2 zeigt die relativen Abweichungen der Von-Mises Vergleichsspannungen vom
Referenzmodell jeweils an den Stellen der maximal auftretenden Spannungen in den ver-
schiedenen Varianten. Diese Abweichungen liegen in allen untersuchten Féllen bei weniger
als 0,5 % und sind damit auBerst gering. Flr die Positionierungsvariante 4 ergibt die Simu-
lation sogar eine geringfligige Reduktion der maximal auftretenden Von-Mises Vergleichss-
pannung in den Lastféllen 1, 2 und 4. Diese Abweichungen sind jedoch vor dem Hintergrund
von Ungenauigkeiten in der Modellierung und Variabilitdt von Parametern der Analysen zu
gering, um eine zuverlassige Aussage Uber eine Verbesserung der Strukturbeanspruchung
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aufgrund der Leitungen zu treffen.

Abb. 6.2 zeigt die Von-Mises Vergleichsspannungsverldufe eines Ausschnitts im unteren Be-
reich des analysierten Rumpfabschnitts. Hier ist zu sehen, dass die héchsten Vergleichss-
pannungswerte in den Stringerprofilen im Bereich der Spanten auftreten. Speziell vor und
hinter dem Spant an der Position x = 24,47 m, bei dem es sich um einen einleitend in
Kapitel 6 beschriebenen Krafteinleitungsspant handelt, treten die héchsten Werte der Von-
Mises Vergleichsspannung auf. Tabelle 6.1 zeigt, dass die Position des Spannungsmaxi-
mums fur alle untersuchten Félle in der Nahe dieses Spants liegt. Dies deutet darauf hin,
dass bei der Betrachtung der Gesamtstruktur andere Einflussfaktoren, wie etwa die Wand-
dicke der Spantprofile oder die Verbindungsstellen zwischen verschiedenen Strukturkom-
ponenten einen deutlich starkeren Einfluss auf die maximal auftretenden Spannungen bei
der Gesamtbetrachtung der Struktur haben als die im Bereich der Spanten angebrachten
Leitungen und deren Positionen.

Tabelle 6.2: Relative Abweichungen der maximal auftretenden Von-Mises Vergleichsspan-
nungen vom Referenzmodell fir die vier Positionierungsvarianten [%]

Var1 | Var2 | Var 3 | Var 4

Lastfall1 | 0,29 | 0,30 | 0,29 | -0,14

Lastfall2 | 0,29 | 0,30 | 0,28 | -0,14

Lastfall3 | 0,28 | 0,26 | 0,31 | 0,06

Lastfall4 | 0,30 | 0,31 | 0,31 | -0,06
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Abbildung 6.2: Maximale Von-Mises Vergleichsspannungen im unteren Rumpfbereich des
untersuchten Rumpfabschnitts der Positionierungsvariante 4 durch den Last-
fall 4

Auch die Maximalwerte der ersten Hauptspannungen sowie die Minimalwerte der zwei-
ten Hauptspannungen weichen bei der Betrachtung der Gesamtstruktur weniger als 0,5 %
vom Spannungswert des Referenzmodells an dieser Stelle ab. Wie bei den Von-Mises Ver-
gleichsspannungen &ndern sich die Positionen der Extremwerte bei verschiedenen Posi-
tionierungen der Leitungen nahezu nicht wie die Tabellen A.1 und A.2 im Anhang zeigen.
Lediglich fir die erste Hauptspannung tritt flir den vierten Lastfall eine geringe Abweichung
der Maximalspannungsposition auf, wobei der maximale Spannungswert fir alle Leitungs-
positionen im gleichen Stringer auftritt und nur fir die Positionierungsvariante 2 geringfigig
in Flugzeuglangsrichtung nach vorne wandert (Tabelle A.1).

In allen untersuchten Fallen liegen die Absolutwerte der Von-Mises Vergleichsspannungen
sowie der ersten und zweiten Hauptspannungen unterhalb von 70 MPa und damit deutlich
unter den Beanspruchungsgrenzen des eingesetzten Materials, dessen 0,2%-Dehngrenze
bei 326,8 MPa liegt (Abschnitt 5.1.1).

6.2 Spannungsverteilung in den Spanten

Die Einleitung der Belastungen durch die Flissigwasserstoffleitungen in die Rumpfstruktur
erfolgt wie in Abschnitt 5.3.3 beschrieben, im Bereich der Spanten. Aus diesem Grund wird
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der Einfluss der Leitungen auf die Beanspruchungen in den Spanten untersucht. Die fir die
betrachteten Lastfélle ermittelten Spannungswerte in den Spanten liegen dabei signifikant
unter den in der Gesamtstruktur auftretenden Spannungen beispielsweise in Stringern oder
der AuBenhaut. Tabelle 6.3 zeigt die Maximalwerte der Von-Mises Vergleichsspannungen
sowie die Positionen an denen diese auftreten. Die Extremwerte der ersten und zweiten
Hauptspannung mit den jeweiligen Positionen sind in den Tabellen A.3 und A.4 im Anhang
aufgefuihrt. Die héchsten Spannungswerte treten in allen Analyseféllen im vordersten der
untersuchten Spanten bei der Position x = 23,935 m auf.

