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Zusammenfassung

Am Institut fir Faserverbundleichtbau und Adaptronik (FA, Prof. Wiedemann) des DLR wird die Struktur
einer flexiblen und spaltfreien Fligelvorderkante entwickelt und in zukidnftigen, groR3skaligen Struktur-
System-Tests untersucht. Hochauftriebssysteme heutiger Bauart fiir Verkehrsflugzeuge sind hoch effiziente
Systeme bestehend aus steifen und verfahrbaren Strukturen unterstiitzt durch komplexe Kinematiken.
Technologien fir zukinftige Flugzeuggenerationen missen die Reduktion von Widerstand, Emissionen und
Larm ermdglichen. In diesem Kontext ermdglicht die Spaltfreiheit einer flexiblen Fligelvorderkante
signifikante Larmreduktionen und stellt zusatzlich eine weitere Schliisseltechnologie zur Realisierung eines
Flugels mit vollstandig nattrlicher laminarer Umstrémung dar. Im Jahr 2009 wurden im Projekt SmartLED
des 4. Luftfahrtforschungsprogramms (LuFo V) der Bundesregierung die Arbeiten auf die Vorbereitung und
Realisierung des ersten Bodenversuchs zum Nachweis der Funktion des im Projekt entwickelten
Gesamtkonzepts fiir verschiedene Lastfélle auch unter Fliigelbiegung fokussiert. Das Konzept fir die Smart
Droop Nose entstand in Zusammenarbeit mit Airbus und EADS, wobei das Institut DLR-FA sich mit dem
Strukturentwurf, dem Test der Materialsysteme, der Simulation des Gesamtsystems und der Entwicklung der
Fertigungtechnologien der Faserverbundkomponenten fir den geplanten Bodenversuch beschaftigt. Dies
bedurfte der konsequenten Anwendung der Prozel3kette des Instituts FA und spannte zur Vorbereitung des
Bodenversuchs den Bogen von der Simulation des Gesamtsystem gemall Versuchs- und
Fertigungsrandbedingungen, tUber die Stiitzung des Designs und der Auswahl der Werkstoffsysteme durch
Tests und Versagensanalysen, die Erstellung von Detailkonstruktionen und bis hin zur Optimierung von
Fertigungsprozessen. Die Prasentation dieser Arbeiten bildet den Inhalt dieser Veroffentlichung. Dabei wird
zunachst auf das Gesamtkonzept eingegangen und das geplante Verifikationsmodell bzw. dessen Test zur
Motivation der Arbeiten beschrieben. Daran schlief3t sich eine Diskussion der Materialsystem- und
Substrukturtests an, gefolgt von der Simulation des Versagensverhaltens und dem Entwurf einer
Testeinrichtung zum lokalen Test von Krafteinleitungen in Form von Omega-Stringern. Den Abschluss bildet
die Prasentation der Simulation der Smart Droop Nose im Versuchsstand und die Beschreibung des
Fertigungskonzepts der flexiblen Faserverbundstruktur.

Kernforderung fur die Verminderung des
Strdomungswiderstandes zum Beispiel durch natirliche
Laminarstromungen. Durch die Flexibilitdt lasst sich die
Die angewandte Luftfahrtforschung ist typischerweise Nase absenken und somit Hochauftrieb an der
gepragt durch ein Spannungsfeld aus der Beantwortung  Fligelvorderkante —erzeugen. Ein so ermdglichtes
wissenschaftlicher Fragestellungen und der Bereitstellung  Fliigelkonzept mit reduziertem Gewicht, auch resultierend
neuartiger Technologien fiur die Luftfahrtindustrie zur  aus verminderter ~Systemkomplexitat, befahigt ein
Erméglichung zuklnftiger Flugzeugkonzepte im Hinblick  zukiinftiges Flugzeug zum besonders Ressourcen
auf das Erreichen der ambitionierten ACARE-Ziele schonendem Umgang mit Treibstoffen und damit auch
(Advisory Council for Aeronautical Research in Europe).  weniger Emissionen.

Ein praktisches Beispiel dafur ist die Entwicklung von  Untersuchungen im nationalen Projekt SmartLED (Smart
Hochauftriebssystemen zur Reduktion von Widerstand [eading Edge Device) konzentrieren sich auf die
und Larmemission unter gleichzeitiger Verbesserung der  erstmalige Anwendung von Morphing-Technologien
aerodynamischen Leistung der Konfiguration. Zusatzliche  pasierend auf konventionellen Werkstoffsystemem und
Aspekte wie Gewichtseinsparung und Vereinfachung von  Antrieben far dieses Hochauftriebssystem in
etablierten  Systemkomplexitdten  beschreiben  den  Zusammenarbeit mit Airbus und EADS. Motiviert durch
Rahmen und die Motivation zur Untersuchung einer existierende Senknasen (Droop Nose) wird die
spaltfreien und flexiblen Fliigelvorderkante als innovatives  Machbarkeit eines Struktur- und Kinematikkonzepts fiir
Hochauftriebssystem. Die Spaltfreiheit ermdglicht nicht nur  eine Smart Droop Nose erstmalig Gberpriift und bewertet.
eine Larmreduktion, sie ist auch eine notwendige
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Im Vergleich zu konventionellen Bauarten wird angestrebt,
Restriktionen durch diskrete Elemente und Verbindungen
aufzulésen. Das Herangehen an diese Herausforderung
besteht aus dem Einsatz von flexiblen Deckschichten, die

kontinuierlich die gesamte Oberflache der
Flagelvorderkante bilden, um eine stetige
Krimmungsanderung entlang der Profilsehne zu
gewahrleisten.

Weiterhin  gilt dem Erreichen einer sehr hohen
Oberflachengiite seit Beginn der Arbeiten an ein
besonderes Augenmerk, wodurch die weitere
Industrialisierung der Laminartechnologie unterstiitzt

werden kann. Es wird erwartet und angestrebt, dass eine

solche Smart Droop Nose einen  &dhnlichen
Auftriebsbeiwert  erzielen kann wie herkdmmliche
Senknasen bei jedoch deutlich verringertem
Widerstandsbeiwert.

Den Forschungsarbeiten liegt der Fligel Neuer Generation
(FNG) zu Grunde. Dieser Fligel der

Forschungskonfiguration eines Single-Aisle Flugzeuges
stellt die geometrischen Randbedingungen fir das zu
untersuchende  Senknasensegment zur Verfugung,
welches sich vom Kink 2m in Fligelspannweitenrichtung
erstreckt.

Im Projekt SmartLED wird dieses Segment nach erfolgter

Konzipierung  erstmalig in  einem  grof3skaligen
Bodenversuch  getestet, wobei das DLR die
Projektaufgabe zur Konzeption und

Gesamtsystemmodellierung nebst Materialauswahl und
Entwicklung von Fertigungstechnologien erfillt. Allerdings
konnten im Rahmen dieses Projektkontextes eine Vielzahl

von Fragestellungen zur  Weiterentwicklung  von
Werkstoffsystemen und zur Strukturmechanik nicht
beantwortet werden.

Genau  diese  Aspekte  zur  Optimierung  der
Faserverbundstruktur auf  Werkstoffsystem- und

Substrukturebene hat sich das DLR im JTI-SFWA (Joint
Technology Initiative — Smart Fixed Wing Aircraft) als
Aufgabe gestellt, und erste Ergebnisse werden in dieser
Veroffentlichung direkt nach der Konzeptvorstellung
prasentiert. Die in der Konzeption identifizierten besonders
hoch belasteten Strukturbereiche der Faserverbundhaut
werden detailliert im Hinblick auf Werkstoffsystemtests
und  strukturmechanische  Simulationen  untersucht.
Danach wird der geplante Bodenversuch einschlieRlich
des virtuellen Funktionsnachweises beschrieben und
abschlieRend das Fertigungskonzept zur Herstellung der
Faserverbundhaut skizziert.

