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PRUFMETHODEN UND PRUFLINGSGESTALTUNG FUR DIE DIMENSIONIERUNG
VON FASERVERBUNDSTRUKTUREN

H. Bansemir
Eurocopter Deutschland GmbH, 81663 Miinchen

Zusammenfassung

Bei der Entwicklung von Faserverbundstrukturen sind fir Entwurf, Analyse und Nachweis Berechnungen
notwendig, die auf sorgfaltig gemessenen Steifigkeits- und Festigkeitskennwerten basieren. Hilfreich ist
dabei die Vorgehensweise mithilfe der dargestellten Versuchspyramide. Grunddaten werden mit Kupontests
ermittelt und Struktureigenschaften mit Bauteilversuchen. Bei der Berechnung bilden die Daten des
unidirektionalen Verbundes, bezogen auf einen Faservolumenanteil von 60 %, die Ausgangsbasis. Die
dargestellten statischen Werkstoffkennwerte zeigen fur die Zug-, Druck- und Biegeprobe vergleichbare
Festigkeitswerte bei sehr geringen Streuungen. Die Werte wurden mit sorgfaltig dimensionierten, taillierten
Proben gemessen.

Bei der Zulassung des Hubschraubers BO 105 wurden fiir die Dimensionierung und den Nachweis
Langbiege- und Kurzbiegeproben benutzt, die Ergebnisse wurden in Weibull-Wé&hlerkurven angegeben. Mit
wenigen Proben, die auf unterschiedlichen Horizonten geprift werden, wird eine gute Aussage erreicht und
hat sich seit dem als Vorgehensweise bewahrt. Bei der Entwicklung des Faserverbundrotors der EC 135
konnten die Schlag- und Schwenkgelenke durch eine geschickte Auslegung in das Blatt integriert werden,
was zu grofRen Wandstarkendnderungen gefiihrt hat. Die Dimensionierung der notwendigen Schaftungen
wird mithilfe von bruchmechanischen Beziehungen unter Berlcksichtigung der gemessenen Energiefrei-
setzungsraten G durchgefihrt. Diese eignen sich auch fur die Beurteilung stoRartig belasteter Strukturen.
Fir die Dimensionierung zuklnftiger Faserverbundstrukturen sind sorgfaltig gemessene Kennwerte
dringend notwendig, besonders um neue, verbesserte Harz-Faserverbunde zu entdecken.

Stichworter: Festigkeitsnachweis, Faserverbund, Zug- und Druckfestigkeit, Weibullfunktion, Energiefrei-
setzungsrate, Delamination, Testpyramide, Lebensdauerbestimmung