Tabelle 6.3: Maximale Von-Mises Vergleichsspannungen [MPa] fiir verschieden Positionie-
rungsvarianten und Lastfélle in den Spanten

Referenz | Var 1 Var 2 Var 3 Var 4

Lastfall 1 | Spannung [MPa] 18,548 18,571 | 18,590 | 18,744 | 18,649
Radius [m] 2,559 2,559 2,559 2,559 2,559

v [°] -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97

x [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935

Lastfall 2 | Spannung [MPa] 7,419 7,428 7,436 7,498 7,460
Radius [m] 2,559 2,559 2,559 2,559 2,559

v [ -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97

x [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935

Lastfall 3 | Spannung [MPa] 19,624 19,631 | 19,658 | 19,907 | 19,713
Radius [m] 2,559 2,559 2,559 2,559 2,559

v [°] -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97

x [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935

Lastfall 4 | Spannung [MPa] 14,352 14,361 14,380 | 14,571 14,368
Radius [m] 2,559 2,559 2,559 2,559 2,559

v [°] -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97

x [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935

Die Position der auftretenden Maximalspannung Uber alle Spanten ist, wie auch bei der Be-
trachtung der Gesamtstruktur unabhangig von der Leitungspositionierung und andert sich in
den untersuchten Analyseféllen lediglich aufgrund der Aufbringung unterschiedlicher Last-
falle. Die maximalen Von-Mises Vergleichsspannungen treten dabei immer an der gleichen
Stelle im Bereich zwischen dem Kontaktpunkt mit dem Frachtquertrdger und dem Kontakt-
punkt mit der FuBbodenquertragerstrebe auf. Bei den Lastféllen 1, 3 und 4 dominiert die
erste Hauptspannung als wesentlicher Bestandteil der Von-Mises Spannungen. Bei Lastfall
2, der eine Beschleunigung in gegengesetzter Richtung zu Lastfall 1 simuliert, ist im Gegen-
satz dazu die zweite Hauptspannung, also Druckspannung in diesem Bereich maBgebend.
Analog zu den Maximalspanngsverhaltnissen in der Gesamtstruktur zeigen die Simulations-

48



6 Ergebnisse und Auswertung der Rumpfstrukturbeanspruchung

ergebnisse auch hier, dass die Position der maximal auftretenden Spannung in erster Linie
durch die Massen der Systeme im Heck sowie der Struktur selbst bestimmt ist. Die Leitun-
gen, unabhangig von ihrer Lage im Rumpfquerschnitt, haben nur einen deutlich geringeren
Einfluss auf die Position dieser Spannungen.

Bei der Visualisierung der Von-Mises Vergleichsspannungen im hdchstbeanspruchten Be-
reich nahe dem Spannungsmaximum fallt auf, dass die im oberen Rumpfbereich positionier-
ten Leitungsanbindungen der Varianten 1 und 2 nahezu keinen Einfluss auf die Spannungs-
verteilung in der Umgebung des Spannungsmaximums haben. Abb. 6.3 zeigt den Bereich
der Spanten um die, mit einem Pfeil markierte hdchste auftretende Von-Mises Vergleichss-
pannung in den Varianten 1 und 2 sowie dem Referenzmodell exemplarisch fir den Lastfall
4. Die Abb. A.1, A.2 und A.3 im Anhang zeigen in analoger Weise den héchstbeanspruchten
Bereich in den Lastféllen 1, 2 und 3, wobei auch hier nahezu keine Veranderung zu erken-
nen ist.

1.4e+07
[ 1.4e+7

— 1.35e+7
— 1.3e+7

— 1.25e+7

[ 1.2e+7
1.2e+07

Von-Mises Vergleichsspannung (Pa)

(a) Referenzmodell (b) Variante 1 (c) Variante 2

Abbildung 6.3: Vergleich der Von-Mises Spannungsverteilung im hdchstbeanspruchten Be-
reich der Spanten unter Lastfall 4 in den Varianten 1 und 2

Bei Variante 3 und insbesondere bei Variante 4 liegen die Leitungen nédher am Ort der
maximal auftretenden Von-Mises Vergleichsspannung in den Spanten, weshalb eine star-
kere Beeinflussung des hdéchstbenspruchten Bereichs um diesen Maximalwert durch die
eingebrachten Leitungen zu erwarten ist. Bei der Visualisierung der Spannungsverlaufe in
Paraview, exemplarisch fur den Lastfall 4 in Abb. 6.4 dargestellt ist zu erkennen, dass der
Maximalwert der Von-Mises Vergleichsspannungen durch die Leitungspositionierung nach
Variante 3 und 4 an der gleichen Stelle bleibt. Die Spannungsverteilung um diesen Ma-
ximalwert &ndert sich jedoch fir die Variante 3 wie zuvor bei Variante 1 und 2 nur sehr
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geringfligig. Bei Variante 4 hingegen ist eine leichte Verschiebung des héchstbeanspruch-
ten Bereichs in Richtung der Anbindungsstelle der Quertragerstreben zu erkennen, die sich
durch eine leichte Spannungszunahme in den benachbarten Finiten-Elementen in Richtung
der Quertragerstreben und leichte Abnahme der Spannungswerte in den Finiten-Elementen
auf der entgegengesetzten Seite des Extrempunkts auszeichnet. Analog ist dieses Verhal-
ten auch in den Lastfallen 1, 2 und 3 zu erkennen, wie in den Abb. A.1 bis A.3 im Anhang
zu dargestellt.