2. KONZEPT

Das in BILD 1 dargestellte Konzept fir die Realisierung
der flexiblen Fligelvorderkante basiert auf einem Patent
der Firma Dornier [1] und wurde im Rahmen des Projekts
SmartLED sukzessive weiterentwickelt. Eine detaillierte
Erlduterung des Konzepts ist in [2] zu finden. Durch eine
innere Kinematik wird Uber einen Omegastringer zur
Lasteinleitung auf der Unterseite die Vorderkante verformt.
Die Kinematik wurde in Zusammenarbeit mit EADS-IW
entwickelt und ist in [3] n&her beschrieben. Die
Verformung der Struktur durch die Kinematik erfolgt derart,
dass sich der Nasenradius wahrend Verformung
vergroflert und auf die Haut eine reine Biegebelastung
wirkt. Es sollen so Membrandehnungen der Haut
weitgehend vermieden werden, da sonst hohe Dehnungen
der AuRenfasern durch die Verformung auftreten wirden.
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Da das Ziel des Konzepts unter anderem eine signifikante
Verbesserung der Oberflaichenqualitdt im Bereich der
Vorderkante ist, kénnen herkdmmliche
Verbindungstechniken fur die Verbindung von Haut und
Stringer wie z.B. Nieten in der Fertigung nicht zum Einsatz
kommen. Die Stringer sind so konzipiert, dass sie
entweder integral mit der Haut gefertigt bzw. von innen auf
die Haut geklebt werden koénnen. Bei der
Vorderkantenstruktur handelt es sich um eine Haut und
Stringer aus Faserverbundmaterial die so gestaltet ist,
dass in Bereichen groer Umformung, d.h. Bereichen mit
groBer Dehnung der AuRenfaser minimale Hautstérken
der Haut erreicht werden. Bei der Annahme, dass reine
Biegedehnungen durch die Verformung der Vorderkante
auftreten entsteht so eine Faserverbundhaut, die am
Holmanschluss die grélte Hautstarke aufweist und dann

bis zur Nasenspitze bestédndig dinner wird. Die
schrittweise Verringerung der Hautstdrke wird im
Fertigungsprozess  durch  auslaufende  Faserlagen

realisiert. Der hauptséchliche Teil der Verformung wird
Uber einen einzelnen Stringer auf der Unterseite
eingeleitet. Die zu erkennenden Stringer in der
Nasenspitze sowie auf der Oberseite dienen zur Wahrung
der Formhaltigkeit unter den zu erwartenden Luftlasten.

BILD 1.

Konzept der flexiblen Flugelvorderkante im
Projekt SmartLED

Wahrend der Stringer zur Einleitung der Verformung auf
der Unterseite bei der Verformung auf Druck beansprucht
wird, ergibt sich durch den Unterdruck der Luftlasten auf
der Oberseite des Profils fir die dortigen Stringer eine
Belastung der Anbindung an die Haut auf Zug. Dies flhrt
zu einer Schélbeanspruchung der Stringerfie und stellt
neben der starken AuRenfaserdehnung der Haut einen
kritischen Lastfall dar.

Fir die Materialauswahl fur Haut und Stringer sowie auch
fur die Gestaltung der Stringeranbindung an die Haut
wurden daher Material- beziehungsweise Strukturversuche

durchgefihrt und das Versagensverhalten unter
Schélbeanspruchung simuliert.
3. WERKSTOFFSYSTEME
Die Erfullung der Projektanforderungen und -ziele

hinsichtlich einer flexiblen und gleichzeitig ausreichend
steifen  absenkbaren  Vorderkante  bedingt eine
umfangreiche und tiefgreifende Materialauswahl und -
untersuchung. Das folgende Kapitel zeigt den Weg der
Materialentscheidung ebenso wie die zahlreichen Tests,
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die zur Qualifizierung des eingesetzten Werkstoffs gefuhrt
haben.

3.1. Uberlegungen zur Materialwahl

Unter Berlcksichtigung des Konzeptes der veranderlichen
Materialdicken, welches seine Steifigkeit in Querrichtung
auch durch strukturelle MalRnahmen wie Stringer erhalten
kann, und dessen Anwendung eine signifikante elastische
Absenkung vorsieht, ist Glasfaser als Fasermaterial
zunachst prinzipiell zu favorisieren. Dieses Material erlaubt
hohe Bruchdehnungen [4] und erfullt damit die
errechneten notwendigen Verformungen von 1% (siehe
BILD 2) auch mit einem gewissen Spielraum. Wegen der
Prozessierbarkeit, den erreichbaren Festigkeiten und
Steifigkeiten werden Prepreg-Matten von Hexcel - Hexply
913 - getestet. In Voruntersuchungen zeigten mit den
Standardharzen LY556 und RTM6 in Injektionstechnologie
hergestellte Proben keine ausreichende, ertragbare
Dehnung. Darlber hinaus ist die Handhabbarkeit von
Prepreg-Faserhalbzeugen bei der Herstellung komplexer
Bauteilgeometrien wie der vorliegenden vorteilhaft. Diese
Auswahl vermeidet schon im Voraus Fertigungsprobleme
und somit mdgliche Fehler- bzw. Versagensquellen. Ein
weiterer Vorteil dieses Materials liegt in seiner
Flugzertifizierung, was seinen Einsatz im realen

Flugbetrieb méglich erscheinen lasst.

BILD 2. Ort hoher Strukturbelastung fir das Struktur-

konzept mit 1% Randfaserdehnung

Die Auswahl der kritischen strukturellen Stelle als
Untersuchungs- und Beurteilungsszenario ist fir die
Materialauswahl entscheidend. Wie in BILD 2 zu sehen ist,
treffen an der kritischen Stelle die geringste Hautdicke von
einem Millimeter unter reiner Biegung bei der gréften
Dehnung von 1% zusammen. Der Torsionsanteil der bei
dem spater durchgefiihrten Bodenversuch angreifenden
kombinierte Biegetorsion wird an dieser Stelle nicht
berlicksichtigt, da die hohe Randfaserdehnung fiir den
Mechanismus den kritischeren Belastungsfall darstellt.
Das untersuchte Material ermdglicht durch seine geringe
Einzellagendicke von 0,125mm innerhalb der durch das
Konzept bedingte Hautdicke von 1mm acht Lagen
unterzubringen. Diese Lagen missen moglichst optimal
ausgerichtet werden, um einen kombinierten Lastfall zu
ertragen. Mit einer entsprechenden Lagenorientierung an
dieser Stelle kann zum Einen dem Querschub Rechnung
getragen werden, der durch die zusétzliche Uberlagerte
Torsionsbelastung entsteht. Zum anderen kann der
Lagenaufbau die Beulsteifigkeit quer zur Umfangsrichtung
gewahrleisten, was in Anbetracht der geringen
Materialeigensteifigkeit und der hohen Luftlasten dringend
notwendig ist.
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3.2. Materialtests

Entsprechend der kritischen Stelle und der herrschenden
Belastung ist als strukturabbildender Materialtest eine
Drei-Punkt-Biegeprifung nach DIN EN ISO 178 durch
gefihrt worden (BILD 3). Dabei wird nicht in erster Linie
ein Materialtest zur Ermittlung der Materialkennwert
unternommen, sondern die Biegeprufung als Abbild der
kritischen Stelle abgewandelt. Dadurch ist abweichend von
der Norm auch eine Prifkérperdicke d von 1mm bedingt,
analog zur kritischen Hautdicke des Konzepts. Der

Prifkdrper ist als Laminatstreifen mit einer Léange | von
100mm und einer Breite b von 15mm frei gewahlt und in
dieser Form konstant fir alle nachfolgenden Versuche
verwendet worden.

BILD 3. Drei-Punkt-Biegepriifung als Abbildung der
kritischen Stelle
Der Auflagerabstand s der Prifeinrichtung st

entsprechend der Norm [5] von der Materialdicke d
abhangig und wird entsprechend der folgenden Formel
angepasst:

1) s=16-d

Der Radius des Prifstempels rs und die Radien der
Auflager rp orientieren sich mit funf und zwei Millimeter
ebenfalls an der Norm.

3.21. Ermittlung der maximalen Dehnung

In einer ersten Versuchsreihe wurden jeweils sechs
Proben des Glasfaser-Prepregs mit unidirektionalem
Aufbau (alle Lagen in 0°-Richtung) und mit orthotropen,
symmetrischen (zur neutralen Faser) Aufbau (je zwei 0°-
Lagen am Rand und vier Lagen in der Probenmitte 90°
dazu orientiert) umgesetzt. Damit zu Beginn der
Versuchskampagne der Focus nicht nur auf Glasfaser
liegt, werden im Vergleich dazu auch Proben aus einem
Kohlefaser (CFK)-Prepreg derselben Lagendicke gefertigt
und auf dieselbe Weise gepriift. Es handelt sich dabei um
das CFK-Prepreg LTM45-1/M40J(12k) von Oerlikon.

