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Abstract Deutsch

Die vorliegende Arbeit befasst sich mit moglichen Gewichtsoptimierungen fiir das Hauptfahrwerk des
Kleinflugzeugs vom Typ RV-10. Der Hersteller VANS bietet dieses Flugzeug als Eigenbau-Kit an.

Das neue Fahrwerk muss die Zulassungsvorschrift CS-23 vollumfanglich erfiillen. In einem ersten Schritt
sind Untersuchungen zur Bestimmung der Eigenschaften des Standard-Fahrwerks durchgefiihrt worden.
Basierend auf Steifigkeitsbetrachtungen der Fahrwerkstruktur und Energiebilanzen kdnnen die maximal
wirkenden Radlasten bestimmt werden. Die Festigkeitsanalyse hat ergeben, dass das Fahrwerk die
Mindestanforderungen nicht erfiillt. Schon eine Belastung mit «limit load» fiihrt im Fahrwerksbein zu
plastischen Deformationen. Dies konnte durch Original-Berechnungsdokumente, die bei der schweizerischen
Zulassungsstelle (EAS) hinterlegt sind, bestatigt werden.

Beim Losungskonzept welches sich durchgesetzt hat, ist das Fahrwerk als durchgehende Schwinge konzipiert
und besteht komplett aus GFK-Laminaten. Die entstehende kinetische Energie bei der Landung wird zum
grossten Teil durch die elastische Deformation der Fahrwerksschwinge aufgenommen. Aufgrund der
effizienteren Energieaufnahme des neuen Fahrwerks sinken die maximalen Radlasten um 20 Prozent. Neu
wird das Hauptfahrwerk direkt an den Untergurt des Hauptholmens geklemmt. Die neu entwickelte
Fahrwerksaufhéngung ist als Fest- und Loslager konzipiert worden. Die Studie hat gezeigt, dass eine
Gewichtsreduktion des Fahrwerks mit hohem Aufwand moglich ist. Das letztendlich eingesparte Fluggewicht
belduft sich auf acht Kilogramm, was einer Gewichtsreduktion von 35 Prozent entspricht. Der
Industriepartner hat die Absicht gedussert, das Hauptfahrwerk in zweifacher Ausfiihrung herzustellen. Nebst
dem obligatorischen Droptest bei «limit load» soll ein Fahrwerk ebenfalls einem «ultimate load»-Test
unterzogen werden.
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Rechteinhaber weder in irgendeiner Form reproduziert noch elektronisch gespeichert, verarbeitet,
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Abstract Englisch

The aim of this thesis was to optimize the weight of the main landing gear of the RV-10, a small aircraft
offered by VANS as a self-assembly kit. The new structure must fully meet the CS-23 certification
requirements. In a first step, investigations have been carried out to determine the characteristics of the
standard landing gear. Based on rigidity considerations of the chassis structure and energy balances, the
maximum effective wheel loads could be determined. The strength analysis has shown that the present
structure does not meet the minimum requirements, that means plastic deformations occur in the landing gear
leg even at «limit load». This was confirmed by the original calculation documents deposited at the Swiss
Approval Authority (EAS).

In the proposed concept, the landing gear is designed as a continuous swing arm and consists entirely of GRP
laminates. The occurring kinetic energy during landing is largely absorbed by the elastic deformation of the
landing gear’s swing arm. Due to the more efficient energy absorption of the new structure, the maximum
wheel loads are reduced by 20 percent. The main landing gear is now clamped directly to the lower flange of
the main spar. The newly developed chassis suspension has been designed as a fixed and floating bearing.
The study has shown that it is possible to reduce the weight of the landing gear at great expense. The final
weight saved amounts to eight kilogram, which corresponds to a weight reduction of 35 percent. The
industrial partner has expressed the intention to manufacture the main landing gear in two versions. In
addition to the obligatory drop test at «limit load», one sample will also be subjected to an «ultimate load»
test.

Ort, Datum Horw, 3.6.2019
© Martin Birchler, Hochschule Luzern — Technik & Architektur
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1 Einleitung

Das Modell RV-10 ist ein viersitziges Flugzeug des Herstellers VANS Aircraft. Die Firma
VANS bietet dieses Modell als Eigenbau-Kit an. Da diese Kits relativ glinstig zu erwerben
sind, werden viele Teile sehr einfach und kostenoptimiert hergestellt. Das Hauptfahrwerk
besteht aus Rundstahl und das Bugfahrwerk aus geschweissten Stahlrohren. Elias Imgriith
und Anthony Vallon haben sich ein solches Kit erworben und sind der Ansicht, dass beim

Fahrwerk noch Potenzial besteht zusétzliches Gewicht einzusparen.

Aufgabenstellung und Ausgangslage

Ziel dieser Arbeit ist es, eine mogliche Gewichtsreduzierung beim Flugzeugfahrwerk des Typs
RV-10 zu erzielen. Das Original Massbild der Firma VANS ist im Anhang A zu sehen. Be-
sondere Beachtung sollten Themen wie Herstellbarkeit, Montage-Schnittstellen und Kosten
erhalten. In einem ersten Schritt sollen die Eigenschaften des Standard-Fahrwerks ermittelt
werden. Aufgrund dieser Erkenntnisse sind verschiedene Konzepte zu entwerfen und un-
tereinander zu vergleichen. Der vielversprechendste Ansatz ist anschliessend im Design zu

detaillieren und mittels Berechnungen oder Versuchen an einem Prototypen nachzuweisen.
Grundlage bildet dabei die EASA Norm CS-23 [1].



2 Analyse Standard-Fahrwerk

Das Flugzeugfahrwerk muss sémtliche Anforderungen geméss der Norm CS-23 erfiillen. In
einem ersten Schritt miissen sdmtliche Krafte die auf das Standard-Fahrwerk wirken be-
rechnet werden. Die Steifigkeit des Fahrwerks spielt hierbei eine entscheidende Rolle. Mit
zunehmender Steifigkeit steigen auch die auf das Fahrwerk und somit auch auf das gesamte
Flugzeug wirkenden Kréifte. Zudem muss bei maximaler Deformation des Fahrwerks noch
gentigend Freiraum zwischen Flugzeug und Landepiste vorhanden sein. Hierfiir sind neben
einer statischen Betrachtung bei der sich das Flugzeug in Parkposition befindet auch ver-
schiedene Landeszenarien zu untersuchen. In der Norm CS-23 sind diese Szenarien als , Basic
Landing Conditions“ aufgefiihrt. Nebst diesen Standard-Szenarien werden auch Landungen

mit seitlicher Schriglage oder Vollbremsungen mit blockierten Radern berticksichtigt.

2.1 Technische Daten RV-10

Tabelle 2.1: Technische Daten RV-10

Fliigelfliche (S) | 148 sq.ft. | 13.75m?
Leergewicht | 16301bs | 740 kg
Bruttogewicht (W) | 27001bs | 1226 kg
Landegewicht (Wp) | 26161bs | 1188 kg
Stall Speed bei Leergewicht | 57 mph | 25.5m/s
Stall Speed bei Bruttogewicht | 63 mph | 28.2m/s
Treibstoffkapazitét | 60USG | 2731
CG (fwd) 15% of chord | 8.47 | 213mm
CG (aft) 30% of chord | 16.4” | 426 mm




2.2 Steitigkeitsbetrachtung

2.2 Steifigkeitsbetrachtung

2.2.1 Hauptfahrwerk

Das Hauptfahrwerk besteht im wesentlichen aus Fahrwerksbein, Felge und Reifen. Die Kraft-
iibertragung zwischen Felge und Befestigungsstelle am Rumpf erfolgt mittels einer frei aus-
kragenden Rundstange aus Stahl. Die Energieabsorption dieser giinstigen Bauweise erfolgt
lediglich anhand der Deformation von Reifen und Rundstange und weist daher auch einen
geringeren Absorbtionsgrad auf als ein Fahrwerk mit hydraulischen oder pneumatischen
Stossdampfern. Fir die Bestimmung der auftretenden Krafte wihrend der Landung muss
die Steifigkeit des Hauptfahrwerks bekannt sein. Das auf das Fahrwerk wirkende Krafteviel-
fache wihrend der Landung wird in der Norm CS-23 mit dem Faktor ,n“! ausgedriickt. Mit
zunehmender Steifigkeit des Fahrwerks erhoht sich auch dieser Faktor. Bei Flugzeugtypen
wie der RV-10 bewegt sich dieser Faktor typischerweise zwischen zwei und drei [2], wobei ein

Wert unter zwei nicht zuléssig ist [3]. Die Felge wird als starr angenommen.

Deformation Fahrwerksbein unter vertikaler Belastung

200

Verschiebung [mm]

0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000 18000 20000 22000

vertikale Kraft [N]

seitliche Verschiebung

horizontale Verschiebung

vertikale Verschiebung

Abbildung 2.1: Deformation Fahrwerksbein

Lengl.: ground reaction load factor
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2.2 Steitigkeitsbetrachtung

Fahrwerksbein Hauptfahrwerk

Die Ermittlung der Steifigkeit des Fahrwerkbeins erfolgt mit Hilfe des FEM-Programms
»2ANSYS*“ Eine Deformationsberechnung von Hand ist aufgrund des nicht konstanten Quer-
schnitts der Rundstange zu aufwendig. Die Einspannbedingungen des Fahrwerkbeins sind
mit einem Fest- und einem Loslager realisiert. In der Simulation kann dies realitdtsnahe mit
der Lagerart ,starres Auflager” umgesetzt werden. Die zylindrischen Mantelflachen sind nur

auf Druck gelagert [4]. Bei auftretenden Zugkraften darf das Bauteil abheben.

Vertikale Verschiebung

20000

F =401538d3 - 251576d? + 133413d

17500

15000

12500

10000

7500

vertikale Kraft [N]

5000

2500

0
0 0,025 0,05 0,075 0,1 0,125 0,15 0,175 0,2

vertikale Verschiebung [m]

Abbildung 2.2: Mathematische Beschreibung der vertikalen Deformation

Im Kraft-Weg-Diagramm (siehe Abbildung 2.1) ist die Deformation des Fahrwerkbeins unter
der Einwirkung einer vertikalen Kraft abgebildet. Der Verlauf der vertikalen Verschiebung
ist nicht linear. Um die genauen Werte moglichst exakt in weitere Berechnungen miteinbe-

ziehen zu konnen, wurde die Kurve mathematisch anhand eines Polynoms dritter Ordnung
beschrieben (siehe Abbildung 2.2).

11



2.2 Steitigkeitsbetrachtung

FEM-Modell ,,ANSYS¥:

e Nichtlineare Simulation unter der Annahme isotroper Werkstoffeigenschaften (E-Modul
200000 MPa, v = 0.3)

e Solidmodell (Elementgrosse = 9mm, Anzahl Knoten = 23400)
e Vertikale Kraft = 0-20700 N (20 Substeps)

e Lagerbedingungen und Netzansicht sind im Anhang H aufgefiihrt.

Reifen Hauptfahrwerk

Das Steifigkeitsverhalten des Reifens ist nicht linear. Mit zunehmender Deformation nimmt

der Innendruck zu und auch die Auflagefliche zum Boden steigt tiberproportional an.

Tabelle 2.2: Aircraft Tyre AA1F4, Ply Rating 6

Breite | 67 | 150 mm

Aussendurchmesser | 157 | 380 mm

Innendurchmesser |67 | 150 mm

Innendruck (unbelastet) [5] | 35 psi | 2.4 bar

Innendruck (Parkposition) [2] | 36.5psi | 2.5bar

Maximale statische Belastung [6] | 19501bs | 885 kg

Maximale dynamische Belastung [6] | 283010bs | 1284 kg

Maximale Geschwindigkeit | 120mph | 193 km/h

: : : F 4-F

Fussabdruck Flugzeugreifen (sieche Abbildung 2.3) [2]: P = ST al (2.1)

. : . . Dy c?
Deformation Flugzeugreifen (siehe Abbildung 2.3) [2] : 5 = R? + 1 (2.2)

P = Innendruck des Reifens (siche Tabelle 2.2) [bar]

S.= Fliche des Fussabdrucks [mm?]

Do= Aussendurchmesser unbelastet (siehe Tabelle 2.2) [mm)]
Rp= Radius (belastet) [mm)]

C=5% [mm] [2]

12



2.2 Steitigkeitsbetrachtung

1

)
Ry
Loaded
radius

Abbildung 2.3: Fussabdruck Flugzeugreifen [2]

F 5350 N (siehe Gleichung 2.25)

== = 2142 2
%= p 0.25 M Pa Omm
S, -4 21420 mm? - 4
S.=025-m-a-b = = ~ 220
T T 120mm (Annahme) mm

a 220 mm

~ = =2
085  0.85 60 mm

C

R, =20 & _ _ — 155
L 2 4 A 4 mm

D & \/(38Omm)2 (220 mm)?

Abschatzung Deformation Flugzeugreifen Hauptfahrwerk ., Parkposition®:

WR.HF . Park. — 05 . Do — RL = 05 . 380mm — 155 mm = 35 mm
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2.2 Steitigkeitsbetrachtung

Abschétzung der Anfangs-Steifigkeit Flugzeugreifen Hauptfahrwerk:

Fura N N
HFoft _ 5350 = 153000 (2.8)

CRHF1 ™~ =
WR.HF.Park.  0.035m

Abschétzung der mittleren Steifigkeit Flugzeugreifen Hauptfahrwerk:

Die Steifigkeit des Reifens steigt mit zunehmender Deformation. Die Anfangs-Steifigkeit
(siche Gleichung 2.8) gibt eine Auskunft im Bereich des ersten Drittels des Steifigkeitsver-
laufs. Eine geometrische Abschatzung geméss Abbildung 2.4 ergibt eine durchschnittliche
Steifigkeit des Reifens von etwa cg g, ~ 180000 N/m.

Deflection, d Deflection, d Deflection, d Deflection, d

Abbildung 2.4: Energieaufnahme-Effizienz verschiedener Komponenten [2]

2.2.2 Bugfahrwerk

Das Bugfahrwerk besteht aus den Komponenten: Fahrwerksbein, Radgabel, Felge und Rei-
fen. Das Bugfahrwerksbein ist eine geschweisste Stahlrohrkonstruktion und verfiigt tiber
einen einfachen Stossddmpfer, bei welchem die wirkenden Kréfte lediglich mit mehreren
Gummiringen aufgenommen werden. Der grosste Anteil der Gesamtdeformation ist auf die
Komprimierung dieser Gummiringe zuriickzufithren. Die Felge und die Radgabel werden als

starr angenomimen.

Fahwerksbein Bugfahrwerk

Die Ermittlung der Steifigkeit des Bugfahrwerks erfolgt mit Hilfe des FEM-Programms ,,AN-
SYS* jedoch wird die Deformation des Stossdémpfers in der FEM-Analyse nicht mit einbezo-
gen. Dies ware zwar mit einer Idealisierung des Stossdampfers als elastisches Lager moglich,

jedoch fehlen die genauen Materialkennwerte des Gummis.

14



2.2 Steitigkeitsbetrachtung

Die FEM-Analyse zeigt, dass die vertikale Deformation des Fahrwerkbeins bei ,limit load*?
nur etwa 12 mm betrégt. Demzufolge wird dieser Anteil nicht weiter beriicksichtigt. Fiir eine
allfallige Optimierung dieses Bauteils zahlt somit hauptsachlich der Aspekt der Festigkeit.
Die Steifigkeit sollte nicht kleiner als bei der Standardausfiihrung sein. Grund dafiir ist die

Sicherstellung eines geniigend grossen Abstandes zwischen Propeller und Landepiste [3].

220

820

Abbildung 2.5: Bugfahrwerk RV-10

2Maximal zu erwartende Belastung bei normalem Flugbetrieb
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2.2 Steitigkeitsbetrachtung

Reifen Bugfahrwerk

Fir die Bestimmung der Steifigkeit des Bugfahrwerkreifens wird dieselbe Vorgehensweise

angewendet wie in Kapitel 2.2.1 beschrieben.

Tabelle 2.3: Aircraft Tyre AA4D4, Ply Rating 6

Breite |57 | 127 mm
Aussendurchmesser | 147 | 355 mm
Innendurchmesser | 57 | 127 mm
Innendruck (unbelastet) [7] | 35 psi | 2.4 bar
Innendruck (Parkposition) [2] | 36.5psi | 2.5 bar
Maximale Belastung | 12851bs | 583 kg
Maximale Geschwindigkeit | 120mph | 193 km/h

_ Fppape 1310 N (siche Gleichung 2.26)

S, 5 095 1 Pa = 5256 mm? (2.9)

S. =025 7-a-b—a— i: = — 705?:7?:&1;;11%) ~ 95 mm (2.10)
cn 0_6;5 - 92257” = 112mm (2.11)

Ry, = [;3 - 042 - \/(355 mey - (1122””)2 — 168 mm (2.12)

Abschatzung Deformation Flugzeugreifen Bugfahrwerk ,,Parkposition®:

WR.BF.Park. = 0.5+ Dy — Ry, = 0.5-35bmm — 168 mm = 10mm (2.13)

16



2.3 Kinetik

Abschétzung Anfangs-Steifigkeit Flugzeugreifen Bugfahrwerk:

Fgra 1310 N N
srap _ ON_ap000 Y (2.14)
m

CR.BF1 ™ =
WR.BF.Park.  0.01m

Abschétzung der mittleren Steifigkeit Flugzeugreifen Hauptfahrwerk:

Eine geometrische Abschatzung gemaéss Abbildung 2.4 ergibt eine durchschnittliche Stei-
figkeit des Reifens von etwa cg gr, =~ 155000 N/m.

2.3 Kinetik

Ein Flugzeugfahrwerk muss in der Lage sein, sémtliche in vertikaler Richtung auftretenden
Energien wéihrend der Landung aufzunehmen. Die Untersuchung basiert auf dem in CS-23
beschriebenen Landeszenario, bei welchem nur das Hauptfahrwerk Kontakt zum Boden hat.
Die lokale Krafteinleitung in den Flugzeugrumpf ist bei diesem Szenario am grossten. Die
kinetische Energie des Flugzeugs hédngt vom Landegewicht und der maximalen vertikalen
Sinkgeschwindigkeit geméss CS-23.473 ab. Die Fligelauftriebskrafte, welche wahrend der
Landung wirken, diirfen konstant mit 2/3 der Flugzeuggewichtskraft angenommen werden
[3]. Das Hauptfahrwerk der RV-10 besitzt keine Stossddmpfer. Daher erfolgt die Energie-
aufnahme nur anhand der Deformation von Fahrwerkbein und Reifen. Die Energie, welche
vom Fahrwerksbein aufgenommen wird, kann anhand eines Integrals der Naherungsformel
(sieche Abbildung 2.2) iiber die gesuchte Deformation exakt ermittelt werden. Das Deforma-
tionsverhalten des Reifens wird vereinfacht als linear angenommen und als Feder betrachtet.
Als zusétzliche Einflussgrosse wird die Reibarbeit aufgrund der seitlichen Verschiebung der

Reifen ebenfalls berticksichtigt.

2.3.1 Energiebilanz
Kinetische Energie

Maximale vertikale Sinkgeschwindigkeit [3]:

W 025 2616 1bs \ "% ft m
=44 —= =44 —— =9.02— =2.75— 2.15
! ( S ) 148 sq. ft. s s ( )

17



2.3 Kinetik

Vertikale kinetische Energie des Flugzeugs:
We=05-Wp-v2=05 1188kg - (2.75m/s)* = 4490 J (2.16)

Wp = Maximales Landegewicht [3] = Bruttogewicht - 0.25 - Tankgewicht [Ibs, kg]
S = Flugelflache [sq.ft.]
Potentielle Energie

Geméss CS-23.473 darf eine konstant wirkende Fliigelauftriebskraft von 2/3 der Flugzeug-

gewichtskraft angenommen werden.

| 1
W, =3 Wp-g-(drn +dg) = ; - 1188 kg - 981 7:*2 (dpp +0.09m) (2.17)

drp = Deformation Fahrwerksbein [m] — gesucht

dr = maximal mogliche Deformation des Reifens [m]

Dehnungsenergie im Fahrwerksbein

Die wirkende Kraft des Fahrwerkbeins kann anhand der Naherungsformel (siche Abbildung

2.2) beschrieben werden.
52 drp
Wiep =2 - / F(s)-ds=2- / (4015385 — 25157652 + 133413s) - ds (2.18)
sl 0
drp = Deformation Fahrwerksbein [m] — gesucht

Federenergie des Reifens

Der Flugzeugreifen wird vereinfacht als eine lineare Feder mit einer durchschnittlichen Stei-
figkeit (siehe Kapitel 2.2.1) betrachtet. Aufgrund dessen muss damit gerechnet werden, dass

das Resultat eine gewisse Ungenauigkeit aufweist.
Wgr = crarm - dy = 180000 N/m - (0.09m)* = 1460 .J (2.19)

Cr.HFm = mittlere Steifigkeit Reifen [N/m]

18



2.3 Kinetik

Reibarbeit

Der maximale Neigungswinkel der Felge unter maximaler Belastung betriagt geméss FEM-
Analyse ca. 25Grad (siehe Abbildung 2.6). Die Neigung der starren Felge bewirkt eine
zusitzliche Verschiebung in vertikaler und horizontaler Richtung. Fiir die Ermittlung der
Reibarbeit muss eine mittlere wirkende Kraft angenommen werden. Hierbei wird mit einem

in der Literatur tiblich verwendeten Lastvielfachenfaktor ,n“ =3 gerechnet.

