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1. Einleitung

Fahrwerke und Fahrwerksbetitigungssysteme
tragen sowohl hinsichtlich Masse wie Leistungsbe-
darf erheblich zur Leermasse respektive zum System-
energiebedarf von Verkehrsflugzeugen bei und sind
daher bei der Bewertung eines Flugzeugentwurfs
entsprechend zu beriicksichtigen.

Basierend auf einem technisch, physikalisch mo-
tivierten Ansatz, wie er im Rahmen des Vortrages
(DGLR JT 2002 — 190) [8] présentiert wurde, wird
ein auf den Vorentwurf zugeschnittenes Modell des
Fahrwerksystems entwickelt, welches aus wenigen
Eingangsgrofien die Masse und den Leistungsbedarf
des Fahrwerks ermittelt.

Dazu wird das Fahrwerk in seine Hauptkompo-
nenten aufgeteilt, fiir die dann jeweils der dimensio-
nierende Lastfall bestimmt und ein Modell zur Mas-
senabschétzung entwickelt wird.

Mit der aus dem Modell ermittelten Fahrwerks-
masse und der Fahrwerksgeometrie wird fiir ein ver-
einfacht angenommenes Betitigungskonzept der
Leistungsbedarf zur Betitigung des Fahrwerks ermit-
telt. Hierbei wird von den Anforderungen an Betéti-
gungszeiten und —krifte ausgegangen.

Abschlieend wird durch eine Verifikation die
Qualitdt des Modells an gebauten Flugzeugen aufge-
zeigt.

2. Grundlagen zur Modellierung von
Fahrwerkssystemen

2.1 Aufbau eines Fahrwerks

Um die verschiedenen Komponenten eines Flug-
zeugfahrwerks aufzuzeigen, wird an dieser Stelle
exemplarisch auf den wesentlichen Aufbau eines
Fahrwerks eingegangen. Hierzu wird die heutige
Standardkonfiguration von Zivilflugzeugen in der
Bugradanordnung betrachtet, die aus mindestens
einem Bugfahrwerksbein und mindestens zwei
Hauptfahrwerksbeinen besteht. In Bild 1 ist der Auf-
bau eines Hauptfahrwerks dargestellt.

Die in dieser Arbeit betrachteten Flugzeuge besit-
zen ein konventionelles Fahrwerk, das im allgemei-
nen einen im Fahrwerksbein integrierten StoBdamp-
fer besitzt. Dabei ist der einfedernde Kolben des
Sto3ddmpfers gleichzeitig der untere Teil des Fahr-
werkbeins. Das Bugfahrwerk unterscheidet sich in
den Komponenten nicht wesentlich von dem Haupt-
fahrwerk, jedoch besitzt dieses statt eines Brems- ein

Lenksystem. Ist die Hauptverriegelungsstrebe wie
beim Bugfahrwerk iiblich in Fahrtrichtung ausgerich-
tet, wird diese als Dragstay bezeichnet, wihrend sie
Sidestay genannt wird, wenn diese senkrecht zur
Fahrtrichtung wie bei Hauptfahrwerken iiblich ange-
ordnet ist. Wenn ein Fahrwerksbein vier oder mehr
Reifen besitzt, wird hdufig ein Bogie Beam zur Auf-
nahme der Réder verwendet. Dariiber hinaus besitzen
Fahrwerke noch Fahrwerkstiiren, die die Fahrwerks-
schiachte verschlieBen und viele weitere, kleinere
Bauteile wie Hydraulikschlduche, Lichter, Kabel,
Sensoren und deren Befestigungen, die im Rahmen
dieser Arbeit jedoch nicht detailliert betrachtet wer-
den.
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Bild 1:  Aufbau eines Hauptfahrwerks [5]

Ein weiteres Unterscheidungsmerkmal der Fahr-
werkszusammensetzung ist die von der Flugzeug-
masse abhingige Konfiguration der Anzahl der
Fahrwerksbeine und der Rider, wie eine Ubersicht in
Bild 2 zeigt. So erhoht sich mit der Flugzeugmasse
die Anzahl der Rider und / oder der Fahrwerksbeine,
in dem Zusatzfahrwerke verwendet werden (z.B.
A340, B747, A380). Vor allem die Haupt- (Hfw) und
Zusatzfahrwerke (Zfw) unterscheiden sich stark ab-
hingig von den Flugzeugtypen (Bild 2). Wéhrend bei
den kleineren Flugzeugen jeweils eine Zwillingsrad-
anordnung anzutreffen ist (z.B. A320), so besitzen
die groBeren Flugzeuge eine Twin-Tandem-
Anordnung unter der Verwendung eines Bogie
Beams fiir das Hauptfahrwerk (z.B. A340).
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Gleiche Konfigurationsunterschiede gibt es bei
den Zusatzfahrwerken, wobei bei diesen noch zwi-
schen ungebremsten (A340-300) und gebremsten
Rédern (A340-600, B747) unterschieden werden
muss [3]. Das Bugfahrwerk (Bfw) dagegen besteht
bei den meisten zivilen Flugzeugen aus einer Zwil-
lingsradanordnung der Reifen, wie Bild 2 zu entneh-
men ist.

Airbus

A320 Flug- f

richtung

Airbus 'T
A340-300 |-}

Bfw
Hfw Zhw
Airbus [ 0
A380

Bild 2:  Verschiedene Fahrwerkskonfigurationen
(Bildquellen [6], [10])
2.2 Existierende Methoden zur

Massenbestimmung

Seit Mitte des letzten Jahrhunderts sind Verfah-
ren entwickelt worden, um die Masse von Flugzeug-
fahrwerken in der Entwurfsphase eines Flugzeuges
abschitzen zu konnen. Die ersten Abschitzungsver-
fahren basieren auf statistischen Ansédtzen, wie sie in
[8] vorgestellt werden. Dabei wurden in Abhéngig-
keit einer im Entwurf friihzeitig bekannten GroBe x
des Gesamtflugzeuges, z.B. der Abflugmasse, mittels
einer Regressionsanalyse die Koeffizienten a, b und ¢
fiir z.B. den in Gl. (1) dargestellten Ansatz bestimmt,
um eine Systemmasse Mgysem zU ermitteln [8].