Die Drei-Punkt-Biegeprifungen werden an Zwick-Zug-
Prifmaschinen (Zwick 1484 und Zwick 1476) mit einer
Vorkraft von 3N und einer Prifgeschwindigkeit von 2
mm/min durchgefiihrt. Ein Test wird solange fortgesetzt,
bis ein Kraftabfall von 30% an der Probe gemessen wird.
Mittels einer 5kN-Kraftmessdose und eines
Wegaufnehmers kénnen Daten Uber den
Versuchsfortgang gesammelt werden. Bei der ersten
Testkampagne werden die Proben soweit gebogen, bis sie
aufgrund strukturellen Versagens einen Kraftfall von 30%
verzeichnen. Beispielhaft dafiir zeigt Bild 4 den Kraft-Weg-
Verlauf fur eine CFK- und eine GFK-Probe mit
undirektionalem Laminataufbau. Das Versagen der GFK-
Probe macht sich im Kraftverlauf durch kleine
Zwischenfaserbriiche (Abweichung vom linearen Kraft-
Weg-Verlauf) und einer abschlieRenden fallenden
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Kraftaufnahme bemerkbar. Es ist somit vorhersehbar. Die
CFK-Probe dagegen bricht wegen ihrer groRen Steifigkeit
schlagartig. Mittels der Diagrammsteigungen kdénnen die
Biegesteifigkeiten =~ berechnet werden. Aus dem
Diagrammen sind bereits eine ausgeprégte Material-
Elastitztdt bei einem geringen E-Modul der GFK-Probe
gegeniiber hoher Steifigkeit und geringer Bruchdehnung
der CFK-Probe erkennbar. Mit diesen Untersuchungen
kann das Material qualifiziert werden, welches im weiteren
Testvorgehen genauer untersucht und optimiert werden
soll.

1200 T ! T :
=3
.-,E 600 ....... 4
! 3
: : =— SFK-Probe
00 05 1 15 2 25 3
Durchbiegung [mm]
BILD 4. Gegenuberstellung der Biegeversagen von

unidirektionalen GFK- und CFK-Proben

Den entscheidenden Parameter stellt dabei neben dem
Biege-E-Modul E,, die maximale Randfaserdehnung €y max
dar, die entsprechend der Biegelinie nach der Norm DIN
EN ISO 178 mit folgender Formel berechnet wurde:

6-100-d-x
R

[7]

N

Die Ergebnisse der ersten Testreihe fir GFK- und CFK-
Proben mit unterschiedlichem Aufbau sind in TAB 1
wiedergegeben:

Laminat E-Modul Ep max Dehnung €p max
[MPa] [%]
GFKy- 44229 4,5
GFKoe/00° 40848 4,34
CFKp- 129855 1,13
CFKoe/g0° 101950 0,61
TAB 1. Vergleich der aus Strukturtests ermittelten

Materialkennwerte

Anhand der Ergebnisse wird deutlich, dass die Steifigkeit
des Kohlefaser-Prepregs fast dreimal so hoch ist wie die
des Glasfaser-Prepregs. Demgegeniber stehen allerdings
die moéglichen maximalen Materialdehnungen, die im Fall
des Kohlefasermaterials nicht bzw. nur knapp die
Anforderungen von 1% erfillen. Der orthotrope Aufbau hat
beim GFK-Prepreg einen geringeren Einfluss als beim
CFK-Prepreg. Dennoch beeinflussen die 90°-orientierten
Lagen sowohl Steifigkeit als auch die erreichbare Dehnung
signifikant. Die geringere und isotrope Steifigkeit der
Glasfaser bedingt eine verminderte
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Querkontraktionsbehinderung und ermdglicht somit auch
eine groRere Dehnung. Anhand mikroskopischer
Untersuchungen (siehe BILD 5 a) des Querschnittbereichs
wird der unterschiedliche Schadigungsverlauf deutlich. Bei
der GFK-Probe treten auf der Zugseite die Glasfasern
nach und nach aus der Matrix und reilen, wéahrend
diesem offensichtlichen Versagen sind vorher bereits
Zwischenfaserbriiche aufgetreten. Delaminationen setzen
sich bis in den Mittelpunkt der Probe fort. Auf der Zugseite
zerfasern die zerrissenen Glasfaden, was in seinen
Dimensionen direkt mit der CFK-Probe (Bild 5 b) zu
vergleichen ist. Die CFK-Probe zeigt nur eine punktuelle
Schéadigung in Form von gerissenen Fasern, die sich ca.
Uber zwei funftel der Probendicke erstreckt. Wahrend die
Zugseiten (Bild 5, ¢) im Fall der GFK-Probe ein flachiges
und im Fall der CFK-Probe ein rissartiges Versagen
zeigen, sind die Druckseiten unbeschadigt. Mit diesen
ersten Ergebnissen wird nun in Hinblick auf die
dynamische Wiederholung der Vorderkantenabsenkung
wahrend des Bodenversuchs eine Testreihe durchgefihrt,
in der die zyklische Belastbarkeit der GFK-Laminate
innerhalb eines kurzen Versuchszeitraums genauer
untersucht werden soll. Dazu wird der Biegeversuch
zyklisch 20-mal mit einer konstanten Durchbiegung
wiederholt.

Zugseite

c)

BILD 5.  a) Querschnitt durch eine unidirektionale GFK-
Biegeprobe, b) Querschnitt einer CFK-
Biegeprobe, c) Versagensstellen auf den

Biegeproben;

Parallel wird dazu der E-Modul, bzw. dessen Degradation
untersucht. Als frei gewahltes Ziel ist dabei wahrend des
frei gewahlten Biegezyklus eine E-Moduldegradation von
<1% zu erreichen. Bild 6 zeigt das Vorgehen fiir zwei
unterschiedliche Durchbiegungen fir zwei Proben des
gleichen Aufbaus. Die Differenz zwischen den blauen und
gelben Messwerten ist auf unterschiedliche Probendicken
zurickzuftihren. Es ist deutlich zu erkennen, dass der
Zyklus mit einer 2mm-Durchbiegung die 1%-Marke
innerhalb des Testzyklus Uberschreitet (blaue gestrichelte
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Linie), wahrend dies bei einer geringen Durchbiegung
(gelbe Werte) nicht der Fall ist. Damit kann ein
erfolgreiches Testen der Droop-Nose-Konfiguration aus
der Sicht des Biegeversuchs gewahrleistet werden.

4_2x 10 ! : ‘
: ‘®  2mm Durchbiegung
E #1,81mm Durchbiegung
= 415 W : 4
% L & . Y "
S e Tt b B g R e et e e Ty
_§ ; — gy i %
= 41 L - [ 3
i :
q'J i
o :
o :
m 405 2l
4 1 i i
0 5 10 15 20
Zyklus
BILD 6. E-Moduldegradation einer GFK-Biegeprobe bei

Durchbiegungen von 1,81mm (gelbe, untere
Datenreihe) und bei 2mm (blau, oben)

Die Ergebnisse in TAB 2 zeigen somit, dass auch unter
zyklischer Belastung eine Randfaserdehnung erreicht
werden kann, die die Konzeptanforderungen erfillt. Da
allerdings das 0°-Laminat quer zur Faserrichtung keine
Stabilitdt besitzt, wohingegen das orthotrope einen
deutlichen Einbruch der maximalen Dehnung verzeichnet,
soll in der folgenden Testreihe durch eine optimierte
Lagenorientierung ein Kompromiss gefunden werden.

Laminat E-Moduldegradation Dehnung ¢,
[%] [%]
GFKge 0,395 3,5
GFKoes900 0,782 2,8
TAB 2. E-Moduldegradation und Dehnung bei

gleichbleibender zyklischer Belastung
3.2.2. Ermittlung des optimalen Lagenaufbaus

Die erreichten Dehnungswerte aus TAB 2 zeigen durch
ihre Differenz das Potential auf, das durch eine
Orientierung von Faserschichten erreicht werden kann. Da
50% der Fasern von der idealen 0°-Lage abweichen,
werden alle in ihrem Lagenaufbau modifizierten Laminate
zwar geringere maximale Dehnungen erreichen, dafir
aber oberhalb der des orthotropen Aufbaus liegen.