2. DIE MATERIALKENNWERTE FUR DEN
STATISCHEN FESTIGKEITSNACHWEIS

1. EINLEITUNG

Der frlhere Unternehmensbereich Hubschrauber von MBB,

jetzt Eurocopter Deutschland, nutzte bereits in den 60er
Jahren die Vorteile von Glasfaserverbunden fur die
Rotorblatter des Hubschraubers BO 105. Bei der Ent-
wicklung der EC 135, von der bis heute mehr als 800
Hubschrauber fliegen, wurden die Sonderbedingungen des
Luftfahrtbundesamtes bezlglich der Schadenstoleranz
zusatzlich berucksichtigt. Fur den statischen Festigkeits-
nachweis wurden vorgeschadigte Bauteile verwendet, bei
denen der Einfluss von hoher Temperatur und Feuchte
berucksichtigt wurde. Bei dem dynamischen Nachweis kann
bei der Erstellung der Wohlerkurven jedoch von Raum-
temperatur und Normalfeuchte ausgegangen werden. Nach
der Beanspruchung der Struktur durch dynamische Lasten
muss die Restfestigkeit unter der Beriicksichtigung der
erhéhten Temperatur und Feuchte bestimmt werden. Der
,Flexbeam® des Rotors wird dynamisch so belastet, dass
Delaminationen auftreten kénnen. Das gilt besonders fiir die
Zone der Schaftungen im Anschlussbereich. Seit langerer
Zeit wurden mit geeigneten Proben, wie z. B. mit der
Transverse Crack Tension (TCT)-Probe, die Energie-
freisetzungsrate und die Delaminationsfortschrittsrate als
bruchmechanische Kennwerte bestimmt. Die Materialunter-
suchungen sowie die Entwicklung der Probenformen, der
Testvorrichtungen und der zerstérungsfreien Prifmethoden
sind bei MBB, jetzt EADS, sehr sorgféltig auch bei den
Projekten des ,Tornado“—Faserverbund-Héhenleitwerks und
des Airbus-CFK-Seitenleitwerks entwickelt worden.
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Die Anforderungen an den Festigkeitsnachweis ergeben
sich im Hubschrauberbau unter anderem nach den Zulas-
sungsbestimmungen der Federal Aviation Regulations
§29.305: ,Festigkeit und Verformung“. Nach diesen
Vorschriften der amerikanischen Luftfahrtbehdrde, die hier
fur groRe Hubschrauber angegeben sind, gelten folgende
Bedingungen: a) Die
Struktur muss die maximal auftretenden Lasten (Limit
Loads) ohne schadigende und bleibende Verformungen
ertragen. Keine auftretende Last bis ,Limit Load* (,Sichere
Last®) darf Verformungen erzeugen, die den Betrieb
beeintrachtigen. b) Die
Struktur muss die ,Ultimate Load“ (Limit Load x
Sicherheitsfaktor 1,5) ohne Versagen ertragen. Dieses
Verhalten muss in einem statischen Versuch durch das
Aufbringen der ,Ultimate Load“ fir wenigstens 3
Sekunden gezeigt werden.

Dynamische Versuche missen die aktuellen Lasten
simulieren. In BILD 1 wird eine schematische Darstellung
der Testvorgehensweise in einer Testpyramide gezeigt.
Zunachst werden an Kupons die Grundlagen fir eine
Datenbasis ermittelt. AnschlieRend werden Bauelemente,
Strukturdetails, Strukturkomponenten und Strukturen
getestet, um die Struktureigenschaften zu bestimmen. Die
Ermittlung von Festigkeits- und Steifigkeitseigenschaften
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auf der Kuponebene erfordert bei der
Faserverbundbauweise einigen Denkaufwand, da Fehler bei
der Probenform und bei der Versuchsdurchfihrung sofort
eine deutliche Verringerung der maximalen Festigkeit und
eine Erhéhung der Streuung zur Folge haben.
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BILD 1. Schematische Darstellung der Testpyramide als
Grundlage fur die Datenbasis und die Struktur-

eigenschaften

Seit den frhen Jahren der Hubschrauberentwicklung bei
MBB werden zur Ermittlung der Biegefestigkeit und
interlaminarer Scherfestigkeit Lang- und Kurzbiegeproben
getestet. In BILD 2 sind der Langbiege- und Kurzbiegetest-
aufbau mit den entsprechenden Abmessungen dargestellt.
Aufgeklebte Kaptonfolien in den Auflagerbereichen sorgen
fur eine reibungsarme Lagerung. Die Probenhdhe wird
durch die notwendige Steifigkeit der Probe definiert. In BILD
2 sind typische Geometrien fur den unidirektionalen
Glasfaserverbund dargestellt. Seit den 60er Jahren ver-
wendet MBB diese Probenform auch fir die Bestimmung
von Wo@ohlerkurven mit unterschiedlichen Spannungsver-
héltnissen R (Verhaltnis von Unter- zu Oberspannung) [2].

In BILD 3 ist eine aufwendig zu fertigende taillierte Probe
dargestellt. Diese Probenform wurde zur Bestimmung der
Zugfestigkeit und des Elastizitdtsmoduls des Kohlefaser-
prepregverbundes T300/914 verwendet.
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BILD 2. Testaufbau fir die Langbiege- (1) und Kurz-

biegeproben (2) zur Ermittlung der Biege- und
Schubfestigkeit
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BILD 3. Taillierte Zugfestigkeitsprobe
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BILD 4. Die ,Celanese“-Druck-Testvorrichtung mit

Prafling und Fihrungszylinder

Fur Druckproben ist die in BILD 4 dargestellte ,Celanese®-
Testvorrichtung ein guter Prifaufbau. In BILD 5 werden eine

taillierte
dargestellt.