. -cos(1S7)

- X N/
AT t | ;
e T

T~ Font

W
Wy

Abbildung 2.6: Deformation Fahwerksbein mit starrer Felge
Horizontale Verschiebung des Reifens (siehe Abbildung 2.6):
W, = Ty - SIN(25°) + wp pp = 0.1m - sin(25°) + 0.09m = 0.132m (2.20)
Reibarbeit:
Wieiv =2 p-wyp, - F, =2-0.15-0.132m - 9000 N = 360 J (2.21)
wp, pp = horizontale Verschiebung des Fahwerkbeins (siche Abbildung 2.1)

p = Reibkoeffizient (Reifen/Eis) [§]

F,, = mittlere wirkende Kraft, Annahme ,n“ = 3
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2.3 Kinetik

Energiebilanz

Wi, + w, = Wrp + Wr + Wiew (2.22)

kin. Energie  pot. Energie Energie FB Energie R Reibenergie
1 m drp
4490 J + 3 1188 kg -9.81 — - (dpp + 0.09m) = 2- / F(s)-ds+ 1460 J + 360 J (2.23)
s 0

Diese Gleichung nach ,dpp“ aufgelost ergibt eine notwendige Deformation fiir das Fahr-
werksbein von 184 mm. Das Fahrwerksbein selbst muss somit einer vertikalen Deforma-
tion von 184 mm ohne bleibende Verformung standhalten. Die gespeicherte Dehnungsenergie
im Fahrwerksbein bei diesem Lastszenario ist geméss FEM-Analyse 1823 J. Das Integral
D184(401538s% — 2515765% + 133413s) - ds ergibt eine Dehnungsenergie von 1851 J. Dies

beweist, dass die Naherungsformel den wirklichen Verlauf sehr gut abbildet.

2.3.2 Bestimmung Lastfaktor ,,n*

Mit Hilfe des Lastvielfachen-Faktor ,,n“ kann die maximale Belastung auf das Fahrwerk wéh-
rend der Landung bestimmt werden. Nicht zu verwechseln mit dem Lastvielfachen-Faktor
Jnoa™d der im Schwerpunkt des Flugzeuges wirkt. Aus der Gleichung 2.23 ist ersichtlich,
dass die maximal wirkende Kraft auf das Fahrwerk dquivalent zur Reaktionskraft des Fahr-

werkbeins bei einer Deformatoion von 184 mm ist.

Fraz 18500 N
= = 3.2 2.24
Fau 5830 N ( )

n =

Frnar = Reaktionskraft bei einer Deformation von 184mm — FEM-Analyse [N]
Fyat = statische Radlast (0.5 - Wp - g) [N]

3engl.: inertia load factor
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2.4 Radlasten

Der Lastfaktor ,n‘“ bewegt sich fiir diesen Flugzeugtyp typischerweise zwischen zwei und
drei [2]. Der oben berechnete Faktor iiberschreitet diesen Wert. Eine mégliche Erklarung fiir
diese Abweichung kénnte eine zusétzliche Energieaufnahme durch den Flugzeugrumpf sein.
Eine Simulation dieses Szenarios ist mit einem hohen Aufwand verbunden und wird in dieser
Arbeit nicht weiter verfolgt. Um den genauen Lastvielfachen-Faktor zu bestimmen, wére ein
Droptest notwendig. Fiir die Bestimmung der wirkenden Kréfte wird in Absprache mit dem

Industriepartner mit einem ,,n“ von drei gerechnet.

2.4 Radlasten

Das Fahrwerk des Modells RV-10 besteht aus einem Hauptfahrwerk* und einem Bugfahr-
werk®. In Abbildung 2.7 und 2.8 sind Lage und geometrische Abmasse des Fahrwerks ersicht-
lich. Fiir die Dimensionierung miissen samtliche mégliche Belastungsszenarien (Kapitel 2.4.1
- 2.4.7) berticksichtigt werden. Die ersten drei Landeszenarien (Kapitel 2.4.2-2.4.4) werden in
der Norm CS-23 als ,,Basic Landing Conditions® bezeichnet (siehe Anhang C). Dariiber hin-
aus werden seitliche Landungen und Vollbremsungen mit blockierten Radern berticksichtigt.
Samtlichen Berechnungen von Radlasten liegt ein Lastfaktor ,n* von drei zugrunde.

\\

426 (30% of chord)

213 (15% of chord)

6g.

A G)I_CZ(

620

e 1245 \

e a=1458 (CG fwd) b \

o,
,—/l’

a'=1671 (CG aft)

c=1876

Abbildung 2.7: Massbild RV-10 (seitlich) [mm)]

4engl.: main landing gear
Sengl.: nose landing gear
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2.4 Radlasten

P
il

@

qQ,V

360

A

2235

Abbildung 2.8: Massbild RV-10 (vorne) [mm)]

2.4.1 Parkposition

Bei der Berechnung der Radlasten werden zwei verschiedene Szenarien betrachtet. Einer-

seits wird unter der Annahme des Bruttogewichts (W), welches am hinteren Schwerpunkt

(CG aft) angreift gerechnet und andererseits wird das grosstmogliche Gewicht, welches mit

dem vordersten Schwerpunkt korrespondiert, beriicksichtigt. Lage der Schwerpunkte sowie

die daraus resultierenden Gesamtmassen wurden dem Benutzerhandbuch der RV-10 entnom-

men, welches vom Industriepartner zur Verfiigung gestellt wurde.

Radlast Hauptfahrwerk (CG aft):

: 1671
Fripas :O.5-W-g-%:O.5-1226kg-9.8lg - ﬁ — 5350 N

Radlast Bugfahrwerk (CG aft):

b m  205mm
Emﬁp:W%yzfzm%mgg81§.ﬁﬁﬁ%%:1moN

Radlast Hauptfahrwerk (CG fwd):

a m 1458 mm
Radlast Bugfahrwerk (CG fwd):
b m 418 mm
FBF,fwd == WCG,fwd +g- E = 840 ]Cg -9.81 ? . m = 1840 N
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2.4 Radlasten

W = Bruttogewicht (siche Tabelle 2.1) [kg]

Wee, fwa = Maximales Flugzeuggewicht welches dem vordersten Schwerpunkt entspricht
a‘= Abstand Vorderrad zu CG (aft) (siche Abbildung 2.7) [mm]

a= Abstand Vorderrad zu CG (fwd) (siche Abbildung 2.7) [mm]

b‘= Abstand Hinterrad zu CG (aft) (siche Abbildung 2.7) [mm]

b= Abstand Hinterrad zu CG (fwd) (siche Abbildung 2.7) [mm]

c= Radabstand léngs (siche Abbildung 2.7) [mm]

2.4.2 Ebene Landung mit verteilter Last

Bug- und Hauptfahrwerk beriithren den Boden gleichzeitig. Bei Bodenkontakt werden die
Réader sehr schnell bis auf die Landegeschwindigkeit beschleunigt. Diese horizontalen Be-
schleunigungskrifte® bewirken eine Verzogerung des Flugzeugs sodass die Kraftlinie durch
den Schwerpunkt nicht mehr vertikal verlauft. Die horizontale Kraftkomponente darf verein-
facht mit einem Viertel der auftretenden Vertikalkrifte angenommen werden [3]. Der Winkel
der Kraftwirkungslinie betragt somit tan='(0.25) = 14° (sieche Abbildung 2.9). Die Berech-

nungen erfolgen mit der jeweils schlimmsten Annahme der Schwerpunktslage.

;

Abbildung 2.9: Ebene Landung mit verteilter Last [mm)]

a'=1671 (CG aft)

21290 (CG)

d=7357

o525
<1875

Sengl.: spin-up loads
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2.4 Radlasten

Vertikale Radlast Hauptfahrwerk (CG aft) ,Ebene Landung mit verteilter Last“:

1188 k 1351
BSRg g gm IImmoso N (2.29)

3 2 s2 1876 mm

d
FHFﬂ}l:n.iD.g.f:
2 c

Vertikale Radlast Bugfahrwerk (CG fwd) ,,Ebene Landung mit verteilter Last“:

e+ 213mm m 738 mm
v — . wd - —_— = . 4 . . _—— = .
FBF, 1 n WCG,f d* g c 3 -840 k:g 9.81 82 1876 mim 9725 N (2 30)

Horizontale Radlast Hauptfahrwerk (CG aft) ,,Ebene Landung mit verteilter Last“:

d 1188 kg m 1351 mm
2 =0.25-3.67- 98] —  ——— = N (231
- 0.25 - 3.67 5 9.8 2 1876 mm 3850 (2.31)

%%
FHF,hIZK'nCG'TD'g'

Horizontale Radlast Bugfahrwerk (CG fwd) ,,Ebene Landung mit verteilter Last*:

e+ 213mm
¢ (2.32)

m  738mm
=0.25-3.67-840 kg - 9.81 2 18 6mm = 2970 N

Fprppn = K -nce - Wea,fwd - 9+

n = Lastvielfachenfaktor

ncg = n+ L = Lastvielfachenfaktor (wirkt durch CG)

L = Fliigelauftriebskraft (Annahme generell 2/3) [3]

Wp = Maximales Landegewicht (Tabelle 2.1) [kg]

Wea, fwa = Maximales Flugzeuggewicht welches dem vordersten Schwerpunkt entspricht
d = Abstand Vorderrad zu Kraftwirkungslinie (Abbildung 2.9) [mm]

e = Abstand Hinterrad zu Kraftwirkungslinie (Abbildung 2.9) [mm]

¢ = Radabstand ldngs (Abbildung 2.9) [mm]

K = Lastfaktor horizontale Richtung [3]

2.4.3 Ebene Landung ohne Kraft auf das Bugfahrwerk

Alle wirkenden Kréfte werden ausschliesslich vom Hauptfahrwerk aufgenommen. Das Bug-
fahrwerk bleibt wéihrend des Aufsetzens unbelastet. Bei diesem Landeszenario erfahrt das

Hauptfahrwerk die grosste Belastung.
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2.4 Radlasten

Vertikale Radlast Hauptfahrwerk ,,Ebene Landung ohne Kraft auf das Bugfahrwerk*:

4% 1188 k
FHF,v2:n'7D'g:3' 9 g

m
-9.81 - =17480 N 2.33

Horizontale Radlast Hauptfahrwerk , Ebene Landung ohne Kraft auf das Bugfahrwerk*:

1188 kg
2

W
Frrie =K -noe-— 9 =0.25-3.67- 9810 —5340N  (2.34)
S

n = Lastvielfachenfaktor

K = Lastfaktor horizontale Richtung [3]

nce = Lastvielfachenfaktor (wirkt durch CG)

L = Flugelauftriebskraft (Annahme generell 2/3) [3]
Wp = Maximales Landegewicht (siehe Tabelle 2.1) [kg]

2.4.4 Geneigte Landung mit maximalem Landeanflugwinkel

Die Landung erfolgt mit grosstmoglicher, nach hinten geneigter Fluglage. Diese Fluglage
wird durch folgende zwei Anflugswinkel begrenzt, wobei der kleinere Winkel beachtet werden

muss:

e Grosstmoglicher geometrischer Neigungswinkel unter Beriicksichtigung der minimal

geforderten Abstande vom Flugzeugheck zur Landepiste’
e Stromungsabrisswinkel®

Im Gegensatz zur ebenen Landung werden die horizontal wirkenden Krafte auf das Fahrwerk
nicht beriicksichtigt. Grund dafiir ist die zeitliche Verschiebung des Auftretens von horizon-

talen und vertikalen Maximas [3].

Vertikale Radlast Hauptfahrwerk ,Geneigte Landung mit maximalem Landeanflugwinkel*:

W, 1188k
FHF,vSZn'TD'g::S‘ : 9

L9.81 2 = 17480 N (2.35)
S

n = Lastvielfachenfaktor
Wp = Maximales Landegewicht (siehe Tabelle 2.1) [kg]

“engl.: ground clearance
8engl.: stalling attidute
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2.4 Radlasten

2.4.5 Landung mit auftretender Seitenlast

Die Landung erfolgt unter der Annahme, dass sich das Flugzeug in waagerechter Position

befindet, wobei nur die Rader des Hauptfahrwerks den Boden berithren [3]. Hierbei treten

nur vertikal und seitlich wirkende Krafte auf. Die Seitenkrafte werden nach CS-23.485 zu

unterschiedlichen Teilen auf die Rader aufgeteilt.

Vertikale Radlast Hauptfahrwerk ,Landung mit auftretender Seitenlast*:

1188 kg

Friron = nspo - VZD =133 -9.81 g = T750 N

Seitliche Radlast nach innen ,,Landung mit auftretender Seitenlast*:
Frsi=ns1s-05-Wp-g=0.83-0.5-1188kg-9.81 S—WZ =4840 N

Seitliche Radlast nach aussen ,Landung mit auftretender Seitenlast*:

Freo =ngrs-033-Wp-g=0.83-0.33-1188 kg -9.81 @2 = 3190 N
s

nsr.» = vertikaler Lastvielfachenfaktor geméss CS-23.485 [3]
nsr,s = seitlicher Lastvielfachenfaktor geméss CS-23.485 [3]
Wp = Maximales Landegewicht (siehe Tabelle 2.1) [kg]

2.4.6 Vollbremsung mit blockierten Radern

(2.36)

(2.37)

(2.38)

Bremskrafte wirken nur auf die Ridder welche auch mit Bremsen ausgestattet sind. Im Falle

der RV-10 sind dies die zwei Hauptfahrwerksrédder. Die auftretenden horizontalen Brems-

krafte fiihren zu einer entgegengesetzten Tragheitskraft, welche durch den Schwerpunkt

wirkt. Dies fithrt zu einer Entlastung des Hauptfahrwerks und somit auch zu reduzierten

Bremskraften.

Horizontale Bremskrifte pro Rad ,Vollbremsung mit blockierten Radern:

w a 1226 kg 9.81m/s? - 1671 mm
ctup-f 2 1876 mm + 0.8 - 1290 mm
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2.4 Radlasten

Vertikale Radlast Hauptfahrwerk ,Vollbremsung mit blockierten Rédern®:

Fp 4600 N

Fup,s = — = 5750 N
HFw5 i 03

Vertikale Radlast Bugfahrwerk ,Vollbremsung mit blockierten Réadern:
s

np = vertikaler Lastvielfachenfaktor geméass CS-23.493 [3]

p = Reibungskoeffizient zwischen Reifen und Landepiste geméss CS-23.493 [3]
a‘= Abstand Vorderrad zu CG (aft) (siche Abbildung 2.7) [mm]

¢ = Radabstand léngs (siche Abbildung 2.9) [mm)]

f = Hohe des Schwerpunkts (siche Abbildung 2.9) [mm]

2.4.7 Zusatzliche Lastszenarien fiir das Bugfahrwerk

Vertikale Radlast ,,Zusétzliche Lastszenarien fiir das Bugfahrwerk®:

FBF,U,zus. = FBF,fwd . nBF,U = 1314 N - 2.25 = 3960 N

Horizontale Radlast nach hinten ,Zusétzliche Lastszenarien fiir das Bugfahrwerk*:

FBEn 2us. = FBFw 2us. - MBFR = 3960 N - 0.8 = 3170 N
Horizontale Radlast nach vorne ,Zusétzliche Lastszenarien fiir das Bugfahrwerk*:
FBrn2,2us. = FBFwzus. - NBFA2 = 3960 N - 0.4 = 1580 N
Seitliche Radlast ,,Zusétzliche Lastszenarien fiir das Bugfahrwerk*:
Fprs us. = FBFv zus. - MBEs = 3960 N - 0.7 = 2770 N

Fpp rwa = Maximale vertikale Radlast ,Parkposition® [N] (siehe Kapitel 2.4.1)
npr, = Vertikaler Lastvielfachenfaktor geméass CS-23.499 [3]

nprn = Horizontaler Lastvielfachenfaktor geméss CS-23.499 [3]

nprp2 = Horizontaler Lastvielfachenfaktor geméss CS-23.499 [3]

nprs = Seitlicher Lastvielfachenfaktor geméss CS-23.499 [3]
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2.4 Radlasten

2.4.8 Zusammenfassung Radlasten

Die in Abbildung 2.10 zusammengefassten Radlasten sind nur fiir ein ,n“ von drei giiltig.
Falls das neu entworfene Fahrwerk aufgrund eines abweichenden Steifigkeitsverhaltens ein
anderes ,,n‘* aufweist, dirfen die unten aufgefiihrten Krafte dementsprechend skaliert werden.

Ein Nachweis muss nur fiir ,worst-case Szenarien® gefiihrt werden.

Radlasten Hauptfahrwerk Radlasten Bugfahrwerk
Lastszenarien worst cases [N] worst cases [N]
vertikal horizontal seitlich vertikal horizontal seitlich
Parkposition (CG aft) 5350 1310
Parkposition (CG fwd) 3200 1840
Ebene Landung mit verteilter Last 12590 3850 X 9725 2970
Ebene Landung ohne Kraft auf das X 17480 5340
Bugfahrwerk
Geneigte Land.ung mit maximalem 17480
Landeanflugwinkel
lLandung mit auftretender Seitenlast nach X 7750 4840
innen
Landung mit auftretender Seitenlast nach X 7750 3190
aussen
Vollbremsung mit blockierten Radern X 5750 4600 4500
Lastszenario 1 fiir das Bugfahrwerk 3960 3170
Lastszenario 2 fiir das Bugfahrwerk X 3960 -1580
Lastszenario 3 fiir das Bugfahrwerk X 3960 2770

Abbildung 2.10: Zusammenfassung Radlasten bei ,limit load*
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2.5 Festigkeit

2.5 Festigkeit

2.5.1 Hauptfahrwerk ,limit load“

Das Hauptfahrwerk ist symmetrisch aufgebaut und besteht aus den Hauptkomponenten
Reifen, Felge und Fahrwerksbein (sieche Abbildung 2.11 und Anhang B). Das Fahrwerksbein
besteht aus einer Rundstange (¥44.5mm, deren Durchmesser zur Krafteinleitung hin auf
(28 mm konisch abnimmt. Es stehen keine detaillierten technischen Unterlagen zur Verfii-
gung. Auf Anfrage hin, welches Material fiir das Fahrwerksbein verwendet wurde, hat die
Firma VANS folgende Angaben gemacht:

Vergiitungsstahl 4340 (AMS 6414), HRC 42-44:
Rm,mam = 1800 M Pa [9]7 RpO.Q,maz = 1500 M Pa [9]
Rm,HRC’42 = 1400 MPCL [10], RpO.Z,HRC42 = 1150 MPG [9]

Fiir das Belastungsszenario mit ,limit load* wird von jenem Landeszenario ausgegangen,
welches die grossten Kréfte auf das Hauptfahrwerk verursacht. Dies ist das Szenario ,,Ebene
Landung ohne Kraft auf das Bugfahrwerk®. Bei diesem Landeszenario wirken 17480 N in
vertikaler und 5340 N in horizontaler Richtung. Nach CS-23 darf bei diesem Lastszenario

keine bleibende Verformung am Fahrwerk auftreten.