Laminat E-Modul Ep max Dehnung €, max
[MPa] [%]

GFKoe vergieich | 44229 45

GFKoe/z30° 44315 4,437

GFKoe/z45° 41338 4,43

GFKoe/60° 41182 4,42

TAB 3. Vergleich der ermittelten Strukturkennwerte fir
lagenmodifizierte Laminate

Die durchgefiihrte Testreihe wird dazu die Variation der

29

vier innenliegenden, symmetrisch zur neutralen Faser
orientierten Lagen untersuchen. Dabei werden die
Orientierungen +30°, +45°, +60° untersucht. TAB 3 zeigt,
dass sich der Lagenaufbau in den maximal erreichbaren
Werten der Steifigkeit und des Dehnung durchaus
widerspiegelt. =~ Wahrend der Biege-E-Modul  mit
zunehmender Orientierung der Faser quer zu 0°-Lage
abnimmt, ist dieser Trend auch bei der maximalen
Dehnung erkennbar. Dennoch liegen die erzielten
Dehnungen nahe beieinander. In einer Testreihe unter
zyklischer Belastung nach demselben Vorgehen wie
zuvor, wird Belastbarkeit der  unterschiedlichen
Faserorientierung untersucht. Die Ergebnisse hierzu sind
in TAB 4 dargestellt.

Laminat E-Modul-Degradation Dehnung ¢,
[%] [%]
GFKoe vergisich | 0,395 3,5
GFKoe+30° 0,285 3,5
GFKoe/s45° 0,386 3,2
GFKoe/s60° 0,514 3,1
TAB 4. Vergleich der Strukturkennwerte fur

lagenmodifizierte Laminate bei gleichbleibender
zyklischer Belastung

Die gemessenen Werte zeigen, dass sich die
Lagenorientierung auch auf die zyklischen Eigenschaften
auswirken, wobei die entsprechende Dehnung zu
berlicksichtigen ist. Der Umstand, dass die 0°/+30°-
Proben auf eine geringere E-Modul-Degradation bei
gleicher ertragbarer Dehnung kommt, ist leicht mit den
variierenden Probendicken zu erkléren.

Das Fazit dieser Testreihe ist die Wahl eines Laminats in
0°/£30°- oder 0°/+45°-Orientierung, da somit hohe
Randfaserdehnungen bei geringen E-Moduldegradationen
erreichbar sind. Die erreichten E-Moduldegradationen
haben auch nach 20 Zyklen bis zum gewahlten
Schwellenwert von 1% noch Spielraum, so dass ein
plétzliches Versagen bei maéRiger Uberschreitung der
Zyklenzahl nicht wahrscheinlich scheint.

Mit dieser Zyklenzahl und den ermittelten geringen
Steifigkeitsverlusten kann der geplante Bodenversuch mit
einer im Vergleich zum realen technischen Einsatz
geringen Anzahl von Lastzyklen in vereinfachter Form

abgebildet werden. Zur Sicherstellung einer E-
Moduldegradation innerhalb typischer Grenzen fir
technische Realisierungen sind weiterfihrende

dynamische Langzeituntersuchungen des Materials nétig.
Diese vorgestellten Untersuchungen dienen daher zu
einer Vorauswahl fur eine daran anschlieRende
schrittweise Optimierung des Materialsystems auf die
Anforderungen des Bodenversuchs hin.

3.2.3. Erhéhung des Biegewiderstandmoments

Ein weiterer Parameter, der zwar seitens des
Strukturkonzepts auf einen Millimeter beschrankt ist, kann
noch zur Erhdhung des Biege-E-Moduls dienen. Dies ist
die Erhéhung der Dicke, so dass mehr Lagen aulierhalb
der neutralen Faser liegen und somit das
Biegewiderstandsmoment erhéhen. Fir diesen Fall
wurden zwei Materialdicken, 1,5 und 2 Millimeter
ausgewahlt, die mittels eines symmetrischen
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Laminataufbaus umgesetzt werden. Um den Ubergang
innerhalb dieser 12 bzw. 16 Schichten so homogen wie
moglich zu gestalten, liegen zwischen den +45-Lagen
noch 90°-Lagen. Entsprechend der Norm mussten auch
die Lagerabstdnde angepasst werden. In TAB 5 sind die
Ergebnisse der maximalen Biege-E-Moduln und der
dazugehdrenden Biegedehnungen dargestellt. Wie die
ermittelten Werte zeigen, hat eine Aufdickung des
Laminats keinen positiven Einfluss auf die Steifigkeit
erzielen kdnnen. Im Gegenteil, die Steifigkeiten sind z. T.
um bis zu 20% abgefallen. Allerdings muss erwéhnt
werden, dass ein direkter Vergleich der Laminatkennwerte
aufgrund des gewahlten Aufbaus, der unterschiedlichen
Lagenanzahl und damit verbundener héheren Anzahl von
Ubergangen, Stérstellen und méglichen Defekten kaum
zulassig ist.

Laminat E-Modul Ey ax | Dehnung €p max
[MPa] [%]
GFKo- vergleich 44229 45
GFKoe1sa52190° 1,5mm | 35333 4,34
GFKos245°/90° 2mm 38157 3,71
TAB 5. Vergleich der Strukturkennwerte fur

dickenmodifizierte Laminate bei gleichbleibender
zyklischer Belastung

Um das Testprogramm abzuschlieRen, werden auch die in
ihren Dicken variierenden Proben einer zyklischen Priifung
unterzogen. Dabei ist es interessant zu sehen, inwiefern
die Dicke einen Einfluss auf die ertragbare Dehnung bzw.
die E-Moduldegradation hat.

Laminat E-Modul-Degrad. | Dehnung g
[%] [%]
GFKo- vergleich 1mm 0,395 3,5
GFKoe/245°/90° 1,5mm 0,944 2,9
GFKoerr450190° 2mm 1,064 1,9
TAB 6. Vergleich der Strukturkennwerte far

dickenmodifizierte Laminate bei gleichbleibender
zyklischer Belastung

Die Ergebnisse aus TAB 6 zeigen deutlich, dass Laminate
mit dickem Aufbau in der gewahlten Form nur noch
geringere Dehnungen innerhalb des Zielkriteriums
ertragen (oder auch nicht ertragen) kénnen. Des Weiteren
zeigen die erreichten Degradationswerte bereits bei 20
Zyklen eine Ausschépfung bzw. Uberschreitung der
Vorgabe, so dass zu erwarten ist, dass in den Proben mit
zunehmender Zyklenzahl eine fortschreitende
Entfestigung mit anschlieRenden Versagen stattfinden
wird.

3.2.4. Resiimee zur Materialwahl und zum
Laminataufbau

Die durchgefuhrten Testreihen stellen aus Sicht der Drei-
Punkt-Biegeprufung als Abbildung der kritischen Stelle des
Strukturkonzepts die Eignung von Glasfaser-Prepreg
Hexply 913 fest. Das Materialverhalten Ubertrifft die zur
Funktion notwendigen Anforderungen derart, dass auch
dynamische Lastfalle identifiziert werden kdénnen, die
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immer noch die gestellten Aufgaben erfillen. So bietet das
Material noch Spielraum fir Anderungen oder
Sicherheiten. Weitere, besonders fur mégliche Anwender,
attraktive Vorteile sind die im Vergleich glnstigen
Materialanschaffungskosten, deren Zertifizierung als
luftfahrttauglicher Werkstoff und die mdgliche optische
Schadensbegutachtung.  Umfangreiche, kosten- und
zeitintensive Untersuchungen oder gar den Einbau eines
komplexen  Structural-Health-Monitoring-Systems ~ wird
dadurch wahrscheinlich nicht zwingend bendétigt. Das
grofRere Gewicht sowie der geringere E-Modul gegenuber
CFK sind durch ein geschicktes Strukturkonzept
umgehbar.