Druckprobe
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und

eine

nicht-taillierte  Probe

Die taillierte Probe zeigt im Versuch eine

Festigkeit von 1812 N/mm? bei einem Variationskoeffizient
von 4,02%. Dagegen ergibt die untaillierte Probe eine

geringere Festigkeit von 1415 N/mm? bei einem
wesentlich héheren Variationskoeffizient von 10,4%.
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BILD 5. Druckfestigkeitsergebnisse fur die taillierte und
untaillierte Probe. Fur die taillierte Probe ergibt
sich der hohe Festigkeitswert mit dem

niedrigen Variationskoeffizienten.

Die Annahme von hohen Streuungen in der Festigkeit von
Faserverbunden ist weit verbreitet, beruht aber haufig auf
Versuchen mit ungeeigneten Probenformen. Die Streuung
ist aber ein wichtiger Parameter bei der Nachweisflihrung
fur die Zulassung. Bei untaillierten Zug- und Druckproben
gibt es haufig Einspannbriiche, die das Testergebnis
verfalschen. Deswegen sinkt gegentber taillierten Proben
die Festigkeit und die Streuung wird gréR3er.
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BILD 6. Festigkeits- und Steifigkeitskennwerte fur Uni-
direktionalverbunde mit 60 Vol.% Faseranteil
(Faser: T300, Prepregsystem: 914) [1]

Die Festigkeitseigenschaften fur Unidirektionalverbunde mit
60 Vol.% Faseranteil sind im BILD 6 dargestellt. Es zeigt
sich, dass die Zug-, Druck- und Biegefestigkeit eine
vergleichbare GréRenordnung haben [1]. Die Variations-
koeffizienten zeigen geringe Streuungen zwischen 2,88 %
und 6,05%. Die Druckfestigkeit ist groRer als die Zug-
festigkeit und entspricht der Biegefestigkeit. Die interla-
minare Scherfestigkeit ist bei geringer Streuung relativ hoch.

3. ZULASSUNGSVORSCHRIFT UND VORGE-
HENSWEISE BEZUGLICH SCHADENSTO-
LERANZ UND ERMUDUNG

[ FATIGUE TOLERANCE EVALUATION |

Safe Life F;’“'S_Sfe IE;taIuatit‘r)]n Flaw Tolerant
i esidual streng Safe Life Evalution
Evaluation After Flaw Growth)

BILD 7. Lebensdauer- und Schadenstoleranznachweise
entsprechend der Zulassungsvorschrift FAR
29.571 beziglich Ermiidung von Hubschraubern
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Die  Zulassungsvorschrift FAR 29.571  bezuglich
Ermidung von Hubschraubern bietet hier drei
Nachweismdéglichkeiten, die aber die Besonderheiten von
Faserverbundstrukturen nicht bertcksichtigen [3]. Die
oben angezeigten Kastchen sollen hier naher erldutert
werden:

Die ,Flaw Tolerant Safe Life“-Untersuchung muss
zeigen, dass dynamische Lasten unter Beriicksichtigung
vorhandener Schaden ertragen werden kénnen. Die
Schéaden durfen im berechneten Zeitintervall nicht fort-
schreiten. Eine Restfestigkeit nach Beaufschlagung mit
dynamischen Lasten wird nicht nachgewiesen.

Die ,Fail Safe“-Untersuchung muss zeigen, dass die
,Limit Loads® im berechneten Inspektionsintervall unter
Bertcksichtigung von Schaden Ubertragen werden kén-
nen. Die Restfestigkeit wird nachgewiesen.

Die ,Safe Life“-Untersuchung zeigt die Lebensdauer
eines Bauteils unter dynamischen Lasten bis zum Scha-
densbeginn.