()

— c
Mgysem = a * X+ b

Durch die Verwendung der Daten bereits gebau-
ter Flugzeuge wird der Stand der damaligen Technik
reprasentiert. Neue Entwicklungen wie z.B. die Fly-
By-Wire-Technologie, Karbonbremsen oder Bauteile
aus CFK werden somit nicht wiedergegeben, so dass
bei neuen Flugzeugen dadurch grofle Abweichungen
bei der Schitzung der gesuchten Parameter auftreten
[8].

Kraus [9] schlug 1970 eine analytische Vorge-
hensweise zur Massenbestimmung des Fahrwerks
vor, da eine statistische Methode bei der Variation
von Material- und Geometriewerten des Fahrwerks
eines bestehenden Flugzeuges zu ungenau wird. Al-
lerdings kann diese Methode nicht in der Vorent-
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wurfsphase neuer Flugzeuge angewendet werden, da
Kraus” Ansatz viele geometrische EingangsgrofBen
benétigt, die einen genauen Aufbau des Fahrwerks
beschreiben, aber zu diesem Zeitpunkt noch nicht
bekannt sind.

2.3 Massenbestimmung auf Basis
physikalischer, technischer Modelle

Die in dieser Arbeit angewendete Methode [8] ba-
siert auf den technischen und physikalischen Zusam-
menhidngen, die fir das Fahrwerk dimensionierend
sind.

Fiir die Untersuchung sind mehrere Auslegungs-
merkmale und KenngréBen des zu entwerfenden
Flugzeugs notwendig. So gehen unter anderem die
grundlegende Geometrie und die Gesamtmasse des
Flugzeugs, sowie eine definierte Konfigurationsvor-
gabe des Fahrwerks als Eingangsgrofien in das zu
entwickelnde Funktional ein. Damit kdnnen dann die
Masse und der Leistungsbedarf des betrachteten
Systems abgeschitzt werden (Bild 3).

Anforderungen
Bodenoperationen

Eingangsgrofien .
Flugzeugmasse, Funktional Ausgangsgirolie

. Masse & Leistung

-geometrie, Fahrwerk des Fahrwerks
Fluggeschwindigkeit
Bild 3:  Zusammenhang der Eingangs- und Aus-

gangsgrofien eines Funktionals

Zur Dimensionierung der jeweiligen Systemkom-
ponente wird der jeweilige Lastfall ermittelt, der die
Auslegung der Komponente bestimmt und mit den
Kennwerten der Vorentwurfsphase beschrieben wer-
den kann. Dabei werden zur Vereinfachung tiberwie-
gend zylindrische Korper verwendet, deren Lénge
durch die Flugzeuggeometrie und —konfiguration
gegeben ist. Durch die Lastfille werden dann die
Durchmesser der zylindrischen Korper bestimmt. Auf
diese Weise wird eine physikalische Kopplung der
Komponenten untereinander und mit den Flugzeug-
kenngréBen erreicht. Technologische Fortschritte des
Fahrwerkmaterials oder der Betétigungskonzepte
lassen sich ebenfalls abbilden, indem z.B. die ange-
gebenen Materialdichten entsprechend angepasst
werden oder die Leistung als Ausgangsgrofle zur
Dimensionierung der Antriebskonzepte verwendet
wird.

3. Identifikation der Fahrwerks-
komponenten

GemilB der methodischen Vorgehensweise nach
[8] ist der erste Schritt die Identifikation der wenigen,
relevanten Komponenten, die den betrachteten Para-
meter (z.B. die Masse) zu circa 80% beschreiben.

Dazu werden aus Massenaufbriichen gebauter
Flugzeuge die Komponenten ermittelt, die sich inner-
halb der fiir das Modell definierten Systemgrenze
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befinden. Diese Grenze umfasst das gesamte Fahr-
werk vom Boden bis zu den Befestigungspunkten an
der Flugzeugstruktur inklusive der Fahrwerkstiiren
und der zum Betrieb bendtigten Antriebe. Der Betrieb
umfasst dabei das Ein- und Ausfahren der Fahr-
werksbeine sowie das Offnen und SchlieBen der
Fahrwerkstiiren. Die hydraulischen Leitungen und
Ventile, die in der Flugzeugstruktur installiert sind,
werden hierbei nicht betrachtet.

Die Komponenten der jeweiligen, flugzeugtypi-
schen Massenauflistungen werden nun nach der Mas-
se absteigend sortiert. Dabei féllt auf, dass die ersten
ca. 10 Komponenten aller Flugzeuge unter Beriick-
sichtigung der Fahrwerkskonfigurationen jeweils
identisch sind.

Bereits die massenreichste Komponente hat einen
Anteil von ca. 40% an der Fahrwerksgesamtmasse.
Ca. 2% der schwersten Komponenten beschreiben die
Fahrwerksgesamtmasse zu iiber 80%. Dieses sind
insgesamt 6 verschiedene Komponenten, die als
Haupteinflusskomponenten bezeichnet werden und
typischerweise an allen Fahrwerken vorhanden sind.
Werden die Massen der Haupteinflusskomponenten
fiir jedes Flugzeug summiert, so beschreiben diese
Haupteinflusskomponenten die Fahrwerksgesamt-
masse fiir alle Flugzeugtypen zu 80% bis 90%.

Tabelle 1 zeigt die Zusammensetzung der be-
trachteten Fahrwerksbeine mit den Haupteinfluss-
komponenten. Die in Klammern angegebenen Kom-
ponenten sind abhingig von der Fahrwerkskonfigura-
tion.