Die folgenden Versuche gehen einen Schritt weiter
hinsichtlich der Strukturabbildung. Es werden nun gréRere
Probestreifen untersucht, die die Stringer- Haut-
Kombinationen darstellen. Dabei werden Anbindungsarten
und -geometrien variiert, um eine mdglichst ideale
Kraftibertragung zu finden. Die Stringer-
Hautkombinationen werden bei Druck- und Zugbelastung
bis zum Versagen untersucht. Damit kann neben dem
Material auch das Struktur- und Herstellungskonzept auf
seine Belastbar- und Haltbarkeit getestet werden. Dies
ermdglicht bereits vor dem groflskaligen Bodentest
Aussagen uber mégliche Strukturversagen und kann als
Optimierungsvorschlag bei der Konzeptumsetzung
Anwendung finden.

4. STRUKTURMECHANISCHE SIMULATION

Wie bereits gezeigt wurde, fihren die Belastungen der in
den Vorfligel integrierten Aktuatoren zu vergleichsweise
groRen Dehnungen in der Vorfligelhaut sowie zu relativ
hohen lokalen Belastungen in den integrierten
Omegastringern. Daher ist vor allem die
Anbindungsfestigkeit der Omegastringer an die Fligelhaut
eine mdgliche Schwachstelle. Durch numerische Analysen
wird die Traglast und Versagensphdnomenologie eines
reprasentativen Stringerabschnittes untersucht. Dazu ist
es notwendig, die Tragfahigkeit des
Glasfaserschichtverbundes bei grofen Dehnungen und
das Anbindungsversagen zwischen dem Stringerfull und
der Fligelhaut zu untersuchen. Im Wesentlichen wird dazu
ein  reprasentatives  Stringerelement unter  einer
Dreipunktbiegebelastung analysiert und mit nichtlinearen
Kohésivzonenelementen die Anbindungsfestigkeit
zwischen Stringerfu und Flugelhaut berechnet. Die
Ergebnisse werden mit Analysen eines neuen
Kontinuumschadigungsmodells  verglichen.  SchlieRlich
werden Méglichkeiten far experimentelle
Validierungskonzepte vorgestellt.

41. Einflussanalyse des Auflagerabstandes

Um eine charakteristische Stringerbelastung maoglichst
realitdtsnah abbilden zu kénnen, hat sich ein zum BILD 7
ahnlicher Dreipunktbiegeaufbau bewdahrt. Bei diesem
Aufbau wird durch die aufgebrachte Priiflast Fj, gleichzeitig
die Flagelhaut gedehnt und der Anbindungsbereich
zwischen Stringerful® und Fliigelhaut mafigeblich belastet.
Insbesondere bietet der Prifaufbau die Mdglichkeit
unterschiedliche Versagensphdnomene zu analysieren.
Dabei ist vor allem der Einfluss der Stutzweite
entscheidend. Durch eine Finite-Elemente Analyse mit der
kommerziellen Software Ansys und der
Versagenshypothese nach [6] wird der Einfluss der freien



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2010

Stltzweite auf das Versagensverhalten vom Stringer, der
Flugelhaut und der Stringeranbindung abgeschéatzt.

F

p

Stringer

¢
Q

BILD 7.

Haut

Prinzipielles Konzept zur Stringeranalyse

Auf der Oberseite des Stringerkopfes in BILD 8 wird eine
gleichméRige Druckbelastung von insgesamt 1000N als
Flachenlast aufgebracht. Die Auflager werden durch
entsprechende Knotenverschiebungen an den
Einspannungen modelliert. Um unterschiedliche
Stutzweiten schnell untersuchen zu kénnen, ist das Modell
mithilfe der Ansys Skriptsprache (APDL) parametrisiert.

Das Modell ist vollstdndig durch Schalenelemente
(SHELL181) vernetzt. Die Tragfahigkeit des
Glasfaserschichtverbundes wird durch die
Berlicksichtigung der Einzelschichten mithilfe der
klassischen Laminattheorie ermdglicht. Die

Materialfestigkeit wurde mit linearen Materialannahmen
und der PUCK-Versagenshypothese bestimmt. Diese
Hypothese geht davon aus, dass ein Versagen stattfindet,
wenn die Spannungen o; die Materialfestigkeit R;
erreichen. Dazu wird eine Grenzkurve

1
3) f(GU’RU):A:ESI

im Spannungsraum definiert. Spannungszustdnde, die
innerhalb dieser Grenzkurve liegen, sind unkritisch.
Spannungszustande, die aufierhalb dieser Grenzkurve
liegen, fuhren zu einem Werkstoffversagen. Dabei
bestimmt die Auslastung A, wie weit die Werkstofffestigkeit
Uberschritten wurde. In  Analogie bestimmt der
Reservefaktor RF die Traglastreserve im Bauteil. Um vor
allem die Tragfahigkeit aufgrund der Stringeranbindung
analysieren zu koénnen, wird die dreidimensionale
Festigkeitshypothese verwendet, die auch interlaminare
Scherspannungen im  Anbindungsbereich  zwischen
Stringerful® und Flugelhaut mit betrachtet. Das Ziel der
Analyse ist es, einen Auflagerabstand zu finden, der zu
einer malfigeblichen Belastung im Anbindungsbereich
zwischen Stringerfuld und Flugelhaut fuhrt.

F

z

R/

BILD 8.

/

Flachenmodell mit Randbedingungen zur
Stitzweitenanalyse nach BILD 7

In BILD 9 ist der Einfluss der Stutzweite auf das
Versagensverhalten des Priufkérpers dargestellt. Auf der x-
Achse ist die Stitzweite und auf der y-Achse die maximale
Auslastung nach der Puck Hypothese aufgetragen. Wie zu
erwarten ist, nimmt die Tragfahigkeit des Prifkérpers mit
zunehmender Stitzweite weiter ab. Bei kurzen Stutzweiten
werden die Stringerflanken Uberproportional stark belastet
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und es versagt das Stringerlaminat, wobei die
versagenskritische Einzelschicht (ES) eine 45°-Lage ist.
Bei mittleren Stitzweiten (ca 160mm) verlagert sich der
kritische Bereich von den Stringerflanken in den
Stringerful® und die Fligelhaut, wobei die
versagenskritische Einzelschicht wiederum eine 45°-
Einzelschicht ist. Bei weiter zunehmenden Stutzweiten
wird die Flugelhaut starker belastet. Erst bei sehr groRen
Stitzweiten wird die Tragfahigkeit ausschlieRlich durch die
Flagelhaut bestimmt. Generell bleibt die
versagenskritische Einzelschicht die gleiche 45°-Lage im
Schichtverbund.

ES Einzelschicht

R

Stringerseiten ES2 45° II[MI\
AuBenhaut ES1 45° 2

AuBenhaut ES1 457 ™

Auslastung 1/RF

100 120 140 160 180 200

Stitzweite [mm]

260

BILD 9. Versagensverhalten bei unterschiedlichen

Stitzweiten

Der Prifaufbau nach BILD 7 bietet eine vergleichsweise
einfache aber sehr brauchbare Mdbglichkeit, um
verschiedene Versagensphanomene durch die Variation
unterschiedlicher Stitzweiten abzubilden. Dabei wird
durch die Stutzweite vorgegeben, ob der Stringer, der
Stringerful® oder die Fliigelhaut versagt. Somit kann durch
die Wahl einer geeigneten Stutzweite ein einzelnes
Stringerelement gezielt untersucht werden. Vor allem ist
nach BILD 9 ein Auflagerabstand von 160mm bis 200mm
zu bevorzugen, um eine reprasentative Belastung im
Anbindungsbereich vom Stringerfu® zur Fligelhaut zu
analysieren. In den folgenden Analysen wird daher ein
Auflagerabstand von 120mm bis 160mm verwendet, um
ganz gezielt das Anbindungsversagen vom Stringerful® zu
analysieren.

