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1. Einfiihrung

Definition

Verbundwerkstoffe / Composites: Kombination aus mindestens zwei
unterschiedlichen Werkstoffen zu einem neuen Werkstoff mit neuen, meist

verbesserten / optimierten Eigenschaften.

Fasern

Faserverbund-Werkstoffe: Werkstoff-Verbund aus Matrix-
material (z.B. Kunststoff, Epoxidharz etc.) und Faser-
material (Glasfaser, Kohlefaser etc.).

Matrix

Laminat: Schichtweise Anordnung von Faserverbund-Werkstofflagen.

Einzelschicht 1—
Einzelschicht 2—

Einzelschicht n—




Definition

Die Bestandteile Die Composite-Struktur

.

Unidirektionaler Verbund

Fasern AN RN
Matrix
Winkelverbund
_ Unidirektionale
Mehrachsige Beanspruchung

Beanspruchung




1. Einfiihrung

Faserhalbzeuge

Kohlefaserhalbzeuge

Glasfaserhalbzeuge
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Quelle: TU Hamburg-Harburg, Institut fiir Kunststoffe und Faserverbundwerkstoffe, Univ.-Prof. Dr.-Ing. Karl Schulte




1. Einfiihrung

Einsatz im Flugzeugbau
Einsatz in der AIRBUS A380, bestehend aus etwa 25% Composite-Materialien

Bodentrager Oberdeck
Landeklappen
Fliigelrippen

Obere Rumpfschalen (GLARE)

Seitenleitwerk

Hohenleitwerk

’ _ Druckschott
I-’I’mterg Rum’]?fsektlon / Flugelmittelkasten
("Sektion 197) ' Landing-Gear-Klappen

Quelle: AIRBUS Deutschland GmbH




Einsatz im Flugzeugbau

Einsatz in der AIRBUS A350, erstes AIRBUS-Flugzeug mit Rumpf und Fllgelschalen
aus Composite-Werkstoffen

Quelle: AIRBUS Deutschland GmbH
|
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1. Einfiihrung

Einsatz im Bauingenieurwesen

Briickensanierung mit CFK

Tragfahigkeitssteigerung fir Fahrzeuge mit ehemals 28 Tonnen
auf nunmehr 40 Tonnen Gesamtgewicht.

Quelle: Hiittenbriicke, Werthenstein LU (CH), Stresshead
|



Einsatz im Bauingenieurwesen
GFK und CFK-Anwendung im Off-Shore Windenergieanlagenbau

Rotorblatt: L&nge: 61,5 m, Gewicht: 18 t.
Bauweise: GFK/CFK-Schalenbauweise mit Epoxidharz

Quelle: Repower AG, 5M goes Off-Shore
|



1. Einfiihrung

Einsatz im Bauingenieurwesen
Geh- und Radwegbriicke aus GFK in Lleida / Spanien
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Charakteristische Daten: L&nge: 38 m, Breite: 3 m,
Aufbau aus GFK-Profilen, Auszeichnung mit dem
internationalen "Footbridge Award 2005

Quelle: Fiberline Composites, Middelfart, Danemark




1. Einfiihrung

Einsatz im Bauingenieurwesen

Uberfiihrung Uber die Ortsumgehung B 3a um das hessische Friedberg:

Charakteristische Daten: L&nge: 22 m, Aufbau aus GFK-Profilen, Fertigstellung 2008

Quelle: Fiberline Composites, Middelfart, Danemark




1. Einfiihrung

Einsatz im Bauingenieurwesen
FulRganger- und Fahrradbriicke aus GFK-Profilen in Kolding, Ddnemark (1997):
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Charakteristische Daten: Lange: 40 m, Tragfahigkeit: 500 kg/m2, Fahrzeuge bis 5t,
Fertig stellung 18 Stunden in drei N&chten

Quelle: Fiberline Composites, Middelfart, Danemark




1. Einfiihrung

Einsatz von CFK-Tragern im Bauingenieurwesen

Tragerartige CFK-Strukturen im Bauingenieurwesen weisen die folgenden primaren
Vorteile gegentber klassischen Stahltragern auf:

- eine grolRe Gewichtsersparnis,

- eine deutlich bessere Schwingfestigkeit, insbesondere bei Kohlenstofffaser-
Kunststoff-Verbunden (CFK),

- eine hervorragende Korrosionsbestandigkeit,

- langere Nutzungsdauer und erheblich reduzierter Wartungsaufwand,
insbesondere fur Briickenbauwerke &uf3erst wiinschenswert,

- ein Online-Monitoring l&sst sich einfach und zuverlassig in Laminate
integrieren.