Abbildung 2.11: Hauptfahrwerk RV-10 (linke Seite)
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2.5 Festigkeit

Lineare elastische Festigkeitsanalyse

Die maximale Vergleichsspannung nach Mises betragt gemass der statischen Festigkeitsana-
lyse 1640 MPa und befindet sich im mittleren Bereich des Fahrwerkbeins (Abbildung 2.12).
Der Durchmesser an dieser Stelle betragt ca. 36 mm. Die Einspannbedingungen, welche in
der FEM-Analyse verwendet wurden, sind dieselben wie sie in Kapitel 2.2.1 beschrieben sind.

Der maximale Spannungswert ist nachfolgend mit einer Handrechnung verifiziert worden.

7 - (36 mm)3

W= 32

= 4580mm?3, Wp = 24580 mm? = 9160 mm?

Mbpar = \/(17480 N - 380mm)2 + (5340 N - 270 mm)? = 6.8 - 10 Nmm

Mtyae = /(17480 N)2 + (5340 N)? - 90mm = 1.65 - 10 Nmm

6.8 - 105 Nmm 1.65 - 105 Nmm
_ — 1485 MPa, T — — 180 MP
70 = T 4580 mm? & 7 9160 mm? @

Oy = a)y +o- a)c = a
/(1485 MPa)? + 3 - (180 M Pa)? = 1520 M P

16431 2

Abbildung 2.12: Maximale Vergleichsspannung bei ,limit load* (linear-elastisch)

Nichtlineare elastische Festigkeitsanalyse

In Wirklichkeit wird der Angriffspunkt der Kraft wéhrend der Verformung nach aussen
wandern. Lasst man in der FEM-Analyse grosse Verformungen zu, so wird dieser Effekt

ebenfalls in der Analyse berticksichtigt. Mit diesem Verfahren ist eine realitdtsnahere Analyse
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2.5 Festigkeit

moglich. Die maximale Vergleichsspannung steigt mit der neuen Berechnung weiter an auf ca.
1800 MPa. Dieser Spannungswert tibersteigt die Streckgrenze des Materials deutlich sodass

sich dieses Bauteil unter realen Bedingungen verformen wiirde.

Nichtlineare plastische Festigkeitsanalyse (Rm = 1400 MPa)

In einem weiteren Schritt erfolgt die FEM-Analyse anhand eines Materials, das eine plasti-
sche Verformung zulédsst. Hierfiir wird mit Hilfe des Spannungs-Dehnungs-Diagramms von
AMS6414 die plastische Verformung anhand einer multilinearen isotropen Verfestigung in
den Materialdaten von ,ANSYS* hinterlegt. Das Spannungs-Dehnungs-Diagramm des Stahls
4340 (AMS6414) ist im Anhang E aufgefithrt. Die maximale Vergleichsspannung ist aufgrund
lokaler Fliesseffekte mit ca.1280 MPa kleiner als bei einer elastischen Festigkeitsanalyse. Da-
fiir entsteht eine bleibende Verformung von 20 mm (siehe Abbildung 2.13). Die Energieauf-
nahme des Fahrwerkbeins betragt 1700 J. Davon werden 350 J bei der plastischen Verformung
in Warme umgewandelt. Schlussfolgernd kann gesagt werden, dass unter der Annahme ei-
nes Lastfaktors von drei, das Fahrwerksbein die Anforderung geméss CS-23 nicht erfiillt.
Um eine Belastung tiber die Materialstreckgrenze zu vermeiden, ware eine Verringerung des

Lastfaktors auf 2.4 notwendig.

500,00 (mm)
[ I E—

191,91

130,
125,
100,

7S,

[mm]

5,
1,154

0, 0,25 05 075 1, 1,25 15 175 2,
[s]

Abbildung 2.13: Spannung und Verformung bei ,limit load“ (plastische Deformation)
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2.5 Festigkeit

Nichtlineare plastische Festigkeitsanalyse (Rm = 1800 MPa)

Fiihrt man dieselbe Analyse mit den maximal moglichen Materialkennwerten nach MMPDS
durch, so verringert sich die bleibende Deformation geméss Simulation auf 8 mm. Die maxi-

male Vergleichsspannung ist 1440 MPa.

FEM-Modelle ,,ANSYS*

e Lineare und nichtlineare elastische Festigkeitsanalysen ,limit load*
— Isotrope Werkstoffeigenschaften: E-Modul = 200000 MPa, v = 0.3
— Solidmodell (Elementgrésse = 8 mm, Anzahl Knoten = 32000)

Vertikale Kraft = 17480 N, Horizontale Kraft = 5340 N

Lagerbedingungen und Netzansicht sind im Anhang H aufgefiihrt.

e Nichtlineare plastische Festigkeitsanalysen ,limit load“ (Rm=1400 MPa und Rm=1800 MPa)
— Isotrope Werkstoffeigenschaften: E-Modul = 200000 MPa, v = 0.3

— Multilineare isotrope Verfestigung (Siche Anhang F)

Solidmodell (Elementgrosse = 8 mm, Anzahl Knoten = 32000)

— Zwei Lastschritte mit 20 Substeps (Belastung mit anschliessender Entlastung)

Vertikale Kraft = 17480 N, Horizontale Kraft = 5340 N

— Lagerbedingungen und Netzansicht sind im Anhang H aufgefiihrt.

2.5.2 Hauptfahrwerk ,,ultimate load*

Zur Bestimmung eines ,,ultimate load“-Szenarios gibt es in der Norm CS-23 zwei verschie-
dene Ansatze. Der Erste geht von einer Kraft aus, welche um den Faktor 1.5 grosser ist als
die Kraft bei ,limit load®. Die zweite Betrachtungsweise basiert auf einer Energiebetrach-
tung. Sie besagt, dass ein ,ultimate load“ - Test ebenfalls unter der Annahme der 2.25-fachen

kinetischen Energie des Flugzeugs durchgefithrt werden darf [3].

Nichtlineare plastische Festigkeitsanalyse (Rm = 1400 MPa)

Die maximale vertikale Kraft, bei welcher die FEM-Analyse noch ein Resultat ergibt, ist
20600 N. Wie in Abbildung 2.14 zu sehen ist, bildet sich aufgrund lokaler Fliesseffekte ein

flachendeckender Bereich mit einer konstanten Spannung nahe der Zugfestigkeit. Von der
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2.5 Festigkeit

maximalen Verformung von 290 mm bleibt nach der Entlastung eine bleibende Deformation
von etwa 100 mm. Die maximale Energieaufnahme des Fahrwerkbeins kann anhand des Inte-

grals der Naherungsformel (siehe Abbildung 2.16) iiber die maximale Deformation berechnet

werden.
Energieaufnahme pro Fahrwerksbein, elastisch und plastisch (F,q; = 20600 N):

s2 0.29
Wep = / F(s)-ds = / (415755% — 227971 + 133851s) - ds = 3800J  (2.46)
s 0

1

0,00 250,00 500,00 (mm)
I 44090909 40009000

2889
240,
200,
160,
120,

80,
40,
1,4791

[mm]

0, 025 05 075 1, 125 15 175 2,
[s]

Abbildung 2.14: Spannung und Verformung bei 20600 N (plastische Deformation)

Erweiterte Energiebilanz bei ,ultimate load*:

1
2.25-4490 J + - - 1188kg - 9.81 = - 0.4m
3 s (2.47)

= 7600 J + 1460 J + 500 J + Waumps — Waampy = 2050 J

Fazit: Das Fahrwerksbein mit einer Zugfestigkeit von 1400 MPa wére theoretisch in der Lage
einen ,ultimate load*- Test zu tuberstehen sofern der Flugzeugrumpf ca. 17% der Gesamt-

energie aufnehmen kann.
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2.5 Festigkeit

Nichtlineare plastische Festigkeitsanalyse (Rm = 1800 MPa)

Fiihrt man dieselbe Analyse mit den maximal moglichen Materialkennwerten nach MMPDS
durch, zeigt sich, dass das Fahrwerksbein eine maximale Energie von 5500 J bei einer bleiben-
denden Deformation von 100 mm aufnehmen kann. Davon wird etwa 2200 J durch plastische
Deformation in Wérme umgewandelt. Die maximale Kraft betragt 26000 N. Ein ,jultimate

load® - Test wirde hier mit Sicherheit iberstanden werden.

Energieaufnahme pro Fahrwerksbein, elastisch und plastisch (F,,, = 26000 N):

1

s2 0.35
Wig = / F(s)-ds = / (57353% — 1820825 + 139992s) - ds — 5500 J  (2.48)
s 0

AMS6414 (Rm=1400MPa) AMS6414 (Rm=1800MPa)
25000

25000
22500

F = 5735347 - 1820824 + 129992d

s 2 22500
F = 41575d? - 227971d? + 133851d
20000 =

17500 /K

15000 7

20000

17500

15000
12500 12500

10000

vertikale Kraft [N]
\
vertikale Kraft [N]

10000

7500 7500

5000 5000

2500 2500

0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 03 0,35 04

vertikale Verschiebung [m] vertikale Verschiebung [m]

Abbildung 2.15: Energieaufnahme Abbildung 2.16: Energieaufnahme
AMS6414, Rm=1400 AMS6414, Rm=1800

FEM-Modell ,,ANSYS*

e Nichtlineare plastische Festigkeitsanalysen ,ultimate load*
(Rm=1400 MPa und Rm=1800 MPa)

e Isotrope Werkstoffeigenschaften: E-Modul = 200000 MPa, v = 0.3
e Multilineare isotrope Verfestigung (Siehe Anhang F)

e Solidmodell (Elementgrosse = 8 mm, Anzahl Knoten = 32000)
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2.5 Festigkeit

e Zwei Lastschritte mit 20 Substeps (Belastung mit anschliessender Entlastung)
e Krifte wie in Kapitel 2.5.2. beschrieben

e Lagerbedingungen und Netzansicht sind im Anhang H aufgefiihrt.

2.5.3 Bugfahrwerk ,limit load“

Das Bugfahrwerk besteht aus den Hauptkomponenten Reifen, Felge, Gabel, Fahrwerksbein
und Stossddmpfer (siche Anhang B). Felge und Gabel werden vereinfacht als starr ange-
nommen. Das Fahrwerksbein ist eine Schweisskonstruktion aus Stahlrohren. Die Energieauf-
nahme im Stossddmpfer erfolgt lediglich durch mehrere aufeinandergestapelte Gummiringe.
Fiir das Belastungsszenario mit ,limit load” wird von jenem Landeszenario ausgegangen,
welches die grossten Krafte auf das Bugfahrwerk verursacht. Dies ist zum einen das Szenario
,Ebene Landung mit verteilter Last“. Bei diesem Landeszenario wirken 9725 N in vertikaler
und 2970 N in horizontaler Richtung. Zum andern muss das Lastszenario ,Lastszenario 3 fiir
das Bugfahrwerk® berticksichtigt werden. Hier wirken zusétzliche Seitenkrafte in der Hohe
von 2770 N. Nach CS-23 diirfen bei diesen Lastszenarien keine bleibenden Verformungen am

Bugfahrwerk auftreten.

Nichtlineare elastische Festigkeitsanalyse ,,Ebene Landung mit verteilter Last*

Die maximale Nennspannung betragt gemaéss der statischen Festigkeitsanalyse 720 MPa und
befindet sich im Vertikalrohr ()38 /()28) nahe des Schweisstibergangs (siehe Abbildung 2.17).
Die Spannungen im Bugrohr (¥)45/(35) sind mit 420 MPa deutlich geringer. Beide Span-
nungswerte wurden mit einer Handrechnung verifiziert. Die geometrischen Abmasse wurden
Abbildung 2.5 entnommen. Die maximale Kerbspannung (siehe Abbildung 2.17) betragt
1700 MPa.

Verifizierung der maximalen Biegespannung im Vertikalrohr ()38/(28):

Mb,pw = 220mm - 9725 N + 160 mm - 2970 N = 2.61 - 106 Nmm

- (38 mm)* — (28mm)*) _ 3800 mm?. 0y — 2.61-10° Nmm _ 690 M Pa

W =
32 -38mm 3800 mm?3
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2.5 Festigkeit

Abbildung 2.17: Vergleichsspannung vor- Abbildung 2.18: Vergleichsspannung hin-
ne ,limit load* ten ,limit load“

Verifizierung der maximalen Biegespannung im Bugrohr (45/(035):

Mb,ppw = 430mm - 9725 N — 650 mm - 2970 N = 2.25 - 10 Nmm

™ - ((45mm)* — (35 mm)*) — 5700 mm3, o, = N _ 395 M Pa
32 -45mm

W =
5700 mm3

FEM-Modell ,,ANSYS*

e Linear-elastische Festigkeitsanalyse

Isotrope Werkstoffeigenschaften: E-Modul = 200000 MPa, v = 0.3

Solidmodell (Elementgrosse = 6 mm, Anzahl Knoten = 72000)

Vertikale externe Kraft = 9725 N, Horizontale externe Kraft = 2970 N

Konvergenzanalyse bei Schweissnaht (maximale Abweichung = 5%)

Lagerbedingungen und Netzansicht sind im Anhang H aufgefiihrt.
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2.6 'Technische Unterlagen der Zulassungsstelle

2.5.4 Bugfahrwerk ,,ultimate load*

Das FEM-Modell fiir die Berechnung ist das gleiche wie es bereits bei ,limit load“ angewandt

wurde. Die angreifenden Kréfte sind um den Faktor 1.5 erhoht worden.

0,00 50,00 100,00 (mm)

25,00 75,00

Abbildung 2.19: Vergleichsspannung vorne Abbildung 2.20: Vergleichsspannung  hin-
Lultimate load“ ten ,ultimate load*

2.6 Technische Unterlagen der Zulassungsstelle

Bei einer Erstzertifizierung eines neuen Flugzeugstyps spricht man von einem A-Projekt.
Hierbei miissen gewisse technische Unterlagen bei der Zulassungsstelle EAS (Experimental
Aviation of Switzerland) hinterlegt werden. Die EAS ist die Vereinigung der Flugzeugeigen-
bauer in der Schweiz. Sie hat die Aufsicht tiber simtliche Eigenbauflugzeuge. Diese Aufgabe
wurde vom Bundesamt fiir Zivilluftfahrt (BAZL) offiziell an die EAS iibertragen.

Auf Anfrage hin konnten die hinterlegten technischen Unterlagen der RV-10 eingesehen wer-
den. Die Berechnungen sind spérlich ausgefithrt und beinhalten hauptséachlich Nachweise,
welche das Bremssystem des Flugzeugs betreffen. Der Nachweis des Fahrwerkbeins der RV-
10 basiert lediglich auf einem Vergleich mit dem Typ RV-9. Konkrete Spannungswerte bei
,limi load“ sind somit nicht aufgefiihrt. Folgende fiir diese Arbeit relevanten Berechnungs-

werte sind den Unterlagen der EAS zu entnehmen:
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2.7 Schlussfolgerung

e Lastfaktor ,n“ = 3

e Biegemoment an der Einspannstelle des Fahrwerkbeins bei ,limit load “ und dem
Landeszenario ,,Geneigte Landung mit maximalem Landeanflugwinkel = 107970 [bs -
in = 1.22-10" Nmm = 1420 M Pa > R,,

e Maximale vertikale Radlast = 41251bs = 18300 N

[13

e Horizontale Radlast des Lastszenarios ,Vollbremsung mit blockierten Radern “ =

1030 1bs = 4600 N

e Maximales Torsionsmoment auf das Fahrwerksbein = 9041 [bs - in = 1.02 - 10 Nmm

Die Werte stimmen mit den in Kapitel 2 errechneten Resultaten gut iiberein. Fiir weitere

Berechnungen gelten nach wie vor die in dieser Arbeit berechneten Resultate.

2.7 Schlussfolgerung

Die Analyse hat gezeigt, dass unter der Annahme der korrekten Materialdeklaration durch die
Firma VANS das Hauptfahrwerk der heutigen Norm CS-23 nicht entspricht. Die Spannungen
im Fahrwerksbein tibersteigen bei einer linearen-elastischen Analyse schon bei ,limit load*
mit ca. 1500 MPa die Zugfestigkeit. Dies hat zur Folge, dass sich das Hauptfahrwerk in der

Realitét bei einer Belastung mit ,limit load* plastisch deformieren wird.
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3 Losungsfindung Hauptfahrwerk

Dieser Prozess muss in enger Zusammenarbeit mit dem Industriepartner erfolgen. Hierbei ist
Wiinschen aber auch Restriktionen seitens des Industriepartners grosse Aufmerksamkeit zu
schenken. Aufgrund zu knapper Ressourcen wurde beschlossen den Fokus im weiteren Verlauf
der Arbeit nur auf das Hauptfahrwerk zu legen. Uber die bereits gewonnenen Erkenntnisse,

welche das Bugfahrwerk betreffen, kann der Industriepartner frei verfiigen.

3.1 Anforderungen

Die Anforderungen an das neue Fahrwerk wurden zusammen mit dem Industriepartner de-
finiert. Das Pflichtenheft ist im Anhang D aufgefithrt. Als Grundlage fiir die Dimensionie-
rung gelten die maximalen Radlasten, welche in Kapitel 2.4.8 zusammengefasst sind. Die
Steifigkeit des neuen Hauptfahrwerks sollte gleich gross oder kleiner wie die des Standard-
Fahrwerks sein, sofern eine grossere Deformation nicht zu einer Verletzung der minimalen
Absténde fithrt. Das neue Bugfahrwerk miisste aufgrund des einzuhaltenden Mindestabstan-

des zwischen Propeller und Landepiste die gleiche oder eine leicht hohere Steifigkeit besitzen.

Nebst einem rechnerischen Nachweis miissen nach CS-23 spezifizierte Droptests durchgefiihrt
werden. In diesen Tests werden die Szenarien, welche in Kapitel 2.4 beschrieben sind, simu-
liert. Die Norm unterscheidet zwischen ,limit load“ und ,ultimate load“. Unter ,limit load*
versteht die maximal wirkenden Kréfte die wahrend der Landung auftreten konnen (siehe
Abbildung 2.10). Das Fahrwerk muss diesen Lasten ohne bleibende Deformation standhal-
ten. ,ultimate load“ kann durch zwei unterschiedliche Verfahren nachgewiesen werden. Zum
einen ist dies die ,limit load“ - Kraft multipliziert mit dem Faktor 1.5, zum anderen ein
Droptest mit der 2.25-fachen kinetischen Energie der Flugzeugmasse. Hierbei darf sich das

Fahrwerk bleibend verformen.
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3.2 Leichtbau-Werkstoffe

Hervorzuheben ist die Erkenntnis, dass das neue Fahrwerk restriktivere Vorgaben erfiillen
muss als das Standard-Fahrwerk. Dies ist auch der ausdriickliche Wunsch des Industriepart-

ners. Das Leichtbaupotenzial wird sich durch diese zusétzlichen Anforderungen vermindern.

3.2 Leichtbau-Werkstoffe

Das Leichtbaupotenzial von Werkstoffen hangt im Wesentlichen von deren spezifischen Kenn-
werten und vom verflighbaren Platz ab. Die Eigenschaften von anisotropen Composite-Materialien
sind richtungsabhéngig. Je nach Belastungsrichtung sind die Unterschiede sehr gross. In Ta-

belle 3.1 ist eine Auswahl von Werkstoffen aufgefiihrt, welche fiir eine Umsetzung in Frage

kommen.
Tabelle 3.1: Leichtbau-Werkstoffe
Werkstoff | Dichte | E | Esp. | Rm | Rm sp. | Schub | A
[kg/m?]_|[MPa]_|lkm] _|[MPa] |lhm] __[[MPa] |
EN AW-2024-T3 [11] | 2800 | 70000 | 2548 | 430 | 16 | 230 | 12
EN AW-7075-T6 | 2800 | 70000 | 2548 | 540 | 20 | 330 | 7
Stahl 4340 [11] | 7850 | 203000 | 2636 | 1800 |23 | 1050 |8
Stahl 4340 (Angabe VANS) | 7850 | 203000 | 2636 | 1400 |18 | 1050 |8
CFK UD (60%) x [12] | 1560 | 121000 | 9017 | 1450 |95 | 35 | -
CFK UD (60%) y [12] | 1560 | 8900 | 581 | 29 | 1.9 | 60 | -
CFK UD (60%) z [12] | 1560 | 8900 | 581 | 29 | 1.9 | 60 | -
CFK Gew. (60%) x [12] | 1560 | 61300 | 3529 | 620 | 41 | 65 | -
CFK Gew. (60%) vy [12] | 1560 | 61300 | 3529 | 620 | 41 | 65 | -
CFK Gew. (60%) z [12] | 1560 | 6900 | 397 | 50 | 3.3 | 125 | -
GFK UD (60%) x [12] | 2000 | 45000 | 2548 | 1100 | 62 | 46 | -
GFK UD (60%) y [12] | 2000 | 10000 | 566 | 35 | 2 | 80 | -
GFK UD (60%) z [12] | 2000 | 10000 | 566 | 35 | 2 | 80 | -
GFK Gew. x [11] 2000 | 20000 |1132 [400 226 |- |-

3.3 Schnittstellen am Flugzeugrumpf

Auf Wunsch des Industriepartners soll nach Moglichkeit die Schnittstelle zum Hauptfahr-
werk nicht verdandert werden. Dadurch kénnte man mit geringem Aufwand jederzeit wieder
das Standard-Fahrwerk montieren. Die Schnittstelle zum Bugfahrwerk muss zwingend un-

verandert bleiben.
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3.3 Schnittstellen am Flugzeugrumpf

3.3.1 Standard-Schnittstelle

Die Schweisskonstruktion besteht aus Stahlrohren und Stahlblechen und wiegt 2.5kg. Die
genauen Materialkenndaten sind nicht bekannt. Das Fahrwerksbein wird in das Stahlrohr
geschoben und mit einer Schraube axial gesichert und gleichzeitig ausgerichtet. Diese eine
Schraube nimmt samtliche axial wirkenden Krafte, sowie auch das angreifende Torsionsmo-

ment auf.