4.2. Analyse der Anbindungsfestigkeit

Neben der Schichtverbundfestigkeit ist insbesondere die
Anbindungsfestigkeit zwischen Stringerful® und Fligelhaut
entscheidend. Um die Tragféhigkeit in diesem Bereich
genauer Analysieren zu kénnen, wird ein FE-Modell mit
Kohasivelementen  verwendet. Ahnlich zu einer
Delamination besteht die Gefahr, dass zu grofRe
Zuglasteinleitungen in den Stringer zu einem Abriss des

Stringerfulles fuhren. In Abhangigkeit des
Fertigungsverfahrens, das genutzt wird, um die Stringer
mit  der  Flugelhaut zu verbinden, kann die

Kohasivfestigkeit in diesem Bereich stark unterschiedlich
sein. Diese Eigenschaften kdnnen mit Kohasivelementen
relativ leicht abgebildet werden. Das Model beruht im
Wesentlichen auf der Dreipunktbiegeanalyse nach BILD 7,
wobei der Schwerpunkt auf der Anbindungsanalyse
zwischen  Stringerfu® und Flugelhaut liegt. Das
Versagensverhalten des Schichtverbundes bleibt im
ersten Schritt unbertcksichtigt.

In dem zweidimensionalen Modell in BILD 10 wird der
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Schichtverbund durch einen Ebenen Spannungszustand
abgebildet (PLANE42 Element in Ansys). Mit diesen
Elementen kann zwar der diskrete Aufbau des
Schichtverbundes nicht im Detail nachgebildet werden,
jedoch wird die richtige orthotrope Materialsteifigkeit
verwendet. Das vereinfachte zweidimensionale Modell hat
den Vorteil, dass der Einfluss verschiedener
Eigenschaften, wie beispielsweise die Stitzweite,
Klebeschicht oder unterschiedliche Materialkennwerte,
schnell analysiert werden kénnen.

=

BILD 10. Zweidimensionales Model zur
Stringerabrissanalyse
Fur die Stringeranbindung werden Kohdasivelemente

verwendet (INTER202 in Ansys). Diese Elemente
simulieren das  Anbindungsversagen durch die
Verschiebung zugeordneter Knoten. Das vereinfachte
nichtlineare Materialverhalten in BILD 12 verwendet einem
bilinearen Ansatz. In der Software Ansys sind weitere
Ansatze nach Xu und Needleman [7] berlcksichtigt, die in
Analogie zu BILD 12 ublicherweise als nichtlineare
Funktion zwischen den Randspannungen und der
Separation der Grenzflachen darstellbar sind. Die Analyse
wird mit variierenden Parametern durchgefihrt, um
unterschiedliche phanomenologische Einflisse auf das
Anbindungstragverhalten  zwischen  Stringerfu®  und
Flugelhaut zu untersuchen.

Fir die numerischen Analysen wird eine Belastung wie in
der schematischen Darstellung in BILD 11 benutzt. Dabei
wird eine gleichmaflige Verschiebung Au am Stringerkopf
aufgebracht und jeweils die Reaktionskraft Fr an den
Einspannstellen berechnet. In BILD 13 sowie in BILD 14
ist jeweils die auf das Maximum normierte Reaktionskraft
Fr in Relation zur der aufgebrachten Verschiebung Au am
Stringerkopf aufgetragen.

F./2

F./2

Schematische Darstellung der Belastung bei
der Stringerabrissanalyse

BILD 11.

Insgesamt wurden vier Analysen durchgefihrt. In der
ersten Analyse wird eine Stitzweite von 120mm
modelliert, wobei fiir die kohasive Verbindung nur 90 %
der Kontaktflache von Stringerful und Flugelhaut genutzt
werden. Im zweiten Versuch werden eine Stitzweite von
160 mm und eine kohasive Verbindungsflache von 90 %
verwendet. Nach BILD 9 entspricht dies in etwa der
kritischen Stringerfulbelastung. Die Stringerflanke wird bei
dieser Stltzweite weniger stark beanspruch. Beim dritten
Versuch wird der Einfluss der Anbindungsflache
untersucht, indem nur noch 50 % der Kontaktflache
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zwischen Stringerful® und Flugelhaut mit
Kohéasivelementen vernetzt werden. In der vierten Analyse
werden die Kennwerte der Koh&sivelemente angepasst,
um eine fertigungsbedingte  Anbindungsfestigkeit
abzubilden. Fir eine Nass-in-Nass Fertigung werden
Materialkennwerte des Matrixmaterials vom
Schichtverbund verwendet. Bei dieser Fertigungstechnik
wird die erste Schicht des Stringerfu3schichtverbundes
auf die noch nicht ausgehartete letzte Einzelschicht des
Flagelhautschichtverbundes  gelegt. Der gesamte
Schichtverbund wird anschlieRend zusammen
ausgehartet. Im Gegensatz dazu wurde bei den
vorhergehenden Analysen angenommen, dass eine
diskrete  Kohasivschicht zwischen Stringerfull  und
Flagelhaut existiert, wie es bei einer Verklebung von dem
ausgeharteten Stringer mit der ausgeharteten Fliigelhaut
der Fall ist.

1,04
o
c
3 0,81
c
(1]
& 0,6+
=
5
2 044
=}

0,24

01 02 03 04 05 06 07
& Seperation
BILD 12. Vereinfachter Separationsansatz zur

Modellierung des Kohésivversagens

In BILD 13 sind die Ergebnisse gegenlbergestellt. Wie
aus der Abbildung eindeutig zu erkennen ist, erreicht das
vierte Model, bei dem von einer qualitativ hochwertigen
Nass-in-Nass Fertigung ausgegangen wird, die weitaus
héchste Anbindungsfestigkeit. Vermutlich ist daher die
Anbindungsqualitat zwischen Stringerfud und Fligelhaut
entscheidend. Dagegen sind der Einfluss der
Anbindungsflache, also der Flachenanteil, mit dem der
Stringerfull auf die Fligelhaut geklebt wird, sowie die
Stutzweite eher gering. Daraus lasst sich schlielen, dass
es wahrscheinlich weniger entscheidend ist, ob der
Stringerful® Gber die ganze Flache vollstdndig angebunden
ist. Entscheidend ist vielmehr, dass zwischen dem
Stringerful und der Fligelhaut eine qualitativ hochwertige
Verbindung besteht.

Verschiebung (Stringeroberseite) [mm]
Q 1 2 3 4 5 6

E 0,25

o

=

= @G5

=

B

E4

w

5

= 075 Model 1: 120mm, 90%

g -= Model 2: 160mm, 90%

o « Model 3: 120 mm, 50%

A0 Model 4: 120 mm, 90%, Nass-in-Nass
BILD 13. Lastverschiebungskurven der

Stringeranbindung
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4.3. Kontinuumschadigungsmodell

Die bisherigen Analysen konnten lediglich die
Materialentfestigung im Bereich der Anbindung zwischen
dem Stringerfull und der Fligelhaut analysieren. Zwar
lassen sich Delaminationen von Faserverbundwerkstoffen
damit hinreichend genau beschreiben, jedoch treten

neben den Delamination, also den Schadigungen
zwischen unterschiedlichen Einzellagen, auch
Schéadigungen innerhalb der Einzellagen auf. Diese

kénnen mit den Kohasivzonenelementen nicht erfasst

werden. Insbesondere beeinflussen sich die
Schadigungen innerhalb der Einzellagen und die
Delaminationsschadigungen  gegenseitig. Um die

Materialentfestigungen  von  Faserverbundwerkstoffen
genauer zu analysieren, wurde von Hartung [8] ein
vollstdndiges dreidimensionales Kontinuumsché&digungs-
modell entwickelt und mit entsprechenden Prifmethoden
validiert. Der Modellansatz betrachtet gleichzeitig
Schéadigungen innerhalb der Einzelschichten, wie auch die
Schadigungen zwischen den Einzelschichten. Beide
Schadigungsverldufe werden Uber nichtlineare
Schéadigungsevolutionsfunktionen angenahert. Speziell
entwickelte Prifmethoden bestimmen den nichtlinearen
Schéadigungsverlauf. Anwendbar ist das Materialmodell
durch eine Materialroutine in der kommerziellen Software

Ansys. Die Materialkennwerte, Schadigungsfunktionen
und Prifverfahren sind in [8] dokumentiert. Die
verwendeten Materialkennwerte wurden far

Kohlenstofffaserverbundwerkstoffe vollstdndig bestimmt
und zur Analyse der Versagensphanomenologie fur die
GFK-Stringeranalyse verwendet.

