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1. Einleitung

Wenn man vor der Sicherheit der Luftfahrt spricht, denkt man vielfach
nur an die Sicherheit des Luftfahrzeuges und dabei besonders an die Festig-
keit des Flugzeuges. Das war auch der Grund dafiir, die Festigkeitsvor-
schriften fiir Flugzeuge als besonders wichtig herauszustellen. Selbst-
verstindlich ist die Festigkeit in erster Linie maBgebend fiir die Sicherheit
des Tlugzeuges und, da das Flugzeug vorherrschend in der Luftfahrt ist, auch
mafigebend fiir die Sicherheit der Luftfahrt. Wenn man aber die Untersuchun-
gen tiber die Ursachen von Luftfahrtunfillen betrachtet, stellt man fest, daf
strukturelle Zusammenbriiche nur in ganz wenigen Fillen, iiber die noch zu
sprechen sein wird, die Ursachen von Unféillen waren. Das ist ein Zeichen
dafiir, dal die Forderungen an die Festigkeit der Flugzeuge im allgemeinen
bereits geniigend hoch liegen. um die Sicherheit der Luftfahrt zu gewihrleisten.
Man kénnte sogar fragen, — und diese Frage wird sehr oft gestellt, — ob die
Forderungen, die von seiten der Festigkeit gestellt werden, nicht zu hoch
Liegen.

Es gibt kein anderes Gebiet der Vorschriften fir Flugzeuge, das das
Gewicht des Flugzeuges und damit seine Leistungen und seine Wirtschaftlich-
keit so stark beeinflussen, wie die Festigkeitsvorschriften fiir Flugzeuge.
Eine kritische Untersuchung der Festigkeitsforderungen ist daher von grofier
Bedeutung.

Eingangs wurde bereits erwidhnt, dafl in einigen Fillen strukturelle
Zusammenbriiche die Ursachen von Unfillen waren, die auch gleichzeitig
eine grofle Zahl von Opfern forderten. Es handelte sich dabei um Schwingungs-
briiche oder um Ermiidungsbriiche. Schwerwiegende Flugzcugungfille infolge
Versagens der statistischen Fertigkeit sind, soweit bekannt, seit Jahren nicht
mehr vorgekommen. Bei einer Untersuchung ist es daher zweckmiBig, den
ganzen Komplex der Festigkeitsforderungen aufzuteilen in Forderungen
beziiglich der statischen Festigkeit, Forderungen beziiglich der Schwingungs-
festigkeit und Forderungen beziiglich der Ermiidungsfestigkeit.

* Vortrag gehalten den 5-ten September 1961 an der Technischen Universitit zu Budapest
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H. Forderungen beziiglich der statischen Festigkeit

Fiir die statische Festigkeit von Flugzeugen sind einige Grundwerte
von ausschlaggebender Bedeutung: die Sicherheitszahl, ferner fiir Flugfille
das sichere Lastvielfache, der maximale Staudruck und die maximale Béen-
geschwindigkeit, sowie fiir Landefille die StoBgeschwindigkeit beim Auf-
setzen auf den Boden.

Allgemein wird mit sogenannten sicheren Beanspruchungszustinden
gerechnet. Das sind »solche Beanspruchungszustiinde, deren Auftreten wihrend
der Gesamtbetriebsdauer eines Flugzeuges mit einer gewissen Wahrscheinlich-
keit erwartet wird und bei denen bereits derart hohe Beanspruchungen ent-
stehen kénnen, daBl Zustdnde mit noch hioheren Beanspruchungen als aus-
nehmend ungilinstig anzusehen sind«. (Festigkeitsvorschriften fiir Flugzeuge,
Juni 1958.) Uber diese sicheren Beanspruchungszustinde miissen in den
Lastannahmen solche zahlenm#Bigen Angaben gemacht werden, dall es még-
lich ist, die sichere statische Beanspruchung aller Flugzeugbauteile zu ermit-
teln. Bei diesen sicheren Beanspruchung mufi aber noch eine ausreichende
Sicherheit gegen den Bruchzustand vorhanden sein. Diese Sicherheit soll
Unsicherheiten in der Erfassung der GréBtwerte der #ulleren Belastung,
Unsicherheiten der Berechnung, Fehler im Werkstoff usw. decken. Als
Sicherheitszahl hat sich j = 1,5 international ausreichend bewihrt, obwohl
dadurch nicht alle Minderungen erfaBt wiirden, wenn sie gleichzeitig auftreten
wiirden. An eine Herabsetzung dieser Sicherheitszahl ist auf keinen Fall zu
denken. Es erscheint im Gegenteil notwendig, bei verschiedenen Bauteilen,
zum Beispiel solchen, in denen die Spannungsverteilung nicht genau ermittelt
werden kann oder in denen nicht genau erfallbare Zusatzlasten auftreten
kénnen, noch zusdtzliche Sicherheitszahlen zu verlangen. Dabel handelt es
sich in erster Linie um AnschluBlbeschlige und Steuerungsteile.

In den Flugfillen ist es zweckmiilig. eine Unterteilung vorzunehmen,
und zwar in solche Beanspruchungszustinde, die der Pilot willkiirlich, also
durch Ruderbetitigung, herbeifithren kann, und in unwillkiirliche, durch die
Turbulenz der Atmosphire oder durch Stérungen veranlafite. Fiir die erste
Gruppe sind in den Lastannahmen Zahlenwerte angegeben, die sich groBten-
teils aus der Erfahrung ergeben. Mallgebende Werte sind dabei, wie schon er-
wihnt, das sichere Lastvielfache und der Grenzstaudruck. Das zulidssige
sichere Lastvielfache, d. h. das Verhiltnis der bei symmetrischer Belastung
vorhandenen sicheren Luftkraft zum Gewicht, ist selbstverstindlich von der
Art des Flugzeuges abhingig. Kunstflugtaugliche Flugzeuge werden erheblich
groflere Zentripetalbeschleunigungen erfahren als Reise- oder Verkehrsflug-
zeuge. Fiir voll hzw. beschriankt kunstflugtaugliche Flugzeuge haben sich
international die Lastvielfachen 6 bzw. 4.5 eingefiihrt. Sie liegen unter den
Werten, die trainierte Piloten kurzfristig ohne Funktionsstérungen ertragen
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kénnen. Man konnte daher eher an eine Herauf- als an eine Herabsetzung
dieser Werte denken. Mit Riicksicht darauf, daf} das Bruchlastvielfache bei
1,5facher Sicherheit 9 bw. 6,75 betrigt, kann man sie aber wohl als ausrei-
chend bezeichnen.