Abbildung 3.1: Standard-Schnittstelle zum Flugzeugrumpf

3.3.2 Alternativ-Schnittstellen
Schnittstelle im Fahrwerksbein

Aufgrund der hohen auftretenden Spannungen an der Einspannstelle und des begrenzten
Durchmessers des Stahlrohres ist der Einsatz eines Alternativmaterials in der Einspann-
stelle selbst nicht moglich. Die absoluten Festigkeitswerte (bis 1800 MPa) konnen durch
kein anderes Material erreicht werden als durch Stahl. Eine Schnittstelle am Fahrwerks-
bein selbst, unterhalb der Einspannstelle, wiirde dieses Problem l6sen. Material, Grosse und
Form des neuen Querschnitts konnten frei gewahlt werden. Das Leichtbaupotenzial ist bei
dieser Variante eingeschrankt, da die Dichte des Materials in der Einspannstelle unverandert
bleibt. Diese unverdanderbare Masse entspricht einem Drittel des Gesamtgewichts vom Haupt-
fahrwerk. Somit kénnen nur an den restlichen zwei Dritteln Optimierungen vorgenommen
werden. Ein Ubergangsstiick auf eine andere Querschnittsform wiirde ebenfalls zusétzliches

Gewicht bedeuten und das Einsparungspotenzial weiter einschrinken.
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3.4 Vordimensionierung

Ersatz der Standard-Schnittstelle

Bei dieser Variante konnte die Einspannstelle optimal den Bediirfnissen des neuen Fahrwerk-
beins angepasst werden. Das Leichtbaupotenzial ware grosser als bei der ersten Variante.
Jedoch wiirde sich auch der Realisierungsaufwand erhéhen. Die Krafteinleitung in den Flug-
zeugrumpf muss unverandert bleiben. Das heisst, dass auch die Schnittstellen zur Rumpf-

struktur identisch sein miissen.

Durchgehende Schwinge

Der Vorteil dieser Variante besteht darin, dass das vertikale Biegemoment nicht in den Flug-
zeugrumpf eingeleitet, sondern von der Schwinge aufgenommen wird. Dieses Bauteil verlauft
quer unterhalb des Rumpfes. Um eine gentigende elastische Deformationsmoglichkeit zu ga-
rantieren, muss zwischen Schwinge und Flugzeugrumpf geniigend Freiraum vorhanden sein.
Dies kann sich negativ auf die Aerodynamik auswirken. Es besteht bei dieser Variante die
Moglichkeit die Standard-Schnittstelle zu verwenden. Befestigungsmoglichkeiten direkt am
Flugzeugrumpf miissten genauer untersucht werden. Ein moégliches Problem bei der Umset-

zung ist die Neigung von 26 Grad nach hinten.

~

~ "
\a\
ﬂ‘
Schnittstelle im Ersatz der Standard- Durchgehende
Fahrwerksbein Schnittstelle Schwinge
Leichbaupotenzial + + + + +
Kompatibilitat ++ O + (++)

Abbildung 3.2: Alternativ-Schnittstellen zum Flugzeugrumpf

3.4 Vordimensionierung

Die Dimensionierung ist ein iterativer Prozess. Die Herausforderung besteht darin, eine ge-

wiinschte Steifigkeit bei optimaler Ausnutzung der Festigkeitswerte zu erzielen.
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3.4 Vordimensionierung

3.4.1 Schnittgrossen am Fahrwerksbein bei , limit load*

Grundlage fiir die Berechnung der Kréfte und Momente ist das Landeszenario ,,Ebene Lan-

dung ohne Kraft auf das Bugfahrwerk® sowie das Massbild des Fahrwerkbeins (siehe Abbil-

dung 3.3).

250
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S3bo M

Schnitt A-A

A
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[17°
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—-

Abbildung 3.3: Massbild Fahrwerksbein

Ma

Abbildung 3.4: Schnitt A-A

F, = /(5340 N)2 + (17480 N)? = 18280 N

M, = 18280 N - 94mm = 1.72 - 10 Nmm
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3.4 Vordimensionierung

Schnitt B-B

Fio = 18280 N - sin(y/(42°)% + (26°)2) = 9951 N (3.3)

Fyi = 18280 N - cos(1/(42°)2 + (26°)2) = 15333 N (3.4)

M, = \/(13370 -94)2 4 (12400 - 49)2 = 1.4 - 10° Nmm (3.5)
Abbildung 3.5: Schnitt B-B M, = 18280 N - cos(47°) - 80mm = 1-10° Nmm  (3.6)

Schnitt C-C

Fup = 18280 N - sin(,/(42°)2 + (26°)2) = 9951 N (3.7)

Fo = 18280 N - cos(1/(42°)2 + (26°)2) = 15333 N (3.8)

QK7

@445

Mc

M, = /(13370 - 550)2 + (12400 - 770)2 = 1.2 - 107 Nmm
(3.9)

Abbildung 3.6: Schnitt C-C 6
M; = 18280 N - cos(47°) - 80mm =1-10° Nmm  (3.10)

Maximales Torsionsmoment aufgrund Vollbremsung mit blockierten Radern:
M; gr = Fp - Tstar = 4600 N - 160 mm = 0.74 - 10° Nmm (3.11)

Fp = Maximale horizontale Bremskraft (Hauptfahrwerk) [N]

rstat = Reifenradius (statisch deformiert) [mm]

3.4.2 Aquivalente Steifigkeiten konstanter Querschnitte

Das Fahrwerksbein (sieche Abbildung 3.3) besteht aus hochfestem Vergiitungsstahl welches

vor der Warmebehandlung gebogen wurde. Es stellt ein Bauteil dar, das nach dem Prinzip
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3.4 Vordimensionierung

der Integralbauweise konstruiert wurde. Radachse und Lastgestiange sind zu einem Bauteil
vereint. Fiir eine erste Untersuchung werden Lastgestange und Radachse unabhéngig von-
einander betrachtet. Die Steifigkeit des Lastgestanges (siehe Abbildung 3.7) muss, wie schon
beim kompletten Fahrwerksbein, mittels ,ANSYS“ bestimmt werden. Die Biegesteifigkeit
betragt 166700 N/m. Dieser Steifigkeitswert dient als Vergleichswert bei der Losungssuche.

272 700
q-..
§
S
- - |
Abbildung 3.7: Differenzierung Hauptfahrwerk (Lastgestange)
Aquivalentes Flichentrigheitsmoment (Annahme feste Einspannung):
F 3-E-Iy N Boe,
“ =W 3 mm " 3-F (3.12)

¢y = Vergleichssteifigkeit Lastgestange [N/mm]
I, nr = Aquivalentes Flichentragheitsmoment Hauptfahrwerk [mm?]

| = Auskragende Linge [mm]

In Abbildung 3.8 sind verschiedene, tiber die gesamte Lénge konstante Querschnitte aus
unterschiedlichen Materialien aufgezeigt, welche dieselbe Steifigkeit aufweisen wie das Last-
gestange. Bei der Bewertung der Querschnitte sind Fliachengewichte sowie eine ausreichende
Festigkeit zu beriicksichtigen. Es ist zu beachten, dass bei duktilen Materialien die ,limit
loads* auf die Streckgrenze ausgelegt werden, wahrend bei Composites die keine Bruchdeh-
nung aufweisen die ,ultimate loads® auf die Zugfestigkeit designt werden. Die Ubersicht in
Abbildung 3.8 soll ein Gefiihl fiir diese Thematik vermitteln um weitere Optimierungen vor-
nehmen zu konnen. Es ist klar, dass es aus Gewichts- und Festigkeitsgriinden keinen Sinn

macht, einen iiber die gesamte Lénge konstanten Querschnitt zu verwenden.
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3.5 Losungsvarianten

Stahl 4340 (Festigkeitswerte nach Angabe VANS) Aluminium 7075-T6

Form Q |:| — O :I@

Dimension [mm] ?36,9 32,3 100/22 $48,5 42,5 120/30 ?53,5/40

E-Modul in Hauptachsenrichtung [MPa] 210000 210000 210000 70000 70000 70000 70000

dquivalentes Flachentragheitsmoment

[mm‘] 90760 90760 90760 272280 272280 272280 272280
Dichte [kg/ms] 7850 7850 7850 2800 2800 2800 2800
Langengewicht [kg/m] 8,4 8,2 17,3 5,2 51 10,1 2,7
Zugfestigkeit [MPa] 1400 1400 1400 540 540 540 540
Widerstandsmoment dimensionslos 1 1,13 1,66 2,3 2,6 3,7 2,1

Schubfestigkei v v v v v v/ v/
Biegefestigkeit x x x x X X X

CFK Unidirektional CFK Gewebe GFK Unidirektional GFK Gewebe
Form I | ] I | I | I | :l
Dimension [mm] 100/27 120/25 100/33,5 120/31,4 100/37 120/35 100/48,5
E-Modul in Hauptachsenrichtung [MPa] 121000 121000 61300 61300 45000 45000 20000
dquivalentes Flachentragheitsmoment
[ 4] 158830 158830 310720 310720 423500 423500 952970
mm
Dichte [kg/m3] 1560 1560 1560 1560 2000 2000 2000
Langengewicht [kg/m] 4,2 4,7 4,9 5,9 7,4 8,4 13,6
Zugfestigkeit [MPa] 1450 1450 620 620 1100 1100 400
Widerstandsmoment dimensionslos 2,4 2,6 3,8 51 4,7 4,9
Schubfestigkeit

Biegefestigkeit V V

X v | I vV v v
X X i X

Abbildung 3.8: Aquivalente konstante Querschnitte mit gleicher Steifigkeit

3.5 Losungsvarianten

Fir die Unterstiittzung der Entscheidungsfindung sind drei verschiedene Konzepte ausge-
arbeitet worden. Die Schwerpunkte liegen auf Schnittstellenbetrachtungen und moglichen

Gewichtsreduzierungen.

3.5.1 Konzept 1

Das Fahrwerksbein aus Vergiitungsstahl wird durch ein Fahrwerksbein aus Aluminium (EN
AW-7075-T6) ersetzt, welches ebenfalls zylindrisch gelagert wird. Das Stahlrohr der Standard-

Schnittstelle miisste durch ein grosseres ausgetauscht werden. Das Fahrwerksbein wird zwei-
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3.5 Losungsvarianten

teilig gestaltet. Es besteht aus einem Lastgestédnge (A) und der Radachse (B) (siehe Abbil-
dung 3.9). Beide Bauteile konnen spanend gefertigt und mittels einer Schraubenverbindung
gefligt werden. Die Aluminiumlegierung ist nicht schweissgeeignet. Die Steifigkeit des auf der
Abbildung 3.9 gezeigten Fahrwerkbeins betragt geméss FEM-Analyse ungefahr 150 N/mm.
Dieser Wert ist zu hoch und miisste bei der Umsetzung nach unten korrigiert werden. Ei-
ne Verringerung der Steifigkeit kann mit einer geeigneten Querschnittsanpassung erfolgen.
Denkbar wére an geeigneter Stelle mit rechteckigen Querschnitten zu arbeiten. Im Gegen-
satz zu einem runden Querschnitt weist ein rechteckiger Querschnitt bei gleichbleibendem
Widerstandsmoment ein kleinerer Flachentragheitsmoment auf. Dies ist ein iterativer Pro-
zess, der solange wiederholt werden muss, bis Deformations- und Fertigkeitswerte optimal

aufeinander eingestellt sind.

| @38

|
™

Abbildung 3.9: Fahrwerksbein aus EN AW-7075-T6

Dimensionierung

Material: EN AW-7075-T6, R,, > 540 M Pa, R, > 485 M Pa, A = 7%, E-Modul=70000 M Pa
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3.5 Losungsvarianten

Notwendiger Durchmesser an der Einspannstelle:

M, 12-10°N e
- TN 94732 mm® =

Wi >

= > '
Ozl 485 M Pa — d = 63mm (3 13)

Maximale Vergleichsspannung an Einspannstelle bei gewédhltem Durchmesser von 65 mm:

M\> M2 1.2-10" Nmm \* 1-10° Nmm \*
- 5. (M _ 3. (Y s P
7 \l(W) * (Wt> \l( 27000 mm? ) 2\ 2727000 mm? “

(3.14)
Abschatzung Gewichtseinsparung
7.85 A _ 652 2.1
o — PAMS6414 _ 98 B= ENAW-T7075 _ _ = 2.1, v = é _ = o
PENAW-7075 2.8 Aarrseard 44.5 a 28
(3.15)
Gewichtseinsparung bei Skalierung von ) 44.5 mm (Stahl) auf @65 mm (Aluminium):
Ay, = (1 —7) - mppstandara - 2 = (1 —0.75) - 9kg -2 = 4.5 kg (3.16)

Das Gewichtseinsparungspotenzial fiir das Hauptfahrwerk wird auf 3-6 kg geschéatzt.

Argumente fiir eine Umsetzung

e Mit dem Einsatz von Reduzierhiilsen ist eine einfache Umriistung auf das Standard-

Fahrwerk jederzeit moglich.
e Es handelt sich um dieselbe bewahrte Bauweise wie die des Standard-Fahrwerkbeins.

e Aufgrund der Duktilitdt des Materials entsteht eine gewisse Sicherheitsmarge bei einer

Fahrweksbelastung mit ,,ultimate load®.

Argumente gegen eine Umsetzung
e Die Standard-Schnittstelle zum Flugzeugrumpf muss gedndert werden.

e Aufgrund der grosseren Durchmesser ist ebenfalls eine neue Fahrwerkverkleidung not-

wendig.

e Das Gewichtseinsparungspotenzial ist eher gering.
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3.5 Losungsvarianten

3.5.2 Konzept 2

Das Lastgesténge besteht aus Composite (GFK) und ist in Punkt 2 (Abbildung 3.10) gelenkig
gelagert. Die Radachse aus Aluminium wird mit dem Lastgestédnge verschraubt. Da nebst
Biegebeanspruchungen auch Schubkréafte und Torsionsmomente im Fahrwerksbein wirken
ist eine Umsetzung aus reinem GFK-UD nicht moglich. Besonders den Torsionsspannungen
ist hier grosse Beachtung zu schenken. Da der grosste Anteil jedoch aus unidirektionalem
Composite bestehen wird, darf in der Konzeptionierung vereinfacht mit GFK-UD gerechnet
werden. Zur Bestimmung der notwendigen Querschnitte sind starke Vereinfachungen getrof-
fen worden. Ziel ist es lediglich, eine ungefidhre Aussage iiber das Gewicht des Fahrwerkbeins
machen zu konnen. Wenig belastete Zonen im Innern des Lastgestianges konnen durch leichtes

Fullmaterial ersetzt werden.

Vorteile GFK zu CFK

e Erheblich preisgiinstiger CFK

Hohere Bruchdehnung und Schubfestigkeit

Gute Drapierbarkeit auch um enge Radien

Sehr geringe Feuchtigkeitsaufnahme

Aufgrund der Transparenz kénnen Schlagschiden sehr einfach visuell detektiert werden

Dimensionierung

Material [12]: GFK UD 60%, Ry, = 1100 M Pa, R,,,. = 35 M Pa, E-Modul, = 45000 M Pa

Abschétzung Widerstandsmoment an der Einspannstelle:

M.-15 1.2-10" Nmm-1.5

Wia > = 16500 mm?® — Rechteck-Querschnitt 120/35/10

Rus 1100 M Pa
(3.17)
Biegemoment ,ultimate load“ um Y-Achse:
M, = 17480 N - 1.5 - 550 mm = 1.44 - 10" Nmm (3.18)
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3.5 Losungsvarianten

540

Abbildung 3.10: Fahrwerksbein aus GFK-Laminaten

Flachentragheitsmoment um Y-Achse:

~120-35% — 100 - 15°

I, =0.4-10° mm* (3.19)
12
Biegemoment ,,ultimate load* um X-Achse:
M, = 17480 N - 1.5 - 250 mm + 5340 N - 1.5 - 540 mm = 1.09 - 10" Nmm (3.20)
Flachentragheitsmoment um X-Achse:
351203 — 15 - 1003
I, = =3.8-10° mm* (3.21)

12

Maximale Biegespannung an Einspannstelle bei gewéhltem Querschnitt 120/35/10:

M, M,  144-10" Nmm 1.09 - 10° Nmm
e T 175 60 mm = 800 MP
T, T YT oA 108 mme e T I T ¢
(3.22)
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3.5 Losungsvarianten

Abschdtzung Gewichtseinsparung

Gewicht Lastgestinge bei Annahme von konstantem Querschnitt und masselosem Fiillkern:

k
mra = (0.12m - 0.035m — 0.1m - 0.015m) - 1 m - 2000 E% =5.4kg (3.23)

Die Abschétzung des Gewichts ist konservativ, da in Wirklichkeit der Querschnitt nicht
konstant sein wird. Die Masse der Radachse aus Aluminium wird auf 0.75 kg geschitzt. Das

Gewichtseinsparungspotenzial fiir das Hauptfahrwerk belauft sich auf 6-10 kg.

Argumente fiir eine Umsetzung

e Der Industriepartner kann das Lastgestange selbst herstellen.

e Das Gewichtseinsparungspotenzial ist mit 6-10 kg grosser als bei Losungsvariante 1.

Argumente gegen eine Umsetzung

e Bei der Schnittstelle zum Flugzeugrumpf handelt es sich um eine Neuentwicklung.
e Die Kompatibilitdt zum Standard-Fahrwerk ist nicht gegeben.
e Eine Uberbelastung kann zu schlagartigem Versagen der Struktur fithren.

e Die Struktur des Lastgestanges ist anféllig auf Steinschlage.

3.5.3 Konzept 3

Das Hauptfahrwerk ist als durchgehende Schwinge aus GFK konzipiert, welche unterhalb
des Flugzeugrumpfes verlauft. Das vertikal wirkende Biegemoment wird somit nicht in
den Rumpf eingeleitet. Die Schwinge kann mittels eigens konstruierten Adaptern an den
Standard-Schnittstellen oder direkt an die Holmbriicke montiert werden. Die Radachse be-
steht wiederum aus Aluminium. Diese Bauweise weist eine hohere Deformation auf als die
Losungsvariante 2. Aufgrund dessen darf die Konstruktion geometrisch steifer gestaltet wer-

den, was eine zusatzliche Moglichkeit bietet, Gewicht einzusparen.
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3.5 Losungsvarianten

j fio ey 934" oy - S5 : _

ol
&
A1
il
A “lff

Abbildung 3.11: Durchgehende Schwinge aus GFK-Laminaten

ot

Abschatzung Gewichtseinsparung

Die Querschnittsgrosse wird mit 120/35/10 identisch zur Losungsvariante 2 angenommen.