1.4e+07
[ 1.4e+7

— 1.35e+7
— 1.3e+7

— 1.25e+7

— 1.2e+7
l 1.2e+07

Von-Mises Vergleichsspannung (Pa)

(a) Referenzmodell (b) Variante 3 (c) Variante 4

Abbildung 6.4: Vergleich der Von-Mises Spannungsverteilung im héchstbeanspruchten Be-
reich der Spanten unter Lastfall 4 in den Varianten 3 und 4

Die Abb. 6.5a und 6.5b zeigen exemplarisch den gesamten unteren Bereich des Spants
C0043 an der Position x = 23,935 m und veranschaulichen die Von-Mises Spannungen
sowohl fiir das Referenzmodell als auch fir die Variante 4 unter dem asymmetrischen
Lastfall 3. Zu erkennen sind auch hier die zuvor beschriebenen geringfligige Verschie-
bungen der Spannungswerte in der Umgebung der maximalen Von-Mises Spannung. Der
Bereich hoher Beanspruchung ist in beiden Fallen in positiver Y-Richtung verlagert, was
aufgrund der Asymmetrie des Lastfalls 3 mit Beschleunigungskomponenten senkrecht zur
Flugzeuglédngsachse sowohl in positiver Z-Richtung als auch in negativer Y-Richtung (Ta-
belle 5.2) im globalen Koordinatensystem zu erwarten ist.

Bezlglich der maximalen Von-Mises Vergleichsspannungswerte treten unter den untersuch-
ten Lastfallen flr die Positionierungsvarianten 3 und 4 grdBere relative Abweichungen von
den Spannungswerten im Referenzmodell auf als bei der Betrachtung der Gesamtstruktur.
Auch hier liegen die relativen Abweichungen jedoch unter 2% (Tabelle 6.4). Die Absolutwer-
te der auftretenden Maximalspannungen (Tabellen 6.3, A.3 und A.4) liegen deutlich unter
der 0,2%-Dehngrenze des eingesetzten Materials (Abschnitt 5.1.1).
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Von Mises Vergleichsspannung (Pa)
1.4e+07 1.5e+71.6e+71.7e+7 1.9e+07

—— et —

(a) Bereich hoher Von-Mises Spannungen im Spant C0043 des Referenzmodells
durch den Lastfall 3

Von Mises Vergleichsspannung (Pa)
1.4e+07 1.5e+71.6e+71.7e+7 1.9e+07
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(b) Bereich hoher Von-Mises Spannungen im Spant C0043 der Variante 4 durch
den Lastfall 3

Abbildung 6.5: Vergleich der Bereiche um die héchste auftretende Von-Mises Vergleichss-
pannung in den Spanten des Referenzmodells zur Positionierungsvariante 4
unter Lastfall 3
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Tabelle 6.4: Relative Abweichungen der maximal auftretenden Von-Mises Vergleichsspan-
nungen in den Spanten vom Referenzmodell fiir die vier Positionierungsvarian-
ten [%]

Var1 | Var2 | Var3 | Var 4
Lastfall1 | 0,12 | 0,23 | 1,06 | 0,54
Lastfall2 | 0,12 | 0,283 | 1,06 | 0,55
Lastfall3 | 0,03 | 0,17 | 1,44 | 0,45
Lastfall4 | 0,06 | 0,20 | 1,53 | 0,11

Fir den Lastfall 3 treten leichte Positionsanderungen der maximal auf Druck beanspruchten
Bereiche durch die verschiedenen Leitungspositionierungen auf (Tabelle A.4).

Abb. 6.6a bis 6.6¢c veranschaulichen die Verteilung der Druckbeanspruchung im oberen Ab-
schnitt des Spants C0043, in dem unter den betrachteten Spanten der hdchste Absolutwert
der zweiten Hauptspannung auftritt. Zu erkennen ist, dass die Anbringung von Leitungen in
diesem Bereich zu leichten Verschiebungen beziehungsweise Konzentrationen von Bean-
spruchungsbereichen flhrt und sich dabei auch der héchste auftretende Wert der Druckbe-
anspruchung verschiebt. Im Anhang sind in den Abb. A.4, A.5 und A.6 die Druckbeanspru-
chungen in dem Spant fir die Varianten 3 und 4 aufgefiihrt, wobei im oberen Spantbereich
keine bemerkenswerten Verschiebungen des Spannungsbilds zu erkennen sind. Die Er-
gebnisse zeigen, dass Verschiebungen der Spannungen zwar lokal begrenzt im Umfeld der
Leitungsanbindungen auftreten, sich jedoch nicht weit durch den Spant ausbreiten.

Eine auffallig groBe Anderung des Extremwerts der Elementspannungen durch die integra-
tion der Leitungen tritt in Variante 1 unter Lastfall 3 auf. In diesem Fall steigt der Betrag der
zweiten Hauptspannung im am stérksten auf Druck beanspruchten Punkt des Spans C0043
von oaRer = 7,69 MPa im Referenzmodell auf o2y = 17,26 MPa an. Die detailliertere Un-
tersuchung der betreffenden Stelle zeigt, dass die erhdhte zweite Hauptspannung in der
Umschlagkante des Spantprofils, an der Anbindungsstelle einer der Leitungen auftritt, wie
in Abb. 6.7 schematisch als Schnitt dargestellt.

Im Vergleich der untersuchten Lastfélle ist Lastfall 3 der einzige, der eine Richtungskompo-
nente in Flugzeugléngsrichtung aufweist. Zudem erfolgt die Anbindung der Leitungen in Va-
riante 1 direkt an den senkrechten Steg des Spantprofils, wobei der Abstand der Leitungen
von den Spanten einen Hebelarm erzeugt. Die Lastkomponente in Flugzeugléngsrichtung
fuhrt zu einem Moment in der Schnittebene des Spantprofils. Die Abb. 6.7 zeigt schematisch
die Leitungsanbindung gestrichelt und die Kraftwirkung durch die Leitung die an dieser An-
bindung angreift. Darliber hinaus sind die Leitungen bei dieser Variante im oberen Bereich
des Spants angebracht, der weit entfernt von Verbindungsstellen zu weiteren Strukturkom-
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Zweite Hauptspannung (Pa)
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(a) Druckspannungsverteilung fir das Referenzmodell

Zweite Hauptspannung (Pa)
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(b) Druckspannungsverteilung fir Variante 1

Zweite Hauptspannung (Pa)
-2.0e+07 -le+7 -5e+6 0.0e+00

- ' .