Tabelle 1: Aufgliederung der Hauptein-

flusskomponenten
Bugfahr- Hauptfahr- Zusatzfahr-
werk (Bfw) werk (Hfw) werk (Zfw)
Reifen Reifen Reifen
<=
é Felge Felge Felge
- Bremse (Bremse)
Fahrwerksbein | Fahrwerksbein Fahrwerks-
= bein
% Drag Stay Side Stay Drag Stay
7
- (Bogie Beam) | (Bogie Beam)

Das in dieser Arbeit entwickelte Fahrwerksmodell
beschreibt mit seinen Hauptkomponenten 80% bis
90% der realen Fahrwerksgesamtmasse und erfordert
daher mittels einer Adaption eine Skalierung, um die
gesamte Fahrwerksmasse mit dem Modell abschitzen
zu konnen. Auflerdem miissen ermittelten Kompo-
nentenmassen den Realwerten angepasst werden, um
angenommene Vereinfachungen kompensieren zu
konnen.

Da fiir die Entwicklung und der Kontrolle der
Funktionale viele Detailkenntnisse der Flugzeuge
benétigt werden, eignen sich lediglich die A320 und
A340-300 zur Uberpriifung der Funktionale, da nur
fiir diese ausreichende Daten [4] zur Verfiigung stan-
den. Diese beiden Flugzeugtypen vertreten hierbei
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die Single Aisle und Wide Body Flugzeugfamilie von
Airbus.

4. konstruktive Entwicklung eines
Fahrwerksmodells

Die Modellierung der Haupteinflusskomponenten
des Flugzeugfahrwerks basiert auf geometrisch einfa-
chen Grundkdrpern, deren Dimensionierung von den
auftretenden, maximalen Belastungen bestimmt wird.
So werden Zylinder verwendet, die entweder massiv
oder hohl sind. Lediglich der Reifen wird mit einem
kastenférmigen Rotationsprofil nachgebildet.

Wihrend die Abmessungen eines Elementes von
der Geometrie des Flugzeuges vorgegeben werden,
definieren die Lasten den Durchmesser. Mit den
bekannten Materialdaten l4sst sich dann das Volumen
und somit die Masse bestimmen.

Bild 4 zeigt das Hauptfahrwerksbeinmodell der
A340-300, wie es durch die gebildeten Funktionale
ausgelegt wird.

Bild 4: 3D-Modell des Hauptfahrwerksbein der
A340-300
4.1 Bestimmung der Fahrwerkslasten

Die statischen Lasten des Fahrwerks lassen sich
mit Hilfe des Kréfte- und Momentengleichgewichts
direkt aus der maximalen Startmasse und den not-
wendigen Abstinden der Fahrwerksbeine zueinander
und zum Flugzeugschwerpunkt bestimmen, die im
Vorentwurf als bekannt vorausgesetzt werden kon-
nen. Zur Bestimmung der maximalen, statischen
Fahrwerkslasten wird die jeweils ungiinstigste
Schwerpunktlage sowie die maximale Startmasse des
Flugzeuges (MTOW, maximum Take Off Weight)
herangezogen [15]. Die dazu notwendigen Geomet-
rien sind in Bild 5 dargestellt. Es zeigt ein Flugzeug
mit den drei verschiedenen Fahrwerkskategorien
(Bug-, Haupt- und Zusatzfahrwerk) sowie den variie-
renden Schwerpunktpositionen.

Die niedrigste Hohe des Flugzeugschwerpunktes
h ergibt sich aus den geforderten Bodenfreiheiten der
Triebwerke, der Tragflichenenden sowie des Flug-
zeughecks bei der maximalen Startmasse des Flug-
zeugs.
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Wenn ein Zusatzfahrwerk (Zfw) vorhanden ist (F, #
0 N), existiert ein statisch iiberbestimmter Zustand. In
diesem Fall wird das Haupt- und Zusatzfahrwerk als
ein Fahrwerk betrachtet. Die Abstinde werden dazu
gemittelt, so dass letztendliche die Reifen des Haupt-
und Zusatzfahrwerks identisch belastet werden.
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Bild 5:  Geometrie zur Bestimmung der Fahr-

werkslasten

Wihrend eines Bremsvorgangs erhdht sich die
Last auf das Bfw, die sich dann aus der groBtmogli-
chen Verzogerung a, bzw. der Bremskraft F, am
Reifen eines Flugzeugs ergibt [14].

Aus den statischen Lasten werden die fiir den
Entwurf dimensionierenden, dynamischen Lasten
durch skalieren ermittelt [14]. Der grofite Faktor ist
dabei der dynamische Lastfaktor Kg,n, der je nach
verwendetem Reifentyp variiert und die maximalen
dynamischen Lasten z.B. durch das Rollen auf un-
ebenen Bahnen abbildet.

Ein weiterer Faktor ist der empfohlene Sicher-
heitsfaktor von 1,25 fiir zukiinftige Flugzeugmassen-
steigerungen sowie der Sicherheitsfaktor von 1,07
nach FAR§25 [7], [14], die zu dem Sicherheitsfaktor
fs zusammengefasst werden.

) fs=125-1,07

Hieraus ergeben sich dann die maximalen, dyna-
mischen Lasten Fgy, fiir das Hfw (%) und Zfw (z) aus
den statischen Lasten F zu

(3) Fi,dyn:fé'Kdyn‘Fiamiti:th

Fiir das Bugfahrwerk ist bereits eine dynamische Last
Fy1 gyn flir den Bremsfall ermittelt worden. Diese wird
mit der durch den dynamischen Lastfaktor Ky, ska-
lierten statischen Bugfahrwerkslast verglichen [14].