1. Einfiihrung

Einsatz von CFK-Tragern im Bauingenieurwesen

Aus dem priméren Vorteil der grolRen Gewichtsersparnis gegentber Stahltréagern er-
wachsen sekundare Vorteile fur die FKV-Variante:

- Der Aufwand bei Transport und Montage verringert sich.

- Werden Tragerstrukturen bewegt, so lasst sich mit den leichten FKV-
Ausfuhrungen erheblich Antriebsenergie einsparen.

- Resultiert ein Teil der Tragerbelastung aus seinem Eigengewicht, so 1&sst sich der
Gewichtsvorteil der FKV-L6dsung entweder in eine — aufgrund niedrigerer
Belastung — weitere Gewichtsersparnis ummiinzen oder es bietet sich an, die
Betriebslasten um den Gewichtsvorteil zu erhéhen.

Nachteile:
- Es liegen kaum Erfahrungen, insbesondere keine Langzeiterfahrungen mit
grolRen, hoch belasteten Biegtragern vor.

- Der Werkstoff ist vergleichsweise teuer.

- Spezielle Fertigungsverfahren fiir hohe Biegetrager grolierer Spannweite wurden
bislang nicht entwickelt, viele konstruktive Fragen sind ungeklart.




1. Einfiihrung

Marktentwicklung

40,000
[0 Industrial use
[0 Aerospace use
O Sporting use
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2. Klassische Laminattheorie

Zusammensetzen eines Laminats

Laminat = Mehrschichtenverbund

(Material, Dicke, Orientierung, Anzahl: beliebig)
Z

Laminat-Mittelebene
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Schicht (k-1) L
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. Interface (k+1)
: ’i Interface Ek)
\ / Interface (k-1)




2. Klassische Laminattheorie

Laminateinzelschicht

Laminat-Einzelschicht; Verbund aus Matrix und Fasern oder Faser-Gewebe.

X3,U3
A

X1 Xo-Ebene

Achsensystem: x,, X,, X5 : ,,Materialhauptachsen®, ,,on-axis-System*
X, verlauft parallel zur Faserrichtung.




2. Klassische Laminattheorie

Ebener Spannungszustand

Ebener Spannungszustand bezliglich der Dickenrichtung:

Alle Spannungs-Komponenten o,;, 0,5, 0,5 In Dickenrichtung X, sind null.

—  Plausible Annahme nur fir diinne Flachentragwerke.

Materialgesetz im ebenen Spannungszustand:

E., v, By 0
: : 1—v..v 1—v..v
12V 12V21
011 Q. Qp 0 |[ey c c €11
U
_ o 12599 22
0, |=(Qn Qp 0 |ey|= 0 ||ey |-
1-v,v, 1-v,vy
o 0 0 Q
12 _ 66 |\ V12 V12
0 0 G,
X3,U3

X, X,-Ebene

wobei: Q; = sog. ,,reduzierte Steifigkeiten®




2. Klassische Laminattheorie

Transformationsregeln

Im allgemeinen sind Laminat-Einzelschichten um einen Winkel € zum

globalen Bezugssystem X, y, z gedreht:

x® iy

gy Laminat-Mittelebene
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Schicht (k
® . Interface (k+1)
5 — Interface Ek)

Schicht (k-1) Interface (k-1)




2. Klassische Laminattheorie

Transformationsregeln

Hookesches Gesetz fur die Laminat-Einzelschicht, die um einen Winkel &

gedreht wurde:
01 -Q11 Q, O | €11 O yx Qu Qi Qup €xx
0 |=|Qn Qpn 0 |[&x — Ow | = Qn, Qn Qi Sy |-
T2 I 0 0 QGG_ V12 Oxy Q16 Q26 Q66 ,7xy

unverformt

Kopplungseffekt durch die Terme 616 ,626 ; e
Eine Normalspannung o, ruft bei 8= 0°
und &= 0° die Dehnungen g,, und

aber auch die Gleitung 3, hervor:

[ e

Eyyr

e,




2. Klassische Laminattheorie

Transformationsregeln

Transformationsregeln flr die reduzierten Steifigkeiten:

Q. = Q,; c0s* 0 +2(Q,, +2Q, )cos’ fsin® 0 +Q,, sin‘ 0,

Q,, = (Q, +Q,, —4Q,, )cos’ fsin® 6 +Q, (cos4 6 +sin’ 9),

Q,, = Q,;sin*0+2(Q,, +2Q,, )cos® Isin® 0 +Q,, cos* 0,

Qs = (Qu —Q,, —2Q,; )cos® @sind +(Q,, — Q,, +2Q,, )coshsin®4,
Qs = (Qu —Q,, —2Q,, )cosdsin®0 +(Q,, — Qy, + 2Q, )cos’ sin b,
Qs = (Qu +Q,, —2Q,, — 2Q,; )cos® sin® 0 + Q, (cos4 6 +sin” 9).




2. Klassische Laminattheorie
xx C

Transformationsregeln

Transformationsregeln fir die ebenen Ingenieurkonstanten:

1 cos*d sin‘g |1 2u,
— + | =

Exx Ell E22 Glz Ell

1 sin*6 cos*d N 1 2u,

E Ell E22 GlZ Ell

cos? fsin® 0,

cos? @sin® 0,

yy
1|4 + 4 +8V12 005295in20+i(00529—sin29)2,
ny Ell E22 11 12
VlZ(COS49—|—Sin49)—[ : + 1 1 ]coszesinze

y :Ell E, E, 12

Xy 4 !
cos 0+sm 9+[ 1 —2V12]coszesin2«9
Ell E22 GlZ Ell




2. Klassische Laminattheorie

Transformationsregeln

Einfluss der Winkeldnderung auf elastische Eigenschaften:
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2. Klassische Laminattheorie

Annahmen zur Kinematik einer Laminatplatte

Annahmen:

1) Perfekter Verbund zwischen den Laminat-Einzelschichten
2) Kinematik einer Kirchhoff-Platte (Ebenbleiben der Querschnitte,

Normalenhypothese, rechnerisches Reduzieren auf die Mittelebene)
3) Ebener Spannungszustand

Betrachte deformiertes Plattensegment:

h
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Verzerrungsfeld im Laminat

In Vektor-Form:

du
S |
egy = % -Verzerrungen der Laminat-Mittelebene.
0 y
T ou, v,
_|_
oy  OX
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Verzerrungsfeld im Laminat

In Vektor-Form:

o*'w
2
0 OX
0 R . .
Fogy | =— W -Verkrimmungen der Laminat-Mittelebene.
y
oy :
5 0w
OXoy




2. Klassische Laminattheorie

Lagenweise Spannungen

Aufteilen in Membran- und Biegeanteil:

Qll QlZ Qlﬁ 80 /{/0
~ ~ ~ 0 0

=|Qp Qxn Qux Ey | T 2Ky || -

oy oy oy 0

Qi Qs Qgs| (M "))




2. Klassische Laminattheorie

Konstitutives Laminat-Gesetz

Konstitutives Laminat-Gesetz:

N,y -A11 A, As By B, Bg <€>(<)x
|\Iyy A, A, Ag B, By By 53y
ny _ As Ay As By By By %?y
M, B, B, Bg Dy Dy, Dg )C()x
Myy B, B, By D, Dy, Dy Sy
Mxy Bg By By Dy Dy D >(<)y
wobei i
A = fj@ijdz =5 Qu (2 — 24), "Dehnsteifigkeiten”
2
h
= f_ZDQu 72dz = %Zt_:Qij,k (zk2 _ zkz_l), "Koppelsteifigkeiten"
2

h
= [2Q,z°dz=2 Z“Q”k( z.,).  "Plattensteifigkeiten”
2




2. Klassische Laminattheorie

Konstitutives Laminat-Gesetz

Konstitutives Laminat-Gesetz:

N, A, A, A B, B, Byl e

N,, A, A, As B, By, Bylle Sy

N,y _ As As As B By By %?y

M B, B, B, Dy D, Dgllny|

My, B, By, By Dy, D, Dy ’fgy

M.y ( By By By v Die Dy D _j “gy
ABD-Malrix,

Laminat-Steifigkeitsmatrix

Sprachgebrauch:

B = Koppel-Quadrant

N) |A=Scheiben-Quadrant
| B=Koppel-Quadrant D = Platten-Quadrant

M

N




2. Klassische Laminattheorie

Laminat: _
N, Ar A, As By By, Bglle >(<)x
N,y A, A, Ag B, B, Bylle gy
N,y _ As As As B By By 'ng
M B, B, Bs Dy D, Dy "‘%?x
M,y B, By, By D, D, Dy 3y
My] |Bs By Bs Dig Dy D F';)C()y
Isotrope Platte:
N,| [Q,h Q,h O 0 0 0 &SSX
N,, Q,h Q,h 0 0 0 0 €8y
Ny | [0 0 Qgh 0 0 0 |y
M 0 0 0 $Q;h° $Q,N 0 Fiy
M, 0 0 0 %leh3 ﬁQZZI‘I3 0 lﬁjgy
My | O 0 0 0 0 %Q%h?’_ l{)(()y




2. Klassische Laminattheorie

Kopplungseffekte

Konstitutives Laminat-Gesetz:

Ne| [Ar A, As By B, Byglle,

N,y A, Ap Ag By, By Bylle Sy

N,y _ As As As B By B 72y

M B, B, Bg Dy D, Dgllry|

My, B, By, By Dy, D, Dy “Sy

M,y :Ble By Bss Y Dig Dy Dg -, K’)?y
ABD-Matrix,

Laminat-Steifigkeitsmatrix

Kopplungseffekte: Eine beliebige Schnittgréie ruft alle Verzerrungen und
Verkrimmungen hervor (1)
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Kopplungseffekte

1. Gleichung ausschreiben:

N, = A_uggx T A_lzggy + Aie%?y T B11"‘3>?x T BlZK’Sy + Bl6K’>?y'

Die Normalkraft N, ruft alle Verzerrungen und Verkrimmungen hervor:




2. Klassische Laminattheorie

Schubkopplung

Schubkopplung infolge A4, Ay - X, J‘,
:i P unverformt
NO " \‘4% \/Vel‘fonm
11 ~—_ 5
\ \‘\ % xl
e | \ s
N~ X "":’"e?ﬁ
k\ = e
= = ~ [~
/ HH““‘m‘ ) Q
Z=X3 RES== ] A0
|~ H"‘-§ \Nll
- ; M
N, A, A, Ag By By, Bgllen e
0
|\lyy A, Ay, Ag B, B, By €y
N,y C|As As As B By Bgl|y
— 0
M, B, B, Bg Dy Dy, Dgllky
0
I\/Iyy B, B,, By D, D, Dy Ryy
0
Mxy B By By Dy Day Dee_ Ryy




2. Klassische Laminattheorie

Dehnungs-Torsions-Kopplung

Dehnungs-Torsions-Kopplung infolge B¢, B,

0
Ny ~\‘§\\
“\‘\\
=
—0 s
" ==
| o Sk
N XX Ail A12 A16 Bll Blz BlG 8xx
N,y A, Ap As By, By Bylle Sy
N v | _ As As As By By By %?y
M., B, B, Bs D), D, Dy )?x
M vy B, By, By D, Dy Dy Sy
M Xy _ Bg By Bg D Dy D /{gy




2. Klassische Laminattheorie

Biege-Dehnungs-Kopplung

Biege-Dehnungs-Kopplung infolge B,,, B,,, B,,:

0
N 11 “\‘\‘\‘\\
e
“\\
0 =90"
6=0 S5
r 1( -0 \\\;‘\ N 101
N XX Ail A12 A16 Bll Blz BlG 8xx
N,y A, Ap As By, By Bylle Sy
N v | _ As As As By By By %?y
M., B, B, Bs D), D, Dy “gx
M vy B, By, By D, Dy Dy Sy
M Xy _ Bg By Bg D Dy D /{gy