(c) Druckspannungsverteilung fir Variante 2

Abbildung 6.6: Druckspannungsverteilung im oberen Bereich des Spants C0043 unter dem
Lastfall 3 vergleichend fir Varianten 1 und 2 sowie das Referenzmodell

ponenten wie Quertragern oder Streben liegt.

Es ist zu erwarten, dass dieses Moment eine Torsion des Spants verursacht, die zu der
Spannungsénderung in der Umschlagkante des Spantprofils im Bereich der Anbindungs-
stelle fiihrt. Das Ergebnis deutet darauf hin, das eine Anbindung auf diese Weise, die unter
Last in Flugzeugléngsrichtung eine Torsion des Spants bewirkt, nach Méglichkeit vermie-
den werden sollte. Fir eine genauere Bewertung des Einflusses einer solchen Anbindung
sind weiterfihrende Untersuchungen mit jeweiligen Lastfallen notwendig. Diese detaillier-
ten Analysen Ubersteigen den Rahmen der vorliegenden Arbeit und sollten in zukiinftigen
Studien vertieft werden.
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Zweite Hauptspannung (Pa)
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Abbildung 6.7: Querschnitt des Spantprofils im bereich der Leitungsanbindung von Variante
1 bei Lastfall 3 aus dem Spant C0043

6.3 Von-Mises Spannungsdifferenzen in den Spanten

Zur besseren Bewertung der Auswirkung der integrierten Leitungen auf die in den Spanten
auftretenden Beanspruchungen werden die Differenzen der Von-Mises Spannungen in den
Spanten analysiert. Dabei werden die Spannungsabweichungen der verschiedenen Varian-
ten vom Referenzmodell fir alle Elemente der betrachteten Strukturkomponenten ermittelt
(ACym = Tum,Variante — Ovm,Res)- Die resultierenden Spannungsabweichungen der jewei-
ligen Varianten sind in Abb. A.7 bis A.10 durch Farbcodierung dargestellt.

Um die Auswirkungen der Leitungsintegration auf die Beanspruchungsanderungen in den
elf Spanten genauer zu untersuchen, werden fiir jeden Analysefall das 95. und 99. Perzentil
der Spannungsdifferenzen in jedem Spant ermittelt. Das 95. Perzentil gibt die Spannungs-
abweichung an, bei der 95% der Elemente eine geringere und 5% eine héhere Abweichung
aufweisen. Das 99. Perzentil stellt die Spannungsabweichung dar, die lediglich in 1% der
Elemente Uberschritten wird. Dieses Vorgehen dient dazu, potentielle AusreiBer zu eliminie-
ren und robuste Spannungsdifferenzwerte zu erhalten, die sich fir Vergleiche der Varianten
untereinander eignen [37].

Je Lastfall werden die Perzentile der Spannungsdifferenzen der einzelnen Varianten fir alle
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elf Spanten dargestellt. Dadurch wird deutlich, wie sich die Spannungsdifferenzen der ver-

schiedenen Integrationsvarianten Uber die Spanten hinweg verhalten (Abb. 6.8 bis 6.11).
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Abbildung 6.8: Abweichungen der Von-Mises Spannungen in den Spanten vom Referenz-
modell durch die Leitungspositionierungen fir den Lastfall 1
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Abbildung 6.9: Abweichungen der Von-Mises Spannungen in den Spanten vom Referenz-
modell durch die Leitungspositionierungen fiir den Lastfall 2
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Abbildung 6.10: Abweichungen der Von-Mises Spannungen in den Spanten vom Referenz-
modell durch die Leitungspositionierungen fir den Lastfall 3
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Abbildung 6.11: Abweichungen der Von-Mises Spannungen in den Spanten vom Referenz-
modell durch die Leitungspositionierungen fiir den Lastfall 4

Signifikant bei der Betrachtung der Verlaufe der Spannungsdifferenzen (iber die Spanten
ist, dass die Variante 1 mit Leitungen im Crown-Bereich innerhalb der Rumpfstruktur in allen
Lastféllen zur gréBten Zunahme der Vergleichsspannungen nach Von-Mises fiihrt. Variante
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2 mit Leitungen auf der Oberseite der Rumpfstruktur flhrt zu deutlich geringeren Span-
nungserhdéhungen. Den geringsten Einfluss auf die Spannungserhéhung in den Spanten
hat Variante 3, bei der die Leitungen in der Nahe der Knotenpunkte zwischen Spanten
und FuBbodenquertragern angeordnet sind. Wie Variante 2 fiihrt auch Variante 4 zu mo-
deraten Spannungserhdéhungen in den Spanten. Hinsichtlich des Verlaufs der Spannungs-
differenzwerte Uber die Spanten fallen die Spanten C0044 und C0052 auf, bei denen die
maximalen Spannungsdifferenzen deutlich geringer sind als bei den anderen Spanten. Bei
diesen Spanten handelt es sich um Krafteinleitungsspanten mit gréBeren Wandstarken der
Spantprofile. In diesen Krafteinleitungsspanten treten daher nicht nur, wie in Abschnitt 6.1
dargestellt, die geringsten Absolutwerte der Spannungen auf, sondern auch die Spannungs-
erhéhung durch die Leitungen ist am geringsten.

