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Kurzfassung

In der vorliegenden Arbeit wird ein Verfahren zur Simulation von Impactvorgingen auf
Sandwichstrukturen entwickelt. Bei den Impactvorgédngen handelt es sich um Schlagstofle
niedriger Geschwindigkeit (low-velocity Impacts), bei denen Schlagschéden entstehen, die fiir
das Auge nicht oder kaum sichtbar sind. Die untersuchten Sandwichstrukturen sind leichtge-
wichtige Doppelschaler, die aus zwei diinnen, steifen Faserverbunddeckschichten und einem
weichen Kern bestehen. Fiir die Simulation werden die Materialien von Kern und Deckschich-
ten homogenisiert und makroskopisch modelliert. Die Umsetzung der Modelle erfolgt im
Finite-Elemente-Programm CODAC. Fiir eine effiziente Verformungs- und Spannungsanaly-
se werden zwei neue finite Schalenelemente entwickelt, die dreischichtig sind und somit das
spezifische Verformungsverhalten von Sandwichstrukturen geeignet beschreiben. Bei der Mo-
dellierung des Versagensverhaltens von Kern und Deckschicht erfolgt die Schadensdetektion
mit spannungsbasierten Versagenskriterien. Der Schadensfortschritt wird durch schrittweise
lineare Degradationsmodelle beschrieben. Anhand experimenteller Ergebnisse wird ein ma-
kroskopisches Kern-Degradationsmodell hergeleitet. Das Degradationsmodell fiir die Deck-
schicht erfasst Faserbriiche und ermoglicht die Vorhersage von Deckschichtrissen. Fiir die
dynamische Analyse des transienten Impactvorgangs werden ein implizites und ein expli-
zites Zeitintegrationsverfahren dargestellt und im Hinblick auf Konvergenz bewertet. Der
Kontakt zwischen Impactor und Sandwichdeckschicht wird durch das HERTZsche Kontakt-
gesetz beschrieben. Ausgewéhlte numerische Beispiele demonstrieren die Funktionsfahigkeit
der verwendeten Modelle und Methoden. Zur Validierung der gesamten Impactsimulation
werden die Ergebnisse eines Impactversuchsprogramms herangezogen. Der Vergleich zwi-
schen Experiment und Simulation zeigt eine gute Ubereinstimmung sowohl beim dynami-
schen Verformungsverhalten als auch bei der Grofle der Kernschéden und bei der Entstehung
der ersten Deckschicht-Risse. Dariiber hinaus demonstrieren die kurzen Rechenzeiten die Ef-
fizienz der Simulation. Damit steht fiir den Entwurf von doppelschaligen Leichtbaustrukturen
ein neues Verfahren zur Verfiigung, mit dem die Schadensresistenz schnell und zuverléssig
bewertet werden kann.

Schlagworter: Impactsimulation, Schadensmechanik, Sandwichstrukturen, Finite Elemente



Abstract

In this work a procedure is developed to simulate impact events on sandwich structures. The
impact events are of low velocity and cause non or barely visible damages. The investigated
sandwich structures are lightweight double shell constructions consisting of two thin, stiff
composite face sheets and an intermediate soft core. For simulation, the materials of the
core and of the face sheets are homogenized and macroscopically modelled. The models
are implemented into the finite element program CODAC. For an efficient deformation and
stress analysis two new three-layered finite shell elements are developed, which suitably
describe the characteristic deformation behaviour of sandwich structures. By modelling the
failure behaviour of core and face sheets, stress-based failure criteria are used to detect
damage initiation. Progressive damage is described by stepwise linear degradation models.
By means of experimental results, a macroscopic core degradation model is developed. The
degradation model for the face sheets considers fibre breakage and allows the prediction of
face sheet tearing. For the dynamic analysis of a transient impact event an implicit and an
explicit time integration scheme are applied and assessed with respect to convergence. The
Hertzian contact law is used to describe the contact between the impactor and the impacted
face sheet. Representative examples demonstrate the effectiveness of the applied models and
methods. To validate the whole impact simulation procedure, the results of an impact test
program are used for reference. The comparison between experiment and simulation shows a
good agreement in the dynamic deformation behaviour as well as in the size of core damage
and in the onset of face sheet tearing. Moreover, short computation times demonstrate the
efficiency of the simulation. Thus, a new tool is available for the design process, which can
rapidly and reliably assess the damage resistance of lightweight structures.

Keywords: Impact simulation, Damage mechanics, Sandwich structures, Finite elements
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Kapitel 1

Einleitung

1.1 Problembeschreibung

Multifunktionale Hochleistungs-Leichtbaustrukturen sind besonders in der Luft- und Raum-
fahrt sehr begehrt, da hier der 6konomische Vorteil durch Gewichtsreduzierung aufleror-
dentlich groB ist. Sandwichstrukturen, die aus zwei diinnen, steifen Faserverbunddeckschich-
ten und einem dazwischenliegenden, besonders leichten Kern bestehen, bieten eine sehr ho-
he gewichtsspezifische Tragfahigkeit. Des Weiteren sorgt der Sandwichkern fiir thermische
und akustische Dammung, und die auflenliegende Deckschicht kann als Anzeiger fiir Im-
pactschiaden dienen. Sandwichstrukturen haben also durch ihre Leichtgewichtigkeit und die
Funktionsintegration das Potential von Hochleistungsstrukturen und werden folglich von der
Luftfahrtindustrie zunehmend auch fiir primére Tragstrukturen in Erwagung gezogen. Der-
zeit hemmt jedoch die geringe Impactresistenz, d. h. die grole Empfindlichkeit gegeniiber
Schlagstofen, noch den Einsatz. Abb. zeigt beispielhaft den Schaden einer Sandwich-
schale, der durch den Schlag einer 5kg-Stahlkugel entstanden ist, die mit nur 2,5 auftraf.
Impactschiden konnen die Resttragfahigkeit der Verbundstruktur erheblich herabsetzen und
werden daher zurecht sehr kritisch betrachtet. Um eine Sandwichstruktur hinsichtlich ihrer
Impactresistenz zu optimieren, sind zuverldassige Berechnungsmethoden erforderlich, die das
Versagensverhalten richtig erfassen. Dabei sind zum einen genaue Impactsimulationstools ge-
fragt, die fiir einen qualifizierten Tragfdhigkeitsnachweis geeignet sind. Zum anderen sollen

Abbildung 1.1: Impactschaden in einer Sandwichprobe mit Faserverbunddeckschichten und einem
doppellagigen Faltwabenkern.
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fiir die Entwurfsphase schnelle Simulationsverfahren zur Verfiigung stehen, die das Impact-
verhalten innerhalb kurzer Zeit fiir viele Konfigurationen zuverléssig abschétzen konnen. Die
vorliegende Arbeit leistet einen Beitrag zur Erfiillung dieser letztgenannten Forderung. In
den beiden folgenden Abschnitte wird beschrieben, welche Materialien eingesetzt und welche
Impactszenarien analysiert werden.

1.1.1 Sandwichstrukturen

Kernwerkstoffe

Kernwerkstoffe, die fiir den Einsatz in Sandwichstrukturen gut geeignet sind, zeichnen sich
durch hohe Schubfestigkeit und geringe Dichte aus. Weitere wichtige Aspekte im Hinblick auf
Multifunktionalitét sind eine gute Warmeddmmung und eine gute Schalldammung. Als Kern-
werkstoffe sind Balsa-Holzer, Schaumstoffe und Wabenstrukturen im Einsatz. Balsa-Ho6lzer
werden vornehmlich im Fahrzeug- oder Schiffsbau verwendet. Wabenstrukturen und Schaum-
stoffe kommen zusétzlich auch in der Luft- und Raumfahrt zum Einsatz. Schaumkerne sind in
der Regel Hartschdume auf der Basis von Polyurethan (PUR), Polyvinylchlorid (PVC) oder
Polymethacrylimid (PMI). Sie kénnen, auch wenn sich durch den Aufschdumprozess Zell-
orientierungen einstellen, als isotrop angesehen werden. Da der Kern in einem Sandwich fiir
die Abtragung der transversalen Schublasten zustdandig ist, ist Isotropie nicht gerade fiir eine
hohe gewichtsspezifische Tragfahigkeit forderlich. Um die Tragfihigkeit zu erhchen, werden
fiir die Luftfahrt neue Schaumsysteme entwickelt, die in Dickenrichtung durch Kohlefaserpins
verstéarkt sind. Entsprechend der Form dieser Pins werden die verstérkten Schaumkerne X-

Core (Abb. oder K-Core genannt. Mit der Verbesserung der Tragfahigkeit geht jedoch der

Abbildung 1.2: Sandwichplatte mit verstirktem Schaumkern (X-Core).

grofle Vorteil der Schdume, ihre sehr einfache Herstellbarkeit und Instandhaltbarkeit, teilwei-
se verloren. Eine deutlich héhere gewichtsspezifische transversale Steifigkeit als Hartschdume
haben Wabenstrukturen. Sie sind jedoch herstellungstechnisch sehr viel teurer als Schaume.
Honigwaben (Abb.[1.3|a)) werden als Sandwichkerne bereits verbreitet eingesetzt. Faltwaben
(Abb. [L.3[(b)) sind hingegen eine relativ neue Entwicklung, die fiir den industriellen Einsatz
noch einiger Optimierung bedarf. Der fiir die Luftfahrtindustrie ausschlaggebende Pluspunkt
der Faltwaben ist ihre Beliiftbarkeit. Dadurch kann zum einen die Feuchtigkeit in der Kern-
struktur reduziert werden, was den Korrosionsprozess verlangsamt. Auflerdem besteht so die
Moglichkeit, bei doppelschaligen Flugzeugstrukturen fiir einen Druckausgleich im Inneren
des Sandwichs und somit fiir eine Entlastung der Kern-Deckschicht-Anbindung zu sorgen.
Die Ideen gehen sogar soweit, luftdurchstromte Sandwichkerne als aktive Warmeddmmung
zu nutzen. Ein weiterer Vorteil der Faltwaben gegeniiber den Honigwaben ist die gute Form-
barkeit, die auch Sandwichstrukturen mit kleinen Radien zulésst. Zunéchst ist jedoch noch
einige Entwicklungsarbeit erforderlich, um reproduzierbare Herstellungsprozesse zu gewéahr-
leisten und um die mechanischen Eigenschaften so zu verbessern, dass sie an die Qualitéit
von Honigwaben herankommen.
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(a) Honigwaben von Hexcel® . (b) Faltwaben nach MUDRA [2].