2. Klassische Laminattheorie

Biege-Torsions-Kopplung

Biege-Dehnungs-Kopplung infolge D4, D,

Nl [As A, Ag By B, Bylfe )?x
N, A, A, Ag B, B, Bylle Sy
N,y _ As As As Bis By Bes |7y
M B, B, B, D, D, Dgllny,
M,y B, By, By Dy, D, Dy Sy
M, Bse By Bs Dy Dy Dg /{gy




2. Klassische Laminattheorie

Symmetrische Laminate

Viele Kopplungseffekte sind durch symmetrische Laminataufbauten vermeidbar:

M)
~‘\\

=

-6

+6
NXX —Ail
N, A,
ny — A16
|\/IXX O
M, 0
My,| |0

Entkopplung von Scheiben- und
Plattenverhalten bei symmetrischen
Lagenaufbauten.




2. Klassische Laminattheorie

Symmetrische Laminate

Aber: Viele Kopplungseffekte sind durch symmetrische Laminataufbauten nicht
vermeidbar:

1y

///{i////

XX | Ail A12 A16

0

0 l|le Schubkopplung und Biege-

0 0 Torsions-Kopplung sind auch in
Dl

0

0

Xy A16 A26 AYSG O
D

symmetrischen Laminaten mdglich!
“ 0 0 0

< < Z =ZzZ zZ =z

Xy
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BTU 3. Flanschbeulen

Behandlung lokaler Beulprobleme dinnwandiger Trager

Separate Betrachtung von Trégersteg und Tragerflanschen:

Diinnwandiger
Composite-Trager (

—~ Steg-
g% Modell

e

Unteres Flansch-Modell




BTU 3. Flanschbeulen

Flanschbeulen eines anisotropen Composite-Tragers

Ersatzmodell;

N O X3, U3 Elastisch eingespannter
{L Rand mit #;=0
‘\
i
A
I
T
'
S
i N
N 101 , XUy

Rinder mit ;=0

Freier Rand

Xo,Up



BTU 3. Flanschbeulen
AT O x3,u;  Elastisch eingespannter
G d I d [ : ’L © Rand mit =0
rundlegendes
.
k ey
b iy
-~
. B
N, Xy

Rénder mit ;=0

Freier Rand

Beulbedingung:

oI =0.
Potentialformulierung im gebeulten Zustand

[I=IL +1I, +11,.
Beuldifferentialgleichung fir symmetrische Laminate
o'u, o'u, o'u, o'u

+D 2 +4D, ——+4D,, —

2 oxt T 9x30x, % Ox,0%
0 0°U, _o

Dlla_xf
o'u,
+2(D12+2D66>v )\N 8)(12
Problem: Praktisch brauchbare geschlossen-analytische Lésungen sind nur in

wenigen Sonderfallen moglich




BTU 3. Flanschbeulen
N, X315 E‘Ias(tjisch eing(,)espannler
- and mit u;=
Das Ritz-Verfahren ' : |
By
N, X,

Rénder mit ;=0

Freier Rand

W, (X, ).

Klassischer Ritz-Ansatz fiur die Beulform:

u3<X1’X2>:Z::VI :le\lwmnwlm()(l)

Beulbedingung: ol —0
oW
Gegenwartiger Ansatz: Us (X, X, ) =W, (%,) m:M W, W, (%)
oIl 0
W _

Reduzierte Beulbedingung:

Resultierendes Eigenwertproblem:




3. Flanschbeulen

X315 Elastisch eingespannter
~ Rand mit u=0

N3

!
-~
-~
|
By
e
|
a
B
-

Randbedingungen und Ansatz

Rénder mit ;=0

Randbedingungen an belasteten Randern:
Freier Rand

Uy (%, =0,%)=0, uy(x =a,x,)=0.

Randbedingungen am elastisch eingespannten Rand:
ou,
A |x2:0 .
OX,

U3(X1,X2:O):(), M22<X1’X2:0):_

Randbedingungen am freien Rand:
M,, (X, %, =b)=0, V,(x,x,=b)=0.

Gegenwartiger Ansatz fir die Beulform:
X% X, i X, ’ X, * mMyy i [ M
Uy (X, %, ) = F+¢1 n + 1, n + 1 n > W, sin — |

Freie Konstanten bestimmbar aus den Randbedingungen.