Gewicht Schwinge bei Annahme von konstantem Querschnitt und masselosem Fiillkern:

kg

mps = (0.12m - 0.035m — 0.1m - 0.015m) - 2.4m - 2000 — =
m

13 kg (3.24)

Die Abschétzung des Gewichts ist konservativ da in Wirklichkeit der Querschnitt nicht kon-
stant sein wird. Die Masse der Radachse wird auf 0.75kg und die des Adapters auf 1kg
geschatzt. Das Gewichtseinsparungspotenzial fiir das Hauptfahrwerk belauft sich auf 3-8 kg.
Falls die nicht mehr benotigte Standard-Schnittstelle ausgebaut wird, kénnen 5 kg zusétzlich
eingespart werden. In diesem Falle miisste jedoch geklért werden ob dies zu einer Schwa-

chung der Rumpfstruktur fiihrt.
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3.5 Losungsvarianten

Argumente fiir eine Umsetzung

e Die Standard-Schnittstelle bleibt unverdndert und kann bei Bedarf jederzeit wieder

eingebaut werden.
e Der Industriepartner kann die Schwinge selbst herstellen.
e Das vertikal wirkende Biegemoment wird nicht in den Flugzeugrumpf eingeleitet.

e Die Schwinge besitzt ein grosses Deformationsvermogen und ist somit auch in der Lage

grosse Energien zu speichern.

Argumente gegen eine Umsetzung

e Unterhalb des Flugzeugrumpfes ist eine zusétzliche aerodynamische Verkleidung not-

wendig.
e Eventuell sind Eingriffe am Hauptholmen vorzunehmen.
e Die Herstellung der Fahrwerksschwinge ist aufwéndig.

e Eine Uberbelastung kann zu schlagartigem Versagen der Struktur fithren.

3.5.4 Entscheid

Der Industriepartner hat sich klar fir das ,, Konzept 3“ entschieden. Die Fahrwerksschwinge
wollen Elias Imgriith und Anthony Vallon im Handlaminierverfahren selbst herstellen. Die
neue Aufhédngung soll wenn moglich direkt an die Holmbriicke geklemmt werden. Damit be-
steht die Moglichkeit die Standard-Schnittstelle auszubauen und nur bei Bedarf wieder zu

montieren.

In Absprache mit dem Industriepartner gelten fiir die Konstruktionsphase folgende Rahmen-
bedingungen:

e Die Schwinge wird als GFK-Bauteil dimensioniert.

e Die Radpositionen miissen unverindert bleiben.

e Fir die aerodynamische Verkleidung des Fahrwerks ist der Industriepartner zustandig.

e Wenn moglich soll die neue Aufhdngung direkt an die Holmbriicke geklemmt werden.
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4 Entwicklung Hauptfahrwerk

Als Grundlage fiir die Konstruktion dienen die errechneten Radlasten sowie die vom In-
dustriepartner ausgewéhlte Losungsvariante. Die Modellierung erfolgt mit Hilfe des CAD-
Programm ,NX12% Festigkeits- und Steifigkeitssimulationen werden mit dem FEM-Programm
SANSYS®“ durchgefithrt. Nebst Konstruktion und Berechnung ist die Erstellung von Ferti-

gungsunterlagen mit hohem Detaillierungsgrad ebenfalls Bestandteil dieser Arbeit.

Die Konstruktion des Hauptfahrwerks basiert auf dem Konzept 3. Es besteht im Wesentli-
chen aus den Komponenten Radachse, Fahrwerksschwinge und Aufhingung. Die Fahrwerks-
schwinge wird direkt an der Holmbriicke befestigt. Dadurch befindet sich der neue Befesti-
gungspunkt 100 mm weiter hinten. Das Hauptfahrwerk muss, wie es vom Industriepartner
verlangt wird, die Norm CS-23 vollumfénglich erfiillen. Die Radachse aus Aluminium wird
durch den Industriepartner eingekauft. Die Dimension dieser Schnittstelle (Type 2) ist dem

Anhang G zu entnehmen.

4.1 Schwinge

Die Dimensionierung der Schwinge ist ein iterativer Prozess, der sich mehrfach wiederholen
kann [8]. Nebst optimaler Auslastung des Materials wird ein moglichst hohes Energieaufnahme-
Vermégen angestrebt. Auf den ausdriicklichen Wunsch des Industriepartners wird die Schwin-
ge aus GFK-Composite konzipiert. Um Gewicht zu sparen, kann das Material in den wenig
belasteten Zonen durch Fiillkerne aus Polystyrol-Hartschaum ersetzt werden. Der Industrie-
partner wird die Schwinge selbst mittels Handlaminierung herstellen. Die Schwinge weist auf
Wunsch rechteckige Querschnitte auf, dessen Abmessungen noch nicht definiert sind. Fir die
Herstellung ist eine Rechtecksform ideal. Das Design der aerodynamischen Verkleidung ist
nicht Bestandteil dieser Arbeit und wird auf den Fertigungsunterlagen auch nicht zu sehen

sein.
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4.1 Schwinge

4.1.1 Schnittgrossen unter Vernachlassigung der Deformation

Aufgrund der im Vergleich zum Standard-Fahrwerk abweichenden Grobgestalt, miissen die

wirkenden Krafte und Momente die in den Querschnitten wirken, neu berechnet werden. Fiir

die Bestimmung der Schnittgrossen wird von einer Belastung mit ,,ultimate load“ ausgegan-

gen. Die nachfolgend errechneten Schnittgrossen sind anhand des unverformten Fahrwerks

bestimmt worden. Die Gestaltung der Schwinge muss so bemessen sein, dass die Radposi-

tionen unverandert bleiben.

150

5675

N

505

1100
e

Abbildung 4.1: Globale Abmessung Schwinge

Radlasten ,ultimate load“: F, = 1.5- 17480 N = 26220 N, F,, = 1.5- 5340 N = 8010 NV

Schnitt A-A
Y
Mt
e
X Fx ———ssa—— Mbx

FZ‘

Abbildung 4.2: Schnitt A-A

F, =8010 N

F, = 26220 N

My, = 26220 - 95 = 2.49 - 10° Nmm

M, = 8010-95 = 0.76 - 10° Nmm

95




4.1 Schwinge

Schnitt B-B
Y
tFy
X Fx % Mbx
[ My

Abbildung 4.3: Schnitt B-B

Schnitt C-C
Y
+Fy
X Fx % Mbx
[ My

Abbildung 4.4: Schnitt C-C

F, = 8010 N

F, = 26220 - cos(45°) = 18540 N

F, = 26220 - cos(45°) = 18540 N
My, = 26220 - 150 - cos(45°) = 2.78 - 10° Nmm

My, = 8010 - 150 = 1.2 - 10° Nmm

F, = 8010 N
F, = 26220 - cos(45°) = 18540 N
F, = 26220 - cos(45°) = 18540 N
My, = 26220 - 690 - cos(45°) = 12.8 - 105 Nmm

My, = 8010 - 690 + 26220 - 150 = 9.5 - 10° Nmm

56

(4.6)

(4.7)

(4.8)

(4.10)

(4.11)

(4.12)

(4.13)

(4.14)



4.1 Schwinge

Schnitt D-D
Y
A Fy
Mt
X Fx- ==—Mbx |
Iy
Mby

Abbildung 4.5: Schnitt D-D

Schnitt E-E

y

Mby
Abbildung 4.6: Schnitt E-E

F, =8010 N
F, = 26220 N
My, = 26220 - 567.5 = 14.9 - 10° Nmm
My, = 8010 - 567.5 = 4.5 - 10° Nmm

M,; = 8010 - 505 + 26220 - 150 = 8 - 10° Nmm

My, = 26220 - 567.5 = 14.9 - 10 Nmm

My, = 8010 - 567.5 = 4.5 - 10° Nmm

4.1.2 Elastizitats- und Festigkeitsgrossen der UD-Schicht

(4.15)

(4.16)

(4.17)

(4.18)

(4.19)

(4.20)

(4.21)

Eine UD-Schicht aus GFK gehort zu den transversalen isotropen Werkstoffen. Die isotrope

Ebene liegt normal zur Faserlangsrichtung [13]. Einige Elastizidtsgrossen sind dadurch iden-

tisch. Fiir die Bezeichnung der nachfolgend berechneten Kenngrossen gilt die in Abbildung

4.7 aufgefiihrte Richtungskonvention.

Mit dem Handlaminierverfahren wird ungefahr 40 - 50% Faservolumenanteil erreicht [14].

In Absprache mit dem Industriepartner wird fur die Berechnung von 45% Faseranteil aus-

gegangen.
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4.1 Schwinge

Fasern (E-Glas): [14] [13]
Ry = 3400 M Pa, Ep = 73000 M Pa, G = 29920 M Pa, A = 4%, vp = 0.2, pp = 2600 kg/m?
Matrix (Epoxy-Laminierharz MGS L285 und Héarter 285): [15] [13]

Zugfestigkeit =80 M Pa, Biegefestigkeit = 120 M Pa, Druckfestigkeit =140 M Pa
Ey = 3000 M Pa,Gy = 1095 M Pa, A = 6%, vy = 0.37, piy = 1200 kg/m?

Abbildung 4.7: Richtungskonvention der UD-Schicht [13]
UD-Schicht (45% Faseranteil):

Dichte:
k
park = pr - dp + pir - (1 — ¢p) = 2600 - 0.45 + 1200 - 0.55 = 1830 ﬁgg (4.22)

¢r= Faservolumenanteil

E-Modul in Faserrichtung:

Ey=¢p-Er+ (1 —¢p)- Eg = 0.45- 73000 4 0.55 - 3000 = 34500 M Pa (4.23)
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4.1 Schwinge

E-Modul senkrecht zur Faserrichtung [13]:

Ey = Fy = B L+0.85 of — 8250 M Pa
W=vi) (1= g 4 0=y Br = ;bFE
— I/H . F

Querkontraktionszahl senkrecht bei Belastung in Faserrichtung [13]:

Querkontraktionszahl langs bei Belastung senkrecht zur Faserrichtung [13]:

E2 * V931 . 8250 - 0.3

= = 0.07
Ey 34500

V123 =

Querkontraktionszahl senkrecht bei Belastung senkrecht zur Faserrichtung [13]:

Ey
Ey

14+ vy — vz -
=0.42

Vo3 = ¢p - vp + (1 — ¢p) - vp - -
1_1/]2'—[+VH'V231'7

Ey
Schubmodul in der Ebene 23 [13]:

Ey
Gogz=———=2904 MP
23 2 (1+l/23) “

Schubmodul in der Ebene 21 und 31 [13]:

Go1 = G311 =Gpg - = 1930 M Pa

Zugfestigkeit in Faserrichtung:

Riyiy = Rur - ¢r + Ry - (1 — ¢p) = 3400 - 0.45 + 70 - 0.55 = 1570 M Pa
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4.1 Schwinge

Zugfestigkeit senkrecht zur Faserrichtung [13]:
Rm2+ = Rm3+ =50MPa (431)

Aufgrund von lokalen Spannungsiiberh6hungen ist die Festigkeit R,,o, und R,,3, der UD-

Schicht niedriger als die der unverstarkten Matrix.

Druckfestigkeit senkrecht zur Faserrichtung [13]:

RmQ, = Rm3, =3- Rm2+ = 150 M Pa (432)

4.1.3 Vordimensionierung der Querschnitte

In Absprache mit dem Industriepartner wurden folgende Rahmenbedingungen definiert:

e Um einen moglichst geringen Luftwiderstand zu erreichen, sollte die Querschnittsform

der Luftstromungsrichtung wéihrend des Fluges ausgerichtet sein.
e Die aerodynamische Verkleidung des Fahrwerks ist nicht Bestandteil dieser Arbeit.
e Die Querschnittshohe die der Luftstromung zugewandt ist, soll nicht unnotig hoch sein.

e Der Industriepartner mochte die Schwinge in Handarbeit selbst herstellen. Aus diesem

Grund sollten die Querschnittsformen moglichst einfach gestaltet werden.

Aufgrund der oben genannten Punkte werden die Querschnitte als hohle Rechteckskorper
aus GFK designt.

In einem iterativen Prozess (Schritt 1 bis Schritt3) erfolgt die Abstimmung zwischen ge-
wiinschter Steifigkeit und Festigkeit. Ziel ist es, eine optimale Ausnutzung des Materials zu
erreichen. Die Steifigkeits-Analysen werden mit ,ANSYS*“ durchgefiihrt. Die in diesem Ka-
pitel durchgefiihrten Analysen beruhen auf der Vereinfachung, dass das gesamte Bauteil aus

einem isotropen Material mit einem E-Modul von 34500 MPa besteht.

60



4.1 Schwinge

Schritt 1

Rahmenbedingungen:

e Vereinfachung als gerade Schwinge (nicht nach hinten abgekropft)

e Hohle Recktecksquerschnitte mit konstanten Wandstarken

e Horizontale Kraftkompente und Torsionsbelastung werden vernachléssigt

e Niedrigere Materialkennwerte bei Druckspannungen werden nicht berticksichtigt

Festigkeit:
W . be,AfA . 2.49 - 106 Nmm
PATAT e 640MPa
W . sz,BfB . 2.78 - 106 Nmm
vEE T 640 MPa
W . be,c,c . 12.8 - 106 Nmm
neC T o 640 MPa
WLD_D _ be,DfD . 14.9 - 106 Nmm

Oww 640 MPa

FEM-Modell ,,ANSYS¥:

= 3900 mm?® — Rechteckprofil 60/20 (4.33)

= 4350 mm?® — Rechteckprofil 60/22 (4.34)

= 20000 mm?> — Hohlprofil 100/38/10 (4.35)

= 23300 mm® — Hohlprofil 100/40/10  (4.36)

e Idealisierung als Schalenmodell mit den errechneten Querschnitten (konstante Wand-

stdrke = 10 mm)

e Ausnutzung der Symmetrie

e Lineare Simulation mit isotropen Werkstoffeigenschaften (E-Modul 34500 MPa)

e Elementgrosse = 5mm, Anzahl Knoten = 10900, Externe vertikale Kraft = 17480 N

e Lagerung ,Verschiebung® in Bohrung (Zylinderkoordinatensystem), Tangentiale Ver-

schiebung freigegeben

e Lagerbedingungen und Netzansicht sind im Anhang H aufgefiihrt.
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4.1 Schwinge

361,64 Max ——
310,92
260,21
2095

\ 158,79
108,08
57,363 \\\
6,6512 N\
N\

44,061 .
-94,773 Min AN

Abbildung 4.8: Deformation unter ,limit load* (Schritt 1), lineare Analyse

Schritt 2

Aufgrund der deutlich zu hohen Verformung muss die Steifigkeit der Schwinge erh6ht werden
bis die gewiinschte Deformation erreicht wird. Durch eine lineare Analyse wird die Realitét
aufgrund der hohen Deformationen wahrend der Landung nur ungentigend abgebildet. Um
genauere Resultate zu erhalten erfolgt die FEM-Analyse anhand einer nichtlinearen Berech-
nung. Um Zwangungen zu vermeiden, wird fiir die Bohrung der translatorische Freiheitsgrad
in Z- Richtung freigegeben (siehe Abbildung 4.09). Der Lagerpunkt kann nun bei Verfor-
mung nach innen wandern. Dies fithrt wiederum zu einer erheblichen Erhéhung der vertika-

len Deformation.
Rahmenbedingungen: Es gelten die selben Rahmenbedingungen wie bei Schritt 1.

Angepasste Querschnitte: A-A = B-B = Rechteckhohlprofil 80/30/10 und C-C = D-D =
E-E = Rechteckhohlprofil 110/52/10

FEM-Modell ,ANSYS¥:

e Idealisierung als Schalenmodell mit den neuen Querschnitten (konstante Wandstarke

= 10mm)
e Ausnutzung der Symmetrie

e Lineare Simulation unter der Annahme isotroper Werkstoffeigenschaften (E-Modul
34500 MPa)

e Elementgrosse = 5mm, Anzahl Knoten = 12900, Externe vertikale Kraft = 17480 N
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4.1 Schwinge

e Lagerung ,externe Verschiebung“ in Bohrung, Rotation um Y-Achse und Verschiebung

in Z-Richtung freigegeben

e Lagerbedingungen und Netzansicht sind im Anhang H aufgefiihrt.

255,99 Max
221,38
186,77
152,15
117,54
82,931
48,319
13,707
20,905
-55,517 Min

Abbildung 4.9: Deformation unter ,limit load* (Schritt 2), nichtlineare Analyse

Schritt 3

Aufrund der geringeren Druckfestigkeit des Materials sollten die Druckgurte dicker als die
Zuggurte sein. Nach weiteren Abstimmungen der Steifigkeit wird die Fahrwerksschwinge ho-
rizontal und vertikal mit ,ultimate load“ belastet. Die vertikale Verformung bei ,ultimate
load*“ betragt 340 mm (siche Abbildung 4.10). Dieser Wert ist zuléssig, da zwischen Fligel
und Verkleidung des Flugzeugreifens 360 mm Freiraum besteht. Die vertikale Deformation

bei ,limit load* betragt jetzt 208 mm.

Rahmenbedingungen:
e Schwinge nach hinten abgekropft
e Hohle Recktecksquerschnitte mit unterschiedlichen Wandstarken

e Horizontale Kraftkomponente wird miteinbezogen (Schiefe Biegung)
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4.1 Schwinge

338,18 Max
291,99
2458

199,62
15343
107,24
61,053
14,865
31,322
-77,509 Min AN

Abbildung 4.10: Deformation unter ,ultimate load“ (Schritt 3), nichtlineare Analyse

Die auftretenden Spannungen werden anhand eines Solidmodells beurteilt. Wie in Abbildung
4.11 und 4.12 zu sehen ist, bewegen sich die maximalen Normalspannungen in X-Richtung
in einem fiir den Einsatz von GFK-UD zulédssigen Bereich. An der Stelle der Abkrépfung
(siche Abbildung 4.13 und 4.14) treten zusétzliche Zugspannungen in Z-Richtung auf und
es stellt sich ein ebener Spannungszustand ein. Hier muss die Struktur in Z-Richtung ver-
starkt werden. Den Schubspannungen in X-Richtung welche aufgrund von Querkraftbiegung
entstehen, muss beim Einsatz von Composite besondere Beachtung geschenkt werden, da
die UD-Schicht nur eine geringe Schubfestigkeit besitzt. Die Querschnitte A-A und D-D
sind zusatzlich auf Torsion belastet. Grosse Aufmerksamkeit miissen ebenfalls gekriimmte
Stellen erhalten welche entgegengesetzt des Kriimmungsradius belastet werden. An diesen
Stellen entstehen neben den Biegespannungen interlaminare Aufziechspannungen. Diese Auf-
ziehspannungen wirken normal zur Werkstiickoberfliche und kénnen vor allem bei hohen
Temperaturen zu Delamination fithren. Die sinnvollste Abhilfemassnahme ist, den Kriim-

mungsradius moglichst gross zu halten [13].

FEM-Modell ,ANSYS¥:

e Idealisierung als Solidmodell mit unterschiedlichen Wandstérken
e Ausnutzung der Symmetrie
e Nichtlineare Simulation bei isotroper Werkstoffeigenschaften (E-Modul 34500 MPa)

e Elementgrosse = 8 mm, Anzahl Knoten = 105000, Externe vertikale Kraft = 26220 N,
Externe horizontale Kraft = 8010 N

e Vertikale Lagerung 2 x ,,externe Verschiebung“ Rotation um X-Achse und Verschiebung
in Y-Richtung fixiert
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4.1 Schwinge

e Horizontale Lagerung 1 x ,externe Verschiebung® Verschiebung in Z-Richtung fixiert

e Lagerbedingungen und Netzansicht sind im Anhang H aufgefiihrt.