Abbildung 1.3: Sandwichkerne mit Wabenstruktur.

Welche Kernstruktur unter dem Strich die besten Méglichkeiten bietet und z. B. fiir zukiinf-
tige Flugzeugrumpfstrukturen vornehmlich eingesetzt werden konnte, ist zur Zeit noch nicht
absehbar. Es werden folglich fiir jeden Kerntyp genaue Analyseverfahren benotigt, die die
jeweilige Kernstruktur exakt beschreiben. Genauso sind aber, wie in dieser Arbeit ange-
strebt, schnelle Analyseverfahren gefragt, die idealerweise in der Lage sind, alle oder zu-
mindest mehrere Kerntypen auf effiziente Weise zu erfassen, um mit wenig Aufwand einen
Vergleich der Kerne untereinander zu ermoglichen. Dadurch ergibt sich ein Bedarf an glo-
balen Kernmodellen sowohl fiir das Verformungs- und Spannungsverhalten als auch fiir die
Schadensentstehung und das Schadenswachstum.

Deckschichten aus Faserverbund

Faserverbunde zeichnen sich durch eine hohe gewichtsspezifische Steifigkeit und Festigkeit
sowie eine hohe chemische Bestéindigkeit aus. Sie bestehen aus hochsteifen und hochfesten
Fasern, die in ein Matrixmaterial mit geringer Steifigkeit und Festigkeit eingebettet sind.
Géngige Fasermaterialien sind Kohlenstoff, Glas, Aramid und Keramik. Als Matrixmaterial
werden vornehmlich Epoxide verwendet. Die Fasern werden in Form von unidirektionalen
Rovings oder textilen Fldchen (z. B. Multiaxialgelege, Gewebe) in die Matrix eingebracht.
Durch das Aneinanderfiigen (Laminieren) unterschiedlich orientierter Einzelschichten wird
der Schichtverbund (Laminat) hergestellt, der anisotrop ist. Aufgrund der variablen Fa-
serausrichtung konnen Faserverbunde optimal an die jeweilige Belastung angepasst werden.
Die Hauptnachteile der Faserverbunde sind die geringe Bruchdehnung und die hohe Emp-
findlichkeit gegeniiber Impact sowie die hohen Material- und Herstellungskosten. Auflerdem
sind Faserverbunde insbesondere im Verbund mit einem Sandwichkern schlecht recyclebar.

Das Tragverhalten des heterogenen, anisotropen Verbundes lédsst sich durch mikro- oder
durch makromechanische Modelle beschreiben. Eine makromechanische Modellierung kann
das elastische Verhalten der Faserverbunddeckschichten durch eine geeignete Homogenisie-
rung von Fasern und Matrix bereits sehr genau abbilden und ist deutlich effizienter als eine
mikromechanische Herangehensweise. Herausforderungen im elastischen Bereich sind die ef-
fiziente Modellierung des Tragverhaltens im Verbund mit dem Sandwichkern und die genaue
Berechnung der transversalen Spannungen als wichtige Voraussetzung fiir eine gute Scha-
densanalyse. Wesentlich komplexer als das elastische Verformungsverhalten ist das Versa-
gensverhalten der Faserverbunde. Es konnen Faserbriiche, Matrixbriiche und Delaminationen
entstehen, die die Trageigenschaften jeweils auf sehr unterschiedliche Weise beeintrachtigen
und daher separat modelliert werden miissen. Dies macht es auflerordentlich schwierig, das
Versagensverhalten sehr effizient und dennoch ausreichend genau zu modellieren.
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1.1.2 Impactszenarien

Insbesondere in priméren Flugzeugstrukturen aus Faserverbund kénnen Impactschiaden die
Tragfahigkeit erheblich herabsetzen. Aus diesem Grund ist es sehr wichtig, Impactlasten be-
reits beim Entwurf mit zu beriicksichtigen. Ein Flugzeug ist wihrend seines Betriebes und bei
der Wartung zahlreichen Impactszenarien ausgesetzt, die nicht vermieden werden konnen.
Die Impactszenarien sind hinsichtlich der Belastung (Geschwindigkeit, Masse, Energie des
auftreffenden Korpers) und hinsichtlich der Schadigung (nicht bis kaum sichtbar, deutlich
sichtbar, Komplettdurchschlag) sehr unterschiedlich. Ublich ist eine Unterteilung in Impacts
niedriger Geschwindigkeit (low-velocity Impacts) und Impacts hoher Geschwindigkeit (high-
velocity Impacts), wobei sich die Geschwindigkeit auf den Impactvorgang, d. h. die Kontakt-
dauer, bezieht. Abb. zeigt einige Beispiele fiir low- und high-velocity Impacts, die bei
Flugzeugen auftreten konnen. Wenn die Masse des Schlagkorpers (Impactor) einen bestimm-
ten Wert iibersteigt (etwa 10kg), so wird das Zusammentreffen der Korper i. d. R. nicht mehr
als Impact sondern als Crash bezeichnet und die Schédigung ist massiv. Bei high-velocity
Impacts entstehen Schidden, deren Ausmafle im Allgemeinen von auflen gut erkennbar sind.
So sind z. B. Komplettdurchschldge deutlich sichtbar, sie miissen jedoch die Restfestigkeit
einer Sandwichstruktur nicht notwendigerweise stark reduzieren. Low-velocity Impacts hin-
gegen verursachen durch die lange Dauer des Kontakts zwischen Impactor und Struktur eine
globale Verformung der Struktur, wodurch auch grofie innere Schéden (z. B. Kernschéiden)
entstehen konnen, die schwer zu detektieren sind und dennoch die Tragfahigkeit der Ver-
bundstruktur erheblich reduzieren. Dadurch sind low-velocity Impacts fiir den Betrieb eines
Flugzeugs besonders kritisch; Schiaden werden moglicherweise nicht erkannt und repariert,
bevor der ndchste Flug stattfindet. Die Trennung zwischen high- und low-velocity lasst sich
nicht allein an der Geschwindigkeit des Impactors festmachen, denn auch die Impactormasse
spielt eine gewisse Rolle. Eine groflere Impactormasse hat bei gleicher Geschwindigkeit eine
hohere Energie und bewirkt damit eine kiirzere Impactdauer. Als grobe Richtlinie lésst sich
angeben, dass bei low-velocity Impacts die Impactorgeschwindigkeit nicht mehr als 1002
betréigt (bei geringen Massen im Gramm-Bereich) und dass die Impactenergie nicht grofier
als 50/ wird (bei Massen im Kilogramm-Bereich).

Low-velocity Impacts

High-velocity | mpacts

Hagel im Flug
7 Vogelschlag

Steinschlag beim
Starten und Landen

Abbildung 1.4: Beispiele fiir Impactszenarios, die wihrend des Flugzeugentwurfs beriicksichtigt
werden miissen.

In dieser Arbeit werden ausschliefSlich low-velocity Impacts behandelt. Ein entscheidendes
Merkmal der low-velocity Impacts ist ihre Vergleichbarkeit mit statischen Belastungen, denn
durch die geringe Verformungsgeschwindigkeit ist das Versagensverhalten im Allgemeinen
nicht dehnratenabhéngig [3]. Fiir den Vergleich mit Versuchsergebnissen empfiehlt es sich
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dennoch, den Impactvorgang dynamisch zu analysieren. Uberdies muss das fortschreitende
Schadenswachstum erfasst werden, um den endgiiltigen Schaden richtig zu ermitteln. Fiir
die Impactanalyse sind also Degradationsmethoden und Zeitintegrationsmethoden erforder-
lich. Zudem muss der Kontakt zwischen Impactor und Sandwichschale geeignet beschrieben
werden. Unter diesen Umsténden stellt es eine besondere Herausforderung dar, insgesamt
ein schnelles Verfahren zu schaffen, dass den Impactvorgang auf effiziente Weise simuliert.

1.2 Stand der Forschung

Die Simulation von Impactvorgédngen auf Sandwichstrukturen ist ein mehrteiliger Prozess,
der die Inhalte der folgenden Forschungsgebiete umfasst:

e Verformungs- und Spannungsanalyse (Kapitel [2)),
e Versagensanalyse von Kern und Deckschicht (Kapitel ,

e transiente Impactanalyse (Kapitel [4]).

Zu jedem dieser Forschungsgebiete gibt es zahlreiche Arbeiten, in denen neue Modelle oder
Methoden vorgestellt werden bzw. bekannte Methoden verglichen und bewertet werden.