Die Spannungserhéhungen in den Spanten C0045 bis C0051 zeigen keine signifikanten
Anderungen iiber die Positionen in Léngsrichtung und nehmen nur in den Lastféllen 1, 2 und
4 in der Nahe der Krafteinleitungsspanten leicht ab. Die Verlaufe der 95. und 99. Perzentile
sind &hnlich, wobei die Werte des 99. Perzentils in etwa doppelt so hoch sind wie die des
95. Perzentils. Auffallend hoch sind die Verldufe des 95. und 99. Perzentils der Variante 1
unter Lastfall 3.

Bei der Betrachtung der Verlaufe der beiden Perzentile in diesem Analysefall relativ zuein-
ander ist ebenfalls zu erkennen, dass das 99. Perzentil Gber den gréBten Teil des Verlaufs
mehr als doppelt so hohe Werte annimmt wie das 95. Perzentil, was auf verhaltnismaBig
hohe Spannungserhéhungen in wenigen Elementen hinweist. Da der Lastfall 3 der einzige
untersuchte Lastfall ist, bei dem eine Beschleunigung in Rumpflangsrichtung auftritt (Tabel-
le 5.2) und die Perzentilwerte der anderen Varianten unter dem Lastfall 3 moderat ausfallen,
deuten die Werte darauf hin, dass die Anbindung an die Spanten in diesem Querschnittsbe-
reich in der im Rahmen dieser Arbeit modellierten Weise zu relativ hohen Spantbeanspru-
chungen durch Lasten in Flugzeuglangsrichtung fahrt.

Insgesamt liegen die Spannungserhéhungen der Von-Mises Vergleichsspannungen in den
Spanten durch die Integration der Leitungen mit Ausnahme der Untersuchung der Variante
1 unter Lastfall 3 unterhalb von 2 MPa und haben damit im Kontext der Gesamtbeanspru-
chung der Strukturkomponenten keinen signifikanten Einfluss. Die Spannungserhéhung im
Bereich von 6 MPa durch die Variante 1 im Lastfall 3 mit Wirkanteil in Flugzeuglangsrich-
tung ist mit Blick auf die Werkstoffeigenschaften des eingesetzten Materials und dessen
0,2%-Dehngrenze von 326,8 MPa ebenfalls sehr gering (Abschnitt 5.1.1). Da es sich je-
doch um eine Spannungserhéhung und nicht um eine Absolutspannung handelt, ist eine
Berlcksichtigung im Rahmen einer Strukturauslegung sinnvoll. Dies gilt insbesondere, da
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die Integration weiterer Komponenten, beispielsweise der Kabine, eine kumulative Wirkung
auf die Spannungszunahme haben kdnnte.

6.4 Lokale Betrachtung der Anbindungsstellen

Um den Einfluss der GroBe der Anbindungsflache auf dem Spant bezlglich der Bean-
spruchungen in den Spanten zu analysieren, wurden exemplarisch an zwei Spanten die
Von-Mises Spannungsdifferenzen in den Finiten Elementen fir zwei unterschiedliche An-
bindungsoptionen untersucht: eine groBflachige und eine kleinflachige Option wie in Ab-
schnitt 5.3.4 dargestellt. Bei den Spanten handelt es sich um einen Krafteinleitungsspant
(C0044) und einen Hauptspant (C0046). Ziel ist es, die Elementspannungen im Bereich der
Anbindungspunkte zu vergleichen und damit lokale Auswirkungen der Anbindungsoptionen
auf die Spannungsverteilung in den Spanten zu ermitteln.

Dafiir werden nur die Spantelemente innerhalb eines Winkels von 10° ober und unterhalb
der Leitungsanbindungspunkte einbezogen. Bei den Varianten mit vier Leitungen umfasst
der betrachtete Abschnitt die Elemente von 10° oberhalb der oberen bis 10° unterhalb der
unteren Leitungsanbindung, wie in Abb. 6.12 dargestellt. In den vier betrachteten Last-
fallen werden jeweils die 95. Perzentile der Spannungsdifferenzen in den beiden unter-
suchten Spanten fir die groBflachige und die kleinrdumigere Anbindungsoption dargestellt.
Abb. 6.13 bis 6.16 zeigen fiir die vier Lastfalle die Spannungsabweichungen bei den vier
Positionierungsvarianten.

Die Ergebnisse zeigen, dass bei den Varianten 1, 2 und 3 in allen Lastfallen im normalen
Spant (C0046) eine leichte Reduktion der Spannungszunahme durch VergréBerung der An-
bindungsflache zu beobachten ist. Am Krafteinleitungsspant (C0044) lasst sich bei diesen
Varianten hingegen keine signifikante Anderung der Spannungsdifferenzen im Anbindungs-
bereich durch Einsatz einer groBflachigeren Anbindung feststellen. Bei der Variante 4 zeigt
sich weder am Krafteinleitungsspant noch am Spant C0046 eine relevante Verringerung der
Spannungszunahme durch die gréBere Anbindungsflache. Am Krafteinleitungsspant treten
in einigen Lastfallen sogar héhere Spannungszunahmen bei einer groBflachigeren Anbin-
dung auf. Da die Leitungen bei dieser Variante im unteren Rumpfbereich nahe der hdchstbe-
anspruchten Spantabschnitte liegen, ist dies méglicherweise durch eine Uberlagerung der
Krafteinleitung mit dem hochbeanspruchten Spantbereich zurlickzufliihren.
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Abbildung 6.12: Spantausschnitte der Positionierungsvariante 1 fiir die Betrachtung des Ein-
flusses der Leitungsanbindung in Grau hinterlegt