J

[ B

500,00 (mm)
1

125,00 375,00

Abbildung 4.11: Normalspannungen (X)
oben ,ultimate load“

300,00 (mm)

Abbildung 4.13: Normalspannungen (Z)
oben ,ultimate load“
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4.1 Schwinge

4.1.4 Elastizitats- und Festigkeitsgrossen von Geweben

Glas-Filamentgewebe UD, 45% Faseranteil (Art.-Nr. 190.2146): [14]

o Zugfestigkeit R,,1. = 680 M Pa

Druckfestigkeit R,,;— = 600 M Pa

Biegefestigkeit Ry picgung = 810 M Pa

Interlaminare Schubfestigkeit 73 = 50 M Pa

Biege-E-Modul F}, = 37000 M Pa

Fliachengewicht = 425 g/m?
Glas-Filamentgewebe-Koper, 45% Faseranteil (Art.-Nr. 190.1458): [14]
o Zugfestigkeit (Kette und Schuss) R, .., = 400 M Pa
e Druckfestigkeit (Kette und Schuss) Ry, gruck = 400 M Pa
o Biegefestigkeit (Kette und Schuss) Ru1 piecgung = 470 M Pa
e Zug-E-Modul (Kette und Schuss) E, = 20000 M Pa
e Biege-E-Modul (Kette und Schuss) Ej, = 24000 M Pa
e Interlaminare Schubfestigkeit (Kette und Schuss) 753 = 50 M Pa
e Flichengewicht = 390 g/m?
Glas-Filamentgewebe-Koper bidirektional, 45% Faseranteil, Harz MGS L285: [15]

o Zugfestigkeit (Kette und Schuss) R, ., = 480 M Pa

Druckfestigkeit (Kette) Ry, gruck = 410 M Pa

Biegefestigkeit R, piegung = 520 M Pa

Zug-E-Modul (Kette und Schuss) E, = 20000 M Pa

Interlaminare Schubfestigkeit 7 = 42 M Pa

Flidchengewicht = 275 g/m?
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4.1 Schwinge

Glas-Flechtschlauch-45 Grad, 45% Faseranteil (Art.-Nr.146.6226): [14]
e Flichengewicht bei Durchmesser 100 mm = 390 g/m?

Die maximale ertragbare Schubspannung ist bei einer Wickelung von 45 Grad aquivalent zum

dazugehorigen Hauptspannungszustand (siehe Abbildung 4.15). Es gilt n,, = n; = —n;; [13].

Abbildung 4.15: Schubfestigkeit des 45 Grad-Gewebes [13]

4.1.5 Laminataufbau

Ein grosser Vorteil welcher der Einsatz von GFK mit sich bringt, ist die Moglichkeit, die ein-
zelnen Faserschichten belastungsgerecht zu verlegen. Hierfiir ist die Kenntniss tiber Grosse
und auch Richtung der auftretenden Spannungen fundamental. Der Mittelteil der Schwinge
(innerhalb der Lagerungen) unterliegt keiner Schubbeanspruchung und wird rein auf Bie-
gung belastet. Daher diirfte dieser Bereich aus UD-Laminaten bestehen. Ausserhalb der
Lagerstellen wirken Torsion und Querkraftbiegung auf die Querschnitte. Um die Aufnahme
von Torsionsmomenten gewéhrleisten zu konnen, miissen in den Querschnitten durchgehende
Schublaminate vorhanden sein. Dies kann mit dem Einsatz flexibler GFK-Flechtschlauche
erreicht werden. Die Stege werden zusétzlich aufgrund der Querkraftbiegung auf Schub be-

lastet und miissen daher als Schublaminate ausgelegt werden.
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4.1 Schwinge

Verwendete Gewebe

o GFK-UD Gelege, ¢ = 45%, (Art.-Nr. 190.1458), Schichtdicke = 0.39 mm [14]

e GFK-Gewebe (Koper) bidirektional, ¢ = 45%, (Art.-Nr.190.1458)
Schichtdicke = 0.3 mm [14]

e GFK-Flechtschlauch (Index ,FS“), ¢ = 45%, (Art.-Nr. 146.6226)
Schichtdicke = 0.3 mm [14]

Festigkeitswerte der Laminate

Die Bestimmung der Festigkeitswerte der Laminate erfolgt auf der Basis der Netztheorie.
Das entscheidende Merkmal der nachfolgend angewandten Methode ist, dass das Mittragen
der Matrix quer zur Faserrichtung vernachlassigt wird [13]. Diese Theorie liefert keine Er-
kenntnisse iiber die Gefahr von Zwischenfaserbriichen. Da die Matrix vernachlassigt wird,
liegt man bei der Dimensionierung auf der sicheren Seite. Fiir die Umsetzung werden drei
verschiedene Laminattypen verwendet, welche alle iiber dasselbe Kernlaminat verfiigen. Alle
drei Laminate sind in Abbildung 4.16 abgebildet. Das Kernlaminat ist jeweils von einem

dicken Rahmen umschlossen.

Laminat 1 Laminat 2 Laminat 3

le

Abbildung 4.16: Schichtaufbau der eingesetzten Laminate
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4.1 Schwinge

Transformationsbeziehungen [13]:

61-t=n = Z Z Nk - cos(ay)? (4.37)

3

bg -t =My = Z Nop = Z N - SN (o) (4.38)
7A'12 -t = ﬁlg = Z N2k = 05 . Z Tl”k . 3m(2 . Oék> (439)
k=1 k=1

01, 02, T12 = Spannungen gemittelt tiber die gesamte Laminatdicke
N1, N1, N1o = Schnittkréifte des gesamten Laminats

N1k, Nok, Nior=>Schnittkrifte der einzelnen Schichten
nr=Schnittkréifte der einzelnen Schichten in Faserrichtung
ar=Winkel zwischen Faserrichtung und Belastungsrichtung

t =Laminatdicke

Laminat 1

Das Laminat wird bei samtlichen Stegen, welche auf Querkraftbiegung belastet werden,
eingesetzt . Ausserhalb des Kernlaminats wird es durch bidirektionales Gewebe (+4-45°) ver-
starkt.

Laminatdicke=14-0.39mm + 12 -0.3mm + 2 - 0.39mm = 9.84 mm

Schubfestigkeit Laminat 1:

A

0.5 N N
Fq = (14265 —— - sin(0°) 4+ 12 - 120 — - sin(2 - 45°)) = T3 MPa  (4.40)

9.84 mm mm mm
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4.1 Schwinge

Zugfestigkeit Laminat 1:

. 1 N o N o

1.1+ = m . (14 - 265 % : COS(O )2 +12-120 M : 608(45 )2) = 450 M Pa (441)

5 ! (2265 N (0°)% + 12 - 120 N (45°)%) = 12T MPa  (4.42)
=— (2 — - Cos . — - COos = a .

o214 9.84 mm mm mm

Druckfestigkeit Laminat 1:

1 N N
1. = ——— - (14-234 — - 0°)2 +12-120 — - 45°)?) = 406 M P 4.43
I11 9.84 mm ( mm COS( ) + mm COS( ) ) “ ( )
o1 = 1 (2-234 N (0°)% + 12 - 120 N (45°)%) = 120 MPa  (4.44)
721- = 9.84 mm mm cos mm cos - “ '

nj+up = 680 M Pa - 0.39mm = 265 N/mm
nj—vp = 600 M Pa - 0.39 mm = 234 N/mm
Nj4—a5 = 400 M Pa - 0.3 mm = 120 N/mm

Laminat 2

Dieses Laminat entspricht genau dem Kernlaminat. Es verlauft durchgehend an den Un-
tergurten und wird zusétzlich an den Stegen, welche nicht durch Querkraftbiegung belastet

werden, eingesetzt.
Laminatdicke=14 - 0.39mm + 4 - 0.3mm + 2 - 0.39mm = 7.44mm

Schubfestigkeit Laminat 2:

N
-4-120 — - sin(2 - 45°) = 32 M Pa (4.45)

712 = 0.5 -
1.2 7.44 mm mm
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4.1 Schwinge

Zugfestigkeit Laminat 2:

. 1 N . N .
Oroy = - (14 - 265 — cos(0°) + 4 - 120 — cos(45°)?) = 530 M Pa
R 1 N . N .

0224+ = m . (2 - 265 % : COS(O )2 +4-120 % : COS(45 )2) =105 M Pa

Druckfestigkeit Laminat 2:

1 N N
Gl = — - (14-234 —— - 0°)2 +4-120 — - 45°)%) = 470 M P
1.2 7.44 mm ( mm COS( ) + mm cos( ) ) “
1 N N
Gog = — - (2-234 —— . 0°)2 +4-120 — - 45°)%) = 95 M P
722 7.44mm ( mm cos(0°)" + mm cos(45°)’) ¢
Laminat 3

(4.46)

(4.47)

(4.48)

(4.49)

Dieses Laminat wird als Obergurt verwendet. Aufgrund der schlechteren Druckfestigkeit von
GFK-UD wird es ausserhalb des Kernlaminats durch zusatzliche UD-Schichten verstarkt.

Laminatdicke=16-0.39mm +4-0.3mm + 2-0.39mm = &8.22mm

Schubfestigkeit Laminat 3:

1 N
T13=05———-4-120— - sin(2-45°) =29 M Pa

8.22mm mm

Zugfestigkeit Laminat 3:

R 1 N . N .
O1se = gop (16 - 265 — cos(0°)? + 4 - 120 — cos(45°)*) = 550 M Pa
R 1 N . N .
628+ = gop (2265 — cos(0°)* +4 - 120 — cos(45°)?) = 90 M Pa
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4.1 Schwinge

Druckfestigkeit Laminat 3:

1 N
013 = —— - (16-234 ——
713 8.22mm ( mm
1 N
5 — (2934 —
72:3 8.22mm ( mm

Zusatzliche Massnahmen

N
- c05(0°)* + 4 - 120 — - cos(45°)%) = 490 M Pa  (4.53)
mm

N
-c05(0°)* + 4 - 120 — - cos(45°)*) = 84 MPa  (4.54)
mm

Aufgrund der gewonnenen Erkenntnisse, muss die Schwinge an bestimmten Stellen lokal

verstarkt werden:

e An der oberen Abkrépfung im Bereich zwischen den Querschnitten C-C und D-D,

entstehen an Ober- und Untergurt hohe Zugspannungen in Z-Richtung (siehe Abbil-

dung 4.13). Diese Stelle wird mit UD-Laminat, dessen Fasern ebenfalls in Z-Richtung

verlaufen, lokal verstarkt.

e Im Bereich zwischen den Quersschnitten C-C und D-D entstehen hohe Torsionskrafte.
Die Struktur wird hier mit durchgehenden GFK-Flechtschlauchen verstarkt.

e Um die Schwinge am Flugzeugrumpf befestigen zu kénnen, miissen Lagerbiichsen ins

Laminat eingefiittert werden.

Im Kapitel 4.2 wird noch detailliert auf dieses Thema

eingegangen. Im Bereich dieser Krafteinleitungen wird das Laminat lokal aufgedickt.
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4.1 Schwinge

Simulation mit ACP-Tool von ,,ANSYS*“

Mit dem ACP-Tool wurde fiir ,ANSYS* eine spezielle Simulationsumgebung vor die Berech-
nung von Composites entwickelt. Diese ermoglicht es, Laminate aufzubauen, bei welchen die
Dicken und die Faserorientierungen der Einzelschichten beliebig definiert werden konnen.
Die vorgangig definierten Laminattypen kénnen in der ACP-Umgebung an den gewiinsch-
ten Bereichen der Schwinge platziert werden. Das schlussendliche Gesamtgewicht betragt
11.5kg.

ACP Model

15.05.2019 1428 ANSYS

Thickness R18.2

Element-Wke Y r——
Academic

Unit m
Max: 0.00978
Min: 0.00744

Thickness.1
000978
I 000932
000920
0.009
. 000574
000848
000822
000796
I 00077

0.00744

Abbildung 4.17: Laminataufbau in ,,ANSYS“- ACP

Anders als bei Simulationen mit homogenen Materialien zeigt die anschliessende FEM-
Simulation mit dem ACP-Tool die Spannung in der dussersten Laminatschicht. Die in Abbil-
dung 4.18 dargestellten Zugspannung in Z-Richtung konnen durch die UD-Schicht quer zur
Faserrichtung aufgenommen werden. Wiirde man auf diese Verstarkungsmassnahme verzich-
ten, so wére das ,Laminat 2 alleine nicht in der Lage diese Kréfte aufzunehmen. Die Folge
ware ein Zwischen-Faserriss im UD-Gewebe welches in X-Richtung verlauft. Die Simulation
mit dem ACP-Tool ist in diesem Fall auch nicht in der Lage ein Resultat zu generieren.

Auftretende Druck- und Zugspannungen sind in Abbildung 4.19 und 4.20 zu sehen.
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4.1 Schwinge

FEM-Modell ,,ANSYS¥:

Idealisierung als Schalenmodell
Schichtweiser Laminataufbau in ACP-Tool
Nichtlineare Simulation

Externe Kraft = 21000 N (Y-Richtung) und 6380 N (Z-Richtung)

Lagerung ,externe Verschiebung® in Bohrung, Rotation um Z-Achse und Verschiebung

in X-Richtung freigegeben

Lagerbedingungen und Netzansicht sind im Anhang H aufgefiihrt.

-l

Abbildung 4.18: Zugspannungen in Z-Richtung am Obergurt ,ultimate load*

[ 56403 4

-l

Abbildung 4.19: Druckspannungen in X-Richtung am Obergurt ,ultimate load*
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4.1 Schwinge

Abbildung 4.20: Zugspannungen in X-Richtung am Untergurt ,ultimate load“

Herstellung

Lieferant fiir samtliche Gewebe sowie Laminierharze ist die Firma ,,Suter Kunststoffe AG*.
Die Sorgfalt bei der Herstellung beziiglich Fasergehalt, Faserbenetzung und Geometrie haben
einen entscheidenden Einfluss auf das Festigkeits- und Deformationsverhalten des Bauteils.

Fertigungszeichnungen sowie eine Laminieranleitung sind im Anhang I und K aufgefiihrt.

4.1.6 Kinetik

Die Deformation und auch die Energieaufnahme-Kapazitat des neuen Fahrwerks unterschei-
det sich gegeniiber dem des Standard-Fahrwerks. Die FEM-Analyse des ACP-Modells hat
gezeigt, dass die notwendige zu absobierende Energie bei einer Belastung mit ,,ultimate load*
bereits bei einer vertikalen Krafteinwirkung von 21000 N erreicht wird. Das bedeutet, dass
der Lastfaktor ,,n“ kleiner als drei ausfallen wird. Die wirkende Kraft in der Schwinge kann
anhand der Naherungsformel (sieche Abbildung 4.23) beschrieben werden. Das Deformations-
verhalten wird vereinfacht ohne Berticksichtigung des Kerns untersucht. Der E-Modul von
Polystyrol-Hartschaum bewegt sich zwischen 20 MPa und 40 MPa. Der Steifigkeitsanteil des

Hartschaum-Kerns betragt etwa 0.1 % und ist somit verndchléssigbar klein.

Notwendige Energieabsorption der Fahrwerksschwinge bei ,limit load*:

We =W+ W, —=Wg— Wy =
1 m (4.55)
4490 J + 3 - 1188 kg - 9.81*2 -0.23m — 1460 J — 380 J = 3500 J
s

Wiew =2-0.15-0.18 m - 7000 N = 380 J (geméss Formel 2.21 und Abbildung 4.21)
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177,52 Max
1376

97,685
57,767
17,849
-22,068
-61,986
-101,9
-141,82
-181,74 Min

Abbildung 4.21: Seitliche Deformation der Schwinge bei ,limit load*

240,91 Max
186,07
131,23
76,388
21,548

-33,291
-88,13

/’;;’ ’ \\\
-142,97 \ \ m
-197,81 |

-252,65 Min

Abbildung 4.22: Seitliche Deformation der Schwinge bei ,,ultimate load*

Notwendige Energieabsorption der Fahrwerksschwinge bei ,ultimate load*:

Wy =2.25- Wy, + W, — Wg — Wy, =

1 m (4.56)
2.25-4490 J + 3 1188kg-9.81 — - 0.4m — 1460 J — 770 J = 9200 J
5

Wiew =2-0.15-0.245m - 10500 N = 770 J (geméss Formel 2.21 und Abbildung 4.22)
Dehnungsenergie der GFK-Schwinge bei ,limit load*:

s2 0.23
W =2 / F(s)-ds=2- / (1010085 — 1003555> + 75442s) - ds = 3300 (4.57)
sl 0

Dehnungsenergie der GFK-Schwinge bei ,jultimate load*:

s2 0.4
W =2 / F(s)-ds=2- / (1010085 — 1003555> + 75442s) - ds = 9000 (4.58)
sl 0
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4.1 Schwinge

Deformationsverhalten Schwinge GFK

25000
22500 F =101008d3 - 100355d? + 75442d
20000
17500
15000
12500
10000
7500

vertikale Kraft [N]

5000
2500

0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3 0,35 0,4 0,45

vertikale Verschiebung [m]
Abbildung 4.23: Deformationsverhalten Schwinge-GFK

Bestimmung des neuen Lastfaktors ,n..:

o F}imitload o 14000 N o

_ _ _ 24 459
TR, 5830 N (4.59)
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4.2 Aufhdngung

4.2 Aufhangung

In Absprache mit dem Industriepartner wird das Hauptfahrwerk direkt an der Holmbriicke
befestigt. Ein Massbild der Holmbriicke ist im Anhang H zu finden. Um die Struktur nicht
zu schwéchen, wird das Fahrwerk an den Untergurt des Holmes geklemmt (sieche Abbildug
4.24). Der Mittelpunkt dieser neuen Schnittstelle befindet sich 100 mm weiter hinten als bei
der Standardausfithrung. Die Fertigungsunterlagen der gesamten Aufhédngung sind dem An-

hang J zu entnehmen.

Abbildung 4.24: Fahrwerksaufhangung (Festlager) in eingebautem Zustand

4.2.1 Aufhangebiigel mit Bolzenverbindung

Der Aufhéngebiigel besteht aus der Aluminiumlegierung EN AW-7075-T6. Er wird durch drei
Sechskantschrauben (M6) horizontal und vier Sechskantschrauben (M10) vertikal gesichert.
Fiir die horizontale Klemmung werden die bereits in der Holmbriicke vorhandenen Bohrungen
verwendet (siche Abbildung 4.24). Alle Schrauben besitzen die Festigkeitsklasse 10.9. Die Ge-
winde im Aluminium werden mit Hilfe von Drahtgewinde-Einsétzen verstarkt. Die notwen-
dige Einschraubtiefe reduziert sich somit auf das 1.5-fache des Gewinde-Nenndurchmessers
[16]. Der Aufhéngebtigel ist asymmetrisch. Auf die richtige Einbaulage ist bei der Montage

daher unbedingt zu achten.
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4.2 Authdngung

Das Bauteil wird so dimensioniert, dass bei einer Belastung mit ,limit load“ die Streckgrenze
des Materials nicht tiberschritten wird (sieche Abbildung 4.25). Die kritische Kerbspannung
von ca. 440 MPa wird hauptséchlich von den Vorspannkraften der Schrauben verursacht. Aus
diesem Grund diirfen die vorgeschriebenen Anziehdrehmomente (siche Kapitel 5.2.2) nicht

uberschritten werden.

0,00 50,00 100,00 (mm)
|

25,00 75,00

Abbildung 4.25: Vergleichspannungen an der Fahrwerksaufhingung bei ,limit load*

79



4.2 Authdngung

FEM-Modell ,,ANSYS*

e Simulation mit reibungsbehafteten Kontakten (u = 0.1) zwischen Aufhéngebiigel und

Bolzen.

Globale Elementgrosse des Authéngebiigels = 4 mm, Lokale Netzverfeinerung and Kon-
taktstellen und kritischen Radien.

Globale Elementgrosse des Bolzens = 3 mm

Elementanzahl = 100500, Knotenanzahl= 149500

Lagerbedingungen, wirkende Kréfte und Netzansicht sind im Anhang H aufgefiihrt.

Die Schnittstelle zwischen Biigel und Schwinge besteht aus einem Festlager und einem Losla-
ger (siehe Zeichnung 10-14 im Anhang J). Massungenauigkeiten in der Breite konnen durch
die gewiinschte Anzahl montierter Passscheiben kompensiert werden. Um das Eindringen
von Feuchtigkeit ins Innere der Schwinge zu vermeiden, werden durchgehende Lagerbiich-
sen verwendet welche in die Schwinge eingelegt und verklebt sind. Der Durchsteckbolzen
im Loslager erfahrt bei der Landung eine relative Verschiebung in horizontaler Richtung.
Augrund hoher lokal wirkenden Druckkréften auf die Oberfliche sind Lagerbiichsen sowie
Bolzen nitriert. Die axiale Sicherung des Durchsteckbolzens erfolgt mittels eines Sicherungs-
splints. Um zu verhindern dass der Bolzen sich drehen kann, steht es dem Industriepartner
frei eine zusétzliche Sicherung mit Spannstiften vorzunehmen. Fiir diesen Zweck sind bereits

zwei Bohrungen (05 mm) im Bolzen vorhanden.