Zum ersten Thema, zur Verformungs- und Spannungsanalyse von Sandwichstrukturen,
werden in der vorliegenden Arbeit neue Modelle entwickelt. Um diese in der Vielzahl von
anderen Theorien besser einordnen zu kénnen, folgt in Abschnitt eine Ubersicht und
eine Bewertung von Schalenmodellen, die fiir die Analyse des Verformungs- und Spannungs-
verhaltens von Sandwichschalen zur Verfiigung stehen.

Zu den Themen Versagensanalyse und transiente Impactanalyse werden in dieser Arbeit
mehrere vorhandene Methoden bewertet, geeignete Methoden ausgewéhlt und fiir die hier
verfolgten Zwecke angepasst. Die Diskussionen hierzu erfolgen direkt in den Kapiteln [3| und
und werden dort auch mit den entsprechenden Referenzen belegt. Welche Versagensmodelle
speziell in Arbeiten zur Impactanalyse von Sandwichstrukturen verwendet werden, wird
in Abschnitt erldutert. Dort wird auch herausgestellt, dass in der Literatur fiir die
Modellierung des Kernversagens bisher keine Schubverzerrungen beriicksichtigt werden, und
dass darum in dieser Arbeit ein geeignetes Degradationsmodell hergeleitet wird, das auf
kombinierten Druck-Schub-Versuchen basiert.

Eine weitere wichtige Errungenschaft dieser Arbeit ist ein leistungsfihiges Gesamttool, wel-
ches ausgewihlte Methoden der Verformungs-, Versagens- und dynamischen Analyse fiir eine
effiziente Impactsimulation kombiniert. In diesem Zusammenhang werden in Abschnitt
Arbeiten zur Impactanalyse von Sandwichstrukturen vorgestellt, wobei sowohl auf experi-
mentelle Beobachtungen als auch auf Simulationsmethoden eingegangen wird.

1.2.1 Schalenmodelle fiir Sandwichstrukturen

Eine Vielzahl kontinuumsmechanischer Modelle und zugehéoriger Finite-Elemente-Formulie-
rungen zur Beschreibung des Verformungs- und Spannungsverhaltens von mehrschichtigen
Verbundstrukturen wurde im zuriickliegenden Jahrhundert bereits entwickelt. Im Jahr 1990
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fithrten NOOR und BURTON [4] eine umfangreiche Evaluierung durch, in der sie zahlreiche
Modelle fiir Faserverbundlaminate anhand numerischer Studien miteinander verglichen und
dabei vierhundert Publikationen einbezogen. CARRERA [5]-[6] veroffentlichte etwa zehn Jah-
re spéter eine dhnlich umfangreiche Arbeit, in der er die Leistungsfiahigkeit verschiedener
Schalentheorien numerisch untersuchte. Auch ROHWER [7] beschéftigte sich intensiv mit der
Bewertung der zur Verfiigung stehenden Modelle. Er verglich Anfang der 1990er Jahre sieben
Schalentheorien verschieden hoher Ordnung und sprach Empfehlungen fiir ihre Einsetzbar-
keit aus. Dabei untersuchte er sowohl die Genauigkeit der Theorien als auch den numerischen
Aufwand sowie ihre Eignung fiir eine FE-Anwendung. Sein Review wurde im Jahr 2005 von
ROHWER et al. [§] aktualisiert und erweitert. Finite Elemente zur Modellierung von Faser-
verbundschalen wurden auch in den Arbeiten von GAUDENZI et al. [9] und PARK et al. [10]
untersucht und bewertet.

Bei der Modellierung mehrschichtiger Schalenstrukturen lassen sich grundsétzlich zwei
Herangehensweisen unterschieden: Die Kinematen koénnen in Schalendickenrichtung durch
einen dquivalenten einschichtigen Ansatz (siche z. B. Abb. [1.5[a)) oder durch einen mehr-
schichten Ansatz (Abb. [L.5(b)) beschrieben werden. Die Klassische Laminattheorie (CLT)
und die Schubdeformationstheorie 1. Ordnung (FSDT) nach MINDLIN [II] und REISSNER
[12] sind die zwei bekanntesten Vertreter der einschichtigen Ansétze. Wéhrend bei der CLT
in Schalenrichtung C!-kontinuierliche Ansatzfunktionen notwendig sind und somit nicht nur
die Kinematen sondern auch deren erste Ableitungen an den Elementgrenzen stetig sein
miissen, geniigt bei der FSDT (C°-Stetigkeit. Aus diesem Grund wird die FSDT in FE-
Programmen deutlich héufiger verwendet als die CLT. Finite Elemente mit FSDT erfor-
dern jedoch Vorkehrungen zur Vermeidung von Locking (Versteifungseffekte durch para-
sitdre Verzerrungsenergien bei groffer Element-Schlankheit). Zusétzlich ist eine Korrektur
der Querschubsteifigkeiten notwendig, da diese sonst durch die in Dickenrichtung konstan-
ten Schubverzerrungen {iberschéitzt werden. Vorschldge fiir Schubkorrekturfaktoren machen
z. B. MADABHUSI-RAMAN und DAvALOS [13], PA1 und ScHULZ [14], ALTENBACH [15] sowie
HuTcHINSON [16]. Bei der Berechnung der Querschubspannungen mit dem HOOKEschen Ma-
terialgesetzes wird auflerdem das Gleichgewicht an den Schichtiibergéngen verletzt. PRYOR
und BARKER [I7] nutzten erstmals die Gleichgewichtsbedingungen zur Berechnung verbes-
serter Querschubspannungen. ROLFES und ROHWER [I§] entwickelten die sogenannte Er-
weiterte 2D-Methode und verwendeten den Gleichgewichtsansatz nicht nur zur Verbesserung
der transversalen Spannungen sondern auch zur Verbesserung der Querschubsteifigkeiten.

Es ist schnell ersichtlich, dass weder die Klassische Laminattheorie noch die Schubdeforma-
tionstheorie 1. Ordnung in der Lage sind, das mechanische Verhalten einer Sandwichschale
mit realistischen Schichtdicken adédquat zu modellieren. Die stark unterschiedlichen Quer-
schubsteifigkeiten von Kern und Deckschichten fithren an den Schichtgrenzen zu deutlichen
Knicken in den Verschiebungsverldufen und bewirken somit den sogenannten Zickzack-Effekt.
CARRERA und DEMASI [19] haben verschiedene Schalentheorien hinsichtlich ihrer Fahigkeit
untersucht, den Zickzack-Effekt bei Sandwichschalen zu modellieren. Um das Verformungs-
verhalten mit Hilfe eines einschichtigen Ansatzes beschreiben zu koénnen, sind Funktionen
hoherer Ordnung erforderlich. Solche werden z. B. von PAI und ParLazorTo [20], BARUT
et al. [21] oder MATSUNAGA [22] vorgeschlagen. Auch wenn diese einschichtigen Theorien
hoherer Ordnung eine deutliche Verbesserung gegeniiber der FSDT darstellen, so kann der
scharfe Verschiebungsknick an den Schichtgrenzen doch nicht exakt erfasst werden.

Viel leichter ist der Zickzack-Effekt durch mehrschichtige Ansétze zu erfassen, bei denen
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die Verschiebungen durch schichtweise kontinuierliche Funktionen beschrieben und an den
Schichtgrenzen Kontinuititsbedingungen erfiillt werden, vgl. Abb.[L.5[(b). CARRERA [23] gibt
einen historischen Uberblick iiber die Entwicklung von mehrschichtigen Schalentheorien und
unterstreicht dabei die drei mafigeblichen wissenschaftlichen Beitrage von LEKHNITSKII [24],
AMBARTSUMIAN [25] und REISSNER [26], auf denen alle spéteren Mehrschichtentheorien auf-
bauen. Ohne zusétzliche Annahmen héngt die Anzahl der funktionalen Freiheitsgrade von
der Anzahl der Schichten ab, wodurch der numerische Aufwand extrem grofl werden kann.
Ansitze, die auf AMBARTSUMIANs Mehrschichtentheorie basieren, nutzen die transversalen
Gleichgewichtsbedingungen an den Schichtgrenzen, um die Anzahl der Freiheitsgrade zu re-
duzieren, siche z. B. die Arbeiten von SUN und WHITNEY [27], D1 Sctuva [28], LEE et al.
[29] und IcArDI [30]. Durch dieses Vorgehen konnen zwar die Freiheitsgrade bis hin zu einer
schichtunabhéngigen Anzahl reduziert werden, es werden jedoch durch die eingebrachten
Verschiebungsableitungen C'-stetige Ansatzfunktionen an den Elementgrenzen nétig. Aus
diesem Grund verwendet D1 Sciuva [2§] fiir die transversalen Verschiebungsfreiheitsgrade
seiner finiten Elemente kubische HERMITE-Polynome, wéihrend er alle anderen Freiheitsgra-
de durch lineare Formfunktionen beschreibt. Dadurch ist der numerische Aufwand seiner
Elemente grofler als der herkommlicher linearer 4-Knoten-Elemente. Einen ganz anderen
Weg zur Erfassung des Zickzack-Effekts ermoglicht MURAKAMIs Zickzack-Funktion (MZZF
131], Abb. [1.5](c)), welche auf REISSNERs Mehrschichtentheorie aufbaut und eine schichtwei-
se lineare Funktion darstellt, die ihre betraglich gleichbleibenden Maxima mit wechselndem
Vorzeichen jeweils an den Schichtgrenzen hat. Eine oder mehrere MZZF werden zu einem ein-
schichtigen Verschiebungsansatz addiert, so dass ein Zickzack-Verschiebungsverlauf moglich
wird. Sie erhthen die Anzahl der Freiheitsgrade nur in geringem Mafle und erfordern kei-
ne C!-Stetigkeit. Durch die MZZF wird jedoch das Verhiltnis der Verschiebungsamplitu-
den an den Schichtgrenzen vorgeschrieben, weswegen ein linearer einschichtiger Ansatz in
Kombination mit einer linearen MZZF nicht in der Lage ist, die Verformungen einer un-
symmetrischen Sandwichschale mit verschieden dicken Deckschichten zufriedenstellend zu
modellieren. Hierfiir wére ein einschichtiger Ansatz hoherer Ordnung erforderlich, der wie-
derum die Anzahl der Freiheitsgrade vergrofiert. CARRERA [32] stellte fest, dass der Einsatz
von einschichtigen Theorien hoherer Ordnung in Kombination mit linearen MZZF jedenfalls
effektiver ist als lineare Einschichtentheorien in Kombination mit MZZF hoherer Ordnung.