(4) Fv2,dyn = Kdyn : Fv

Die groBere der beiden Lasten geht in die weitere
Berechnung ein und man erhilt als maximale, dyna-
mische Last des Bugfahrwerks

)

Fv,dyn :f.S ' maX(Fvl,dyn, Fv2,dyn)

Diese dynamischen Lasten, die durch Hochskalie-
ren der maximalen statischen Lasten bestimmt wer-
den, schlielen auch die LandestoBkréifte ein, weil die
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maximale Landemasse des Flugzeuges (Maximum
Landing Weight, MLW) deutlich geringer ist als die
maximale Startmasse (MTOW) [14].

Mit Hilfe der drei berechneten, dynamischen
Entwurfslasten werden die Haupteinflusskomponen-
ten ausgelegt. Dabei werden basierend auf diesen
Lasten ggf. weitere Lasten wie z.B. Torsions- oder
Biegebeanspruchungen zur Entwicklung der Modelle
hergeleitet.

Nachfolgend wird zur Veranschaulichung der
Modellierung, die Auslegung des Reifens, der Brem-
se und des Fahrwerkbeins vorgestellt.

4.2 Auslegung und Massenbestimmung eines
Rades

Das in diesem Modell konstruierte Rad besteht
aus drei wesentlichen Komponenten, dem Reifen, der
Felge und dem Bremspaket, welches in der Felge
untergebracht ist und daher in diesem Modell mit zu
dem Rad gezéhlt wird. Beispielhaft wird nun auf die
Modellierung des Reifens und der Bremse eingegan-
gen.
4.2.1 Reifen

Die Auslegung und die Wahl eines Reifens fiir ein
neues Flugzeug hingt von vielen Parametern ab, die
in der Entwurfsphase nicht bekannt sind. So hingt die
Bestimmung der Reifenanzahl und -gréfie im wesent-
lichen von der zuldssigen Bodenbelastung auf Flug-
hifen ab. Die Vorgehensweise der LCN-Methode [5]
(LCN: Load classification number) benétigt detail-
lierte Geometriedaten der Fahrwerkskonfiguration,
aber auch Daten von Lande- und Rollbahnen, um die
zuldssige Bodenbelastung auf den Flugplédtzen durch
das Flugzeug zu bestimmen, auf denen es operieren
soll. Diese Informationen liegen dem Modell nicht
vor, so dass die LCN Methode hier nicht angewandt,
sondern von einer vorgegebenen Fahrwerkskonfigu-
ration ausgegangen wird.

In Abhingigkeit dieser Fahrwerkskonfiguration,
d.h. der Anzahl der Fahrwerksbeine und —reifen wer-
den die Réader entsprechend ausgelegt. Die Belastung
eines Reifens erhélt man aus den maximalen, dyna-
mischen Lasten, die durch die Anzahl der Reifen pro
Fahrwerksbein geteilt werden.

Da Reifen im allgemeinen aus einem Katalog des
Reifenherstellers entsprechend der zu erfiillenden
Kriterien ausgewahlt werden, wird fiir das in dieser
Arbeit entwickelte Modell eine Datenbank von 6
Reifen der untersuchten Flugzeuge angelegt. Mit
Hilfe der Nédherungsgleichung (6) von Pazmany [13]
werden beginnend mit dem kleinsten Reifen unter der
Variation des Reifendrucks py im Intervall von 9 bar
bis 17 bar [3] in 0,5 bar — Schritten die zuléssige,
maximale Reifenlast bestimmt, die ein Reifen auf
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Bild 6:

nehmen kann. Diese Reifenlast wird mit der realen
Reifenlast verglichen, die sich aus den maximalen,
dynamischen Entwurfslasten ergeben. Liegt die Rei-
fenlast eines gewéhlten Reifens bei maximalem Rei-
fendruck p, unter der realen Last, wird der nichste,
grofBere Reifen untersucht. Es wird der Reifen aus-
gewdhlt, bei dem die aufzunehmende Reifenlast ge-
rade grofer ist als die vorhandenen Reifenlasten.
Gleichzeitig wird dabei der Reifendruck p, bestimmt.

Unter der Annahme, dass der statische Einfeder-
weg sg viel kleiner als der ReifenauBendurchmesser
Dy ist, ergibt sich die Bestimmungsgleichung der
zuldssigen Reifentraglast zu [13]

©OF

Reifen,zuli ~ A adapt,i [2’ 48 Po;i Sriv/ D,; W, = sy )] >

miti=v,h,z

wobei die zuldssige Reifentraglast mit dem Faktor
AR adapt;i Skaliert wird, um Pazmany’s Naherungsglei-
chung fiir schwere Zivilflugzeuge zu adaptieren, da
diese Gleichung anhand von Kleinflugzeugreifen mit
entsprechend leichterer Bauweise entwickelt worden
ist [13].

Der Index v steht hierbei fiir das Bugfahrwerk, /4
fiir das Hauptfahrwerk und z fiir das Zusatzfahrwerk.

Der statische Einfederweg des Reifens sz wird als
ein Anteil des Reifenaullendurchmessers D, abge-
schitzt.

Das Volumenmodell des Reifenmantels (Bild 6)
wird mit drei rechteckigen Querschnittsflachen ange-
nahert, die die Reifeflanken und die Reifenlauffliche
abbilden. Fiir die Rechtecke der Reifenflanke wird
eine Hohe von Dy/2 — D/2 — di; und eine Breite von
drr angenommen. Fiir das Rechteck der Lauffldche
gilt eine Hohe von dpy und eine Breite von
W — 2 drr. Aus diesen Querschnittsflachen ldsst sich
dann tiber den Umfang des Reifens ein angendhertes
Volumen des Reifenmantels bestimmen.

Die beiden unterschiedlichen Reifenmanteldicken
konnen durch einen Faktor von dem Reifenauflen-
durchmesser hergeleitet werden.

Die Reifendichte ist ein Mittelwert von Einzel-
dichten der einzelnen Reifenbestandteile. Fiir das
Modell wird diese Reifendichte mit dem Adaptions-

Felge

Relevante Reifengrofen und vereinfachtes Reifenmodell

faktor zusammengefasst, da keine Informationen iiber
die Reifenzusammensetzung zur Verfiigung standen.