Im Hinblick auf eine gewichtsoptimierte Struktur muss zudem der Nachteil groBflachige-
rer Anbindung beriicksichtigt werden, da dies zu einem héheren Gewicht durch gréBere
Beschlage fluhren kénnte. Insgesamt zeigt die Analyse, dass die VergréBerung der Anbin-
dungsflache in dem hier durchgefiihrten MaB lediglich minimale oder keine Auswirkungen
auf die Spannungszunahme in den Spanten hat und damit keinen signifikanten Vorteil zur
kleinflachigeren Anbindung bringt. Eine noch kleinflachigere Anbindung macht bei der Netz-
feinheit des im Rahmen dieser Arbeit verwendeten FE-Modells zusammen mit der Modellie-
rungsmethode der Anbindung mittels RBE3-Elementen keinen Sinn, da dadurch nur noch
sehr wenige Knoten fir die Lasteinleitung genutzt werden und eine mehr punktuelle als
flachige Lasteinleitung dargestellt wird.
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Abbildung 6.13: Vergleich der Von-Mises Spannungsdifferenzen (95. Perzentil) zwischen
kleinflachiger und groBflachiger Anbindung der Leitungen an die Spanten
fur den Lastfall 1
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Abbildung 6.14: Vergleich der Von-Mises Spannungsdifferenzen (95. Perzentil) zwischen
kleinflachiger und groBflachiger Anbindung der Leitungen an die Spanten
far den Lastfall 2
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Abbildung 6.15: Vergleich der Von-Mises Spannungsdifferenzen (95. Perzentil) zwischen
kleinflachiger und groBflachiger Anbindung der Leitungen an die Spanten

far den Lastfall 3
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7 Zusammenfassung und Ausblick

In der vorliegend Arbeit wurde der Einfluss der Integration von Flissigwasserstoffleitungen
in konventionelle Flugzeugrumpfstrukturen auf die Beanspruchung dieser Strukturen unter-
sucht. Der Fokus liegt dabei auf der Beanspruchung der Primarstruktur im Bereich solcher
Leitungen in zukiinftigen Wasserstoffflugzeugen. Dafiir werden Rumpfabschnittsmodelle mit
verschiedenen Varianten integrierter Leitungen, die unterschiedliche Positionierungen und
Anbindungen aufweisen, erstellt. Diese Modelle werden mithilfe numerischer Analysen auf
verschieden Beschleunigungslastfalle hin untersucht, um festzustellen wie sich die Leitungs-
integration unter Einwirkung von Beschleunigungslasten auf die Spannungen in der Struktur
auswirkt.

Die Analyse der globalen Spannungsverhéltnisse in der gesamten Primarstruktur des unter-
suchten Abschnitts zeigt, dass die Integration der Leitungen unabhangig von der Positionie-
rung im Rumpfquerschnitt annédhernd keinen Einfluss auf die Lage der auftretenden héchs-
ten Maximalpannung hat. Die maximalen Von-Mises Vergleichsspannungen, die als MaB fiir
die strukturelle Gesamtbeanspruchung der Elemente in einem mehrachsigen Spannungs-
zustand dienen, unterscheiden sich zwischen den Varianten mit integrierten Leitungen und
dem Referenzmodell ohne Leitungen nur minimal. Auch die Extremwerte der ersten und
zweiten Hauptspannungen zeigen nur minimale Abweichungen. Vor dem Hintergrund der
Spannungswerte die in der Gesamtstruktur durch die Eigenmasse der Struktur und der im
Heck integrierten Systeme wie Wasserstofftanks verursacht werden sind diese Unterschie-
de auBerst gering.

Ein zentraler Fokus bei den Untersuchungen liegt auf den Spanten, da sie als die Struk-
turkomponenten fungieren, die die Lasten der Leitungen aufnehmen und in die Gesamt-
struktur einleiten. Wie auch bei der Betrachtung der Gesamtstruktur des Rumpfabschnitts
konnte festgestellt werden, dass die Integration der Leitungen nur geringfiigige Anderun-
gen der Maximalbeanspruchungen verursacht. Die Positionen der Maximalspannungen in
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7 Zusammenfassung und Ausblick

den Spanten sind nach Integration der Leitungen ebenfalls nahezu unveréndert und eher
durch andere Faktoren wie Anbindungspunkte zu anderen Strukturkomponenten bestimmt.
Die Leitungen haben nur einen marginalen Einfluss auf die Beanspruchungsverlaufe.

Um unabhangig von der allgemeinen Beanspruchung der Spanten durch die Struktur selbst
zu analysieren, welche Beanspruchungsanderungen in den Spanten durch die Integration
der Leitungen auftreten, werden die Spannungsdifferenzen zwischen den einzelnen Varian-
ten und dem Referenzmodell untersucht. Hier zeigt sich, dass bei gleichmaBiger Anbindung
der Leitungen an die Spanten die Veranderung der Beanspruchung kaum Abh&ngigkeit von
der Spantposition aufweist. Auch die GroBe der Verbindungsflache, Gber die die Lasten
in die Spanten eingeleitet werden, hat in dem in dieser Arbeit untersuchten Rahmen kei-
nen signifikanten Einfluss auf die Beanspruchung der Struktur im Lasteinleitungsbereich. Im
Vergleich dazu haben Parameter wie die Wanddicke der Spanten einen deutlich signifikan-
teren Einfluss sowohl auf die auftretende Spannung als auch auf die auftretende maximale
Spannungserhdhung.