Z,
L

77 77

Z)

IWAVAR LN A

I 1 I

(a) einschichtiger (b) mehrschichtiger (c) einschichtiger
linearer bzw. kubischer linearer bzw. kubischer linearer bzw. kubischer
Ansatz. Ansatz. Ansatz mit MZZF.

Abbildung 1.5: Beispiele fiir einschichtige und mehrschichte Verschiebungsansétze.

In der vorliegenden Arbeit (Kapitel [2)) werden zwei neue dreischichtige Schalenelemente
vorgestellt, bei denen die Verschiebungsansétze fiir jede Schicht separat formuliert werden
und die zur Vermeidung von C!-Stetigkeit nur die Verschiebungs-Kontinuitiitsbedingungen
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an den Schichtgrenzen erfiillen. Zur Verbesserung der transversalen Spannungen und Schub-
steifigkeiten wird der Gleichgewichtsansatz von ROLFES und ROHWER [18] fiir dreischichtige
Schalen erweitert.

Volumenelemente kénnen bei der Modellierung von Sandwichschalen eine Alternative zu
mehrschichtigen Schalenelementen sein. Da fiir die diinnen Deckschichten sehr kleine Vo-
lumenelemente erforderlich wéren, ist es in dem Fall giinstiger, die Deckschichten mit ein-
schichtigen Schalenelementen zu modellieren und diese mit den Volumenelementen des Kerns
zu kombinieren. Bei den Deckschicht-Schalenelementen ist jedoch der Gleichgewichtsansatz
von ROLFES und ROHWER [I§] zur Verbesserung der transversalen Spannungen und Quer-
schubsteifigkeiten nicht anwendbar, da er in Schalenrichtung eine konstante Membrankraft
voraussetzt. Auflerdem ist der Generierungsaufwand durch die Kombination von Volumen-
und Schalenelementen deutlich hoher als bei mehrschichtigen Schalenelementen. Auch fiir
die Losung des Gleichungssystems ist es bei diinnen Strukturen im Allgemeinen effizienter,
den Ansatz in Dickenrichtung vorab zu integrieren und dementsprechend Schalenelemente
anstatt Volumenelementen zu verwenden.

1.2.2 Impactanalyse von Sandwichstrukturen

Waihrend das Impactverhalten von monolithischen Faserverbundstrukturen bereits seit den
1980er Jahren intensiv untersucht wird, hat die Zahl der Publikationen zur Impactanalyse
von Sandwichstrukturen erst in den letzten zehn Jahren stark zugenommen. Dieses wach-
sende Interesse ist nicht zuletzt Zukunftsplanen der Luftfahrtindustrie zuzuschreiben, wo
verstédrkt iiber den Einsatz der Sandwichbauweise auch fiir primére Tragstrukturen nach-
gedacht wird. Auch wenn monolithische und doppelschalige Faserverbundstrukturen hin-
sichtlich der geringen Impactresistenz vergleichbar sind, so ist das Impactverhalten doch
unterschiedlich. Nicht nur der Kern kommt beim Sandwich als schiddigungsanfillige Struk-
tur und als zusétzlicher Energieabsorber neu hinzu, auch die Deckschicht zeigt ein anderes
Versagensverhalten. Da Sandwichdeckschichten viel diinner sind als Monolithe, spielen die
transversalen Spannungen im Vergleich zu den Membranspannungen eine deutlich geringere
Rolle. Folglich sind z. B. Delaminationen bei Sandwichdeckschichten weit weniger kritisch
als bei monolithischen Strukturen, bei denen sie wiederum ein sehr wichtiges Forschungsthe-
ma darstellen. Um den Umfang der Ausfithrungen zum Stand der Forschung zu begrenzen,
konzentrieren sich die folgenden Betrachtungen auf Sandwichstrukturen.

Experimentelle Untersuchungen zum Impactverhalten von Sandwichplatten werden z. B.
in den Arbeiten [33]-[39] vorgestellt. HERUP und PALAZOTTO [33] sowie DEAR et al. [38] un-
tersuchten fiir verschiedene Kern- und Deckschichtmaterialien die Schadensentstehung und
die Energieabsorption wihrend eines low-velocity Impacts. Sie verglichen dabei den Schédi-
gungsverlauf mit dem Kontaktkraft-Zeit-Verlauf und stellten einen zeitlichen Zusammenhang
her. Der erste Schaden, der bei den getesteten Sandwichstrukturen, die typischerweise aus
diinnen Deckschichten bestanden und ein hohes Steifigkeitsverhéltnis zwischen Kern und
Deckschicht aufwiesen, auftrat, war stets ein Kernschaden. Mit dem Beginn des Kernversa-
gens verringerte sich der Anstieg des Kontaktkraft-Zeit-Verlaufs. Bei hoheren Impactener-
gien erreichte die Kontaktkraft einen bestimmten Grenzwert und fiel dann schlagartig ab.
Im Moment dieses Kraftabfalls kam es zum ersten sichtbaren Schaden in Form von Deck-
schichtrissen. Die Grofle der Kontaktkraft, bei der die Deckschicht zu reiflen begann, war bei
gleichen Materialien unabhéngig von der Grofle der Impactenergie.
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SCHUBEL et al. [39] fithrten vergleichende, experimentelle Untersuchungen zum quasi-sta-
tischen Verhalten und zum Impactverhalten von Sandwichstrukturen durch. Hierbei wurde
sowohl beim Kraft-Weg-Verlauf als auch bei der Schadensentwicklung ein {ibereinstimmen-
des Verhalten festgestellt. Diese Beobachtungen werden durch eine Studie von OLSSON [3]
bestétigt, bei der Impactvorgénge fiir grole und fiir kleine Impactormassen untersucht wur-
den: Bei Impactereignissen mit Impactormassen, die gréfler waren als der vom Impact betrof-
fene Bereich der Sandwichschale und die somit verhéltnisméfig geringe Geschwindigkeiten
aufwiesen (low-velocity Impacts), wurde keine Dehnratenabhéngigkeit festgestellt. Folglich
kénnen Dehnraten bei der Simulation von low-velocity Impacts, wie sie im Rahmen die-
ser Arbeit untersucht werden, vernachléassigt werden, siehe hierzu auch Erlduterungen von
Suvorov und Dvorak [40].

Fiir die Vorhersage von Impactschiden in Sandwichstrukturen vermeiden einige Auto-
ren [41]-[47] eine aufwendige numerische Simulation und schlagen vereinfachte, geschlossene
Losungen vor. Mit diesen Ansétzen lassen sich kritische Kontaktkréfte fiir die Entstehung
bestimmter Schiaden berechnen. Sie kénnen jedoch keine Aussage iiber den Kontaktkraft-
Zeit-Verlauf und iiber den Schadensfortschritt wiahrend eines Impacts liefern. Weitergehend
schldgt OLSSON [48] eine geschlossene Losung vor, die den Beginn des Kernschadens und
den Beginn des Deckschichtschadens sukzessiv erfasst und den Impactverlauf entsprechend
mit schrittweise linearen Materialmodellen beschreibt.

Numerische Impactsimulationen mit Finite-Elemente-Modellen, die die fortschreitende Sché-
digung und das nichtlineare Materialverhalten der impactbelasteten Sandwichstruktur beriick-
sichtigen, kénnen eine deutlich groflere Genauigkeit erzielen als geschlossene Losungen. Sie
sind auflerdem unabhéingig hinsichtlich Lagerungsbedingungen und Abmessungen der Sand-
wichplatte. Impactsimulationen mit sehr feinen Vernetzungen (z. B. von LEE und SHYU [49],
HAHNEL und WoLF [50], MEO et al. [51]-[52], NGUYEN et al. [53], siche Abb. [L.6{a)), bei de-
nen auch in Dickenrichtung mehrere Elemente eingesetzt werden, sind rechentechnisch sehr
aufwendig. Der Einsatz von groberen Netzen ([54]-[56]), die in Dickenrichtung mit wenigen
Elementen auskommen, ermoglicht eine weit effizientere Simulation, bringt aber Genauig-
keitsverluste mit sich. PALAZOTTO et al. [54] verkniipften ein lokales Schalenmodell, welches
nur die elastisch gebettete obere Deckschicht modelliert, mit einem globalen Schalenmodell,
welches das gesamte Sandwich représentiert. Sie verwendeten dabei fiir beide Modelle ein-
schichtige Schalenelemente hoherer Ordnung. BESANT et al. [55] sowie DAVIES et al. [50]
modellierten die Deckschichten mit 8-Knoten-MINDLIN-Schalenelementen und den Kern mit
20-Knoten-Volumenelementen, siche Abb. [L.6[(b). Eine Modellierung von impactbelasteten
Sandwichstrukturen mit mehrschichtigen Schalenelementen, wie sie in der vorliegenden Ar-
beit vorgeschlagen wird, wurde nach Wissen des Autors bisher nicht verwendet.