So ergibt sich die adaptierte Reifengesamtmasse
MR adapt.ges AUS dem Gesamtvolumen Vg 4 aller Reifen
und dem zusammengesetzten Adaptionsfaktor
kadapt,rho,Reifen zu

v, h,z

(7) MR adapt,ges — Kadapt,rho,Reifen * VR,gesa mit i =

mit kadapt,rho,Reifen = Kadapt,Reifen * PReifen

4.2.2  Bremse

Der Fall eines Startabbruchs ist dimensionierend
fiir die Mindestbremsenmasse nach FAR §25 [7], die
bei der Begrenzung der maximalen Bremsentempera-
tur die Warmeenergie beim Startabbruch aufnehmen
muss, ohne dabei einen Wirmefluss zu anderen
Komponenten oder der Umgebung zu beriicksichti-
gen. Dabei muss ein Restschub eines Triebwerks in
einem etwaigen einfachen Fehlerfall mit beriicksich-
tigt werden. Die Mindestbremsenmasse mpn;, eines
Bremspaketes (Rades) ergibt sich mit der spezifi-
schen Wirmespeicherkapazitit c,z des Bremsenmate-
rials und aus der thermisch-kinetischen Energiebilanz
[7] zu

1 B
(8) mBmm ~ AT (ninRi

Bzul

0,5m, vlzJ

Fiir die Geschwindigkeit bei einem Startabbruch
wird die Entscheidungsgeschwindigkeit v; verwen-
det, bei der der Pilot zu entscheiden hat, ob er die
Maschine fiir ein sicheres Abheben rotieren oder den
Start abbrechen soll, um auf der restlichen Startbahn-
strecke zum Stehen zu kommen [7]. Fiir die Flug-
zeugmasse mg wird das MTOW eingesetzt. Das Pro-
dukt n; ng; entspricht der Anzahl der Bremspakete
bzw. der gebremsten Réader.

Die zulédssige Temperaturerhohung 47Tg,, beriick-
sichtigt die hochstmdgliche Betriebstemperatur der
Bremse, wihrend der Faktor B angibt, mit welchem
Anteil der kinetischen Energie die Bremse belastet
wird oder durch andere Bremssysteme (z.B. Klappen,
Umkehrschub der Triebwerke) entlastet wird [5], [7].
Somit wird in diesem Modell die Mindestbremsen-
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masse wegen des Fehlerfalles unter der Annahme B =
100 % ausgelegt und die gesamte kinetische Energie
umwandelt.

Es wird angenommen, dass sich die thermische
Berechnung auf die Mindestmasse des Reibbelages
bezieht. Ist diese ausreichend, so existiert zusammen
mit den weiteren Bremsenkomponenten (z.B. Brems-
kolben, Reibbelagtridger) eine ausreichend grof3e
thermische Sicherheit.

Fiir die Masse einer neuen Bremse wird in dieser
Modellauslegung eine VerschleiBmasse zu der Min-
destmasse addiert, die sich aus dem Betriebszyklus
ALandung der Bremse und dem Verschleifl pro Brems-
einsatz bei einer Landung ergibt, aus dem sich mittels
des Reifeninnendurchmessers D; das Verschlei3vo-
lumen Vpremse Uund multipliziert mit der Reibbelags-
dichte ppremse die VerschleiBmasse eines Bremspake-
tes ergibt.

)

MBneu = MBmin + nLandung . pBremse . VBremse

Bei dem Bremsenmaterial wird in diesem Modell
zwischen Stahl und Karbon unterschieden und die
jeweiligen Materialwerte in die Bremsengleichungen
eingesetzt.

Die nicht adaptierte Bremsenmasse liegt unterhalb
der realen Werte, weil durch das Bremsenmodell
lediglich die Gesamtmasse des Reibbelages bestimmt
wird. Weitere Komponenten werden erst durch die
Adaption beriicksichtigt.

4.3 Auslegung und Massenbestimmung der
Fahrwerksstruktur

Die Struktur eines Fahrwerksbeins macht den
grofften Anteil der Gesamtmasse des Fahrwerksys-
tems aus. Die Reifen, Felgen und Bremsen gewinnen
erst durch ihre Anzahl an Relevanz am Gesamtsys-
tem (siehe Kapitel 4.2). Die drei Hauptkomponenten
der Fahrwerksstruktur besitzen dagegen eine grofle
Einzelmasse und einen groBen Einfluss auf die Ge-
samtmasse des Fahrwerks. Als Material wurde ein
hochfester Stahl zu Grunde gelegt, dessen Kennwerte
sich fiir zukiinftige Fahrwerke mit neuen Metalllegie-
rungen anpassen lassen.

Die auf das Fahrwerksbein wirkenden Lastprofile,
die aus den Landungen und dem Rollen resultieren
[9] und es auf Torsion, Druck und Biegung belasten,
sind im Flugzeugvorentwurf nicht bekannt, weswe-
gen in diesem Modell ein einfacher, dimensionieren-
der Lastfall angenommen wird.

Bild 7 zeigt die auf ein Fahrwerksbein wirkenden
Kréfte. Dabei wird das Fahrwerksbein durch die
radialen Reifenkrifte auf Knickung belastet, wihrend
die axialen Reifenkrifte das Fahrwerksbein auf Bie-
gung beanspruchen. Dabei ist die Biegebelastung
wesentlich grofer als die Knickbeanspruchung und
somit dimensionierend fiir das Fahrwerksbein. Der
eingezeichnete Sidestay wird zur Auslegung des
Fahrwerksbeins nicht beriicksichtigt.