Fiir Verkehrsflugzeuge sind in den Lastannahmen der verschiedensten
Liander Lastvielfache vorgeschrieben, die mit abnehmendem Gewicht zuneh-
men. Das hingt damit zusammen, dall sehr schwere Flugzeuge nur von er-
fahrenen Flugzeugfithrern geflogen werden, die entsprechend vorsichtig fliegen.
AuBerdem sind diese Flugzeuge erheblich triger, so daB sie den Steuerbewegun-
gen des Piloten nur langsam folgen. Dariiber hinaus erscheint es aber notwendig
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Bild 1. Lastvielfache fiir Hohenruderbetitigung: Verkehrsflugzeuge

bei kleineren Flugzeugen das Lastvielfache auch von der Geschwindigkeit
abhingig zu machen. Bei der erheblich zugenommenen Verkehrsdichte im
Luftraum besteht bei Flugzeuge grofer Geschwindigkeit die Gefahr von Zu-
sammenstéBen. Um derartige Zusammenstdfie zu vermeiden, ist ein sehr schar-
fes Abfangen mit hohen Lastvielfachen nétig.

Bild 1 zeigt das in den »Vorldufigen Festigkeitsvorschriften der DDR«
festgelegte sichere Lastvielfache fiir Flugzeuge der Beanspruchungsgruppe 3
(Reise- und Verkehrsflugzeuge) in Abh#ngigkeit vom Gewicht fiir die beiden
Geschwindigkeiten v = 200 km/h und v = 800 km/h. Zum Vergleich sind auch
die von der ICAO empfohlenen Mindest-Lastvielfachen eingezeichnet.

Bei der Berechnung der auf das Flugzeug wirkenden Krifte sollte még-
lichst der physikalische Vorgang erfaBt werden. Der zeitliche Verlauf des
Abfanges, also der durch Héhenruderbetitigung hervorgerufene Bewegungs-
vorgang, ist von KAvL und LiNDEMANN untersucht worden. Sie stellten die 3
Grundgleichungen der Bewegung auf, nimlich
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1. die Gleichung fiir das Kriftegleichgewicht in Flugrichtung;

2. die Gleichung fiir das Kriftegleichgewicht senkrecht zur Flugrich-
tung und

3. die Gleichung fiir das Momentengleichgewicht um die Flugzeug-
querachse.

Wenn man zur Vereinfachung die Annahme trifft, dafl die Fluggeschwin-
digkeit sich wihrend des Abfangens nicht dndert, wird die erste dieser 3 Glei-
chungen uninteressant. Die Annahme konstanter Geschwindigkeit wihrend
des Abfangens ist wegen der Kiirze der Abfangzeit berechtigt. In der zweiten
Gleichung fiir das Gleichgewicht der Krifte senkrecht zur Flugrichtung kann
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Bild 2. Hohenruderbetitigung {Paascu: Einfithrung in das Gebiet der Festigkeitavorschriften
fir Flugzeuge)

man die Hoéhenleitwerkskraft als klein im Vergleich zur Tragwerksluftkraft
vernachlissigen, so daf} die zweite Gleichung nur die Gleickheit von Trag-
werksluftkraft und Zentrifugalkraft ausdriickt. Durch Hinzunahme der Hohen-
leitwerkskraft in die Kraftegleichung wiirde sich das Gleichungssystem nicht
erheblich komplizieren. In der Momentengleichung spielt wegen des groflen
Hebelarmes die Hohenleitwerkskraft eine erhebliche Rolle. Infolgedessen sind
darin auch Abwindséinderungen und die Ddmpfung infolge der Drehung des
Flugzeuges zu beriicksichtigen.

Die beiden der Rechnung zugrunde gelegten Gleichungen ergeben nach
Elimination des Bahnneigungwinkels eine inhomogene Differentialgleichung
zweiter Ordnung mit konstanten Koeffizienten fiir die Anstellwinkeldnderung,
deren Integration bei Vorgabe des zeitlichen Verlaufes des Ruderausschlag-
winkels moglich ist.

Nach Flugmessungen kann man den in Bild 2 wiedergegebenen ideali-
sierten Verlauf des Héhenruderausschlages der Rechnung zugrunde legen.
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Daraus ergeben sich dann die im gleichen Bild dargestellten Verldufe des
Lastvielfachen und der Hohenleitwerkskraft. Aus diesem zeitlichen Verlauf
heben sich 3 Zeitpunkte besonders hervor: Im Zeitpunkt 1, wenn der volle
Hohenruderausschlag gerade erreicht worden ist, hat im allgemeinen das
Héohenleitwerk seine Maximalbelastung erreicht, wihrend der Anstellwinkel
und daher auch die Belastung des Tragwerks noch praktisch unverindert sind.
Die Linearbeschleunigung des Flugzeugschwerpunktes hat sich daher kaum
gedndert, wihrend die erhebliche Drehbeschleunigung durch zusitzliche Mas-
senkrifte ausgeglichen wird. Im Zeitpunkt 2 hat das Flugzeug den dem Hohen-
ruderauschlag entsprechenden stationiren Zustand erreicht, d. h. es ist keine
Drehbeschleunigung mehr vorhanden. Das Tragwerk hat die dem Lastviel-
fachen und dem Staudruck entsprechende Maximalbelastung erreicht. Die
Hohenleitwerksbelastung hat infolge der Dampfung aus der Drehgeschwindig-
keit den Richtungssinn gedndert. Aus diesem stationdren Zustand wird das
Hohenruder auf seinen Ausgangswert zuriickgeschaltet. Bei Erreichen des
Ausgangszustandes im Zeitpunkt 3 hat sich die Tragwerksbelastung im Ver-
gleich zu der im Zeitpunkt 2, dhnlich wie zwischen den Zeitpunkten 0 und 1,
nur unwesentlich gedndert. Das Hohenleitwerk dagegen erhilt einen neuen
Maximalwert der Belastung, woraus sich zusdtzlich zur Linearbeschleunigung
des Schwerpunktes noch eine erhebliche Drehbeschleunigung des Flugzeuges
ergibt. Es geniigt, der Rechnung nur die Lasten und Beschleunigungen zugrunde
zu legen, die zu diesen 3 Zeitpunkien vorhanden sind. Durch Flugversuche
bei der DVL und bei verschiedenen deutschen Flugzeugfirmen, insbesondere
bei Junkers, wurde die Richtigkeit des Verfahrens nachgewiesen.

Fiir die Seitenruderbetitigung 148t sich eine #hnliche Bewegungsrech-
nung durchfithren wie bei der Héhenruderbetidtigung. Als Ziel der Seiten-
ruderbetdtigung betrachten wir das Erreichen eines bestimmten Schiebe-
winkels, Wahrend aber fiir die Hohenruderbetitigung statistisch ausreichend
belegte Angaben fiir die Gréfle des zu erreichenden Lastvielfachen vorhanden
sind, sind keine Angaben tiber die Gréfe des zu erreichenden Schiebewinkels
vorhanden. Aus der Nachrechnung von bewdhrten Flugzeugmustern kann man
schliefen, dal fir langsamere Flugzeuge ein groferer Schiebewinkel ange-
nommen werden mul} als fiir schnellere Flugzeuge. Um statistisches Material
zu bekommen, ist es notwendig, mit verschiedenen Flugzeugtypen eine Reihe
von Flugmessungen durchzufiihren.