(a) Feine Modellierung bei NGUYEN et al. [53]. (b) Grobe Modellierung bei DAVIES et al. [56].

Abbildung 1.6: Beispiele fiir Finite-Elemente-Modelle einer Sandwichplatte.
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Fiir die Detektion des Kernschadens wéhrend einer Impactbelastung verwenden die meisten
Autoren spannungsbasierte Kriterien, welche die transversalen Druck- und Schubspannungen
entweder separat (z. B. in [49], [51]) oder kombiniert (z. B. in [45], [55]) beriicksichtigen. Auch
fiir das Versagen der Deckschichten werden héufig spannungsbasierte Kriterien eingesetzt,
wobei im Allgemeinen zwischen Faserbriichen, Matrixbriichen und Delaminationen unter-
schieden wird. Nur selten kommen globale, spannungsbasierte Versagenskriterien zum Ein-
satz, bei denen die einzelnen Versagensmoden nicht unterschieden werden ([42]). Wéhrend
fiir die Detektion von Faserbriichen und Matrixbriichen weitverbreitet spannungsbasierte
Kriterien verwendet werden, ist die Behandlung von Delaminationen sehr unterschiedlich.
Nur wenige Autoren verwenden hierfiir ebenfalls spannungsbasierte Kriterien ([54]). In vie-
len Arbeiten werden Delaminationen aufgrund des geringen Einflusses auf den Impactverlauf
vernachlassigt ([49]-[53], [55]-[56] ). Einige Autoren ([40]-[41]) modellieren die Delaminationen
etwas aufwendiger mit Hilfe von Energiefreisetzungsraten. Der Einsatz von energiebasierten
Methoden zur Beschreibung des Deckschichtversagens insgesamt ist noch nicht sehr verbrei-
tet und hauptséchlich auf die Simulation von high-velocity Impacts beschrankt, siehe z. B.
AKTAY et al. [57]. In den meisten Arbeiten zu low-velocity Impacts wird der fortschreitende
Versagensverlauf in der Deckschicht dadurch erfasst, dass bestimmte Steifigkeitskomponen-
ten durch spezifische Degradationsfaktoren reduziert werden. Ein solches Vorgehen wird
auch in dieser Arbeit zur Modellierung des Deckschichtversagens vorgeschlagen (Abschnitt
. Das Kernversagen wird in der Literatur ebenfalls durch Steifigkeitsreduktion model-
liert, wobei die Energieabsorption durch eine verbleibende Stauchfestigkeit zumeist auch mit
beriicksichtigt wird (z. B. [49]-[52], [55]-[56]). In den dem Autor bekannten Arbeiten wird
das postkritische Verhalten jedoch nur eindimensional fiir transversalen Druck beschrieben,
und Schub wird nicht berticksichtigt. In der vorliegenden Arbeit werden kombinierte Druck-
Schub-Versuche prisentiert, anhand derer ein experimentell abgesichertes, makromechani-
sches Degradationsmodell entwickelt wird (Abschnitt [3.2.2)).

Impacts ohne sichtbare Schidigung der Deckschicht konnen von einigen Autoren bereits
zuverléssig simuliert werden. Solange es zu keinem deutlichen Krafteinbruch kommt, stimmen
z. B. in den Arbeiten [53]-[56] die berechneten Kontaktkraft-Zeit- bzw. Kontaktkraft-Weg-
Verlaufe recht gut mit den Versuchsergebnissen iiberein. Fiir Ergebnisse mit signifikanter
Deckschichtschédigung gibt es von diesen Autoren keine Vergleiche zwischen Versuch und
Berechnung. Beispiele hierzu wurden nur in wenigen Arbeiten ([49]-[50]) gefunden, in denen
die Sandwichschale in Dickenrichtung aber auch sehr fein, mit mehreren finiten Elementen
diskretisiert wurde. Doch auch mit diesen genauen Modellen scheint bisher eine zuverlassige
Vorhersage fiir beliebige Impactvorginge noch nicht moglich zu sein. WoOLF et al. [58], [50]
16schen in ihrem sehr feinen FE-Modell einzelne Deckschichtelemente, sobald eine bestimmte
Verzerrung iiberschritten wird. Fiir zufriedenstellende Simulationsergebnisse sind im Vorfeld
Netzanpassungen und Anpassungen materialspezifischer Parameter erforderlich. Mit den in
der vorliegenden Arbeit vorgeschlagenen Modellen ist die Beschreibung des Risswachstums
in der Deckschicht nicht moglich. Der Innovationswert dieser Arbeit liegt darin, auf effizien-
te Weise und mit wenigen materialspezifischen Parametern den Impactverlauf bis zu dem
Punkt zu beschreiben, an dem die Deckschicht zu reiflen beginnt. Damit lasst sich schnell
und zuverléssig eine Aussage iiber die Grofle eines nicht sichtbaren Schadens bzw. iiber das
Vorhandensein eines sichtbaren Schadens treffen.
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1.3 Vorstellung des Simulationstools CODAC

Die Modelle und Methoden, die in dieser Arbeit zur Impactsimulation von Sandwichstruk-
turen vorgestellt werden, wurden im Finite-Elemente-Programm CODAC implementiert.
CODAC (Composite Damage Tolerance Analysis Code) ist ein schnelles Simulationstool,
das am DLR, am Institut fiir Faserverbundleichtbau und Adaptronik entwickelt wird. Es
dient der Simulation von low-velocity Impacts sowie der Restfestigkeitsberechnung von Fa-
serverbundstrukturen. Als schnelles Tool ist es fiir den Einsatz im Entwurfsprozess geeignet
und verfolgt das Ziel, einen Belastungsvorgang so schnell wie moéglich und so genau wie
notig zu simulieren. Um dies zu erreichen, wird das Verformungs- und Versagensverhal-
ten der Verbundstruktur mit Hilfe von makromechanischen Modellen beschrieben, die das
Material homogenisieren und moglichst global erfassen. Im Sinne der Effizienz ist es ein
weiteres wichtiges Ziel, das Verhalten der Verbundstruktur bereits mit relativ groben Finite-
Elemente-Modellen ausreichend genau beschreiben zu kénnen. Durch den hohen Anspruch
von CODAC hinsichtlich geringer Rechenzeiten sind der Genauigkeit der Simulationsergeb-
nisse natiirlich Grenzen gesetzt. Die tatsdchlichen Schiden kénnen in den berechneten Scha-
densflichen nur verwischt dargestellt werden. Dies ist fiir die Anforderungen im Entwurf
durchaus ausreichend, solange die Ergebnisse konservativ sind und die berechneten Scha-
densflichen die tatsdchlich geschédigten Bereiche ungefihr umfassen. Problematisch wird
die makromechanische Herangehensweise dann, wenn die unscharfe Modellierung von mi-
kroskopischen Schiaden (z. B. Rissen) das tatsdchliche Verhalten der Struktur nicht mehr
geeignet erfassen kann und somit die weitere Schadensentwicklung nicht richtig berechnet
wird. Unter Beachtung dieser Gesichtspunkte wurde im Rahmen dieser Arbeit die Impactsi-
mulation in CODAC fiir Sandwichstrukturen weiterentwickelt.

1.4 Ziele und Umfang der Arbeit

In der Arbeit soll ein Verfahren entwickelt werden, das geeignet ist, Impactvorgénge niedriger
Geschwindigkeit in Sandwichstrukturen effizient zu simulieren. Ziel ist es, die Impactschaden
so zu berechnen, dass damit die Tragfahigkeit fiir den Entwurf ausreichend genau beurteilt
werden kann. Gleichzeitig soll das Verfahren so effizient wie moglich sein, um in kurzer Zeit
vielerlei Konfigurationen von Sandwichstrukturen priifen zu kénnen. Ein weiteres wichtiges
Ziel ist, die Anzahl der Materialparameter, die vom Anwender gewihlt werden und somit
im Entwurf bekannt sein miissen, méglichst gering zu halten. Die entwickelten Modelle und
Methoden sollen schliellich im Simulationstool CODAC programmtechnisch umgesetzt und
fiir die einfache Anwendung im Entwurf zur Verfiigung gestellt werden.

Eine Definition von ausreichend genau fiir den Entwurf ldsst sich nicht eindeutig festma-
chen. Wichtig sind auf jeden Fall bestimmte Eckpunkte des Versagensvorgangs, bei denen
der Impactschaden ein neues Stadium erreicht und somit die Resttragfahigkeit schlagartig
um ein gewisses Mafl reduziert wird. Solche Eckpunkte sind der Beginn des Kernschadens
und das erste Einreiflen der Deckschicht. Die Impactsimulation soll also vordringlich dazu in
der Lage sein, fiir eine beliebige Impactbelastung vorherzusagen, ob eine Sandwichstruktur
einen Kernschaden erfahrt und ob die Deckschicht versagt. Da nicht bzw. kaum sichtbare
Schéaden fiir den Betrieb eines Flugzeugs besonders kritisch sind, soll auflerdem die Grofle des
Kernschadens ermittelt werden. Bei den Ausfithrungen zur Problematik der Berechnung von
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Faserverbunden wurde erldutert, dass das Versagensverhalten der Deckschicht sehr komplex
und aufwendig zu modellieren ist. Dies ist insbesondere dann der Fall, wenn Risswachstum
beschrieben werden soll. Aus Restfestigkeitsversuchen ist bekannt, dass die Resttragfihig-
keit mit wachsendem Kernschaden bis zum ersten Deckschichtriss stark abnimmt und dann
mit zunehmender Risslédnge nur noch unwesentlich kleiner wird (siehe z. B. experimentelle
Untersuchungen von WETZEL und KARGER [59]). Deshalb ist es zugunsten der Berech-
nungseftizienz nicht Ziel dieser Arbeit, die Rissldnge zu bestimmen. Der Deckschichtschaden
soll nur bis zu dem Punkt modelliert werden, an dem die Deckschicht zu reiflen beginnt.
Fiir die Impactsimulation bedeutet dies, dass ein Impactvorgang vollstéindig bis zum ersten
Deckschichtriss nachvollzogen wird.