Die Biegung tritt beim Bremsen, sowie beim seit-
lichen Versetzen auf, welches bei starken Seitenwin-
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den wihrend einer Landung, als auch beim Kurven-
fahren durch die Fiihrungskrifte der Reifen auftritt.
Die Biegung wird maximal, wenn die grofitmogliche
Reibkraft auf den Reifen wirkt. Bei einem unge-
bremsten Reifen wird ein zur Rollrichtung senkrech-
tes Versetzen (Drift) angenommen (Bild 7 a), b)).

axial,max

‘ ‘;/
F axial,max
F radial F

radial

Bild 7:  Fiir die Auslegung bedeutende Krdfte:
a) fiir das Hauptfahrwerksbein mit Sidestay
(Ansicht in Rollrichtung)

b) fiir das Bug- und Zusatzfahrwerksbein mit
Dragstay (Seitenansicht senkrecht zur Rollrichtung)

Das Fahrwerksbein wird als ein Hohlzylinder an-
genommen, dessen Innendruchmesser zu 70 % des
Auflendurchmessers angenommen wird. Die Lénge
der Fahrwerksbeine wird in das Verhéltnis zur Hohe
h des Schwerpunktes gesetzt. Dieses Verhéltnis ist
flir die hier untersuchten Flugzeugtypen (Airbus)
annéhernd konstant.

Die Hohe eines Fahrwerksbeins 4; ergibt sich da-
mit abhingig von der Position (Rumpfbug fiir das
Bugfahrwerk (v), Tragflache fiir das Hauptfahrwerk
(#) und Rumpfmitte fiir das Zusatzfahrwerk (z)) und
ist der Hebelarm fiir die maximale Biegung durch die
Reibkraft am Reifen (u FR).

Der Auflendurchmessers da pein €1gibt sich aus der
zulédssigen Biegespannung ogei, [12]

32 uFy ng by ,miti=v, h,z
Opgein 70,657

(10) g, ... =

A,Bein,i

Damit sind die Geometrien (Durchmesser und
Lénge) der Fahrwerksbeine bestimmt, woraus sich
die Massen mit der entsprechenden Materialdichte
berechnen lassen.

4.4 Qualitéit der Massenabschiitzung

Neben den beschriebenen Komponenten ist die
Felge als Hohlzylinder auf Torsion und Beulung, der
Bogie Beam wie das Fahrwerksbein auf Biegung und
der Side / Dragstay als Vollzylinder auf Knickung
ausgelegt und entsprechend modelliert worden, so
dass die Einzelmasse zur Fahrwerksgesamtmasse
aufaddiert werden konnen.

Bild 8 zeigt zusammenfassend die guten Ergeb-
nisse der Teilmodelle als relative Fehler der adaptier-
ten Einzelmassen und der Gesamtmasse. Es ist zu
erkennen, dass bis auf den Reifen samtliche Massen
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bei der A320 zu hoch und bei der A340-300 zu nied-
rig abgeschétzt werden. Der relative Fehler bei Bogie
Beam und Side- / Dragstay ist jeweils null und daher
nicht dargestellt, da bei diesen beiden Komponenten
lediglich Realwerte des A340-300 vorlagen [4].

104 |MA320
< 0 A340-300

5
=
o
=
B
=

§ = ) 9 [} Q

231 € 2 £ 3 z

o F= = T =

10 £ 5

[}

O

Bild 8:  relative Fehler der Massenbestimmung der

Haupteinflusskomponenten
4.5 Ermittlung des Leistungsbedarfs des
Fahrwerkbetiitigungssystems

Der grofite Leistungsbedarf des Betétigungssys-
tems besteht beim Einfahren des Fahrwerks. Zusétz-
lich benotigen die Fahrwerkstiiren, obwohl diese im
Vergleich zu dem Fahrwerk eine sehr geringe Masse
besitzen, wegen ihrer schnellen Bewegung fiir eine
kurze Zeit einen groBen hydraulischen Volumen-
strom. Weitere Leistungsverbrauche, die zum Lenken
und Bremsen bendtigt werden, sind im Vergleich zu
der Leistung des Einfahrens vernachléssigbar gering.

Bild 9 zeigt das fiir die Leistungsbestimmung an-
genommene Betitigungssystem mit allen notwendi-
gen geometrischen Groflen. Wird die Kolbenfliche
Ax mit einem Druck beaufschlagt, fahrt das Fahr-
werksbein in die Einfahrposition. Dabei steigt das
Moment durch den Schwerpunkt des Fahrwerkbeins
wegen des grofler werdenden Hebelarms der Gravita-
tionskraft sinusformig an und hat in der eingefahre-
nen Endposition sein Maximum erreicht.

Die Luftwiderstandskraft ist beim ausgefahrenen
Fahrwerk wesentlich geringer als die Gravitations-
kraft im eingefahrenen Zustand und wird somit ver-
nachléssigt. Die Rider des Hauptfahrwerks werden
vor dem Einfahrvorgang abgebremst [3], weswegen
keine zusitzliche Leistung zur Uberwindung der
Kreiselmomente der Ridder aufgebracht werden muss.

Die maximale Haltekraft Fx als erste, statische
Anforderung an den Hydraulikzylinder ergibt sich
aus dem Momentgleichgewicht um das Drehgelenk
des Fahrwerks mit der Gewichtskraft des gesamten
Fahrwerksbeins mgy, g zu

(1 1) FK,i = meb,i g . ZSP,extend / rK,ia l’l’llt 1 =V, ha z
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Z SP,extend

A

7

schematische Darstellung des hydrauli-
schen Betditigungssystems

Bild 9:

Durch die Bestimmung der Kolbenverstellkraft
ldsst sich mit dem vorhandenen Systemdruck pq,s die
erforderliche Kolbenfldche Ak bestimmen.