Die Ergebnisse der Analysen im Rahmen dieser Arbeit deuten darauf hin, dass der struk-
turelle Einfluss der Kraftstoffleitungen &uBerst gering ist. Angesichts der Werkstoffeigen-
schaften von typischerweise im Bereich der Rumpfstruktur eingesetzten Materialien wie
beispielsweise Aluminium 2024-T3 mit einer 0,2%-Dehngrenze von 290 MPa [25], zeigen
die Leitungen, wie sie hier modelliert werden, keine signifikanten strukturellen Auswirkun-
gen.

Bei den hier durchgefiihrten Untersuchungen gibt es jedoch einige Einschrankungen. Zum
einen wurde nur die Primarstruktur des Rumpfabschnitts modelliert und simuliert. Andere
Elemente wie die Kabinenstruktur, Flugzeugsysteme oder Fracht und Passagiere wurden
nicht berticksichtigt. Zum anderen basiert die Modellierung auf vorlaufigen und vereinfach-
ten Annahmen bezlglich der Struktur, wie beispielsweise konstante Spant-Querschnitte.
Auch die analysierten Lastfalle sind begrenzt, was die Aussagekraft der Ergebnisse leicht
einschrankt. Bezlglich der Leitungen wurden grobe Annahmen fiir die Leitungsmassen ge-
troffen, dartber hinaus ist die Modellierungsart der Rohre mit flexiblen Verbindungselemen-
ten an allen Anbindungsstellen (Abschnitt 5.3.3), um die Regularien der Zulassungsvor-
schrift CS-25 zu erflllen, zu diskutieren und bei weiterer Konkretisierung der real verwen-
deten Leitungen gegebenenfalls anzupassen.
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7 Zusammenfassung und Ausblick

Trotz der allgemein geringen Beeinflussung der Strukturbeanspruchung durch die Leitun-
gen, zeigen die Betrachtungen bestimmter Analysefélle wie beispielsweise Lastfall 3 fir die
Spanten, dass durch die Leitungen lokal erhéhte Spannungen auftreten kénnen. Diese Ver-
anderungen, wenn auch im Kontext der Gesamtauslegung der Struktur gegen Versagen
gering, kénnen in bestimmten Bereichen von Bedeutung sein. Speziell bei der Anbindung
weiterer Strukturelemente der Kabine sollten diese lokalen Spannungszunahmen berick-
sichtigt werden um Uberlagerungen mit anderen Beanspruchungen zu vermeiden oder zu
minimieren. Die Analyseergebnisse unter dem Lastfall 3 deuten darauf hin, dass bei Be-
schleunigungen in Flugzeuglangsrichtung lokal erhéhte Beanspruchungen in den Spanten
auftreten kdnnen, wenn die Leitungsanbindung an die senkrechten Abschnitte der Spant-
profile erfolgt. Dieser Effekt sollte in zuklnftigen Untersuchungen detaillierter analysiert und
bei der Auswahl der Integrationsart beriicksichtigt werden .

Insgesamt wird deutlich, dass andere Faktoren wie Platzbedarf oder Sicherheitsaspekte ei-
ne gréBere Rolle bei der Entscheidung Uber die Integrationsart des Kraftstoffverteilsystems
spielen kénnten als der strukturelle Einfluss. Dennoch bietet der in der Arbeit vorgestell-
te Ansatz zur Leitungsuntersuchung eine effektive Mdglichkeit, Wasserstoffverteilsysteme
in den Flugzeugvorentwurf zu integrieren. Durch die automatisierte Modellgenerierung und
die parametergesteuerte Integration der Wasserstoffleitungen kdnnen verschiedene Integra-
tionsvarianten schnell und flexibel evaluiert werden. Darlber hinaus eignet sich das Vorge-
hen fir die Anwendung auf andere Systeme mit Rohrcharakteristik im Flugzeugrumpf, um
deren Einfluss auf die Struktur zu analysieren. Zukiinftig kdnnte die Vorgehensweise somit
helfen, das Flissigwasserstoffverteilsystem und dessen Position vor dem Hintergrund einer
optimierten Gesamtauslegung friihzeitig in den Entwurfsprozess einzubinden.
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A Anhang

A.1 Von-Mises Vergleichsspannungsverteilung im
héchstbeanspruchten Spantbereich
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Abbildung A.1: Vergleich der Von-Mises Spannungsverteilung im héchstbeanspruchten Be-
reich der Spanten unter Lastfall 1
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(a) Referenzmodell (b) Variante 1 (c) Variante 2
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Abbildung A.2: Vergleich der Von-Mises Spannungsverteilung im héchstbeanspruchten Be-
reich der Spanten unter Lastfall 2
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Abbildung A.3: Vergleich der Von-Mises Spannungsverteilung im héchstbeanspruchten Be-
reich der Spanten unter Lastfall 3
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A.2 Druckspannungen durch den Lastfall 3 in den Spanten
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Abbildung A.4: Druckspannungsverteilung fir das Referenzmodell,
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Abbildung A.5: Druckspannungsverteilung fir Variante 3
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Abbildung A.6: Druckspannungsverteilung fur Variante 4
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A.3 Differenz der Von-Mises Spannungen in den Spanten
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Abbildung A.7: Differenzen der Von-Mises Spannungen in den Spanten zwischen den vier
Positionierungsvarianten und dem Referenzmodell unter dem Lastfall 1
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Abbildung A.8: Differenzen der Von-Mises Spannungen in den Spanten zwischen den vier
Positionierungsvarianten und dem Referenzmodell unter dem Lastfall 2
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Abbildung A.9: Differenzen der Von-Mises Spannungen in den Spanten zwischen den vier
Positionierungsvarianten und dem Referenzmodell unter dem Lastfall 3
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Abbildung A.10: Differenzen der Von-Mises Spannungen in den Spanten zwischen den vier
Positionierungsvarianten und dem Referenzmodell unter dem Lastfall 4
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A.4 Maximalspannungen und deren Position durch die
Leitungsintegration