3. Flanschbeulen

x;.u;  Elastisch eingespannter
~ Rand mit u=0

-~

-~

A
-
e
|
a
.y
a

Analytische Losung fur Dz = D, =0

Rénder mit ;=0

Freier Rand

Gegenwartiger Ansatz:
Us <X11 X2> :WW1<X1)W2 <X2>-

Wahl der Ansatzfunktionen:

Uy (X, X, ) =W sin[mzxi] a

b

X, 2 §3 §4
+¢1[FJ +¢2[b] ‘|‘¢3[b] ]

Beullast:
1
N101 — _< D11R22800 + D22 Rooszz + 2D12 Rozsoz + 4D66 I:\)11811 + 2Roo|:>

Rll 00
Resultierende Integrale der Ansatzfunktionen:
a J b H' J
R_.:f 8W18W1dx1, = 8W28W2dx2.
bl O ox

" Jo ax, ox!




=
9
=
{5
o
=
(&)
(72}
c
e
LL
)

Elastisch eingespannter

X3.l3

Rand mit u

=0

lerung

FEM-Netze fiir anisotrope Composite-Tréger:

Val

=
=

Rénder mit ;=0

Freier Rand

Xa, Uy

I- und C-Trager aus Winkel-Verbund-Laminaten [+ 8/- 8/+ 0/- ..



3. Flanschbeulen

Elastisch eingespannter

N BETLE :
W Rand mit «;=0

Validierung

Gegenuberstellung der Ergebnisse:

Xy,

Rénder mit ;=0

Freier Rand

X2
80—————————————————— 80
— Gegenw.
g — Gegenw.
70 X3 «+FEM ] 70+ e [:JEM
E 6Of { o £ 60| O
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Exzellente Ubereinstimmung, aber:
- Finite-Elemente-Ergebnisse in mehreren Stunden,
- Gegenwartige Ergebnisse in wenigen Sekunden!



3. Flanschbeulen

Elastisch eingespannter

X313 :
Rand mit 2;=0

k

Einfluss der Randeinspannung

Signifikanter Einfluss der elastischen
Randeinspannungen:
Rénder mit ;=0

Freier Rand
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3. Flanschbeulen

x3,u;  Elastisch eingespannter
Rand mit #;=0

Beulmoden

Allgemein unsymmetrische Beulmoden, hervorgerufen
durch Biege-Torsions-Kopplung: NS,
Rénder mit ;=0
Freier Rand
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Randeffekte in Composite-Laminaten

Begrindung durch unterschiedliches Querdehnungsverhalten der Schichten und
einfachem Gleichgewicht:

Schadigungs-Potential durch Delaminationen am freien Rand.




Interlaminare Spannungen als Folge des Randeffektes

X3
511 “\\ A
A X2
— P
20 \ =
OO/\ \\‘;
\\‘\x\\\\gll
023 033 \Xl
A A
X X;

Kompliziertes und praktisch relevantes Problem, das mit potentiell singuldren
interlaminaren Randspannungen einhergeht.




Verwandte Probleme

Gerader Laminatrand =
Frele Laminatecke




4. Randeffekte

Experimentelle Befunde

’,/'
% Laminat-Zugprobe zur Abschatzung von

- GFK-Auflei . g
zur Kraﬁte?mﬁ[mg Festigkeiten und Steifigkeiten, rasches

Auftreten von Delaminationen am Rand.

ra

b ///CFK-Laminat

15

380

Ansicht des freien Randes

Quelle: DLR — Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt, Braunschweig




Probleme bei der numerischen Umsetzung

[T (11 1T I

AN 7

Freier Rand -
A\[lL Detail der Randvernetzung

Analyse mittels FEM erfordert einen extrem hohen Berechnungsaufwand
— Notwendigkeit effizienter geschlossen-analytischer Berechnungsverfahren.




Einteilung des Laminats in mathematische Schichten

Randeffekte in einer symmetrischen Laminatplatte unter thermomechanischer
Beanspruchung, Einteilung der Schichten in n, mathematische Schichten:

Physikalische
Schichten

Mathematische —
Schichten




4. Randeffekte

Lagenweiser Verschiebungsansatz

Lagenweises Verschiebungsfeld in mathematischer Schicht (k):

u® =Uo® Ly (1=1,2,3).