Bild 3 zeigt das Ergebnis einer Bewegungsrechnung bei Seitenruder-
betdtigung, aus der sich — #hnlich wie bei der Hohenruderrechnung — 3
besonders bemerkenswerte Zeitpunkte hervorheben. In Punkt 1 ist der volle
Seitenruderausschlag gerade erreicht; es ist praktisch noch keine Drehung des
Flugzeuges um die Hochachse erfolgt. In Punkt 2 ist stationdir der groBte
Schiebewinkel erreicht und Punkt 3 stellt den Zeitpunkt des Riickschaltens
des Seitenruders aus dem stationdr geflogenen groften Schiebewinkel dar.



e
8

R. MULLER

Ebenso wie fiir Hohenruder- und Seitenruderbetitigung ist auch in
Querruderfillen eine Bewegungsrechnung durchzufiihren, bei der sich dhnliche
kritische Zeitpunkte ergeben. Hierbei gibt man zweckmiBigerweise die Anstell-
winkelinderung an der Fliigelspitze aus der Drehung vor. Es ist notwendig,
durch ausreichende Flugversuche mit verschiedenen Flugzeugmustern die
Grofle dieser Anstellwinkelinderung statistisch zu belegen.

In allen Luftfillen sind die Verdnderungen der Lasten und der Last-
verteilung infolge von elastischen Verformungen zu beriicksichtigen. Diese

/60
Schisbewinkel )i

!
Sefienruderaus- 1
schiag o

L5)

-Krafte am
Seitenleitwerk

[

Bild 3. Seitenruderbetitigung (Paasca: Einfithrung in das Gebiet der Festigkeitsvorschriften
fiir Flugzeuge)

aero-elastische Rechnung ist bisher nur fiir stationéire Zustinde durchgefithrt
worden. Es ist aber moglich, dafl sich besonders bei plotzlichen Héhenruder-
und Querruderausschligen aus der aero-elastischen Rechnung instationir
.andere Lasten und Lastverteilungen ergeben als bei stationidrer Rechnung. Be-
sonders grof} ist der Einfluf} der elastischen Verformung bei groflem Staudruck,
bei dem sich in symmetrischen Flugfillen eine erhebliche Verlagerung der
Luftlast nach auflen und in den Querruderfillen eine grofle Verminderung
der Ruderwirkung ergibt. In den Querruderfillen kann die elastische Verfor-
mung sogar eine Umkehrung der Querruderwirkung zur Folge haben. Es ist
also auch zur Sicherung der Querruderwirkung eine Verformungsrechnung
nétig. Liegt die elastische Achse hinter der Neutralachse, so kénnen die
Luftkrifte bei grofflen Staudriicken den Fliigel so tordieren, dafi kein stabiles
Gleichgewicht méglich ist. Der Fliigel bzw. das Leitwerk kippt statisch aus.
Auch gegen diese Unstabilitdt mufl ausreichende Sicherheit vorhanden sein.
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Nach dem zweiten Weltkriege sind einige Arbeiten iiber die Luftlastver-
teilung bei elastischen Fliigeln erschienen. Doch sind die darin angegebenen
Methoden sehr umstindlich und zeitraubend, so dafl meist noch das alte Ver-
fahren der allmihlichen Iteration angewandt wurde. Dabei ermittelte man
zunichst die Auftriebsverteilung fiir den starren Fliigel nach einem der be-
kannten Verfahren (z. B. MuvrtHOPP) und daraus mit den Biege- und Torsions-
steifigkeiten die Durchbiegung und Verdrehung des Fliigels. Aus diesen ergaben
sich dann wieder die Anderungen der Auftriebsverteilung des starren Fliigels,
die wieder zusiitzliche Verformungen ergaben usw. Nach mehrfachen Rech-
nungen der Anderung der Auftriebsverteilung und der sich daraus ergebenden
Verformungen kam man dann zu den endgiiltigen Werten. Nach der Disser-
tation von Dr.-Ing. Masceeck »Die Berechnung der Auftriebsverteilung
starrer und elastischer Tragfliigel« ist nun nach Kenntnis der Drillsteifigkeit
des Fliigels die unmittelbare Berechnung der Auftriebsverteilung fiir den ge-
raden elastischen Fligel verhiltnismiBig leicht méglich. Es sei noch darauf
hingewiesen, dafl sich bei Pfeilfliigeln auch aus der Durchbiegung des Fliigels
Anderungen des Anstellwinkels und daher auch Anderungen der Lastverteilung
ergeben.

Im praktischen Flugbetrieb werden vielfach dic verschiedenen Ruder
gleichzeitig oder fast gleichzeitig betitigt. Selbstverstidndlich werden dabei die
Maximalwerte, die bei der Betdtigung nur eines einzigen Ruders fiir nur sehr
kurze Zeit erreicht werden konnen, bei der Betiitigung zweter Ruder nicht
gleichzeitig erreicht. Es ist dabei auch zu bedenken, dafl diese Maximalwerte
entsprechend der Definition der sicheren Lasten nur selten auftreten. In den
Lastannahmen der verschiedenen Linder werden Prozentzahlen angegeben,
mit denen die Maximalwerte der verschiedenen Ruderbetdtigungsfille zu tiber-
lagern sind. Diese Prozentzahlen beruhen ausschlieflich auf Schitzungen und
liegen, um sicher zu gehen, vermutlich zu hoch. Statistische Angaben, die aus
ausreichend vielen Flugmessungen resultieren, fehlen vollstdndig und sind
dringend erforderlich..

Aus den unwillkiirlichen Beanspruchungszustinden, d. h. bei den Be-
lastungen aus Béen. ergeben sich vielfach, besonders bei Flugzeugen, die mit
relativ kleinen Lastvielfachen gerechnet worden sind, also Reise- und Ver-
kehrsflugzeugen, hohere Lastvielfache als fiir Beanspruchungszustinde aus
Hohenruderbetédtigung. Uber die GroBe der in den Lastannahmen festzulegen-
den Béengeschwindigkeit zeigen sich in den Festigkeitsvorschriften der ver-
schiedenen Staaten Differenzen. Es ist bekannt, dafl die Boengeschwindigkeit
mit der Héhe zunimmt, wihrend gleichzeitig die Boenfrequenz abnimmt.
Es ist anzunehmen, dafBl eine Boengeschwindigkeit von 13 m/sec am Boden
und 25 m/sec in 11 km Héhe den bei der Definition der sicheren Last ge-
machten Haufigkeitsforderungen entspricht. Fiir die Grofle des Boenabminde-
rungsfaktors. die u. a. das allmihliche Eintreten des Flugzeuges in die Boe

4 Periodica Polytechnica M. VI/1.
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und das allmihliche Anwachsen der Boe beriicksichtigt und die sich aus statisch-
aeroelastischen Rechnungen ergibt, findet man sowohl in den Lastannahmen
der verschiedensten Liinder als auch in der Literatur verschiedene Angaben.
Die Unterschiede sind allerdings nur gering. AuBler fiir die Festlegung des
gréflten sicheren Lastvielfachen spielen die Béen noch eine erhebliche Rolle
bei den noch zu behandelnden Fragen der Betriebsfestigkeit.