Tabelle A.1: Maximale erste Hauptspannungen [MPa] fir verschieden Positionierungsvari-

anten und Lastfélle

Referenz | Var 1 Var 2 Var 3 Var 4

Lastfall 1 | Spannung [MPa] 56.632 56.878 | 56.863 | 56.754 | 56.768
Radius [m] 2,625 2,625 2,625 2,625 2,625

w [°] -3,27 -3,27 -3,27 -3,27 -3,27

X [m] 23,626 23,626 | 23,626 | 23,626 | 23,626

Lastfall 2 | Spannung [MPa] 27,337 27,417 | 27,420 | 27,420 | 27,277
Radius [m] 2,65 2,65 2,65 2,65 2,65

v [ -169,12 | -169,12 | -169,12 | -169,12 | -169,12

X [m] 24,492 24,492 | 24,492 | 24,492 | 24,492

Lastfall 3 | Spannung [MPa] 50,020 50,013 | 50,052 | 50,136 | 50,160
Radius [m] 2,625 2,625 2,625 2,625 2,625

p[°] 19,07 19,07 19,07 19,07 19,07

X [m] 24,184 24184 | 24,184 | 24,184 | 24,184

Lastfall 4 | Spannung [MPa] 40,071 40,072 | 40,109 | 40,164 | 40,161
Radius [m] 2,625 2,625 2,625 2,625 2,625

v [ 28,56 28,56 28,56 28,56 28,56

X [m] 24,184 24,184 | 23,626 | 24,184 | 24,184
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Tabelle A.2: Minimale zweite Hauptspannungen [MPa] fir verschieden Positionierungsvari-
anten und Lastfélle

Referenz | Var 1 Var 2 Var 3 Var 4

Lastfall 1 | Spannung [MPa] | -68,343 | -68,543 | -68,550 | -68,550 | -68,192
Radius [m] 2,65 2,65 2,65 2,65 2,65

v [°] -169,12 | -169,12 | -169,12 | -169,12 | -169,12

X [m] 24,492 24,492 | 24,492 | 24,492 | 24,492

Lastfall 2 | Spannung [MPa] | -22,653 | -22,751 | -22,745 | -22,701 | -22,707
Radius [m] 2.625 2,625 2,625 2,625 2,625
v [°] -3,27 -3,27 -3,27 -3,27 -3,27

x [m] 23,626 23,626 | 23,626 | 23,626 | 23,626

Lastfall 3 | Spannung [MPa] | -66,417 | -66,582 | -66,582 | -66,654 | -66,313
Radius [m] 2,65 2,65 2,65 2,65 2,65

v [°] -169,12 | -169,12 | -169,12 | -169,12 | -169,12

X [m] 24,492 24,492 | 24,492 | 24,492 | 24,492

Lastfall 4 | Spannung [MPa] | -46,127 | -46,286 | -46,292 | -46,246 | -46,146
Radius [m] 2,65 2,65 2,65 2,65 2,65

e [°] -151,32 | -151,32 | -151,32 | -151,32 | -151,32

x [m] 23,546 23,546 | 23,546 | 23,546 | 23,546

Tabelle A.3: Maximale erste Hauptspannungen [MPa] firr verschieden Positionierungsvari-

anten und Lastfalle in den Spanten

Referenz | Var 1 Var 2 Var 3 Var 4

Lastfall 1 | Spannung [MPa] 18,625 18,650 | 18,668 | 18,817 | 18,723
Radius [m] 2,559 2,559 2,559 2,559 2,559

v [ -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97

x [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935

Lastfall 2 | Spannung [MPa] 6,849 7,053 7,037 6,862 6,866

Radius [m] 2,6 2,6 2,6 2,6 2,6

v [°] -2,56 -2,56 -2,56 -2,56 -2,56

x [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935

Lastfall 3 | Spannung [MPa] 19,659 19,668 | 19,694 | 19,938 | 19,743
Radius [m] 2,559 2.559 2,559 2,559 2,559

v [°] -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97

x [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935

Lastfall 4 | Spannung [MPa] 14,395 14,406 | 14,424 | 14,611 | 14,406
Radius [m] 2,559 2,559 2,559 2,559 2,559

v [°] -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97

x [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935
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Tabelle A.4: Minimale zweite Hauptspannungen [MPa] fur verschieden Positionierungsvari-

anten und Lastfélle in den Spanten

Referenz | Var 1 Var 2 Var 3 Var 4
Lastfall 1 | Spannung [MPa] -17,122 | -17,631 | -17,594 | -17,156 | -17,165
Radius [m] 2,6 2,6 2,6 2,6 2,6
v [°] -2,56 -2,56 -2,56 -2,56 -2,56
x [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935
Lastfall 2 | Spannung [MPa] -7,450 -7,460 -7,467 -7,527 -7,489
Radius [m] 2,559 2,559 2,559 2,559 2,559
e[ -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97 | -150,97
X [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935
Lastfall 3 | Spannung [MPa] -14,776 | -17,264 | -14,989 | -14,805 | -14,820
Radius [m] 2,6 2,539 2,6 2,6 2,6
v [°] 12,81 23,07 7,68 12,81 12,81
X [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935
Lastfall 4 | Spannung [MPa] | -12,038 | -11,797 | -12,081 | -12,072 | -12,059
Radius [m] 2,6 2,6 2,6 2,6 2,6
w1 33,35 33,35 33,35 33,35 33,35
X [m] 23,935 23,935 | 23,935 | 23,935 | 23,935
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