Um fiir Sandwichstrukturen eine leistungsfahige Verformungs- und Spannungsanalyse zu
ermoglichen, werden in Kapitel [2| zwei neue Schalenmodelle und die zugehorigen finiten Ele-
mente formuliert. Anhand numerischer Beispiele wird die Effektivitéit der Elemente demons-
triert und eine Auswahl des fiir die Impactsimulation besser geeigneten Elementes getroffen.

In Kapitel [3] wird zunéchst die Phianomenologie des Sandwichversagens unter Impactlasten
beschrieben. Darauf aufbauend werden vorhandene makromechanische Versagensmodelle fiir
Kerne und Faserverbunddeckschichten diskutiert. Im Hinblick auf eine effiziente Versagens-
analyse werden die bestgeeigneten Modelle ausgewéhlt. Zur Beschreibung des Versagensver-
haltens des Kerns wird anhand von experimentellen Ergebnissen ein Degradationsmodell neu
entwickelt.

Fiir die dynamische Analyse der Impactvorginge werden in Kapitel [d]zwei Zeitintegrations-
methoden vorgestellt, das Kontaktgesetz zur Beschreibung des Kontakts zwischen Impactor
und Sandwichschale wird erldutert und in die Zeitintegration eingebunden. Anhand von Kon-
vergenzbetrachtungen und numerischen Beispielen wird die Eignung der Zeitschrittmethoden
fiir die Impactsimulation diskutiert und die bessere Variante wird ausgewéhlt.

Kapitel 5| dient schlieflich der experimentellen Validierung der Impactsimulation. Ein Im-
pactversuchsprogramm, welches als Referenz dient, wird vorgestellt. Fiir verschiedene Im-
pactenergien, Degradationsstufen und Finite-Elemente-Modelle werden die Simulationser-
gebnisse dargestellt und mit den Versuchsergebnissen verglichen. Durch die Angabe von
Rechenzeiten erfolgt eine Einschétzung des numerischen Aufwands und somit der Effizienz
der Simulation.



Kapitel 2

Verformungs- und Spannungsanalyse

Voraussetzung fiir eine Impactsimulation, die sich fiir den Einsatz im Entwurfsprozess eignet,
ist eine effiziente und ausreichend genaue Berechnung der Verformungen und Spannungen.
Um z. B. in Bezug auf Lagerungsbedingungen und lokale Strukturveridnderungen die An-
wendbarkeit der Impactsimulation auf den allgemeinen Fall zu wahren, basiert das Simulati-
onstool CODAC auf der Methode der Finiten Elemente (FE). Aus diesem Grund spielt bei
der Wahl der bestgeeigneten Schalenmodelle neben Genauigkeit und Effizienz auch die Um-
setzbarkeit in ein finites Element eine entscheidende Rolle. Von KARGER und WETZEL [60]
wurden verschiedene Modellierungsvarianten fiir eine zweckméfige Verformungs- und Span-
nungsanalyse von Sandwichstrukturen diskutiert, vgl. auch Abschnitt Als am besten
geeignet erwiesen sich zwei Schalenmodelle, die auf schichtweise separaten Verschiebungs-
ansétzen beruhen und drei Schichten (impactbelastete Deckschicht, Kern, impactabgewandte
Deckschicht) beinhalten. Die daraus entwickelten finiten Elemente S89 und S815 wurden von
KARGER et al. [61] und WETZEL et al. [62] veroffentlicht. Die Kernpunkte der beiden Theo-
rien werden im Folgenden vorgestellt.

2.1 Schalenelement S89 mit 2D-Verschiebungsansatz

Element S89 ist ein dreischichtiges Sandwich-Schalenelement mit 8 Knoten und 9 Verschie-
bungsfreiheitsgraden pro Knoten. Es beruht auf der Annahme eines ebenen Spannungszu-
standes und erfordert daher eine Verbesserung der transversalen Materialeigenschaften und
Spannungen. Diese Verbesserung geschieht mit Hilfe einer Adaption der sogenannten Erwei-
terten 2D-Methode nach ROLFES und ROHWER [I§], die auf einem Gleichgewichtsansatz
beruht und der eigentlichen Finite-Elemente-Analyse vor- bzw. nachgeschaltet ist. Das Ele-
ment S89 wurde von KARGER et al. [61] erstmals vorgestellt und verifiziert.

2.1.1 Kinematik

Um das Biegeverhalten von Sandwichschalen geeignet beschreiben zu konnen, miissen die
stark divergierenden Materialeigenschaften von Sandwichkern und Deckschichten in der Ki-
nematik Beriicksichtigung finden: Wéhrend die Querschnitte der schubsteifen Deckschichten
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nahezu senkrecht zur Plattenrichtung bleiben, muss die Kernschicht eine grofie Schubverfor-
mung ertragen. Um dieses Verformungsverhalten zu ermoglichen und gleichzeitig den nume-
rischen Aufwand gering zu halten, wird separat fiir jede Schicht L der Verschiebungsansatz

UL(.TJ,?/,Z) Ug(%, y) wm’L(];:y)
uL<Iay72) = UL(‘T7y7Z) - 'UIOI(J],y) + 2L wyL(xay) (21)
wL(JT,y,Z) 'LUg(.T,y) 0

der Schubtheorie 1. Ordnung nach MINDLIN [II] und REISSNER [12] verwendet, vgl. Abb.
Die schichtbezogenen Grofien der unteren, impactabgewandten Deckschicht seien im Fol-
genden mit L = 1, die des Kerns mit L = 2 und die der oberen, impactbelasteten Deckschicht
mit L = 3 indiziert. Auch in den sehr schubsteifen Deckschichten wurde auf die linearen Ver-
schiebungsansitze nicht verzichtet, um fiir das finite Element C(®-Stetigkeit zu bewahren.

Ausgangszustand
Z, deformierter Zustand
obere Tz 00
Deckschicht 3 o 21 : o o
w; =W
\ ‘//x3
Kern h,
| ZZT ug T Y%
untere  N/2 | 7t
Deckschicht h,/2 | uw=u° X

Abbildung 2.1: Kinematischer Ansatz des Elementes S89.

Die Verschiebungen u? und v der Schichtreferenzflichen kiénnen mit Hilfe der Konti-
nuitdtsbedingungen an den Interfaces in Abhingigkeit der Verschiebungen «° und v° der
Schalenreferenzfliiche beschrieben werden. Die Lage der Schalenreferenzfléche ist fiir die Ge-
nauigkeit eines Schalenelementes im Prinzip nicht relevant. Interessant wird sie jedoch bei
der Formulierung einer gelenkigen Lagerung: Wahrend die Verschiebungen der Schalenrefe-
renzflache direkt festgehalten werden konnen, funktioniert eine solche Restriktion fiir Ver-
schiebungen ober- oder unterhalb der Referenzfliche nur mit Hilfe von Nebenbedingungen,
die durch LAGRANGE-Multiplikatoren formuliert werden konnen und somit die Anzahl der
Freiwerte erhéhen. Da bei Impactversuchen Sandwichpaneele hiaufig auf die untere Deck-
schicht aufgelegt und dort fixiert werden (insbesondere sind auch vollflichige Lagerungen
iiblich, die jedoch nur von Element S815 modelliert werden kénnen, Abschnitt , bie-
tet sich folglich die Lage der Referenzfliche in der unteren Deckschicht an. Es ergeben sich
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daraus die Beziehungen

u) = u?,
u = ul + By (2.2)

u?? = UO + %¢z1 + h21/}a:2

fiir die Verschiebungen in z-Richtung und analoge Beziehungen fiir die Verschiebungen v? in

y-Richtung. Die transversalen Verschiebungen w? = w® werden als konstant iiber die Dicke
angenommen. In der Summe ergeben sich somit 9 Freiheitsgrade fiir einen Punkt in der

Schalenreferenzfliche, die im Vektor

u(z,y)=[ w0 v° w® Yo Yy Yer Uy Vus Vs | (2.3)

zusammengefasst werden. Um die Verschiebungen eines Punktes in der Schicht L in Abhéngig-
keit des Vektors der Verschiebungsfreiheitsgrade auszudriicken, werden die kinematischen
Operatormatrizen {2ggg, eingefiihrt, so dass

ug(z,y,2) = Qss, (2) u(z, y) (2.4)

gilt. Die jeweils 3 x 9 Komponenten der drei schichtspezifischen Operatormatrizen {2ggg, sind

durch (2.1))-(2.3)) eindeutig bestimmt; sie sind in Anhang angegeben.