Von groBler Bedeutung fiir das Gewicht des Flugzeuges sind noch die
Landefille. Fiir die Hohe der dabei auftretenden Beanspruchungen ist in erster
Linie die StoBgeschwindigkeit maBgebend. d. h. die Geschwindigkeit, mit der
das Flugzeug bei einer Fehlschitzung des Piloten den Boden beriihrt. Auch
iiber die Gréfe dieser StoBgeschwindigkeit und iiber ihre Abhingigkeit von
irgendwelchen Flugzeugkenndaten liegen noch nicht ausreichende statistische
Angaben vor. In den deutschen Festigkeitsvorschriften haben wir Werte
zwischen 2.5 m/sec und 3,5 m/sec eingesetzt, die sich ungefihr mit den von der
ICAO empfohlenen Werten decken.

Bei der Landung von Bugradflugzeugen sind die StéBe auf das Haupt-
fahrwerk und das Bugfahrwerk miteinander gekoppelt. Die fiir diesen Kopp-
lungsstol maBgebenden Gleichungen wurden von ScayMITZ 1943 aus dem Krifte-
und Momentengleichgewicht ermittelt. Die numerische Behandlung dieser
Gleichung ist allerdings sehr zeitraubend und umsténdlich, da das Gleichungs-
system weder linear ist, noch konstante Koeffizienten hat. Die Losung kann
nur schrittweise durchgefithrt werden. Dabei miissen bei jedem Schritt ver-
schiedene GriBen zuniichst abgeschitzt werden, um dann im Verlauf der
Rechnung allmihlich verbessert zu werden. Die zu den verschiedenen Feder-
wegen gehérenden Stofkréfte miissen dabei dem im Fallhammerversuch er-
mittelten Kraftwegdiagramm entnommen werden, das wegen der verschiede-
nen Anderungen der Linfederungsgeschwindigkeit nicht mit dem sich bei der
Landung ergebenden Kraftwegdiagramm iibereinstimmt. Das Ergebnis einer
solchen Bewegungsrechnung fiir die Landung mit groBem Anstellwinkel zeigt
Bild 4. Die StoB8kraft am Hauptfahrwerk nimmt sehr schnell zu, der Schwer-
punkt senkt sich. Infolge der schnell zunehmenden Drehgeschwindigkeit sinkt
das Bugrad schneller als der Schwerpunkt und st68t auf den Erdboden. Von
dem Augenblick ab nimmt die Bugradstofkraft zu, und damit nimmt die
Drehgeschwindigkeit des Flugzeuges ab. Dabei kann es vorkommen, daf} das
Hauptfahrwerk wieder vom Boden abhebt. Links unten sind die Kraftweg-
diagramme von Haupt- und Bugradfahrwerk wiedergegeben, die der Rech-
nung zugrunde gelegt sind.

In einer noch nicht versffentlichten Dissertation von SCHOTT werden die
Bewegungsrechnungen soweit vereinfacht, daf sie einer analytischen Behand-
lung zuginglich sind. Die Vereinfachung beruht in erster Linie auf folgenden
Voraussetzungen:

1. Die Geschwindigkeit des Flugzeuges ist konstant.
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' Kraft-Weg-Diagramm
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| AR S fy= Federweg des Haupifahrwerkes
Vet fy= federweg des Bugfahrwerkes
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Bild 4. Kopplungstoll mit groBem Anstellwinkel
(GroLLE: Vorirag »Belastung durch Bodenkrifte«)
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Bild 5. Schwerpunktsenkung, Gesamtfederwee und vertikale Stofkraft am Bugfahrwerk sowie

Gesamtfederweg und vertikale StoBkraft am Hauptfahrwerk bei der Bugradladung (Scmort:

Die analytische Losung der Bewegungsgleichungen fiir symmetrische Landung von Bugrad-

flugzeugen
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2. Die StoBkraft fndert sich abschnittsweise linear mit dem Federweg
und linear mit der Einfederungsgeschwindigkeit.

3. Die Abstinde der StoBkrifte vom Schwerpunkt sind konstant. Bei
einem Vergleich der Ergebnisse der vereinfachten Rechnung einer Bugrad.-
und einer Hecklandung zeigte sich sehr gute Ubereinstimmung mit den durch-
gefithrten Flugversuchen; siehe Abbildungen 5 und 6.

Nach diesem neueren Verfahren ist es also méglich, den Bewegungs-
und Krifteverlauf bei symmetrischen Landungen von Bugradflugzeugen

analytisch zu ermitteln.
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Bild 6. Schwerpunktsenkung. Gesamtfederweg und vertikale Stoffkraft am Hauptfabrwerk

sowie Gesamtfederweg und vertikale Stofkraft am Bugfahrwerk bei der Hecklanduug

(ScuoTT: Die analytische Losung der Bewegungsgleichungen fiir symmetrische Landung von
Bugradflugzeugen)

Fiir die einseitige Landung miifite das Gleichungssystem von ScmmiTz
noch durch eine Gleichung ergidnzt werden, die das Momentengleichgewicht
um die Lingsachse ausdriickt. Die Neigung der Querachse ist die neue Variable.

In allen Landefillen wird die Rechnung unter Beriicksichtigung der
Elastizitdt des Flugzeuges Ergebnisse liefern, die wesentlich besser der Wirk-
lichkeit entsprechen. Dabei kann es sowohl zu Erhshungen als auch zu Er-
miBigungen der Beanspruchungen kommen.

Zusammenfassend ist zu den statistischen Festigkeitsforderungen zu
sagen, daf} in sehr vielen Fillen noch Versuchsreihen notwendig sind, um die
der Lastenrechnung zugrunde zu legenden GréBen statistisch einwandfrei zu
belegen. Nach Festlegung dieser GrdBen gibt es bereits Maglichkeiten, die
auftretenden statischen Belastungen zu ermitteln.
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ITI. Forderungen beziiglich der Schwingungsfestigkeit

Wie schon erwihnt, haben sich in den letzten Jahren verschiedentlich
Unfille ereignet, die mehr oder weniger einwandfrei auf Schwingungen zurtick-
zufithren sind. 1959 brach wihrend eines Erprobungsfluges ein grofler Teil
der Seitenflosse und des Seitenruders der Convair 880 ab: Ursache: Leitwerks-
schwingungen. Im September 1959, im Mirz 1960 und im Oktober 1960 ereig-
neten sich 3 Unfille der Electra. Die Abstiirze wurden eindeutig auf hoch-
frequente Schwingungen zuriickgefiihrt, die im Bereich der inneren Trieb-
werksgondeln auftraten und bei héheren Fluggeschwindigkeiten zum Bruch
des Tragfliigels fithrten. Diese Unfille zeigen. dafi die bisherigen Methoden
des Nachweises der Schwingungssicherheit noch nicht ausreichen.

Es wird vielfach die Frage gestellt, ob Schwingungsforderungen iiber-
haupt in die Festigkeitsvorschriften aufgenommen werden sollen. Ich habe
bereits bei der Behandlung der statischen Forderungen ausgefiihrt, daf} in den
Flugfillen unbedingt die Verlagerung und Verdnderung der Lufilasten infolge
elastischer Verformung zu ermitteln und bei der Rechnung zu beriicksichtigen
sind. Es wird also eine statisch-aeroelastische Rechnung verlangt. Ebenso ist
es selbstverstindlich, dafl z. B. Flattererscheinungen. die in der Blechbehdu-
tung vom Triebwerk, insbesondere vom Turbinentriebwerk, angefacht werden,

in den Festigkeitsforderungen erfafit werden miissen.