Lagenweiser Randstérungsterm mit
linearer Interpolation in Dickenrichtung
Lagenweiser Verschiebungsterm nach

Klassischer Laminattheorie

Lagenweise Randstorungsterme mit linearer Interpolation in Dickenrichtung zwischen
unbekannten Verschiebungsfunktionen in den Interfaces (k) and (k+1):

Interface (k+1) - U

Lineares Interpolationspolynom, Lineares Interpolationspolynom, U (k+1)\
ausgehend vom unteren Interface ausgehend vom oberen Interface U
Ul(k) \
l l Interface (k)

Ui =U ()81 (%) + U5 (%)85° (%),

Verschiebungsfunktion Verschiebungsfunktion % ©
im unteren Interface im oberen Interface (k) \ _ (k) ¢
¢(k) o




Euler-Lagrange-Gleichungen

Ermittlung der unbekannten Verschiebungsfunktionen aus dem Prinzip vom
Minimum des elastischen Potentials:

_ zzf ”L[ffﬁ(r) T, ‘”dv‘”] f ”L[ffj;(r) (0T O AT Oy

r N (Nt () (r) (r) (r)
+1 Uffv() ATOCO o OAT Mgy } Min,

Euler-Lagrange-Gleichungen fur das gegebene Laminatproblem:

oF _dfoF |_,
oUP dx,lou® |
oF _dfoF |_,
oUP dx, [ou® |7
oF _dfoF |,
oU® ~dx, (009 | T



Beschreibendes Differentialgleichungssystem

Verschiebungs-Differentialgleichungen fiir das gesamte Laminat:

0°U o°U, au 0

KU, +K,—*+K,U,+K,
- OXZ = OX2 > OX,

o°U, o°U, Uy
KU +K, —+ KU, +Ky—~+K =0,
ST axe o ox: P ox,




Verschiebungslosung und Randbedingungen

Verschiebungsansatz in exponentieller Form:

L_J — Ae)\xz .
Resultierendes quadratisches Eigenwertproblem:
(Azﬁl + )‘ﬁz ‘|‘£3)A =0.

Gesamtldsung aus der Summation aller Eigenwerte und Eigenvektoren:

Q _ Zr=3(n|_+1) br Ar e)‘rXZ .

r=1

Randbedingungen am freien Rand werden im integralen Mittel erfillt:

LXB(k—l) O'i(lz(_l) (Xz = 0)¢£k_l)dx3 + j:(:(s:k)l) Ui(lz() (Xz = 0)¢£k)dx3 =0.

3(k—2)




4. Randeffekte

Vergleich mit den Ergebnissen anderer Autoren

Vergleich mit klassischen Referenzergebnissen, interlaminare Spannungen in
physikalischen Interfaces, Laminate unter Zugbeanspruchung:

[r—
NN
o
(%)
o

5 . & iy
Sn 120t — gegenwartig ob s — gegenwartig
- ---- Pipes und Pagano (1970) E’ A Pipes (1972)
c% 100 f: £ 20 [ Pagano (1974)
2 Z i~ Kassapoglou und Lagace (1986)
< 80f|: £ 15[
3 5 |\
< 60f Z 10f|%:
g 2 {i:".
Fg. 40} [+45°/-457], g 5t ‘\ [0/90°],
= A3
8 20} -% ol
= it g
0 . . . L= i . ,
0.00 1.00 2.00 3.00 4.00 0.00 1.00 2.00 3.00 4.00
Ebene Koordinate x, Ebene Koordinate x,

Hervorragende Ubereinstimmung bei vernachlassigbarem Rechenaufwand (< 1s).