Das Materialmodell betrachtet Sprédbruchschadigungen in
der Faserrichtung dq;, Zwischenfaserbruchschadigungen
dy> quer zur Faserrichtung innerhalb der Einzelschicht
sowie Zwischenfaserbruchschadigungen ds;; zwischen den

Einzelschichten. Diese Schadigungen werden (ber
schadigungsmechanische Energiefreisetzungsraten
2
v = aED‘ _ <a”>
1= d ‘ - 2
a 11 2E‘ll(l dll)
2
@) _0E)| __ (on)
22 ad - 2
22 |& 2E22 (1 d22)
2
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33 T 6d - 2
33|y 2E33(1_d33)
an  experimentelle  Materialanalysen  approximiert.
Zusétzlich werden Scherschadigungen di, in der

Einzelschichtebene und Scherschadigungen d;3 zwischen
den Einzelschichten durch die Energiefreisetzungsraten

Y. = OE, ‘ _ 7122
12
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2 2
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bestimmt. Im Gegensatz zur Kohadsivzonenanalyse steht
somit ein vollstdndiges dreidimensionales Materialmodell

27 adZ}‘o ) 2(1_d23)2

zu  Verfigung, dass vor allem auch die
Einzelschichtdegradation abbildet. BILD 14 zeigt die
Ergebnisse eines dreidimensionalen Modells mit

Kohéasivelementen in der Anbindung zwischen Stringerful®
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und Flagelhaut im Vergleich zu dem
Kontinuumschadigungsmodell. Far das
Kohédsivzonenmodell wurden die Kennwerte von dem
glasfaserverstarkten Kunststoff der Senknase verwendet.
Fur das Kontinuumschadigungsmodell stehen bisher nur
Kennwerte fir kohlenstofffaserverstarkten Kunststoff zur
Verfigung. Dennoch ist zu erkennen, dass sich
Materialschadigungen einstellen, bevor die Anbindung
zwischen Stringerfud und Flugelhaut versagt. Diese
Materialdegradation ist an dem Abfall der
Lastverschiebungskurve vom  Kontinuumschadigungs-
modell bei vergleichsweise geringen Belastungen zu
erkennen. Gegeniber der Stringeranbindung tritt ein
Teilversagen im Stringerschichtverbund bei wesentlich
geringeren Belastungen ein. Dennoch bleibt genligend
Reststeifigkeit im Schichtverbund erhalten, bis zu der Last,
bei der der Stringerful® von der Fligelhaut delaminiert.

0o 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5
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5 — Kontinuumschadigungsmodell
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& 10 + — Kohasivzonenmodell

Gesamtverschiebung [mm]
BILD 14. Gegenuberstellung des Kohasivzonenmodells
Kontinuumschadigungsmodells

BILD 15 =zeigt die Schadigungen, die von dem
Kontinuumsschadigungsmodell ~ vorhergesagt werden.

Dadurch, dass keine Faserbruchschadigungen auftreten
bleibt der Stringer insgesamt intakt, dennoch werden am
Auslauf der Stringerflanke vergleichsweise grofle
Scherschadigungen erreicht. Zur Dimensionierung von
einer Senknase ist daher vermutlich das Kohésivversagen
zwischen Stringerfuld und Fligelhaut nicht dominierend, da
bereits bei geringeren Belastungen die Stringerflanke
versagt. Letztendlich lasst sich dieses Phdnomen aber
erst vollstdndig bestimmen, wenn die Kennwerte des
Kontinuumsschadigungsmodells auch fur
glasfaserverstérkien Kunststoff zur Verfigung stehen.

)J

d44 Faserbruch dq» Zwischenfaserbruch

ds3 Zwischenfaserbruch d13 Zwischenfaserbruch

BILD 15. Schadigungen am Stringer des

Kontinuumschadigungsmodells
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4.4. Experimentelle Analyse der

Stringeranbindung

Um die Ergebnisse der unterschiedlichen Modelle
experimentell zu dberprifen, bietet es sich an ein
Prufverfahren zu entwickeln, mit dem die Ergebnisse
anhand einer Stringeranalyse validiert werden kénnen.
Naheliegend ist es ein Konzept nach BILD 7 konstruktiv
umzusetzen, bei dem ein reprasentativer Stringerbereich
unter einer Zug- oder Druckbelastung in unterschiedlichen
Richtungen analysiert wird.

BILD 16 zeigt naheliegende Mdglichkeiten, solche
Prufverfahren konstruktiv umzusetzen. Die Idee ist
vergleichsweise einfach. Ein Stringerabschnitt wird auf
zwei Auflager eingespannt und am Stringerkopf durch eine
Zug- oder Druckbelastung geprift. Durch die freie
Orientierung des  Stringerabschnitts  lassen  sich
unterschiedliche Prifwinkel und damit Lastkombinationen
aus Zugbelastungen mit Scherungen oder
Druckbelastungen mit Scherungen prifen.

BILD 16.
4.5,

Konzepte zur Prifung der Stringeranbindung

Resiimee der strukturmechanischen
Arbeiten

Zur numerischen Analyse des Anbindungsverhaltens von

Omegastringer an die Fligelhaut kénnen grundsétzlich
Kohésivzonenelemente verwendet werden. Diese haben
sich zur Delaminationsanalyse von
Faserverbundwerkstoffen in kommerziellen FE-Systemen
weitestgehend  etabliert und zeigen, dass die
Anbindungsqualitédt wesentlich entscheidender ist als die
Anbindungsflache.  Restriktiver ist allerdings die
Schichtverbundfestigkeit in der Stringerflanke. Hier treten
vergleichsweise hohe Belastungen auf, die zu einem
lokalen Versagen des Stringers flihren kénnen. Dennoch
bleibt der Stringer weitestgehend intakt, sodass weiter
Kréfte Ubertragen werden koénnen. Erst nachdem die
Stringerflanke lokal versagt hat und geschadigt ist, tritt ein
Anbindungsversagen zwischen Stringerful? und Fligelhaut
auf. Prinzipiell lassen sich diese Phdnomene leicht mit
einer entsprechenden Priifvorrichtung untersuchen. Ein
geeignetes Konzept wurde bereits erarbeitet und soll
zukiinftig zu einer  genaueren experimentellen
Stringeranbindungsanalyse genutzt werden.

5. MODELLIERUNG DES GESAMTSYSTEMS IM
PRUFSTAND FUR DEN BODENVERSUCH

Fur die Auslegung der Vorderkantenstruktur und des
Prifstands wurde in Zusammenarbeit mit EADS-MAS ein
Simulationsmodell erstellt, welches zur Vorbereitung des
Bodenversuchs durch Modellierung und Simulation
relevanter Bestandteile des Prifaufbaus dient. Die
Aussagen Uber das Zusammenwirken von Aktuatorik,
formvariabler Vorderkantenstruktur und Versuchstréger
dienen dabei einerseits als Hilfe beim Aufbau des
Prufstands und Erarbeitung eines Prifprogramms und
andererseits als virtueller Funktionsnachweis, mit dem die
Strukturreaktion in den geplanten Prifungen wahrend des
Versuchs vorab berechnet werden kann. Im Versuch kann
so durch den Vergleich mit vorab berechneten Gréfen
eine unerwartete Strukturreaktion sofort erkannt und
entsprechend reagiert werden.

Formvariable
Faserverbundstruktur
(DLR)

Kinematik
(EADS-IW)

Einspannung

Kinematikposition #2

Kinematikposition #1

Versuchstriger
(EADS-MAS)

Kinematikposition #4

Kinematikposition #3

BILD 17.
sowie innen liegender Aktuatorik.
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Modelliertes Gesamtsystem, bestehend aus Versuchstrager, Faserverbundstruktur der Fliigelvorderkante
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Im geplanten Prifprogramm sollen hauptsachlich drei
Lastfélle abgebildet werden, die als besonders kritisch fur
eine formvariable Vorderkante gelten:

+ 2.5g Boen- bzw. Abfanglast: Zur Nachbildung eines
Boenlastfalls oder eines Abfangmandévers wird auf
den Versuchstrager eine Krimmung entsprechend

der 2.5g Fligelbiegelinie aufgebracht. Die Smart
Droop Nose bleibt dabei eingefahren.
» 2.0g Boenlastfal: Dieser Lastfall dient zur

Uberprifung der Integritét der Smart Droop Nose im
Landeanflug bei Einwirkung einer extremen Bée. Die
Smart Droop Nose muss bei diesem Lastfall auf
Position ihrer maximaler Absenkung, ohne Versagen
oder Verklemmen eine Fligelbiegung entsprechend
der 2.0g Biegelinie ertragen.