Warum sollen dvnamisch-aercelastische Forderungen nicht auch in die
Festigkeitsforderungen aufgenommen werden? Die Festigkeitsvorschriften
sind nicht nur reine Festigkeits-, sondern auch Elastizitdtsforderungen, denn
das elastische Verhalten der Flugzeugbauteile beeinflufit erheblich die Festig-
keit des Flugzeuges. Es fragt sich nur, wie dieser ganze Komplex der Schwin-
gungserscheinungen in den Festigkeitsforderungen erfafit werden soll. Das
Ziel ist klar: Schwingungen. die zum Bruch des Flugzeuges fithren, miissen
vermieden werden. Um den Umfang der dabei auftretenden Probleme zu zeigen,
betrachten wir das von Ki'ssxer 1957 auf dem Aerolastischen Kolloquium
in Gottingen gezeigte Kriftedreieck, Abbildung 7. Die Ecken des Dreiecks
werden von der aerodynamischen Kraft 4, der Massenkraft M und der elasti-
schen Kraft E gebildet. Die statische Flugstabilitit G, die nur Luftkrifte,
sowie die dynamische Stabilitdt H, die nur Luftkrifte und Massenkrifte be-
riicksichtigen, werden hier nicht behandelt, da sie reine Eigenschaftsforderun-
gen, aber nicht die Festigkeitsforderungen betreffen. Mechanische Schwingun-
gen, die z. B. durch Triebwerkseinfliisse entstehen kénnen. miissen in den
Festigkeitsvorschriften behandelt werden, da sie Anlal zu Dauerbriichen sein
konnen. Man wird sich leider nur mit sehr allgemeinen Formulierungen be-
gniigen miissen, weil die Erregerfrequenz in sehr weiten Grenzen bei Leerlauf
und Héchstleistung des Triebwerks schwankt. Auch die elastische Lagerung
des Triebwerks verhindert nicht die Ubertragung der Schwingungen auf die




&34
T

R. MULLER

benachbarten Bauteile. Fiir Bleche der Triebwerksumkleidung und fiir Behdup-
tungen in der Nihe der Triebwerke konnte man Sandwichbauweisen vorschrei-
ben, die bei gecignetem Aufbau ausreichende Sicherheit bieten diirften. Die
Schwingungssicherheit der Triebwerksaufhdngung kann sowohl rechnerisch als
auch durch Standversuche mit laufendem Triebwerk nachgewiesen werden.
Es wird geniigen, wenn in den Festigkeitsforderungen verlangt wird, dal bei
allen moglichen Triebswerksdrehzahlen keine schidlichen Schwingungen des
Triebwerkgeriistes und des Flugzeuges und keine Flattererscheinungen der
Triebwerksverkleidung und der Behéiutung auftreten diirfen.

Bild 7. Aus KssnEr»Rechenverfahren zur Lésung aeroelastischer Aufgaben fiir plattenartige
Fliigel und fir das ganze Flugzeug«

A4 Aerodvn. Kraft L Aerodyn. Lastverteilune
E Elastische Kraft GE Statische Flugstabilitidt des elastischen
Flugzeuges

M Massenkraft

" Mechan. Schwingung
G Stat. Flugstabilitdt
H Dynam. Flugstabilitdt Flattern

B Schiitteln (Buffeting) Dynam. Antwort
HE Dvynam. Flugstabilitit des elastischen Flugzeugs

Steuerwirksamkeit
Umkebr der Ruderwirkung
Stat. Auskippen d. Fligels

Ny O

Die statisch-aeroelastischen Probleme links der Linie 4—FE wurden
bereits erwihnt: die Anderung der Luftlasten und ihrer Verteilung L, die zur
Minderung der Ruderwirkung C und zur Aufhebung R und — nach Uber-
schreiten der kritischen Geschwindigkeit — zur Umkehrung der Ruderwirkung,
sowie, wenn die Neutralachse des Fliigels oder des Leitwerks vor der elastischen
Achse liegt, zum statischen Auskippen D fithren konnen. Es ist selbstverstdnd-
lich, daB die Untersuchung dieser Erscheinungen in den Festigkeitsvor-
schriften gefordert werden mufB, wenn auch ihre Auswirkungen sich zum Teil
bei den Eigenschaften des Flugzeuges zeigen. Dasselbe gilt fiir die Anderung
der statischen Stabilitit GE infolge der elastischen Verformung, inshesondere
des Rumpfes.
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Im Inneren des Dreiecks liegen die dynamisch-aeroelastischen Probleme,
die durch das Zusammenwirken von Luftkraft, elastischer Kraft und Massen-
kraft gekennzeichnet sind. Das Flattern F ist »eine selbsterregte Schwingung
des ganzen Flugzeugs oder seiner Teile mit konstanter Amplitude« (K{ss~NER).
Moderne Verkehrsflugzeuge haben zur Widerstandsverminderung diinne
Fliigel- und Leitwerksprofile und daher kleine Biege- und Torsionssteifigkeiten.
Die Flatterrechnung wird dadurch wesentlich umfangreicher und komplizierter
als frither. Es sind sowohl wegen der grofieren Abmessungen als auch wegen
der groBleren Geschwindigkeit wesentlich mehr Eigenfrequenzen mit den dazu
gehérigen Schwingungsformen zu ermitteln. Wegen der groflen Geschwindig-
keit ist der Mach-Einflull mit zu beriicksichtigen. Die grolen Massen im Fliigel
{Triebwerke und gefiillte Behilter) gestatten es nicht mehr, wie frijher iiblich,
die Masse des Rumpfes als unendlich groB8 anzunehmen und daher nur das
Sehwingungsverhalten des Fligels bzw. des Leitwerks relativ zum Rumpf zu
untersuchen. Bei der Flatterrechnung sind die verschiedenen Bewegungen des
starren Rumpfes und die Deformationen des elastischen Rumpfes méglichst
mit zu beriicksichtigen. Die Rechnung wird dadurch natiirlich wesentlich
komplizierter und kann nur mit modernen elektronischen Rechenautomaten
durchgefithrt werden. Es ist nicht méglich, in den Lastannahmen so prizise
Angaben iiber die Flattersicherheit des Flugzeuges zu machen, wie bei den
Angaben zur statischen Festigkeit. Man wird sich mit allgemeinen Formulie-
rungen, wie z. B. im Annex 8 der ICAO-Richtlinien (Cktober 1957, Teil I1I,
Punkte 2.3.5 und 3.6), begniigen miissen, wobei ein Sicherheitsabstand der
grofiten zuldssigen Geschwindigkeit zur kleinsten kritischen Geschwindigkeit
verlangt werden mull. Gegebenenfalls kéonnen fir das Entwurfsstadium
Steifigkeitskriterien fiir Fliigel, Rumpf, Querruder und Heckleitwerke und
Ruder dhnlich denen im Annex 8 derICAO-Richtlinien 1952, Teil 111 Punkt 3.8
angegeben werden. Die Erfiillung dieser Steifigkeitskriterien bedeutet aber
nicht, dafl das TFlattern im gesamten verlangten Geschwindigkeitsbereich
unmoglich ist.