Ein einfacher ,Safe Life“-Nachweis flur die Ermittlung der
Lebensdauer ohne Berlicksichtigung von Schaden,
Temperatur und Feuchte, ist nicht mehr erlaubt. Es
bleiben die beiden anderen Nachweismethoden, die in
abgewandelter Form angewendet werden kdnnen. Ein
Entwurf fir eine neue Vorschrift FAR 27/29.573 fir den
Nachweis bezuglich der Ermidung von Faserverbund-
strukturen bei leichten bzw. schweren Hubschraubern
wurde 2001 erstellt und soll in Kirze eingefuhrt werden.

@
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CabaraAaiiar bis » Festigkeit der max,
zum ersten auftretenden Last.
erkennbaren Diese Lebensdauer wird
Schaden, geteilt durch n Intervalle geteilt.
durch 3 Intervalle. (z.B. n=3)
W
Festigkeit fir max.
Erster erkennbarer auftretende Last
Schaden ———_

Lebensdauer

BILD 8. Schadensfortschritt und Lebensdauer fir die
Ableitung der Inspektionsintervalle einer ge-
schéadigten Struktur

In BILD 8 ist der Schadensfortschritt ber der Lebens-
dauer aufgetragen. Mit dem Diagramm kénnen die
Inspektionsintervalle bestimmt werden. Die Lebensdauer
bis zum ersten erkennbaren Schaden wird ermittelt und
fur die Inspektionszeit durch 3 geteilt. Im weiteren
Fortschreiten des Schadens wird das Inspektionsintervall
aus der Lebensdauer zwischen der ,Limit Load“-Festigkeit
und dem ersten erkennbaren Schaden bestimmt und
Ublicherweise durch 3 geteilt. Das kleinere der beiden
Intervalle wird fir den Nachweis verwendet.
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ertesteten Daten werden in vier-parametrischen Wei-
bullfunktionen eingetragen und die Parameter bestimmt.
AnschlieBend wird die Mittelwertkurve statistisch abge-
mindert und die Arbeitskurve ermittelt, die eine ausrei-
chende Sicherheit gegen ein Versagen des Bauteils
gewahrleistet. Die Kurven mit den Parametern sind in
BILD 12 abgebildet. Mithilfe gemessener und/oder
theoretischer Lasten kénnen Austauschzeiten bestimmt
werden [2] und [3].

/

Blattbereich

Anschiuss- | Lager- Schlag- I .| Verbindung
bereich | Aussparung | gelenk Erlperih Steurile Tute/Blatt

Biegung
Torsion

Biegung

Biegung Torsion Zug, Torsion

Ablisen

BILD 9. Der Bereich des ,Flexbeams® und der Steuertite
des EC135-Rotorblattes mit den wesentlichen
Beanspruchungsarten

Gemal der neuen Nachweisvorschrift missen Aus-
tauschzeiten und Inspektionen so bestimmt werden, dass
nach Aufbringen der sich wiederholenden Lasten die F S
Restfestigkeiten nachgewiesen werden missen. Bei der

Bestimmung der Austauschzeiten muss die ,Ultimate Load"
nachgewiesen werden. Bei der Bestimmung der Inspek-
tionszeit muss ,Limit Load“ beriuicksichtigt werden. Y

a
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Kurzbiegeprobe

BILD 11. Der Torsionsversuch des ,Flexbeams* mit
Blattanschluss, sowie die Kurzbiegeprobe als
Basis fur die Ermittlung der interlaminaren
Schubfestigkeit in Abhangigkeit der
Lastspielzahl N
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BILD 10. Der Biegeversuch des ,Flexbeams®* mit An-
schluss, sowie die Langbiegeprobe als Basis . ob Oyt -0
fur die Ermittlung der Biegefestigkeit in Abhan- 20 | Staet:irscpr?:rllggggkeit =g +——2—
i i i ult - [0} 0
gigkeit der Lastspielzahl N o Dauerfestigkeit logN B
Im BILD 9 wird der Bereich des ,Flexbeams” des EC 135- o, B: Funktionsparameter a
Rotorblattes mit den wesentlichen Beanspruchungsarten e

dargestellt. GemaR der Vorgehensweise bei der Test-
pyramide werden die Grunddaten mithilfe der Lang- und BILD 12. Die vier-parametrische Weibullfunktion als