2.1.2 Lineare Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung

Da sich die Anwendung von Element S89 auf die Beschreibung kleiner Verschiebungen be-
schrénkt, geniigt eine lineare Formulierung der Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung. Fiir
die Membranverzerrungen in der Schicht L einer Sandwichschale gilt demnach

Exzl UL,z
EZL(.T,y,Z) = EyyL = UL,y . (25)
VayL UL,y + UL,z

Zugunsten der Ubersichtlichkeit wird in dieser Arbeit auf die Formulierung von Kriimmungs-
anteilen verzichtet. Fiir kleine Kriimmungen lassen sich die Verzerrungskomponenten recht
einfach erweitern. Um einfach gekriimmte Flugzeugrumpfstrukturen modellieren zu kénnen,
sind im Programm CODAC die Verzerrungen fiir Kriimmungen um die z-Achse formuliert,
vgl. [61]. Die Begriffe Schale und Schalenelement werden im Weiteren auch fiir ungekriimmte
Paneele verwendet, da im Gegensatz zu Platten- oder Scheibenelementen sowohl Membran-
als auch transversale Verschiebungen erfasst werden kénnen. Mit dem Verschiebungsansatz
(2.1) und mit Einfithrung der iiber z;, konstanten und linearen Verzerrungsanteile

ug,x wa,x
e (z,y) = v, und k(7 y) = VyLy (2.6)

ug,y + Ug,x 77Z)33L,y + wyL,x
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ergibt sich aus ([2.5))
E:L(:I:7 Y, Z) = 6%(1’, y) + ZLK/L(:Ea y) . (27)

Aufgrund der in z-Richtung konstanten transversalen Verschiebung w sind die transversalen
Schubverzerrungen

_ | VyaL _ Uzt WLy | _ ¢yL(x7 y) + w% (l’, y)
T,Y,2) = = = ( 2.8
72[1( Y ) |: VexL :| |: Ur, ~ + Wi,z :| |: wa(x7 y) + U}g(l‘, y) ( )
schichtweise konstant, und die transversalen Normalverzerrungen
gzzL(za Y, Z) = WL, = 0 (29)

verschwinden.

Operatormatrix der Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung. Fiir eine matrizielle
Formulierung der Verzerrungen, die fiir FE-Anwendungen geeignet ist, wird die Operator-
matrix Bggg der Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung eingefiihrt, so dass

5(33, y) = BSSQ ’ u(x, y) (21())

gilt, mit den Verschiebungsfreiheitsgraden u aus Gl. (2.3) und den Verzerrungen

T
5(515, y) = |:€(1) K1 Yx 8(2) K2 Yo E:g K3 7z3} . (211)

Die 24 x 9 Komponenten der Operatormatrix Bggg ergeben sich aus den Verzerrungen €%, k1,

v, in (2.6), (2.8) und den Kontinuitétsbedingungen (2.2); sie sind in Anhang[A.2Jangegeben.

2.1.3 Materialgesetz

Das Materialverhalten von Faserverbund-Deckschichten und Kernstrukturen wird im Zu-
sammenhang mit der Versagensanalyse in Kapitel [3] noch ausfiihrlich behandelt. An dieser
Stelle soll die Spannungs-Verzerrungs-Beziehung fiir lineare, anisotrope Elastizitat formuliert
werden, um das Gleichungssystem zur Berechnung des Verformungszustandes aufbauen zu
konnen. Verwendet wird sowohl fiir die Deckschichten als auch fiir den Kern das verallge-
meinerte HOOKEsche Gesetz, welches aufgrund der gewéhlten Kinematik des Elementes S89
auf ein zweidimensionales Materialgesetz reduziert wird. Fiir die Membranspannungen O'(Lk)
in einer Einzelschicht & der Schicht L gilt somit

50

zxL

o @y, 2)=| o) | =QF () + zkr) (2.12)
k
0

wobei Q(Lk) die reduzierten Materialsteifigkeiten der k-ten Einzelschicht sind; fiir weitere
Ausfiihrungen sei auf ALTENBACH et al. [63] oder REDDY [64] verwiesen. Die transversalen
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Schubspannungen ‘rgz) kénnten mit den transversalen Materialschubsteifigkeiten G(Lk) analog

durch Ti]z) = G(Lk)'yzL berechnet werden. Durch die schichtweise konstanten Schubverzerrun-
gen ([2.8) wiirden damit jedoch die transversalen Schubspannungen ebenfalls schichtweise
konstant, wodurch das Gleichgewicht an den Schichtiibergéingen verletzt wére. In einem sol-
chen Fall wiirden auflerdem die transversalen Schichtschubsteifigkeiten H iiberschétzt, wenn
sie als Hy = f G(Lk) dz;, definiert sind. Um diesen Fehler zu vermeiden, werden die trans-
versalen Schubsteifigkeiten und die transversalen Schubspannungen mit Hilfe eines Gleich-

gewichtsansatzes verbessert, siehe hierzu die Abschnitte [2.1.6| und 2.1.7]

Fiir die programmtechnische Umsetzung der FE-Berechnung ist es zweckméfig, die Span-
nungen vorab iiber die Schichthéhen h; zusammenzufassen. Folglich werden

e Membran-Schnittkréfte Ny, = [Nyp, Nyyr Noyr] T = f O‘L ) dz,
: _ T _ (k)
e Schnittmomente My, = [Myy, My, Myt = [0} 21 dzy,
hr,

e Schub-Schnittkriifte Ry, = [Ry.;, R.r]® = f TzL dzg,

eingefiihrt, vgl. Abb. [2.2] und durch

i N1 ] [ A1 B1 0 0 0 0 0 0 0 1T 5(1] i
M, B D, 0 0 O 0 0 0 0 K1
R1 0 0 H11 0 0 H12 0 0 H13 Y1
N 0 O 0 Ay By 0 0 0 0 €5
My, |=| 0 0 0O B D, 0 0 0 0 Ko (2.13)
R2 0 0 H21 0 0 HQQ 0 0 H23 Y 22
N3 0 0 0 0 0 0 A3 B3 0 6'%
M 0 0 0 0 0 0 BI Dy 0 K3
L Rg i i 0 0 H31 0 0 H32 0 0 H33 1 L %! 1
oder kurz
N(z,y) =E-e(z,y) (2.14)

in Abhéngigkeit der Verzerrungen ausgedriickt, wobei fiir jede Schicht L die

e Membransteifigkeit A; = [ Q(Lk) dzp,
hy,

o Kopplungssteifigkeit B, = | Q(Lk)zL dz,
hr,

e Biegesteifigkeit D = f QW 1 zidzy

(Die Schzchtstezﬁgkezten beziehen sich auf die jeweiligen Schichtreferenzflichen z;, = 0,
nicht auf die Schalenreferenzfliche z = 0.)

und fiir das gesamte Sandwich die
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z*

obere F—
Deckschicht - iT—-T — )
x3 M

Kern h,

5 g' ><><2
untere h1/2 N th$ <

Deckschicht h,/2 | R

—_ ) - IS
N Xx1 X

——

xz1 Xx1

Abbildung 2.2: Auszug aus den Membrankriften, Momenten und Schubkriften im Element S89.

H;; H; His
o transversale Schubsteifigkeit H = | Hyy Hao Hog
Hj Hj Hgs

verwendet werden. Wie oben bereits angesprochen, wird die Schubsteifigkeitsmatrix H mit
einem Verfahren verbessert, das sich eines Gleichgewichtsansatzes bedient und der eigent-
lichen FE-Rechnung vorgeschaltet ist. Dieses Preprocess-Verfahren wird in Abschnitt
beschrieben und liefert die Schubsteifigkeitsmatrix (2.30)). Diese beinhaltet interessanterwei-
se eine Kopplung zwischen oberer Deckschicht, Kern und unterer Deckschicht, was anhand
der Schubkraft-Schubverzerrungs-Beziehung

R, Y1 H,, H,, Hj; Y21
R2 =H- %) = H21 H22 H23 Y .2 (215)
R Y23 Hs Hsy Hss Y23

deutlich wird. Der Ubersichtlichkeit halber sind die Komponenten in der Steifigkeitsmatrix E
in (2.13) analog zum Verzerrungsvektor € in (2.11]) angeordnet. Fiir eine geringere Bandbreite
der Steifigkeitsmatrix E wire eine Zusammenfiihrung der Schubkomponenten geeigneter.

Aus der Schnittkraft-Verzerrungs-Beziehung (2.14) und der Verzerrungs-Verschiebungs-
Beziehung (12.10)) folgt die Schnittkraft-Verschiebungs-Beziehung

N($7 Z/) =E - Bggg - u(x, y) : (2'16>

2.1.4 Prinzip der virtuellen Verschiebungen und Steifigkeitsma-
trix

Das Prinzip der virtuellen Verschiebungen
OWi+ oW, =0 (2.17)

verlangt, dass die virtuellen inneren und die virtuellen &ufleren Arbeiten im Gleichgewicht
stehen. Im Allgemeinen liefert (2.17)) eine nichtlineare Funktion. Bei Element S89 werden je-
doch geometrische und materielle Linearitédt angenommen, so dass sowohl die Verzerrungen
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als auch die Spannungen linear vom Verschiebungszustand abhéngen und sich das Kréfte-
gleichgewicht damit deutlich vereinfacht. Die allgemeine Formulierung des Kréftegleichge-
wichts wird erst fiir Element S815 benétigt, da dort grofie Verschiebungen beschrieben werden
miissen und nichtlineare Verzerrungen zum Einsatz kommen. Fiir die allgemeine Formulie-
rung sei deshalb an dieser Stelle auf in Abschnitt [2.2.4] verwiesen. Bei Element S89 ist
keine Unterteilung in Last- und Iterationsschritte erforderlich, so dass die Verschiebungen u
mit

Ku=F, (2.18)

direkt berechnet werden kénnen. Die tangentiale Steifigkeitsmatrix lautet
K= /BEEBu dA (2.19)

und ist fiir jeden Verformungszustand konstant. Die dufleren Kréfte
3
Fo=Y Qg fan+ Y / g, oo dA+ / > / O, £ov dzp dA, (2.20)
p o L=1 hL

konnen sowohl aus einzelnen Punktlasten f,, als auch aus Oberflichenkréften f,, und Vo-
lumenkréften f,, bestehen. Durch die kinematischen Operatormatrizen (2sgg, werden die
Krifte eines Punktes in der Schicht L in duflere Knotenkrifte umgewandelt, die zu den neun
Freiheitsgraden kinematisch dquivalent sind, vgl. . Auf die Tragheitskrifte und
somit die dynamische Analyse der Struktur soll an dieser Stelle noch nicht eingegangen wer-
den, dafiir sei im Zusammenhang mit der transienten Impactanalyse auf Kapitel |4 verwiesen.
Die hierfiir benttigte Massenmatrix des Elements S89 wird in Abschnitt hergeleitet.