Die Anwendung der Flatterrechnung bei Boen und bei willkiirlichen
Ruderausschlégen sowie beim Landevorgang liefert die »dynamische Antwort
des Flugzeuges Z. die bereits frither erwidhnt wurde, und die eine exaktere
Ermittlung der Beanspruchung des Flugzeuges erlaubt. Wegen des aufler-
ordentlich groflen Rechenaufwandes ist es aber nicht méglich, diese Verfeine-
rung der Rechnung in den Lastannahmen vorzuschreiben.

Eine vom Flattern wesentlich verschiedene Schwingungserscheinung ist
das »Schiitteln« (Buffeting) B. Es entsteht am Fliigel durch Abreiflen der
Stréomung im iiberzogenen Flug oder durch das Aufireffen von Bien sowie bei
Geschwindigkeiten nahe der Schallgeschwindigkeit durch VerdichtungsstsBe,
am Leitwerk dadurch, dafi das Leitwerk in Wirbelablosungen des Fligels oder
der Triebwerke gerdt. Erstmalig wurde 1930 der Absturz eines Flugzeuges
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(Ju F 13) auf Buffeting zuriickgefithrt. Die mathematische Theorie des Schiit-
telns ist noch-nicht geniigend ausgebaut, um fiir die Rechnung ausreichende
Angaben iiber die Verhinderung des Schiittelns machen zu kénnen. Soweit
erforderlich, muf} dieser Nachweis durch Flugversuche erbracht werden.

IV. Forderungen beziiglich der Ermiidungsfestigkeit

Ahnliche negative Feststellungen wie bei den Forderungen beziiglich
der Schwingungsfestigkeit muf} man beziiglich der Betriebsfestigkeit machen.
Abgesehen von den verschiedenen Unféllen des Flugzeugmusters Comet I, die
eindeutig auf Ermiidungsbriiche in der Druckkabinenbehdutung zuriickgefithrt
werden konnten,

sind auch sonst bei verschiedenen Flugzeugmustern zumin-
dest Ermiidungsanrisse an verschiedenen Bauteilen festgestellt worden. So
wurden bei der Viscount Anrisse im Bereich des Tragfliigelholmanschlusses
festgestellt, die AnlaBl dazu gaben, die eingesetzten Flugzeugmuster entweder
aus dem Verkehr zu zichen oder sehr stark in der Geschwindigkeit zu
beschrinken.

Bis etwa 1935 handelte man im Flugzeugbau nach dem Grundsatz:
»Statisch rechnen — dynamisch konstruieren«. Das bedeutete, dal} die Festig-
keitsrechnung des Flugzeuges nur nach statischen Lasten durchgefithrt wurde.
dall man aber bei der Konstruktion Spannungskenzentrationen oder Kerben
usw. soweit wie moglich vermied, oder aber im Bereich von ermiidungsge-
fahrdeten Stellen mit grifleren Sicherheiten rechnete. Im allgemeinen war
diese Methode ausreichend, wenn auch damals schon bel verschiedenen Flug-
zeugmustern an einzelnen Bauteilen Ermiidungsanrisse festgestellt werden
konnten. Damals waren die Gesamt-Betriehsstundenzahl der Flugzeuge sowie
die Geschwindigkeit verhdltnismifig klein, so dal sich die Ermiidung des
Werkstoffes nicht auswirken konnte. Wenn jetzt die Ermiidung eines der
schwierigsten Probleme des Flugzeugbaues ist. so sind dafiir mehrere Griinde
mafigebend:

1. Moderne Verkehrsflugzeuge sind derart teuer, dafl man von ihnen
eine wesentlich gréflere Lebensdauer verlangen mubB, als frither iiblich war.
In einzelnen Fillen erveichten zwar auch schon frither einzelne Flugzeuge
erhebliche Betriebsstundenzahlen, aber das waren Ausnahmen. Jetzt fordert
man von einem Verkehrsflugzeug Betriebsstundenzahlen, die zwischen 30 000
und 100 000 liegen. Die Forderung von 100 000 Betriebsstunden erscheint
allerdings etwas reichlich hoch, denn sie wiirde bedeuten, dafi ein Verkehrs-
flugzeug etwa 25 Jahre in Betrieb wire. Bei der schunellen Entwicklung der
modernen Flugtechnik wire aber das Flugzeugmuster in dieser Zeit voll-
stindig veraltet. Man darf keine griofiere technische Lebensdauer verlangen,
als die wirtschaftliche. Ein veraltetes Flugzeugmuster wére durchaus unwirt-
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schaftlich, da der grofite Teil der Passagiere moderne Flugzeugmuster bevor-
zugen wiirde. Es ist bekannt, daf von den Luftverkehrsgesellschaften Flug-
zeuge, die zum Teil noch keine 10 Jahre alt sind, weit unter ihrem technischen
Wert zum Verkauf angeboten werden, um sie durch moderne Turbinenflug-
zeuge zu ersetzen. Es ist daher falsch, durch iibertriebene Forderungen an die
Lebensdauer von Flugzeugen die Gestehungskosten und das Gewicht herauf-
zusetzen, weil man diese erhshte Lebensdauer wirtschaftlich nicht ausnutzen
kann. Es wire notwendig zu untersuchen, welche Forderungen man an die
Lebensdauer von Flugzeugen wirtschaftlich stellen kann.

2. Die Geschwindigkeiten moderner Verkehrsflugzeuge sind im Vergleich
zu den vor dem zweiten Weltkrieg ganz wesentlich gesteigert. Da die Anzahl
der Béen, diein erster Linie fiir die Betriebsfestigkeit maflgebend sind, proper-
tional den durchflogenen Flugstrecken ist, ist damit auchdie Beanspruchugns-
haufigkeit ganz erheblich gréfler. Damit nimmt aber auch die Zeitfestigkeit
wesentlich ab.

3. Die letzten Kriegsjahre und ganz besonders die Zeit nach dem Kriege
haben der Flugzeugtechnik neue Werkstoffe mit wesentlich hsheren statischen
Festigkeitswerten besichert, mit denen sie vielfach leider nur sehr wenig
anfangen kann, weil die dynamischen Festigkeiten dieser Werkstoffe nicht
nur nicht im gleichen Verhiltnis zugenommen, sondern zum Teil sogar noch
abgenommen haben. Wiirde man bei Verwendung dieser Werkstoffe statisch
rechnen, so wiirden sich nach kurzer Zeit schon Ermiidungsanrisse zeigen.