Pipes RB and Pagano NJ (1970), Journal of Composite Materials 4:538-48 (Finite-Differenzen-Methode)
Pipes RB (1972), Dissertation Thesis, University of Texas, Arlington (Finite-Differenzen-Methode)
Pagano NJ (1974), Journal of Composite Materials 8:65-81 (Platten-Theorie vom Mindlin-Typ)

Kassapoglou C and Lagace PA (1986), Journal of Applied Mechanics 53:744-50 (Lagenweiser Spannungsansatz)




4. Randeffekte

Vergleich mit FEM-Berechnungen nach Reddy (2004)

Interlaminare Spannungen nach der Verschiebungsmethode an freien Randern
typischer Flugzeugbau-Laminate:

2.00 4.00
‘E 1507 g0 00000 s
g E T e O by )
o J00T ‘ o 200 e s ®3 8
- : g AT [~ e .
% 050 00 e e T fé 1.00 t t — Gegenwﬁrtlg
= 0.00} o, ¢ {1 5 0.00f Reddy (2004) |
0 O N <] :
Y, -0.50 ¥ oyt R . V. L0 e
E 2100} ; Gegenwirtig E 22.00t @
(=) ~° & Reddy (2004) > N g
A -1.50¢ - o1 Aa-3.00r¢ [+45°/0°/-45°/90
J [+45°/0°/-45°/907] _ 90'/-45°/0°"/+45°]
-2.00 ; : : ‘ -4.00 : : : : '
-100  -50 0 50 100 150 -80 -40 0 40 80 120
Interlaminare Spannungen o, [MPa] Interlaminare Spannungen o;; [MPa]

Die Ubereinstimmung ist exzellent mit geringem Berechnungsaufwand:

- Reddys FEM-Berechnungen bendétigen mindestens einige Minuten,
- die gegenwaértige Methode bendtigt wenige Sekunden bei gleicher Genauigkeit.

Reddy JN (2004), Mechanics of laminated composite plates and shells, 2nd edition, Boca Raton (FL): CRC Press




4. Randeffekte

Malinahmen zur Minimierung von Randeffekten

1) Vermeiden allzu grofRer Steifigkeitsunterschiede / Unterschiede in den
Faserrichtungen benachbarter Schichten.

2) Maoglichst diinne Schichten.

3) Zusammenfiigen mehrerer unmittelbar benachbarter Schichten zu einer ,,dicken*
Einzelschicht vermeiden.

4) Gutes ,,Durchmischen® der Schichten bei nicht allzu grofRen Spriingen in der
Faserorientierung.

5) Durch Positionswechsel von Schichten negative Schalspannungen erzwingen.

6) Ggf. ZusatzmaRnahmen treffen, wie z.B. Vernahungen, Randeinfassungen, ...
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5. Zusammenfassung / Ausblick

Zusammenfassung / Take-Home-Messages

Komplexitat der Berechnung von Composite-Bauteilen:

Anisotropie, geschichteter Charakter, Kopplungseffekte, Randeffekte erschweren die
Analyse von Composite-Bauteilen im Vergleich zu isotropen Tragwerken.

Uber die vorgestellten Analysezugange:
1. Effizienz und Einfachheit

Die entwickelten Methoden sind einfach einsetzbar, leicht verstandlich und
arbeiten hocheffizient.

2. Genauigkeit

Die Genauigkeit ist exzellent und mit FEM-Berechnungen vergleichbar.

3. Berechnungsaufwand

Der Berechnungsaufwand ist duf3erst gering.

4. Brauchbarkeit

Die Methoden sind besonders geeignet fur das VVordesign, fir Optimierungen
und flr Parameterstudien.




5. Zusammenfassung / Ausblick

Ausblick / To-Do-List

1. Postbuckling / Geometrisch nichtlineare Analyse

Entwicklung analytischer und semi-analytischer Verfahren zur Abschétzung des
Uberkritischen Verhaltens ausgesteifter Composite-Strukturen.

2. Einsatz innovativer numerischer Verfahren |

Einsatz neuartiger Randdiskretisierungs-Verfahren (,,Rand-Finite-Elemente-
Methode*) zur Analyse singularer Spannungs-Konzentrations-Probleme.

3. Einsatz innovativer numerischer Verfahren 11

Einsatz neuartiger Partikel-Methoden (,,Peridynamics®) zur Analyse des Impact- und
Schéadigungs-Verhaltens geschichteter Strukturen.

4. Spannungs-Konzentrations-Probleme: Geschlossen-analytische Verfahren

Entwicklung neuer geschlossen-analytischer Verfahren zur Analyse von Spannungs-
Konzentrations-Problemen in Composite-Laminaten (Locher, Kerben, Risse).




Vielen Dank fur Ihre Aufmerksamkeit!

Fragen? Anregungen?

christian.mittelstedt@airbus.com
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