Die zweite Anforderung an den Verstellzylinder
besteht in der Verstellgeschwindigkeit. Diese ergibt
sich aus der Vorgabe, innerhalb eines Zeitraums #eryct
das Fahrwerksbein einzufahren. Mit der in Bild 9
angenommenen Geometrie des Betdtigungssystems

ergibt sich fiir die konstante Verstellgeschwindigkeit
. X 2}" i R,
(12) xK’i:t K _ZKi miti=v,h,z

retract

tretract

Die mechanischen und volumetrischen Verluste
des Betitigungssystems wie z.B. Druckverluste in
Ventilen und Leitungen gehen mit in den Adaptions-
faktor ein. Gleiches gilt fiir einen reduzierten Sys-
temdruck, der sich bei einer gleichzeitigen Betiti-
gung mehrerer Verbraucher einstellen wird. Der
Einfahrvolumenstrom Qiegractrwbi fiir €in Fahrwerks-
bein ergibt sich mit dem hydraulischen Versorgungs-
druck von pgy zu
E

Ki xKi,miti=v, h,z

(13) g

retract,Fwb,i

= AK,i'xK,i =
sys

Hierbei kiirzt sich der Hebelarm des Verstellkol-
bens ri; aus der Gleichung und wird somit nicht als
Eingangsgrofle fiir dieses Funktional benotigt.

Die erforderliche Einfahrleistung Pieyae ergibt
sich aus dem Zusammenhang

(14) Pregract = Qretract * Psys

und kann zum Umrechnen auf andere Systemdrii-
cke und damit Volumenstrome oder auf elektrische
Systeme herangezogen werden.

Zur Auslegung des hydraulischen Versorgungs-
systems des gesamten Flugzeuges miissen dariiber
hinaus die Volumenstréme der Fahrwerkstiiren be-
riicksichtigt werden, da diese fiir das schnelle Offnen
und Schliefen einen groflen Volumenstrom benoti-
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gen. Dabei muss in jeder Flugphase eine ausreichen-
de Versorgung der hydraulischen Flugsteuerung
gewihrleistet sein, damit das Flugzeug voll mandv-
rierfahig bleibt.

Zur Abschitzung der restlichen Volumenstrome,
die zum Ausfahren des Fahrwerks und zum Offnen
bzw. SchlieBen der Tiiren bendtigt werden, werden
diese als proportional zu dem Einfahrvolumenstrom
angenommen und entsprechend skaliert.

Die Ergebnisse aller adaptierten Volumenstrome
werden in Bild 10 als relative Fehler zu den Realwer-
ten dargestellt.

105,00 -
OA320
85,00 A
< W A340-300
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Bild 10: relative Fehler der adaptierten Volumen-

strome

Bild 10 zeigt sehr deutlich eine Diskrepanz bei
dem Ausfahrvolumenstrom des Fahrwerks, wéihrend
die Volumenstrome der Tiiren durch die vereinfachte
Annahme geniigend genau abgeschétzt werden. Die
Bestimmung der Einfahrvolumenstrome stellt damit
eine gute Basis zur Ableitung der restlichen Volu-
menstrome dar.

Die groBe Abweichung des Ausfahrvolumen-
stroms liegt in den unterschiedlichen Hydraulikkon-
zepten der A320 und der A340-300 begriindet, in
dem bei der A340 durch eine Verbindung der Zylin-
derkammern beim Ausfahren nur ein Differenzvolu-
menstrom dem Hydrauliksystem entnommen wird, da
das Fluid der kontrahierenden, kleinen Kammer der
groBen, expandierenden Kammer zugefiihrt wird [4].
Deswegen lassen sich die Ausfahrvolumenstrome
durch den gewéhlten Modellansatz nicht bestimmen.

5. Verifikation des Fahrwerkmodells

Zur Verifikation werden weitere Flugzeugfahr-
werke mit dem neuen Modell abgeschétzt und mit
den realen Werten verglichen. Dabei werden Flug-
zeuge der Hersteller Airbus und Boeing herangezo-
gen, fiir die die meisten zur Verifikation notwendigen
Eingangs- und Vergleichsdaten vorliegen. Dennoch
miissen einige Grofen, wie z.B. die Schwerpunktho-
he, oder —lage abgeschitzt werden, weswegen diese
Flugzeuge auch nicht fiir die Adaption und Optimie-
rung geeignet sind.
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Ein wichtiger Hinweis bei der Uberpriifung der
Anwendbarkeit und der Genauigkeit des Modells
besteht hinsichtlich der verschiedenen Materialien
der Fahrwerksstruktur. In dem Modell wird ein einzi-
ges Material fiir alle Strukturkomponenten ange-
nommen, das fiir einen neuen Entwurf entsprechend
den verwendeten Materialien wieder differenziert an
die Komponenten angepasst werden kann. Gleiches
gilt fiir die Skalierungsfaktoren der Fahrwerksbein-
langen, welche sich an andere Rumpf- / Fliigelgeo-
metrien angleichen lassen.

Die Beurteilung des Fahrwerkmodells kann nur
durch die Verifikation der Fahrwerksgesamtmasse
erfolgen. Eine Verifikation der Einzelmassen und der
Volumenstrome ist wegen fehlender Vergleichswerte
nicht moglich.

Gerade das Abschitzen der Schwerpunkthdhe £
wirkt sich direkt auf die Komponentengeometrie und
somit deren Masse aus. Zum einen wird direkt deren
Linge verdndert als auch deren Durchmesser, der
wegen der notwendigen Stabilitdt ebenfalls anwéchst.
Dadurch nimmt die Masse der Einzelkomponente
durch die VergroBerung des Volumens zu.

Eine weitere Ursache fiir die Unterschiede liegt in
dem Alter der Flugzeuge, deren dltere Fahrwerks-
technologie schwerere Fahrwerke hervorbringt als bei
den vergleichbaren, neueren Flugzeugen. In diesem
Fall wird das an neueren Flugzeugen adaptierte Mo-
dell bei édlteren Flugzeugen (z.B. A300) zu geringe
Fahrwerksmassen abschétzen.