* 1.15g Landeanflug: Bei einer leichten Bée im
Landeanflug muss ein problemloses Verfahren der
Smart Droop Nose auf End- sowie
Zwischenpositionen  bei  einer  Fligelbiegelinie
entsprechend des 1.15 Lastvielfachen méglich sein.

Zusétzlich zu den, in einem Bodenversuch prufbaren
Lastféllen, ist die Konturtreue unter Luftlasten im Reiseflug
rechnerisch nachzuweisen.

Durch die Simulation des Gesamtsystems kdnnen
kombinierte Belastungen wie z.B. Belastung durch das
Absenken der Vorderkante und gleichzeitiger Biegung des
Versuchstragers realitdtsnah abgebildet werden und
erlauben so die  Vorhersage von  kritischen
Strukturbereichen. Fir die Faserverbundstruktur der Haut
sowie auch fur die Gelenkstabe der Kinematik konnte so
zum Beispiel die Anzahl und Position von notwendigen
Dehnmessstreifen fir die Messung der Dehnungen an
besonders kritischen Stellen festgelegt werden.
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BILD 18. Langskraft in Stab 1 der Kinematik unter

Absenkung (Rechenschritte 0 bis 1) und
anschlieRender Biegung (Rechenschritte 1 bis
2)

In BILD 18 ist z.B. die Langskraft in ausgewahlten
Stabelementen der Kinematik tber den Rechenschritten
der geometrisch nichtlinearen Berechnung dargestellt.
Entsprechend des 2.0g Lastfalls wurde in den
Rechenschritten null bis eins zun&chst die Vorderkante
durch die Kinematik abgesenkt. In den Schritten eins bis
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zwei wurde dann eine Durchbiegung auf den
Versuchstrédger aufgebracht, die einer 2.0g Biegelinie
entspricht. Es ist zu erkennen, dass die Stabkrafte
wahrend der Absenkung nichtlinear stark ansteigen. Durch
die zuséatzliche Biegebelastung werden die erreichten
Krafte dann teilweise verstarkt, teilweise aber auch
reduziert und verhalten sich linear, wobei die zuséatzliche
Belastung durch Biegung relativ klein ist.

Als weitere wichtige Grofte konnte anhand der Simulation
das bendétigte Antriebs- bzw. Haltemoment der Aktuatorik
fur die einzelnen Kinematiken bestimmt werden (BILD 19).
Fur die Absenkung der Vorderkante zeigt sich ein
naherungsweise linearer Verlauf des Antriebsmoments.
Durch die Position der Kinematiken eins und vier an den
freien Enden der Vorderkante ergibt sich unter Biegung in
den Kinematiken zwei und drei ein deutlich zunehmender
und in den Kinematik eins und vier ein deutlich
abnehmender Verlauf der wirkenden Momente. Weitere
Werte, die fur die Auslegung der Kinematik wie auch des
Prufstands ermittelt werden konnten sind zum Beispiel
Lagerlasten des  Kinematikanschlusses an  den
Vorderholm, Linienlasten im Anschlussbereich der Haut an
den Vorderholm, erforderliche Krafte zum Aufbringen der
Durchbiegung entsprechend der 1g, 2g und 2.5g
Biegelinien sowie auch Krafte und Momente am Punkt der
Lasteinleitung in die Stringer fir die Auslegung der
entsprechenden Beschlége.
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BILD 19. Verlauf des Antriebs- bzw. Haltemoments der

einzelnen Stationen in Spannweitenrichtung fir
die Kinematiken 1 bis 4 fir den 2.0g
Bdenlastfall.

6. FERTIGUNGSKONZEPT

Die Faserverbundhaut der Smart Droop Nose wird integral
und auf Basis des zuvor identifiziertem Pre-Preg-Materials
gefertigt. Die Fertigung mit Pre-Preg wurde aus zwei
Grunden bevorzugt. Einerseits erlaubt dies die Umsetzung
des Strukturkonzepts mit hochst moglicher Genauigkeit,
und andererseits unterstutzen typische Werkzeugkosten
fur diese Fertigungstechnologie die Entscheidung dazu in
der frihen Phase der Gesamtsystementwicklung.

Die Werkzeugfertigung wurde in Zusammenarbeit mit der
INVENT GmbH in Braunschweig durchgefthrt und
zunachst aus einem leicht zerspanbarem Formkunststoff
ein Positivwerkzeug effizient hergestellt. Dieses Positiv
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bildete die Basis fiir das Negativwerkzeug zur Fertigung
der Nasenstruktur. Zu dessen Abformung kam ein
multiaxiales CFK-Trockengewebe zur Anwendung, wobei
die Oberflachenstabilisierung durch ein Wirrfaservlies
realisiert und das laminierte Gewebe mittels Vakuum bei
der Konsolidierung unterstiitzt wurde. Das kalt hartende
Harzsystem ist bis 190°C warmformbestandig.

BILD 20.

Negativwerkzeug aus Kohlefaserverbund-
kunststoff (CFK) zur Hautfertigung

In dem CFK-Werkzeug (BILD 20) werden die Pre-Preg-
Matten abgelegt und die nicht geharteten aber
vorgeformten Omega-Stringer im Nasenwerkzeug fixiert.
Zum Legen der Omega-Stringer wurden spezielle
Legehilfen konstruiert, die die  verschiedenen
Nasenkrimmungen am spateren Einbauort
berucksichtigen. Die Fertigung der integralen Haustruktur
im sogenannten Co-Curing-Verfahren garantiert eine
hochbelastbare Anbindung der Omega-Stringer an die
Nasenhaut.

7. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

FUr den nachsten Schritt der Projektarbeit in SmartLED,
den ersten grofskaligen Bodenversuch fiir das entwickelte
Struktur-System-Konzept der Smart Droop Nose, sind eine
Vielzahl von Untersuchungen notwendig gewesen. Durch
das Institut FA beim DLR wurde ein generelles Konzept flr

die  Faserverbundstruktur  entwickelt, eine erste
grundlegende Materialauswahl getroffen und
Fertigungstechnologien ausgewahlt. Die durch den

Projektpartner EADS entwickelte Antriebskinematik und
relevante Bauteile der Versuchseinrichtung fir den
Gesamtprifstand wurden durch FA in einer detaillierten
Finite-Elemente ~ Simulation zu  einem virtuellem
Funktionsnachweis = zusammengefihrt und dessen
Ergebnisse analysiert. Zum weiterfihrenden und vertieften
Verstandnis des Werkstoffsystems und der
Strukturmechanik der Substrukturen, konnten detaillierte
Untersuchungen im EU-Projekt JTI-SFWA durchgefihrt
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werden. In diesen detaillierten Studien wurden aus
Strukturversuchen wesentliche Kernwerte der
Werkstoffsysteme abgeleitet und das Verstandnis fur
verschiedene  Einflussparameter  ausgeweitet.  Die
numerische Stringeranbindungsanalyse basierte auf dem
Einsatz von Kohasivelementen und eines Kontinuums-
schadigungsmodells und erlaubt unter anderem Einblick in
Schadigungsphdnomene, die experimentell nur sehr
aufwendig bestimmbar sind. Abschlielend wurde es durch
den virtuellen Funktionsnachweis mdglich, Antriebslasten

und Auslegungskriterien fir den Teststand des
Bodenversuchs zu verifizieren.
Laufende Arbeiten fokussieren sich nun auf die

Realisierung des Struktur-Kinematik-Konzepts der Smart
Droop Nose im allerersten Bodenversuch fiir eine solche
Flugelvorderkante. Das groRskalige Segment der
Senknase wird mit Antriebskinematiken ausgeriistet und in

einen Versuchsstand integriert, der nicht nur das
Absenken sondern auch die Flugelbiegung
bertcksichtigen kann. Besonderes Interesse bei der

Versuchsdurchfiihrung wird der strukturellen Integritat, der
Konturtreue und der Verifikation der Antriebskréfte gelten.
Dieser Tests ist ein weiterer wichtiger Meilenstein auf dem
Weg der Realisierung der ACARE-Vision.
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