4. Die bei modernen Verkehrsflugzeugen notwendige Druckkabine ist
wegen der vielen Ausschnitte, die als Kerben wirken, erheblich ermiidungs-
gefahrdet. Hierbei wirkt sich, im Gegensatz zu fast allen anderen Bauteilen
schon der kleinste Anrif} in der Behdutung katastrophal aus, da er zu einer
Explosion des Druckkérpers, also zum Totalverlust von Fluggésten, Besatzung
und Flugzeug fiihrt.

Das Betriebsfestigkeitsproblem ist bekannt. Es handelt sich darum,
nachzuweisen, dafl die Konstruktion den vielfachen Beanspruchungen stark
wechselnder Griofle, die im Betrieb des Flugzeuges auftreten, eine geniigend
lange Zeit, die Lebensdauer des Flugzeuges, standhilt und im letzten Augen-
blick dieser Lebensdauer noch eine gewisse Sicherheit fiir eine gegebenenfalls
auftretende sichere statische Last aufweist.

Dazu ist es erforderlich,

1. festzustellen, welche Belastungen und wie oft und in welcher Héhe
diese Belastungen auftreten (Belastungskollektiv),

2. daraus fiir jedes Bauteil die Héhe und die Hiufigkeit der Bean-
spruchungen unter Beriicksichtigung von spannungserhshenden Einfliissen
(Kerbspannungen usw.) zu ermitteln (Beanspruchungskollektiv) und

3. nachzuweisen, dafl das Bauteil fiir die verlangte Lebensdauer diese
Beanspruchung aushilt.
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1. Die Ermittlung des Belastungskollektivs wire nur méglich, wenn
man genau die Einsatzbedingungen kennen wiirde. Man kann aber beim
Entwurf nur ein ideales Einsatzprogramm aufstellen, das Anzahl der Starts
und der Landungen, Anzahl der Steig- und Sinkfliige, Linge., Héhe und
Geschwindigkeit der Reisefliige umfaf3t. Daraus miiite man die Anzahl und
Hohe der Roll-, Start- und Landestéfe, Anzahl und Hohe der Abfangfille,
Anzahl und GréBe der Boenbeanspruchungen, Anzahl der Be- und Entla-
stungen der Druckkabine feststellen. Zur Ermittlung der Anzahl und der
Grofe der Béenbeanspruchungen miifite man noch das Einsatzgebiet des
Flugzeuges kennen, da Anzahl und Stdirke der Boen in den verschiedenen
Gebieten sehr unterschiedlich sind.

Aus dem Dargelegten ergibt sich, dafl die Ermittlung des Belastungs-
kollektivs exakt nicht méglich ist. Es miiite auf statistischen Unterlagen
aufgebaut sein. Soweit iiberhaupt derartige Statistiken vorhanden sind, z. B.
iber Boen oder iiber Roll- und LandestoBe, weisen sie ganz erhebliche Unter-
schiede auf. Es kommt noch hinzu, daf} in die an irgendwelchem Flugzeug
erhaltenen MeBwerte das Schwingungsverhalten des starren Flugzeuges und
die Elastizitdt des Flugzeuges eingehen, die man nicht exakt eliminieren kann.

Die an einem Flugzeugtyp gemessenen Werte lassen sich alse nicht
ohne weiteres auf einen anderen Flugzeugtyp iibertragen. Aber selbst, wenn
es moglich wire, fiir einen neuen Flugzeugtyp das Belastungskollektiv auf-
zustellen, werden sich in der Praxis fiir die einzelnen Flugzeuge dieses Typs
immer Abweichungen ergeben. Die Belastungen sind Zufallsfunktionen, die
nur mit einer gewissen Wahrscheinlichkeit im Mittel tatsiichlich vorkommen.
Dazu kommt noch, dafl im allgemeinen die Zuordnung einer hestimmten
Flugstrecke je Start bzw. Landung nur im Mittel méglich ist. Dadurch ver-
schiebt sich das Verhéltnis von Belastungen aus Luftkrédften zu den Belastun-
gen aus Bodenkriften.

2. Jeder im Belastungskollektiv aufgefiithrte Lastfall ist bereits in den
statischen Forderungen enthalten, allerdings mit dem Héchstwert, der der
»sicheren« Wahrscheinlichkeit entspricht. Jeder statische Lastfall muf} fiir
das ganze Flugzeug durchgerechnet werden, ergibt also fiir jedes einzelne
Bauteil eine bestimmte »sichere¢ Beanspruchung. Es ist daher, allerdings
nur mit einem sehr groBen Arbeitsaufwand, moglich, fiir jedes Bauteil aus
dem Belastungskollektiv entsprechend der Belastungshohe und -haufigkeit
ein Beanspruchungskollektiv zu ermitteln. Dazu ist es erforderlich, in den
statischen Forderungen fiir jeden Lastfall ein Lasthdufigkeitsdiagramm
anzugeben. Es muB} z. B. angegeben sein, dafl von 100 Landungen 80 symme-
trische Hecklandungen, 10 Bugradlandungen. 5 einseitige Hecklandungen
und 5 Schiebelandungen sind; daB von den 80 Hecklandungen 1 mit einer
StoBgeschwindigkeit von 3,5 m/sec, 5 mit einer Stofigeschwindigkeit von
2,25 m/sec usw. erfolgen. (Die Zahlen sind willkiirlich eingesetzt und nicht
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statistisch belegt.) Fiir eine Flugstrecke von 1000 km muf fiir jede Héhe
und fiir jedes Einsatzgebiet ein Béenhdufigkeitsdiagramm angegeben werden
usw.

-3. Nach Ermittlung des Beanspruchungskollektivs ist fiir jedes Bauteil
der Nachweis ausreichender Sicherheit zu fiithren. Trotzdem international
an sehr vielen Stellen daran gearbeitet wird, gibt es noch keine ausreichende
Méglichkeit, ein komplizierteres Bauteil fiir Beanspruchungen, die in ihrer
Hohe stark wechseln, exakt zu dimensionieren, Man ist darauf angewiesen,
nach einer angeniherten Dimensionierung Dauerbelastungsversuche durch-
zufithren. Dabei muf} die Lasthéhe entsprechend dem Beanspruchungskollektiv
verdnderlich sein (Programmbelastung). Uber die Moglichkeit des Ersatzes
der Programmbelastung durch einen Ein- oder Zweistufenversuch gehen die
Meinungen stark auseinander. Die verschiedenen Schadensakkumulations-
theorien haben sich in der Praxis noch nicht bew#hrt und zum Teil sogar als
nicht zutreffend erwiesen. Wegen der starken Streuung der Ergebnisse von
Dauerbelastungsversuchen sind die Versuche an mehreren Versuchsstiicken
durchzufiithren, da es moglich ist, daf das Versuchsstiick besonders gute
Festigkeitseigenschaften hat. Amerikanische Vorschriften legen folgende
Streufaktoren bezogen auf die Dauer fest:

6 bei 1 Versuchsstiick

4.5 bei 3 Versuchsstiicken bezogen auf den Mittelwert

3,5 bei 6 Versuchsstiicken bezogen auf den Mittelwert.