4.2.2 Schnittstelle zur Holmbriicke

Der Aufhéangebiigel wird an den Untergurt des Hauptholmens geklemmt. Auf Wunsch des
Idustriepartners ist die Verbindungsstelle so konstruiert worden, dass die Schrauben vom
Innenraum des Flugzeugs durch eine Wartungslucke angezogen werden konnen. Um ein Los-
l6sen aufgrund starker Vibrationen zu verhindern, sind die Schrauben mit Keilsicherungs-

scheiben gesichert.
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4.2 Authdngung

Die Klemmleiste aus Vergutungsstahl (siehe Abbildung 4.26) ist aufgrund der wirkenden
Schraubenkréfte ein hochbeanspruchtes Bauteil. Es wirken Schraubenvorspannkréfte von
30000 N. Durch eine Belastung mit ,limit load“ erhoht sich die Kraft um weitere 11800 N

(siche Kapitel 5.2.2). Die FEM-Analyse wurde konservativ mit einer wirkenden Kraft von

44000 N durchgefiihrt.

0,000 15,000 30,000 (mm) %
| | ]

Abbildung 4.26: Vergleichspannungen an der Klemmleiste bei ,limit load*

FEM-Modell ,,ANSYS*

e Simulation mit reibungsbehafteten Kontakten (u = 0.2) zwischen Klemmleiste und

Untergurt.

Ausnutzung der Symmetrie

Kraft in Z-Richtung = 44000 N

Globale Elementgrosse = 1 mm, Elementanzahl = 92000, Knotenanzahl= 141000

Lagerbedingungen, wirkende Kréfte und Netzansicht sind im Anhang H aufgefiihrt.
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5 Rechnerischer Nachweis

5.1 Schwinge

Die in der FEM-Analyse gewonnenen Resultate sollen anhand von Handrechnungen verifi-
ziert werden. Es ist zu Beachten, dass hierfiir diverse Vereinfachungen getroffen worden sind
auf welche jeweils am Anfang hingewiesen werden. Der Nachweis basiert auf einer Belastung

mit ,,ultimate load".

5.1.1 Krafte und Momente

Die in Kapitel 2.4.8 errechneten Radlasten fiir das Standard-Fahrwerk basieren auf einem
Lastfaktor von drei. Das neue Fahrwerk hingegen weist mit ,,n“ = 2.4 einen niedrigeren Last-
faktor auf. Die Richtungskonventionen der wirkenden Krafte basieren auf Abbildung 5.1.
Die Indexierung der inneren Momente ist nach wie vor gleich wie sie schon in Kapitel 4.1.1
angewendet wurde. Die fiir den Nachweis zu verwendenden Radlasten sind nachfolgend auf-

gefiihrt:

e Radlasten ,limit load“: F, = 14000 N, F, = 4250 N
e Radlasten ,ultimate load“: F, = 21000 N, F, = 6380 N

e Radlasten ,Vollbremsung mit blockierten Radern®: F, = 6900 N, F, = 5550 N

Aufgrund der hohen Deformation des Fahrwerks verschiebt sich der Lastangriffspunkt wéah-
rend der Landung. Diese maximalen Verschiebungen miissen zwingend beriicksichtigt werden
und sind auf Abbildung 5.1 in Klammern vermerkt. Die Klammerwerte beziehen sich auf

den Lastfall ,ultimate load*“.
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130 (+20)

505 (-350)

560 (+200) N

560 (+200)

i\j

Abbildung 5.1: Globale Abmessung der Schwinge unter Beriicksichtigung der Deformation

Wirkende Momente in Querschnitt A-A bei ,ultimate load“:

Wirkende Momente in Querschnitt B-B bei ,ultimate load*:

Wirkende Momente in Querschnitt C-C bei ,jultimate load*:

M,, = 21000 N - 100 mm = 2.1 - 10 Nmm (5.1)

M,; = 6380 N - 100mm = 0.64 - 10° Nmm (5.2)

My, = 21000 N - 160 mm = 3.3 - 10° Nmm (5.3)

My, = 6380 N - 160 mm = 1 - 10° Nmm (5.4)

My, = 21000 N - (480 mm. + 200 mm) = 14.3 - 105 Nmm (5.5)

My, = (6380 N + 21000 N - sin(15°) - 690 mm = 8.1 - 10° Nmm (5.6)
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5.1 Schwinge

Wirkende Momente in Querschnitt D-D bei ,jultimate load*:

My, = 21000 N - (560 mm + 200 mm) = 16 - 10° Nmm (5.7)

My, = 6380 N - (560 mm + 200 mm) = 4.8 - 10° Nmm (5.8)

M; = 6380 N - (505 mm — 350 mm) + 21000 N - 150mm = 4.1 - 10° Nmm (5.9)
Wirkende Momente in Querschnitt E-E bei ,jultimate load*:

My, = 21000 N - (560 mm + 200 mm) = 16 - 10° Nmm (5.10)

M,, = 6380 N - (560 mm + 200 mm) = 4.8 - 10° Nmm (5.11)

5.1.2 Versagenskriterien

Die Schwinge besteht zum grossten Teil aus UD-Laminaten deren Faserrichtung der Biege-
normalspannung ausgerichtet ist. Aufgrund dessen gilt fiir die Indexierung der Spannungen
die Richtungskonvention auf Abbildung 4.7. Die 1-Achse verlduft auf einem Pfad entlang der

Mittelachsen der jeweiligen Querschnitte.

Biegespannungen

Der Nachweis mittels Handrechnung erfolgt vereinfacht unter der Annahme, dass die Quer-
schitte A-A bis E-E symmetrisch sind. Es wird konservativ mit Gurtdicken von 7.5 mm ge-
rechnet. Die eingesetzten Laminate werden in den nachfolgenden Berechnungen als homogene

Materialien betrachtet, welche die in Kapitel 4.1.5 gewonnenen Festigkeitswerte besitzen.
Flachentragheitsmomente (vereinfacht) unter der Annahme symmetrischer Querschnitte:

]z,A—A == ]z,B—B =0.162 - 106mm4
[y,AfA = [y,BfB =1.01- 106mm4
]x,C—C = [:c,D—D = [x,E—E = 0.998 - 106mm4

]y,C—C = ]y,D—D = ]y,E—E = 3.62- 106mm4
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5.1 Schwinge

Maximale Biegespannung in Querschnitt A-A:

My, 2.1-10° Nmm
% =
Ipa—a 0.162 - 106 mm?*

OpA-A = -15mm =194 MPa < 613 =490 MPa  (5.12)

Maximale Biegespannung in Querschnitt B-B:

3.3-10° 1-106
b5-B 0.162 - 106 o+ 1.01 - 106 0 =345 a< 013 90 a (5.13)

Maximale Biegespannung in Querschnitt C-C:

14.3 - 10° 5 8.1-10°

0903106 27 T 562106 20 = 510MPa = G13- =490 M Pa (5.14)

OpCc—C =

Maximale Biegespannung in Querschnitt D-D:

16 - 10° 4.8-100
pm 2T 55 =505 MPa > 615 — 490 MP 5.15
70D = 998106 ' 362100 “= « G619

Maximale Biegespannung in Querschnitt E-E:

16 - 10° 4.8-10°
p=—— 2T+ ———— 55 =505 MPa > 613 =490 M P 516
bk 0.998 - 106 + 3.62 - 106 a =013 a ( )

Torsionsspannungen

Der Nachweis erfolgt unter der konservativen Annahme, dass nur die in sich geschlossenen
GFK-Flechtschlauche mit der Schubfestigkeit 7 die Torsionsmomente tibernehmen. Es gilt
die Vereinfachung, dass sémtliche GFK-Flechtschlduche konzentriert auf der Symmetrieach-

se des Kernlaminats positioniert sind.

Maximale Torsionsspannung in Querschnitt A-A [17]:

AT W, T = 138 MPa < 71 = 200 M P 5 17
faa Wi 2. 70mm -22mm - 1.5mm a=Tm a ( )

Maximale Torsionsspannung in Querschnitt D-D [17]:

Mt 41106Nmm
S A =212 MPa > 1 =200 MP 518
oep W, 2-100mm - 46 mm - 2.1 mm a =T a ( )
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5.1 Schwinge

Maximale Torsionsspannung in Querschnitt B-B aufgrund Vollbremsung [17]:

M,; 5550 N - 155 mm - sin(45°)
. 131 MPa < 7 = 200 MP 5.19
TB=B = 5 = 5 70mm - 22mm - 1.5mm “=n “ (5-19)

Schubspannungen

Statisches Moment X-Achse Querschnitt B-B:
S =2-98mm-6.8mm-3.4mm+ 10.9mm - 80 mm - 8.2 mm = 7600 mm? (5.20)

Schub bei Querkraftbiegung aufgrund der vertikalen Kraft in Querschnitt B-B [17]:

Q-5 21000 N - 7600 mm?

= = 50MPa < #, = T3MP 591
Lpp-2-b 0162-105mm*-2-9.8mm =T a  (5.21)

T =
Statisches Moment Y-Achse Querschnitt B-B:
S =2-15.1mm-82mm -30.2mm + 35.1mm - 30mm - 9.8 mm = 17800 mm?> (5.22)

Schub bei Querkraftbiegung aufgrund der horizontalen Kraft in Querschnitt B-B [17]:

Q-S  6380N -17800 mm®
Ip-p-2-b  1.06-105mm?*-2-8.2mm

—=TMPa<#3=29MPa  (5.23)

T =

Lochleibung

Die Lagerbiichsen in der Schwinge iibertragen Kréfte die durch das Laminat entlang der 2-
Achse aufgenommen werden miissen. Um die Tragfidhigkeit an dieser Stelle zu erhéhen wird

das Laminat lokal aufgedickt.

Druckfestigkeit des aufgedickten Laminats:

1 N N
Goa- = (5-234 —— - c0s(0°)* + 12 - 120 — - cos(45°)*) = 172 MPa  (5.24)
11 mm mm mm

Maximale Lochleibung in Bohrung:

Frae 51000 N
d-t  35mm-11mm

op = =132 MPa < 69, = 172 MPa (5.25)
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5.1 Schwinge

Aufziehspannungen

Aufziehspannungen wirken als interlaminare Zugspannungen zwischen den einzelnen Schich-
ten und konnen zu Delamination fithren. Die Spannungen treten ausschliesslich in Kriitmmun-
gen auf welche entgegengesetzt des Kritmmungsradius belastet werden und wirken immer in

radialer Richtung.

Aufziehspannungen radial an oberer Abkropfung [13]:

n o014t 600MPa-0.39mm
op == = =

_ —39MPa < Ry3. =50 M 5.26
R R 60 mm “= ot pba ( )

Aufziehspannungen radial an unterer Abkrépfung [13]:

n oyt 400 MPa-0.39mm
O'T,:—: =

R R 30mm

=5.2MPa < R;,3+ =50 Mpa (5.27)

n = Schichtkraft [N/mm)]
01+ = maximale Zugspannung an Unterseite [MPa]
t = Dicke des aussersten Laminats [mm]

R = Innerer Radius der Abkrépfung [mm]

5.1.3 Diskussion der Ergebnisse

Ein Festigkeitsnachweis von Composite-Strukturen kann aufgrund komplexer Materialkenn-
werte nicht mit der selben Genauigkeit gefiihrt werden wie bei metallischen Werkstoffen.
So ist zum Beispiel die Umrechnung auf eine Vergleichsspannung aufgrund des anisotropen
Verhaltens des Materials nicht moglich. Ebenso varieren die in der Literatur vorhandenen
Festigkeitswerte der einzelnen Gewebe zum Teil erheblich. Ein Grund dafiir ist der Einfluss
der Matrixqualitéit. Vorallem die Druckfestigkeit eines Laminats ist zu einem grossen Teil von
der Matrix abhéngig. Die im Kapitel 4.1.5 errechneten Festigkeitswerte basieren auf Anga-
ben der Firma ,Suter Kunststoffe AG*. In Riicksprache mit den Herstellern wurde deutlich,
dass die angegebenen Festigkeitswerte lediglich Richtlinien darstellen und sehr konservativ
ausgelegt sind. Die GFK-Struktur reagiert zudem &usserst sensibel auf die Qualitat des La-

minierverfahrens sowie auf den erreichten Faservolumenanteil.
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5.2 Aufhdngung

Den Berechnungsresultaten ist zu entnehmen, dass die Festigkeitsgrenzwerte teilweise tiber-
schritten werden (ca.5%). Aufgrund der bereits oben genannten Uberlegungen wird jedoch
darauf verzichtet die Struktur weiter zu verstarken. Die Resultate der FEM-Simulation de-
cken sich gut mit den errechneten Werten. Die Festigkeit der Schwinge wird nebst Hand-
rechnung und FEM-Analyse auch mittels Droptest nachgewiesen. Die Norm CS-23 schreibt

dies so vor.

5.2 Aufhangung

Viele der nachfolgenden Berechnungen dienen zur Verifizierung der aus den FEM-Analysen
gewonnenen Spannungswerten. Die verwendeten geometrischen Grossen sind den Fertigungs-

zeichnungen im Anhang J entnommen.

Wirkende Kréfte auf die Fahrwerksaufthdngung (siehe Abbildung 5.2):

o limit load“: Fy; = 20700 N, Fy, = 34000 N, Fy = 4250 N

e  ultimate load“: Fy; = 31000 N, Fys = 51000 N, Fx = 6380 N

Schraubenverbindung

6KT-Schraube M10 der Festigkeitsklasse 10.9, Ry 2 = 900 M Pa, R,,, = 1000 M Pa, A = 9%

Anziehdrehmoment [18]:

My = Fypr - (0159 - P+ prges - (0.577 - dy + 0.5 - dy,)) =

(5.28)
30000 NV - (0.159 - 1.5mm 4 0.12 - (0.577 - 9mm + 0.5 - 15mm)) = 53000 Nmm

Fy = gewtinschte Vorspannkraft

P = Gewindesteigung

ftges = Gesamtreibungszahl

dy = Flankendurchmesser des Gewindes

dj, = wirksamer Reibungsdurchmesser der Schraubenkopfauflage
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5.2 Aufhdngung

60
\

Fx=6380N

Ll :
Fy1=31000N Fy2=51000N

100

Abbildung 5.2: Wirkende Kréfte auf die Aufhdngung bei ,,ultimate load*

Nachgiebigkeit der Schraube [18]:

5 1 (0‘4 -10mm 30mm 0.5-10 mm)
s

mm
= . =3.107%— 5.29
210000 M Pa (5:29)

N

78 mm? + 58 mm/? + 58 mm?

Nachgiebigkeit der verspannten Teile (Resultat von FEM-Simulation):

0.25
M _ . 1070 T (5.30)

T~ 44000 N N

Maximal zuldssige Zugkraft auf die Schraube bei 100% Auslastung der Streckgrenze:
Frpoa = Rya - As = 900 M Pa - 58 mm?* = 52200 N (5.31)

Maximale Zugkraft der Schraube bei ,ultimate load* (siche Abbildung 5.2):

100
Fy = 0.5-31000 N - — "
28 mm

= 26700 N (5.32)
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5.2 Aufhdngung

Betriebskraft der Schraube bei ,limit load“:

Fy 26700 N
5= s o 7800 (5.33)

Zusatzkraft auf die Schrauben infolge Belastung mit ,limit load“ [18]:

or 61076 mm
Fps = Fg - — 17800 N - ———N_ — 11800 N 5.34
BB S+ b 9.10-6 mm (5:34)

Klemmkraftverlust infolge Belastung mit ,limit load* [18]:
Fpr =Fp — Fps =17800 N — 11800 N = 6000 N (5.35)

Vorspannkraftverlust durch setzen [18]:

fz 0.008 mm
Fy— - — 900 N 5.36
27 §s+op  9-10-6mm (5.36)

Restklemmkraft infolge Belastung mit ,limit load“ [18]:
Fxp = Fy — Fgr — Fz = 30000 N — 6000 N — 900 N = 23100 N (5.37)
Gesamtschraubenkraft infolge Belastung mit ,limit load* [18]:

Fsges = Fy + Fps — Fz = 30000 N + 11800 N — 900 N = 40900 N < Frpo.2 (5.38)

Klemmleiste

Vergiitungsstahl 42CrMoS4+QT (1.7227), Ry2 = 900 M Pa, R,,, = 1200 M Pa, A = 10%

Biegespannung an Lasteinleitungsstelle bei ,limit load*:

M, 41000 N - 10mm - 6
= — = =990 MP lausibel 5.39
W 11mm - (15mm)? @ 77 plansibe (5.39)

In Wirklichkeit wird die Kraft nicht als Punktlast eingeleitet. Das Resultat ist plausibel.
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5.2 Aufhdngung

Biigel oben

EN AW-7075-T6 (3.4365), Ry.2 = 480 M Pa, R,, = 540 M Pa, A = 7%

Lochleibung durch Bolzenlast bei ,limit load“:

Fyo 34000 N

— =94 M Pa < A4
d-t  20mm-18mm ) @ = TLyzul (5-40)

or —

Zugspannung am reduzierten Querschnitt bei Bohrung ()20 mm bei ,ultimate load*:

Fr 31000 N
b-t  18mm - (32mm — 20 mm)

— 145 M Pa < R,, = 540 M Pa (5.41)

g, —

Biegespannung bei auftretender Seitenlast bei ,ultimate load* (sieche Abbildung 2.10):

M, (4840 N 4 3190 N) - 35mm - 6
o, — — —
"Tw 218 mm - (32 mm)?

= 45 M Pa < R,, = 540 M Pa (5.42)

Bolzen

Nitrierstahl 31CrMoV9 (1.8519), Oberflachenhérte = 800 HV (750 HB)
Rp().g = 900MPCL, Rm = 1100MPCL,A = 9%

Maximale Biegespannung bei ,limit load*:

M, 4000 N - 1 .32
— Wb _3 007?. @ :l;”;)?; 32 _ 430M Pa < Ry = 900 M Pa (5.43)

Op
Hertzsche Pressung in Loslager bei ,limit load“ [19]:

=0.591 F-E 1+@ =
br =% b-d dy )~

34000 N - 200000 M P 20
0.591-\/ “-<1+ mm

20mm - 20mm

(5.44)

) — 9430 MPa >3- T50HB

Die zulassige hertzsche Pressung zwischen Bolzen und Loslager wird trotz der harten Nitrid-
schicht leicht tiberschritten. Dies kann zu geringen lokalen Deformationen an den Druckstel-

len fiihren. Ein globales Versagen des Bolzens ist deswegen aber nicht zu befiirchten.
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6 Zusammenfassung

Die Arbeit befasst sich mit méglichen Gewichtsoptimierungen fiir das Hauptfahrwerk eines
viersitzigen Kleinflugzeuges des Typs RV10. Das Flugzeug wird von der Firma VANS als
Eigenbau-Kit angeboten. Das neue Fahrwerk muss die Zulassungsvorschrift CS-23 vollum-
fanglich erfiillen. In einem ersten Schritt sind die Eigenschaften des Standard-Fahrwerks
untersucht worden. Basierend auf Steifigkeitsbetrachtungen der Fahrwerkstruktur und Ener-
giebilanzen konnen auftretende Belastungen bestimmt werden. Fiir die Bestimmung der ma-
ximalen Radlasten liegen der Norm CS-23 verschiedene Landeszenarien zugrunde. Die Fes-
tigkeitsanalyse hat ergeben, dass das Standard-Fahrwerk die Mindestanforderungen nicht
erfiillt. Schon eine Belastung mit ,limit load* fithrt im Fahrwerksbein zu plastischen Defor-
mationen. Dies konnte man anhand der Original-Berechnungsdokumente, die bei der schwei-

zerischen Zulassungsstelle (EAS) hinterlegt sind, verifizieren.

Beim ausgewahlten Konzept ist das Fahrwerk als durchgehende Schwinge konzipiert und
besteht aus GFK-Laminaten. Die entstehende kinetische Energie bei der Landung wird zum
grossten Teil durch die elastische Deformation der Fahrwerksschwinge aufgenommen. FEM-
Simulationen hierzu sind in der ACP-Umgebung von ,ANSYS“ durchgefithrt worden. Die
Energieabsorptions-Effizienz des neuen Fahrwerks ist im Vergleich zum Standard-Fahrwerk
grosser. Dies hat zur Folge, dass die neu errechneten Radlasten 20% tiefer ausfallen. Die
Schwinge wird seitens des Industriepartners im Handlaminierverfahren selbst hergestellt.

Dafiir stehen Fertigungszeichnungen sowie eine Laminieranleitung zu Verfiigung.