Bild 11 stellt die relativen Fehler der Fahrwerks-
gesamtmassen der betrachteten Flugzeuge grafisch
dar. Die auffilligsten Merkmale des Ergebnisses sind
einerseits der unter 10 Prozent liegende relative Feh-
ler bei den meisten Flugzeugen, aber andererseits die
drei groflen Abweichungen bei der A318, B737-800
und der A340-600. Erwartungsgemif werden bei der
A320 und der A340-300 die besten Ergebnisse er-
zielt.

Die Fahrwerksmasse der A318 wird mit ca. 20 %
zu gering abgeschdtzt. Hier wird der Einfluss der
Kommunalitét sichtbar, weil bei der leichteren A318
und der A319 das Fahrwerk der A320 eingesetzt
wird, welches schwerer ist als dies aus physikalischer
Sicht erforderlich wiére.

Die néchste groflere Abweichung liegt bei der
A340-600 mit -21 Prozent vor (Bild 11). Obwohl das
vom Modell ausgelegte Fahrwerk schwerer als das
der A340-300 ist, ist das reale Fahrwerk der A340-
600 aufgrund anderer Reifen- und Felgenkonstrukti-
onen wesentlich schwerer. Das Modell beriicksichtigt
in der Reifendatenbank nur so genannte Radialreifen.
Die A340-600 verwendet dagegen schwerere Ply-
Reifen mit groBerer Auflagefliche und groBerem
Reifendruck, die entsprechend angepasste Felgen
erfordern.

Eine weitere Ursache fiir die zu gering abge-
schitzte Fahrwerksmasse der A340-600 kann wie
weiter oben erwihnt in dem Abschitzen der Schwer-
punkthéhe begriindet sein. Obwohl die gleiche
Schwerpunkthohe wie bei der A340-300 angenom-
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Bild 11:

men wird, kann dieser wegen der langeren A340-600
durchaus hoher liegen, weil das ldngere Heck eine
groBere Bodenfreiheit erfordert, um bei der Rotation
beim Start geniigend Freiraum zwischen Flugzeug-
heck und Startbahn zu erreichen.

Die grofite Abweichung ist bei der B737-800 zu
finden (Bild 11). Die B737-800 ist eine verlidngerte
Version der B737-300 und verwendet dementspre-
chend ein &hnliches, ebenfalls mit Stahlbremsen
betriebenes Fahrwerk [11]. Die maximalen dynami-
schen Fahrwerkslasten werden mit einem Sicherheits-
faktor, der eine 25%-ige Massensteigerung durch das
Flugzeug beriicksichtigt, ermittelt. Das Fahrwerk der
B737-300 ist entsprechend ausgelegt, so dass die
B737-800 im Rahmen dieser Massensteigerung eben-
falls das Fahrwerk der kleineren B737-300 verwen-
den kann, wobei die B737-800 der maximalen Flug-
zeugmassensteigerung entspricht.

Das Fahrwerksmodell berechnet dagegen in der
Verifikation jeweils fiir jedes Flugzeug ein Basis-
fahrwerk, welches dann entsprechend auch fiir groBe-
re Flugzeuge verwendet werden kann.

Beriicksichtigt man all diese Merkmale und Ein-
stellmoglichkeiten des hier entwickelten Fahrwerks-
modells, so ldsst sich in einem Flugzeugvorentwurf
anhand von nur wenigen Eingangsgrofen, die Fahr-
werksmasse mit einer Genauigkeit von +/-10%
bestimmen.

Dies ist fiir die Auswahl eines Fahrwerkkonzeptes
oder / -konfiguration geniigend genau und hilft dabei,
den Prozess der Vorentwicklung zu unterstiitzen und
zeitlich zu optimieren.

6. Zusammenfassung

In diesem Bericht wurde basierend auf einem
technologisch, physikalisch motivierten Ansatz ein
auf den Vorentwurf zugeschnittenes Modell des
Fahrwerksystems vorgestellt, welches in sechs
Hauptkomponenten aufgeteilt wird. Im Einzelnen
sind dies der Reifen mit Felge und evtl. vorhandenem
Bremspaket, sowie die Fahrwerksstruktur bestehend
aus dem Fahrwerksbein und dessen Verstrebung,

A321-100

B757-300

A300

B767-300
A330-300
B777-300
A340-300
A340-600
B747-400

relative Fehler der Verifikation der adaptierten Fahrwerksgesamtmasse

sowie einem etwaigen Bogie Beam. Nach der Be-
stimmung der dimensionierenden Lastfélle, ergeben
sich dann die AuslegungsgroBen und Abmessungen
unter Berticksichtigung der Fahrwerkskonfiguration,
der allgemeinen Betriebskennwerte sowie der Flug-
zeuggeometrie.

Mit der aus dem Modell ermittelten Fahrwerks-
masse und der Fahrwerksgeometrie wird fiir ein ver-
einfacht angenommenes, hydraulisches Betétigungs-
konzepte mit den Anforderungen an Betdtigungszei-
ten und —kréfte der Leistungsbedarf modelliert.

Bei der anschlieBenden Verifikation werden fiir
verschiedene Flugzeuge die Fahrwerksmassen mit
dem Modell abgeschitzt und mit den realen Werten
verglichen, wobei sich fiir das hier entwickelte Fahr-
werksmodell eine Genauigkeit von ca. +/-10% ergibt.

Insgesamt zeigen die Ergebnisse der Verifikation
der Fahrwerksgesamtmasse und der Auswertung der
notwendigen Leistungen die gute und zuverldssige
Anwendbarkeit dieses Fahrwerkmodells im Flug-
zeugvorentwurf, durch das der Vergleich verschiede-
ner Fahrwerkskonzepte moglich wird.

Zukiinftige Technologien kdnnen dabei durch die
Anpassung der Materialwerte und Erweiterungen der
Teilmodelle beriicksichtigt werden.
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