Kurzbiegeproben ermittelt (siehe auch BILD 10 und 11). Mittelwerts- und Arbeitskurve fir die Dar-
Weiterhin erkennt man in den beiden Bildern den stellung der Festigkeit in Abhangigkeit der
gebogenen und den tordierten ,Flexbeam” im Versuch. Die Lastspielzahl
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4. DIE DELAMINATIONSBEREICHE UND
-FORMEN Il UND 1lI

Der ,Flexbeam* der EC 135 enthalt einige Bereiche, die
Querschnittsénderungen enthalten. Im BILD 13 ist der An-
schlussbereich wesentlich durch Biegung belastet, wéhrend
der anschliefende Abschnitt durch Torsion beansprucht
wird. Der gesamte Bereich sollte mdéglichst kurz sein, um
den aerodynamischen Teil nicht zu verringern. Das bedingt
maoglichst geringe Schaftlangen, die sorgfaltig dimensioniert
werden missen.

Bei dem durch Biegung belasteten Krafteinleitungsbereich
ergibt sich die Delaminationsform |1l und fir den
anschlieRenden Bereich des Drillelementes erhélt man die
Delaminationsform Ill infolge Torsion.

‘@ 'DAI mEx
ou Gm

-

E t1 Ttn LS E-_:
i i
Il Kl,max G t t t
o — K g ( 1 +t5)
E-t
=42 G AT t
Anschiuss- Lager. Schiag- 27 ( 1 it 2)
bersich | Aussparung |  gelsnk Orlfbarsich Stauertote
Blsgung Torsion in G - 1 5 t
cll = 5 FKimax
2 Gy
De_laminatio_nsmrm I Del_aminationsfprm i BILD 15. Die Delaminationsform nach Mode Il entspre-
infolge Biegung infolge Torsion chend der Bruchmechanik, verglichen mit der
Beziehung der ,Shear Lag“-Theorie. Dabei
beziehen sich die Indizes Kl auf den Kleber.
o Tl
3 TKI,max
BILD 13. Der ,Flexbeam“ der EC135 mit Anschluss und
der Delaminationsform Il infolge Biegung und
Zug sowie der Delaminationsform Il infolge G
Torsion
; — = F T = T \/tKI ' \/76 .
max
—E - = " Gy bt +t5)
TCT-Test fiir die Delaminationsform Il
Ty =42 Gy -
E : _ F ks (t +t 53
- >
E |
e
TCT-Test fiir die Delaminationsform Il einschlieBlich des Ll iy | Gy
Querzugeinflusses (Form I)
TCT- bedeutet: Transverse-Crack-Tension BILD 16. Die Delaminationsform nach Mode Il entspre-

BILD 14. Versuchsproben zur Ermittlung der kritischen
Energiefreisetzungsrate G¢ als Grundlage fur die