Neu wird das Hauptfahrwerk direkt an den Untergurt des Hauptholmens geklemmt. Die
neu entwickelte Fahrwerksauthidngung ist als Fest- und Loslager konzipiert worden. Bei einer
Belastung mit ,limit load“ nimmt die Holmbriicke ein Torsionsmoment von 2600 Nm auf.
Die Untersuchung dieses Lastszenarios ist kein Bestandteil dieser Arbeit. Daher wird dem
Industriepartner empfohlen, diesen Festigkeitsnachweis noch zu erbringen. Die Norm CS-23
verlangt zusétzlich zum rechnerischen Nachweis die Durchfiihrung von Droptests am Proto-

typen. Das neue Fahrwerk ist 8 kg leichter, was einer Gewichtreduktion von 35% entspricht.
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{ Fazit und weiteres Vorgehen

Die Studie hat gezeigt, dass eine Gewichtsreduktion des Fahrwerks mit hohem Aufwand
moglich ist. Das vom Industriepartner ausgewéhlte Losungskonzept bietet viele Herausfor-
derungen. Hervorzuheben ist der Entscheid das Fahrwerk als GFK-Bauteil zu realisieren.
Im Gegensatz zu isotropen Materialien sind hier fiir die Auslegung mehr Parameter zu
beriicksichtigen. Die moglichen Versagensarten sind vielfaltiger und konnten nicht bis ins
Detail differenziert werden. Die Arbeit in der ACP-Umgebung von ,,ANSYS* bietet neue
interessante Einblicke in das Verhalten von Composite-Strukturen. Wobei zu erwéahnen ist,
das die Moglichkeiten dieses Programms bei weitem noch nicht ausgeschopft wurden. Die
Themen Ermiidung und Zeitfestigkeit waren kein Bestandteil dieser Arbeit. Nebst knapper
zeitlicher Ressourcen waren auch fehlende Lastdaten oder unzureichende empirische Annah-
men von Lastkollektiven ein Grund dafiir. Aufgrund dieser fehlenden Berechnungen ist eine

regelmassige Wartung und Inspektion des Fahrwerks unerlésslich.

Ausblick

Der Industriepartner hat die Absicht gedussert das Hauptfahrwerk in zweifacher Ausfithrung
herzustellen. Nebst dem obligatorischen Droptest bei ,limit load* soll ein Fahrwerk ebenfalls
einem ,ultimate load“-Test unterzogen werden. Sind samtliche Droptests positiv verlaufen
kann das Fahrwerk bei der schweizerischen Zulassungsstelle (EAS) zertifiziert werden. Die

Ergebnisse dieser Arbeit werden archiviert und dienen als schriftlicher Nachweis.

In einem weiteren Schritt konnten Themen wie ,,damage tolerance® und ,fail safe” genau-
er untersucht werden. Ein mogliches Ziel dieser Studien ware zum Beispiel die Definiton
der zeitlichen Abstdnde zwischen den Inspektionen. Parallel dazu miisste ein Wartungskon-
zept erstellt werden. Das Thema der zerstorungsfreien Werstoffpriifung sollte hierbei grosse

Aufmerksamkeit erhalten.
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Symbolverzeichnis

n 1] Lastfaktor der auf das Fahrwerk wirkt
neG 1] Lastfaktor der im Schwerpunkt des Flugzeugs wirkt
NSLw 1] Lastfaktor vertikal (CS-23.485)

nsL.s 1] Lastfaktor seitlich (CS-23.485)

ng 1] Lastfaktor vertikal (CS-23.493)

w [kg] Bruttogewicht

Wp [kg] Landegewicht

L 1] Auftrieb

S [m?] Fliigelfliiche

Se [m? Flache des Reifenabdrucks

Uy [m/s] vertikale Landegeschwindigkeit

K 1] Lastfaktor in horizontaler Richtung
Wi [J] kinetische Energie

W, []] potenzielle Energie

Wrpg [J] Dehnungsenergie Fahrwerksbein

Wy [J] Dehnungsenergie Fahrwerksschwinge
Wgr []] Federenergie Reifen

Wrein [J] Reibarbeit

i 1] Reibkoeffizient

drp [m] Deformation Fahrwerksbein

dr [m] Deformation Hauptfahrwerksreifen
CR.HF.m [N/m] mittlere Steifigkeit Hauptfahrwerksreifen
CR.BFm [N/m] mittlere Steifigkeit Bugfahrwerksreifen
Co. LG [N/m] Vergleichssteifigkeit Lastgestdnge
Lignr [mm?] dquivalentes Flichentrigheitsmoment
S [mm3] statisches Moment
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Zugfestigkeit der einzelnen Glasfaser

Zugfestigkeit UD-Schicht in Faserrichtung
Druckfestigkeit UD-Schicht in Faserrichtung
Zugfestigkeit UD-Schicht senkrecht zur Faserrichtung
Druckfestigkeit UD-Schicht senkrecht zur Faserrichtung
Streckgrenze

Spannungen gemittelt iiber die gesamte Laminatdicke
Schnittkrafte des gesamten Laminats

Schnittkrafte der einzelnen Schichten

Schnittkrafte der einzelnen Schichten in Faserrichtung
Winkel zwischen Faserrichtung und Belastungsrichtung
Interlaminare Schubfestigkeit senkrecht zur Faserrichtung
Interlaminare Schubfestigkeit in Faserrichtung

E-Modul (ldngs und quer) der einzelnen Glasfaser
E-Modul der Matrix

E-Modul der UD-Schicht in Faserrichtung

E-Modul der UD-Schicht senkrecht zur Faserrichtung
Schubmodul (ldngs und quer) der einzelnen Glasfaser
Schubmodul der Matrix

Schubmodul der UD-Schicht senkrecht zur Faserrichtung
Schubmodul der UD-Schicht in Faserrichtung
Querkontraktionszahl

Querkontraktionszahl der einzelnen Glasfaser
Querkontraktionszahl der Matrix

Querkontraktionszahl (senkrecht) bei Langsbelastung
Querkontraktionszahl (ldngs) bei Liangsbelastung
Querkontraktionszahl (senkrecht) bei senkrechter Belastung
Faservolumenanteil

Dichte der Glasfaser

Dichte der Matrix
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BOOK 1 Cs-23
Appendix C
Basic Landing Conditions
Cc231 Basic landing conditions
Tail wheel type Nose wheel tvpe
Level landing | Level landing Tail-down
Condition Level landing Tail-down with inclined |with nose wheel landing
landing reactions just clear of
ground
Reference paragraph ____ 23.479(a)(1) | 23.481(aN1) 23.479(a) 23.47%=) 23 481(a)
- (2D (2)(1t) (2) and (b)
Vertical componentateg._ oW oW oW oW oW
Fore and aft componentatc.g__________ EaW 0 KEaW EnW 0
Lateral component in either direction at c.g. 0 0 0 0 0
Shock absorber extension (hydranlic shock
absorber) _________________________ Note (2) Note (2) Note (2) Note (2) Note (2)
Shock absorber deflection (rubber or
spring shock absorber) 100% 100% 100% 100% 100%
Tyre deflection _____________________ Static Static Static Static Static
Ve (n-LyW (n-LyWh/d (n-LyWa'/d' (n-L)W (n-L)yW
Main wheel loads (boll"l wheels}_ — EaW 0 EaWa'/d EaW 0
. vE 0 (n-LyWad (n-L)Wh'/d' 0 0
Tail (nose) wheel loads ___________ Df 0 0 EoWb'/d' 0 0
Notes________ (1). (3). and 4 (1) (1).(3), and (3) and (4)
4) @

NOTE (1) K may be determined as follows: K=0.25 for W=1361 kg (3,000 pounds) or less;
K=0.33 for W=2722 kg (6,000 pounds) or greater, with linear variation of K between these weights.

NOTE (2) For the purpose of design, the maximum load factor is assumed to occur throughout
the shock absorber stroke from 25% deflection to 100% deflection unless otherwise shown and the
load factor must be used with whatever shock absorber extension 1s most critical for each element of

the landing gear.

NOTE (3) Unbalanced moments must be balanced by a rational conservative method.

NOTE (4) L is defined in CS 23.725(b).

NOTE (5) n 1s the limit inertia load factor, at the c.g. of the aeroplane, selected under CS

23.475 (d). (), and (g).



TAIL WHEEL TYPE

SEE NOTE3

GROUND UNE

TAN-
=% (SEENOTE 1)

BASIC LANDING CONDITIONS

NOTE: SEE CS 23.481(a) (@)
TAIL DOWN LANDING
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Pflichtenheft Fahrwerk RV_10

1 Zusammenfassung

Das Modell RV-10 ist ein viersitziges Flugzeug des Herstellers Vans Aircraft. Die Firma Vans verkauft
dieses Modell als Eigenbau-Kit. Da diese Kits relativ glnstig zu erwerben sind, werden viele Teile
sehr einfach und kostenoptimiert hergestellt. Das Hauptfahrwerk besteht aus Rundstahl und das Bug-
fahrwerk aus geschweissten Stahlrohren. Elias Imgrith und Anthony Vallon haben sich ein solches
Kit erworben und sind der Ansicht, dass beim Fahrwerk noch Gewichtseinsparungspotenzial besteht.

2 Allgemeines

Ziel ist es mogliche Gewichtseinsparungspotenziale des Fahrwerks aufzuzeigen und falls méglich
auch umzusetzen.

2.1 Anderungen

Verfasser Version |Kurzbeschreibung der Anderung

2.2 Verteiler

o Elias Imgrith
¢ Anthony Vallon

2.3 Abkiirzungen und Definitionen

F Festanforderung
w Wunschanforderung
M Mindestanforderung

2.4 Kostenziele

| | [ |

3 Anforderungskatalog

3.1 Grundanforderungen

3.1.1 Einhaltung der Norm CS-23 F

3.1.2 Steifigkeit des Hauptfahrwerks muss gleich gross oder geringer wie die des | F
Standard-Hauptfahrwerks sein

3.1.3 Steifigkeit des Bugfahrwerks darf nicht kleiner wie die des Standard- F
Bugfahrwerks sein. (propeller clearance)

314 Es dirfen nur Materialien verwendet werden, die nach dem Werkstoff- | F
Handbuch der deutschen Luftfahrt zugelassen sind.

3.1.5

3.1.6

317

3.2 Kompatibilitat

3.2.1 Bugfahrwerk kompatibel mit Standard-Schnittstelle von RV-10 F
3.2.2 Hauptfahrwerk kompatibel mit Standard-Schnittstelle von RV-10 w
3.2.3

17.03.2019 Seite 3 von 4



Pflichtenheft

Fahrwerk RV_10

3.24

3.2.5

3.3 Design, Abmessungen

3.31 Radpositionen bleiben unverandert (tip-over criteria) F
3.3.2 Optimierter aerodynamischer Widerstand w
3.4 Herstellung, Montage
3.41 Realistische und mdglichst einfache Herstellungsverfahren mit der Méglich- | F
keit, dass Elias und Anthony die Herstellverfahren selbst anwenden.
3.5 Wartung
3.51 Gute Zuganglichkeit samtlicher Komponenten w
3.6 Normen
3.6.1 CS-23 Certification Specifications for Normal, Utility, Aero- F
batic and Commuter Category Aeroplanes
4 Genehmigung und Freigabe
Name: Datum: Unterschrift:
17.03.2019 Seite 4 von 4
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Figure 2.3.1.3.6(b). Typical tensile stress-strain curves at cryogenic and room
temperature for AlISI 4340 alloy steel bar, F,, = 260 ksi.
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Verfestigungsdaten AMS6414

116



JAN ]

Wlineare sovope Verfesiging
//W’/ii’,iAi
- _
o
” /
7
£ /
i
Multiineare isotrope Verfestigung ANSYS)|
s
/
|
|
|
|
|
g
|
|
o

Plastische Dennung [mm--1]

117



Anhang G - Schnittstelle Radachse

118



AXLE BOLT HOLE TEMPLATES

l«— 1.125" —>]
| |

l«— 1.370" —> 5/16" Bolt Hole

(Upper Holes)

A

1.95"

v B - *
3/8" Bolt Hole
(Lower Holes)

Type 1 Hole Pattern

This pattern matches axle part Type 2 Hole Pattern
numbers 5010, 5011, 5012, This pattern matches axle part
5013, 5014, 5014-1, 5015, numbers 5016 and 5017.

5018, 5026 and 5032.

le—— 1.591" — >
|

14" Bolt Hole

1.591"

| -l
&
|

_______ Type 4 Hole Pattern

This pattern matches axle part
numbers 5030 and 5031.

Type 3 Hole Pattern

This pattern matches axle part
number 5022 and is the same
as the Cub-Type hole pattern.

www.groveaircraft.com GROVE AIRCRAFT LANDING GEAR SYSTEMS INC 1-619-562-1268
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Kapitel 2.2.1, Steifigkeitsbetrachtung, Fahrwerksbein Hauptfahrwerk

Dateiname. Fahrwerksbein _Hauptfahrwerk

. Fixierte Lagerung
. Starres Auflager
. Starres Auflager 2
B Kraft: 20700 N

0,00 300,00 600,00 (mm)
I 4242 .00
150,00 450,00

Kapitel 2.5.1, «limit load», Fahrwerksbein Hauptfahrwerk
Dateiname: Fahrwerksbein_Hauptfahrwerk

. Starres Auflager

. Starres Auflager 2

- Fixierte Lagerung

. Externe Kraft: 18189 N

0,00 300,00 600,0 )

150,00 450,00



Kapitel 2.5.2, «ultimate load», Fahrwerksbein Hauptfahrwerk

Dateiname. Fahrwerksbein _Hauptfahrwerk

. Starres Auflager

. Starres Auflager 2

. Fixierte Lagerung

. Externe Kraft: 27416 N

0,00 300,00 600,0 )

150,00 450,00

Kapitel 2.5.3 und 2.5.4, Fahrwerksbein Bugfahrwerk
Dateiname: Fahrwerksbein_Bugfahrwerk

. Zylindrische Lagerung: 0, mm
. Externe Kraft: 9636,9 N

B Externe Kraft 2: 2943,1 N

. Starres Auflager

0,00 300,00 600,00 (mm)
L IS

150,00 450,00



Kapitel 4.1.2, Schwinge GFK, Schalenmodell
Dateiname: 10 1 2 Schwinge GFK Schritt]

. Externe Kraft: 17480 N
E Verschiebung

0,00 300,00 600,00 (mm)

I 424 - 0090

150,00 450,00

Kapitel 4.1.2, Schwinge GFK, Schalenmodell
Dateiname: 10 1 2 Schwinge GFK_ Schritt2

. Externe Kraft: 17480 N
Externe Verschiebung

0,00 300,00 600,00 (mm)

I 444 .00

150,00 450,00



Kapitel 4.1.2, Schwinge GFK, Solidmodell
Dateiname: 10_1 2 Schwinge GFK_Schritt3

A Externe Kraft: 27416 N
m Externe Verschiebung
@ Externe Verschiebung 2
@ Externe Verschiebung 3

0,00 250,00 500,00 (mm)
I 4 S

125,00 375,00

Kapitel 4.1.5, Schwinge GFK, Schalenmodell (ACP)
Dateiname: 10_1_Schwinge GFK_ACP_Endversion

B: Statisch-mechanische Analyse
Statisch-mechanisch

Zeit: 1, s

18.05.2019 17:43

A Externe Kraft: 21948 N
Bl Externe Kraft 2: 21948 N
@ Externe Verschiebung

@ Externe Verschiebung 2

0,00 400,00 800,00 (mm)
I 4.

200,00 600,00



Kapitel 4.2.1, Fahrwerksaufhdngung, Solidmodell
Dateiname: 10_7 Aufhaengung

A: Statisch-mechanische Analyse
Statisch-mechanisch

Zeit: 1, s

23.05.2019 23:16

A externe Kraft: 20600 N
[Bl Externe Kraft 2: 34000 N
Bl «raft 4200, N

[Bl starres Auflager

[B xraft 2: 30000 N

B «raft 3: 30000 N

Gl «raft 4: 30000 N

[H] «raft 5:30000 N

I Verschiebung

J Externe Verschiebung

0,00 45,00 20,00 (mm)
I
22,50 67,50

Kapitel 4.2.2, Klemmleiste, Solidmodell

Dateiname: 10_9 Klemmleiste

A: Statisch-mechanische Analyse
Statisch-mechanisch

Zeit: 1, s

22.05.2019 14:52

@ Verschiebung
Bl Kraft: 44000 N
. Fixierte Lagerung

0,000 15,000 30,000 (mm)
I 4 ..

7,500 22,500



Anhang | - Holmbriicke RV-10

126



8 _ L _ 9 G _ v € _ Z |
l 40 | 133HS _ _ L-} 3TVOS
A" ayonIquioH € 01 €V | 61025090 3lva WU NI'SNOISNINIA T1v £°cHs
B LESFEERS ‘ON ©¥d| 3zIS A8 A3NOHddY e 4
01-AY 8oniquioH A€ @3HOTHO | - N
Jeluoug A9 NMYHA m‘ 1@! \\ ,//
L a3Nss! Ls¥ld ‘6 H\\ A //¢ =t
N1SH [ —\ ;
| o
3 \ / YC 3
\ ]
\ /
| . / ||
™~ L
S 1 LRI
a <zl a
/o 1Iv1l3d
- A ||
. _ |
N
e _ T |
o) > 0
TN Y
\\ /
\ \ B
T O \_ = :
N AN J
N S~
q) — d
U1
— L~ ]
\Y — \Y
O " 9S+¥1
8 JA 9 [ 14 € 4 }




Anhang J - Fertigungszeichnungen
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Laminieranleitung fiir Fahrwerksschwinge (RV-10)

Diese Anleitung basiert auf dem in Kapitel 4.1.5 beschriebenem Laminataufbau. Bevor mit der Herstellung

begonnen wird, muss der Anwender iiber den Inhalt des Kapitels 4.1.5 zwingend informiert sein.

Schritt 1

In den orangen markierten Bereichen (70mm breit) werden auf Vorder- und Riickseite je drei Lagen UD-
Gewebe (Art.Nr.:190.2146) angebracht. Hierfir miissen am Kernmaterial eine 1mm tiefe Aussparungen
ausgenommen werden. Die Faserrichtung muss entlang der Y-Achse verlaufen. Es ist darauf zu achten, dass

die UD-Schichten etwa 10mm in Z-Richtung iiber die Ecken gezogen werden.

1060

Schritt 2

In den orangen markierten Stegen werden auf der Vorder- und Riickseite des Kerns je vier Lagen
bidirektionales Gewebe (Art.Nr.:190.1458) angebracht. Das Gewebe muss als Schublaminat (+45°)
ausgerichtet sein. Es ist darauf zu achten, dass die Schublaminate iiber die zwei Lagerpunkte hinaus verlegt
werden (Mass 1000mm).
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Schritt 3

Auf den durchgehenden Obergurt (orange markiert) wird eine Lage UD-Gewebe (Art.Nr.:190.2146)
angebracht. Die Fasern diirfen tiber die gesamte Lange (X-Richtung) nicht unterbrochen sein. Es ist darauf

zu achten, dass die UD-Schichten etwa 5-10mm in Y-Richtung iiber die Ecken gezogen werden.
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Schritt 4

Schritt 2 wird wiederholt.

Schritt 5

Das Kernlaminat (siehe Kapitel 4.1.5) wird {iber den gesamten Kern verlegt. Die Fasern der UD-Schichten

(Art.Nr.:190.2146) diirfen in X-Richtung nicht unterbrochen sein.




Schritt 5

Schritt 2 = Schritt 3 = Schritt 2

Schritt 6

Im Bereich der oberen Abkropfungen (orange markiert) werden drei Lagen UD-Gewebe (Art.Nr.:190.2146)
angebracht. Die UD-Gewebe werden um den gesamten Querschnitt gewickelt. Der Unterbruch der Fasern

muss zwingend in den Stegen sein. Die Fasern sind in Z-Richtung orientiert.

Schritt 7

Die Bereiche zwischen den Querschnitten C-C und D-D (siehe Kapitel 5.1.1) werden mit zwei
Flechtschliuchen (Art.Nr.:146.6226) verstirkt. Es ist darauf zu achten, dass die Flechtschliuche {iber die

zwei Lagerpunkte hinaus verlegt werden.

Schritt 8

Die gesamte Schwinge wird mittels einem Flechtschlauch (Art.Nr.:146.6226) umschlossen.
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