Je nach dem Ausfall der Versuche mufl nun fiir jedes einzelne Bauteil
die Lebensdauer (Betriebsstundenzahl) festgelegt werden. Diese Lebens-
dauer wird im allgemeinen fiir jedes Bauteil eines Flugzeuges anders aus-
fallen. Es mul} sichergestellt werden, daf nach Erreichen der festgelegten
Betriebsstundenzahl das betreffende Bauteil ausgewechselt wird. Um diese
Mbglichkeit des Auswechselns zu haben, ist es nétig, die Einzelteile jeder
leicht montierbaren Baugruppe fiir die gleiche Lebensdauer zu dimensionieren,
so dafl nicht fest eingebaute Einzelteile, sondern ganze Baugruppen aus-
gewechselt werden.

Diese Methode der Verminderung von Ermiidungsbriichen, im Eng-
lischen safe life method genannt, ist nur anwendbar, wenn hohe Sicherheits-
zahlen angewandt werden, um die vorhandenen Unsicherheiten zu decken.
Diese Unsicherheiten bestehen darin, daBl das fiir das einzelne Flugzeug in
der Praxis vorhandene Belastungskollektiv nicht mit dem der Rechnung und
dem Versuch zu Grunde gelegten iibereinstimmt, daf} wegen der Ungenauigkeit
jeder Rechnung das im Versuch aufgebrachte Beanspruchungskollektiv nicht
genau dem Belastungskollektiv entspricht und dafl das im Flugzeug eingebaute
Bauteil schlechtere Festigkeitseigenschaften besitzt als die bei den Versuchen
verwendeten Bauteile, selbst unter Beriicksichtigung einer wahrscheinlichen
Strenung. Das Flugzeug wiirde wegen der hohen Sicherheitszahlen also zu
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schwer werden. Dazu kommt noch, daBl die ausgewechselten Bauteile mit
sehr grofler Wahrscheinlichkeit noch eine sehr grofle, aber nicht nachweishare
Lebensdauer haben werden und trotzdem nicht mehr verwendbar sind. Das
Verfahren ist also reichlich unwirtschaftlich.

Die amerikanischen Vorschriften sehen noch eine zweite Moglichkeit
zur unfallsicheren Konstruktion vor, die Fail safe method. Danach wird
zugelassen, daf} irgendein Bauteil ermiidet, wenn durch die Art der Konstruk-
tion verhindert wird, dall dieser Ermiidungshruch zu einer Katastrophe fithrt
oder zu solchen Verformungen, die die Flugeigenschaften erheblich verschlech-
tern (Steuerbarkeit, Ruderwirksamkeit, Flattern). Ferner mufBl die Rest-
konstruktion imstande sein, fiir eine gewisse kurze Zeit, ndmlich bis zur
Feststellung des Ermiidungsbruches. noch gewisse, gegentiber den normalen
Lastannehmen erheblich abgeminderte statische Lasten zu tragen. Derartige
Konstruktionen sind z. B. statisch-unbestimmte Systeme, wenn nach Bruch
irgend eines Teiles dieses Systems die Restkonstruktion noch die abgeminder-
ten Lasten tragen kann. Dazu gehdren auch Schalenkonstruktionen, wenn die
Ausbhreitung von Ermiidungsrissen auf irgendeine Art verhindert wird. Ferner
sind Umwegkonstruktionen méglich. Das sind Konstruktionen, die neben
dem Bauteil, das normalerweise die Last trdgt, noch ein weiteres Bauteil
haben, das normalerweise nicht belastet ist und erst nach Bruch des ersten
Bauteiles die Kraftweiterleitung iibernimmt. Aufier den hier genannten
gibt es noch weitere Miglichkeiten von Fail safe Konstruktionen.

Es sei daran erinnert, dal die Umwegkonstruktion die verminderten
Lasten nur in der Zeit bis zur Feststellung des Ermiidungsbruches in der
Hauptkonstruktion zu tragen hat. Diese Zeit soll natiirlich méglichst kurz
sein. Es ist also sicherzustellen. daBl die erforderlichen Kontrollen in nicht
zu langen Zeitabstinden und mit der nétigen Sorgfalt durchgefiithrt werden.
Trotzdem wird es méglich sein, dafl an schwer zuginglichen Stellen Ermii-
dungsanrisse nicht entdeckt werden. daB also die Umwegkonstruktion lingere
Zeit und daher auch mit gréfieren Lasten beansprucht wird als vorgesehen.
Die Fail safe Methode gibt also durchaus keine absolute Sicherheit fiir das
Flugzeug.

W. Braux schliigt daher eine Kombination der safe life und der fail
safe Methode vor, derart daB der Betriebsfestigkeitsnachweis mit einer kleinen
Sicherheitszahl zu fithren ist, also mit einer hoheren Bruchwahrscheinlichkeit,
dafiir aber die Ausfallkonstruktion fiir die wirklichen Betriebsbeanspruchungen,
aber nur fir die Zeit zwischen zwei Inspektionen, bemessen wird. Damit
wird erreicht, daBl die Normalkonstruktion fiir eine Lebensdauer bemessen
ist, die der wahrscheinlich wirklich vorhandenen nahekommt und trotzdem
durch die Ausfallkonstruktion nach Eintreten eines Ermiidungsbruches in
der Hauptkontsruktion ausreichende Sicherheit bis zum Auswechseln des
gebrochenen Teiles vorhanden ist.
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7 .
V. Folgerungen

Zusammenfassend kann man sagen, dafl sich in allen Teilen der Last-
annahmen das Fehlen ausreichender statistischer Unterlagen mnachteilig
bemerkbar macht. Das gilt besonders fiir die Ermiidungsfestigkeit. Auf
diesem Gebiet sollten sich die Werkstoffphysiker auch mit dem Problem
beschiftigen, wie man an eingebauten Teilen den Grad der Ermiidung fest-
stellen kann. Es ist zu erwarten, dall die von der Ungarischen Akademie der
Wissenschaften im Oktober dieses Jahres veranstaltete Konferenz iiber
Fragen der zeitgem#flen Dimensionierung unsere bisher noch sehr mangel-
haften Kenntnisse auf dem Gebiet der Ermiidung erweitern wird.

Es war natiirlich nicht méglich, im Rahmen dieser kurzen Arbeit alle
Probleme der Lastannahmen zu behandeln. Viele sind nur kurz gestreift
worden, andere wurden iiberhaupt nicht erwéhnt. Ich glaube aber, die wichtig-
sten Probleme herausgestellt zu haben und damit Aunregung zu weiteren Arbei-
ten gegeben zu haben.

Zusammenfassung

Die Festigkeitsvorschriften sind in erster Linie malgebend fiir die Sicherheit des
Flugzeuges. beeinflussen dabei aber auch das Gewicht und damit die Leistungen und Wirt-
schaftlichkeit. Die Forderungen beziiglich der statischen Festigkeit verlangen neuerlich auch
die Beriicksichtigung der dynamischen und elastischen Eigenschaften. Auflerdem sind auch
die aeroelastische Forderungen zu beriicksichtigen und es mufl — besonders bei Verkehrs-
flugzeugen — fiir geniigende Sicherheit gegen Ermiidungsbhruche gesorgt werden,
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