Dimensionierung von Schaftungen
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chend der Bruchmechanik, verglichen mit der
Beziehung der ,Shear Lag“-Theorie. Dabei
beziehen sich die Indizes Kl auf den Kleber
und G ist der Schubmodul des Laminates
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Die BILDER 15 und 16 zeigen ein durchgehendes Grund-
element, eine Kleberschicht und eine Verstarkungsschicht,
die durch L&ngs- bzw. Schubspannungen beansprucht
werden. Diese ,Schéftung” wird Ublicherweise mithilfe der
klassischen ,Shear Lag“-Theorie analysiert [6]. Dabei wird
die maximal auftretende Schubspannung im Kleber
berechnet. Berlicksichtigt man noch die Kleberschichtstarke
und den Schubmodul des Klebers, erhalt man durch
Umformung die durch die Schéaftung Ubertragbare Last. Die
Beziehungen fur die Langs- und Schubspannungen sind
ebenfalls in den BILDERN 15 und 16 dargestellt. Da man
aber bei den Schaftungen der Faserverbunde, wie bei dem
.Flexbeam“ der EC 135, haufig keine zusatzliche
Kleberschicht verwendet, kann man die ,Shear Lag*-
Beziehungen nicht anwenden. Mithilfe der Bruchmechanik
kénnen jedoch die kritischen Energiefreisetzungsraten G fur
die Formen Il und Il bestimmt werden [4], [5]. Die
Beziehungen sind in den BILDERN 15 und 16 ebenfalls
angegeben. Mit den Energiefreisetzungsraten kénnen die
Schéaftungen jetzt dimensioniert werden. Man erhélt die
Ubertragbaren Langs- und Schubspannungen mithilfe von
Beziehungen, die nur Steifigkeiten und Geometrien
enthalten. Die Beziehung zwischen der ,Shear Lag“-Theorie
und der Bruchmechanik ist ebenfalls in den beiden Bildern
dargestellt. Die ,Shear Lag“-Theorie weist fiir die Falle der
Formen Il und Ill die gleiche Differentialgleichung auf, nur
die Steifigkeits- und GeometriegréRen sind unterschiedlich
[6].

Fir die Bestimmung der kritischen Energiefreisetzungsrate
Gc eignet sich besonders die Transverse-Crack-Tension-
Probe (TCT-Probe), die durch Léangskrafte belastet wird
(BILD 14). Betrachtet man die Probe mit dem Stumpfstol in
der Mitte, so ist dort eine reine Schubbeanspruchung
vorhanden, wéahrend die Probe mit den StumpfstéRen an
den Randern durch Quer- und Schubspannungen bean-
sprucht wird. Die Probe mit dem mittleren Stumpfstol3 ergibt
héhere Energiefreisetzungsraten G¢. Diese kénnen auch mit
anderen Prifanordnungen wie z. B. mithilfe der ENF-
Priflinge bestimmt werden [4], [5].

Die ermittelten Daten haben auch fur die Auslegung von
Faserverbundstrukturen unter Impact-Belastungen einen
Einfluss. Die Messung des Kraft-Zeit-Verhaltens wird mithilfe
des Compression after Impact Standard Tests (CAl)
durchgefihrt (BILD 17). Die schlagartig belastete Faser-
verbundprobe mit quasiisotropem Aufbau zeigt im Ein-
schlagbereich einen lokalen Eindruck, dann mehrere
Delaminationen und insbesondere auf der unteren Seite
einen Faserbruchschaden (BILD 18) [9], [10]. Betrachtet
man den Kraft-Zeit-Verlauf, erkennt man eine erste Spitze
F,, die den Beginn eines Delaminationsschadens be-
schreibt. Ein bruchmechanischer Ansatz fir eine Kreisplatte
mit kreisflachenartiger, mittiger Delamination unter Einzel-
last fiihrt zu der angegebenen Beziehung zwischen der
Energiefreisetzungsrate und der Delaminationskraft F4 [7],
(8], [9].

Die kritischen Energiefreisetzungsraten Mode Il fur Ubliche
Kohlefaserunidirektionalverbunde sind in BILD 19 zu sehen.
Dabei haben die Freisetzungsraten G)c die Dimension
N/mm, sie sind fur Prepregs und LRI-Systeme (Liquid Resin
Infusion bedeutet Harzinjektionsverfahren) dargestellt. Pre-
pregs mit zwei verschiedenen Aushértetemperaturen sind
angegeben. Es zeigt sich, dass die neueren Systeme weit
héhere Werte besitzen und damit flr Impact belastete
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Strukturen besser geeignet sind.

BILD 17.

Fallbolzen
(Gewicht 4 kg)

Klemmen

I CFK-Probe

Impactversuch zur Messung des Kraft-Zeit-
Verhaltens von Faserverbundplatten
(Compression after Impact (CAl) Standard
Test)

Eindruck nach Impact

max

BILD 18.

0.001 0.002 0.003 0.004
Time [s]
9F 2 (1—v?)
GI.IC = 2 3
64> Eh

Schadensarten und Kraft-Zeit-Verlauf einer
belasteten Faserverbundplatte, sowie der
Zusammenhang zwischen der Energiefrei-
setzungsrate Gy und der ersten Kraftspitze F
im Diagramm
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BILD 19. Kritische Energiefreisetzungsraten G)c in
N/mm fiir Delaminationen Mode Il von
Kohlefaserverbund-Unidirektionallaminaten
in Prepreg- und LRI-Bauweise fiir

unterschiedliche Aushartetemperaturen

5. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Die Analyse und der Festigkeitsnachweis von Faserver-
bundstrukturen basieren im Wesentlichen auf Versuchen,
die sorgféltig ausgewahlt werden mussen. Hilfreich ist die
Vorgehensweise mithilfe der dargestellten Versuchs-
pyramide (BILD 1). Grunddaten werden mit Kupontests
ermittelt und Struktureigenschaften mit Bauteilversuchen.
Bei der Berechnung von Steifigkeiten und Festigkeiten
bilden die Daten des unidirektionalen Verbundes die
Ausgangsbasis. Ublicherweise werden sie auf 60 Vol%
Fasergehalt bezogen. Die in [1] dargestellten statischen
Werkstoffkennwerte zeigen die Ergebnisse fur die Proben
der Zug-, Druck- und Biegeprifung. Die Ergebnisse dieser
Prifungen zeigen ahnliche Festigkeiten bei sehr geringen
Streuungen. Die Werte wurden mithilfe von sorgféltig
dimensionierten, taillierten Proben gemessen. Der Vergleich
zwischen Messwerten an taillierten und untaillierten Proben
zeigt groRe Unterschiede bezlglich Festigkeit und Streuung.
Die Ergebnisse der Langbiege- und Kurzbiegeproben
(Biegefestigkeit und Schubfestigkeit) zeigen hohe Werte; die
notwendigen Abmessungen missen jedoch sorgfaltig
ausgewahlt und die richtigen Lagerbedingungen im Versuch
eingehalten werden.

E. Jarosch [2] benutzte fir die Zulassung der Faser-
verbundrotorblatter der Bélkow BO 105 Lang- und Kurz-
biegeproben fir die statische und dynamische Biege- und
Schubfestigkeit. Fur die Darstellung der Wéhlerkurven wur-
den vier-parametrische Weibullfunktionen gewahlt. Die
Weibullfunktion bietet eine sehr gute Verbindung zwischen
hohen und niedrigen Lastspielzahlen, sowie eine mdgliche
Extrapolation zur Dauerfestigkeit. Mit wenigen Proben, die
auf unterschiedlichen Horizonten geprift werden, wird eine
gute Aussage erreicht. Eine ausflihrliche Darstellung der
Methodik findet man in [3]. Diese Vorgehensweise hat sich
bewahrt und wird auch heute bei Neuentwicklungen
verwendet.

Bei der Entwicklung der Faserverbundrotorblatter der EC
135 mussten groRe Wandstarkenanderungen berlicksichtigt
und Schéftungen dimensioniert werden. Das war notwendig,
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um die Schlag-, Schwenk- und Drillgelenke in das Blatt
integrieren zu koénnen. Fiur die Analysen werden die
dargestellten Energiefreisetzungsraten der Bauweisen
bendtigt. Die Analysen und Daten werden in [4] und [5]
beschrieben. Wie unter anderem in [7], [8] und [9] dar-
gestellt, eignen sich die gemessenen Energiefrei-
setzungsraten auch fur die Beurteilung stoRartig belas-
teter Strukturen. Fiur die Dimensionierung zuklnftiger
Faserverbundstrukturen sind sorgféltig gemessene Kenn-

werte dringend notwendig, besonders um neue,
verbesserte Harzfaserverbunde zu entdecken.
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