2.1.5 Diskretisierung fiir eine Finite-Element-Formulierung

Das in den vorangegangenen Abschnitten vorgestellte Schalenmodell soll nun in einer Finite-
Element-Formulierung umgesetzt werden, um es einer allgemeinen Anwendbarkeit und dem
FE-Tool CODAC zugénglich zu machen. Fiir die Diskretisierung der Schalenreferenzfliche
wird das vierseitige, isoparametrische Sandwichelement S89 mit acht Knoten und je neun
Freiheitsgraden pro Knoten, vgl. , eingefiihrt. Das Element S89 basiert auf einem reinen
Verschiebungsansatz und muss daher nur geometrische Randbedingungen erfiillen. Fiir die
Interpolation in der Schalenebene werden quadratische Formfunktionen N, der Serendipity-
Familie verwendet, welche im Gegensatz zu Lagrange-Polynomen einen unvollstdndigen An-
satz verwenden und somit nur Randknoten benétigen, siche z. B. [65]. Die Verschiebungen
eines beliebigen Punktes im Element lassen sich durch

u(z,y) = Ne(z,y) ue (2.21)

in Abhéangigkeit der Elementknotenverschiebungen u, formulieren. Infolge dieses Approxi-
mierens der unbekannten Verschiebungsfunktionen durch bekannten Formfunktionen und un-
bekannte Elementknotenverschiebungen wird aus dem integralen Kréftegleichgewicht
das diskrete Kréftegleichgewicht

K. u. =F,. (2.22)
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mit der Elementsteifigkeitsmatrix
K, = / NI Bl E Bggg N, dA4, . (2.23)

Fiir die dufleren Elementknotenkrifte F,, sind in (2.20)) die transponierten kinematischen
Operatormatrizen Q&g jeweils durch Qg = Ny Qdgy, zu ersetzen. Die Integration iiber

die Elementfliche A, erfolgt zur Vermeidung von Lockingeffekten als reduzierte Integration
mit 2x2 GaufB-Punkten, siehe z. B. [66].

2.1.6 Pre-Processing: Ermittlung einer verbesserten Querschub-
steifigkeit

Aus dem zweidimensionalen Verschiebungsansatz folgen bei Anwendung des HOOKEschen
Materialgesetzes schichtweise konstante Querschubspannungen, durch die das Gleichgewicht
an den Schichtiibergéngen verletzt wird. ROLFES und ROHWER [I8] haben mit der soge-
nannten Erweiterten 2D-Methode fiir monolithische Laminate ein Verfahren entwickelt, bei
dem mit Hilfe eines lokalen Gleichgewichtsansatzes verbesserte (Querspannungen berechnet
werden. Dieses Verfahren wurde von KARGER et al. [61] fiir ein dreischichtiges Schalenmodell
erweitert. Der lokale Gleichgewichtsansatz liasst sich auBerdem dazu nutzen, die transversa-
len Schichtschubsteifigkeiten H; zu verbessern, die andernfalls {iberschitzt werden, wenn
sie einfach als Integral der Materialschubsteifigkeiten iiber die Schichtdicke definiert sind.
Das Verfahren zur Verbesserung der Schubsteifigkeiten ist der eigentlichen FE-Rechnung
vorgeschaltet und wird im Folgenden kurz vorgestellt. Die Verbesserung der transversalen
Spannungen erfolgt dann im Anschluss an die FE-Rechnung, siche Abschnitt [2.1.7]

Kriftegleichgewicht in Membranrichtung. Die Grundlage der Erweiterten 2D-Meth-
ode und des Verfahrens zur Bestimmung verbesserter Querschubsteifigkeiten ist das Kréfte-
gleichgewicht in Membranrichtung, wodurch die transversalen Schubspannungen 7, in der
Schicht L in Abhéngigkeit der Membranspannungsableitungen ausgedriickt werden kénnen,

y (k) (k)
Tyz Oyyy + Tayz
TZL:{ yﬂ} = - / [ T ]dg. (2.24)

k
TZ{EL 0-551‘71 + sz}y
—_ M
=—3

Es wird hierbei angenommen, dass an der Schalenoberfliche keine Schubspannungen angrei-
fen.

Schubspannungen als Funktion der Schubkrifte. Im zweiten entscheidenden Schritt
wird mit Hilfe zusétzlicher Annahmen ein Zusammenhang zwischen den Membranspannungs-
ableitungen und den transversalen Schubkréften R geschaffen, so dass sich die transversalen
Schubspannungen in den Schichten L = 1;2;3 in der Form

T = fi(2) R(z,y),
T, ="502) R(z,y)+171(z = %) , (2.25)
7,3 =1(2) R(z,y) + 12(z = % hy)

in Abhéngigkeit der transversalen Schubkréfte

R = [ R1 R2 R3 :|T - [ Rzzl Ryzl Rgcz? RyzQ RzzS Ryz3 ]T ) (226)
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vgl. Abb. 2.2 ausdriicken lassen. Die recht aufwendige Prozedur zur Ermittlung der Opera-
tormatrizen

| fur her fise fiur fise fisr
L= Pir fer fsr Rar fsp fer (2.27)

bringt den entscheidenden Vorteil mit sich, dass zur Berechnung von 7, mit R(z,y) an-
statt o , nur noch erste Ableitungen der Verschiebungen in Membranrichtung benétigt wer-
den. Damit ergeben sich bei quadratischen Formfunktionen innerhalb eines Elementes keine
konstanten, sondern linear verdnderliche Schubspannungen, die die Berechnung verbesserter
transversaler Normalspannungen ermdoglichen. Zudem ermdoglicht die Formulierung die
Berechnung einer verbesserten transversalen Schubsteifigkeitsmatrix H. Die Herleitung der
Operatormatrizen f;, wurde von KARGER et al. [61] ausfiihrlich beschrieben. An dieser Stelle
seien nur die malgebenden Zwischenschritte aufgefiihrt:

1. Die Membranspannungsableitungen o ,, in ([2.24]) werden mit Hilfe des Materialgesetzes
1) durch die Membranverzerrungsableitungen 6%@, Ko ersetzt (o = x,y).

2. Die Membranverzerrungsableitungen E%’a, K1 werden mit Hilfe des dickenintegrier-
ten Materialgesetzes durch die Momentenableitungen My, ersetzt, wobei die
Normalkraftableitungen dadurch eliminiert werden koénnen, dass fiir die Gesamtscha-
lendicke eine in Schalenrichtung konstante Normalkraft angenommen wird:

N,a - Nl,oa + NQ,a + N3,o¢ =0 (O{ =7, y) . (228)

Anmerkung: Durch diese Annahme entsteht eine Kopplung zwischen den drei Schich-
ten, die sich zunéchst dadurch bemerkbar macht, dass die Schubspannungen 7,7, in der
Schicht L von den Momentenableitungen aller drei Schichten abhéngen. Diese Kopp-
lung zieht sich weiter durch die Herleitung der Operatormatrizen f;, so dass am En-
de die Schubspannungen in der Schicht L von den Schubkriften R aller Schichten
abhéngen (deswegen wird f;, zur 2x6-Matrix), und dass die Schubsteifigkeitsmatrix H
in ([2.30) zur vollbesetzten 6x6-Matrix wird, siehe auch (2.17).

3. Die Momentenableitungen M , werden mit Hilfe von Momentengleichgewichten am
infinitesimalen Schalenelement dzdy durch die Schubkréfte R, ersetzt.
Anmerkung: Die eindeutige Uberfithrung aller Momentenanteile in die sechs Schub-
kraftanteile ist nicht vollstdndig moglich. Es miissen dafiir die Richtungen z und y ent-
koppelt und gemischte Anteile M,g1,, N, vernachlassigt werden. Dies ist auch insofern
sinnvoll, als dass die Schubkraftkomponenten R,,;, = f hy Tzl dz unabhéngig von den
Schubspannungskomponenten 7,7, sein sollten, und umgekehrt R, sollte unabhéngig
von T, sein. Durch die Entkopplung entsteht jedoch prinzipiell eine Abhéngigkeit der
Ergebnisse von der Wahl des Koordinatensystens. Obwohl diese Abhéngigkeit als sehr
gering bewertet werden kann, wird in [61] der Vollsténdigkeit halber ein lokales Koor-
dinatensystem (£, n, z) fiir die Bildung des reduzierten Momentengleichgewichts vor-
geschlagen. Dieses lokale Koordinatensystem wird anhand des Strukturaufbaus (Stei-
figkeiten, Grad der Anisotropie und Faserwinkel der einzelnen Schichten) bestimmt
und garantiert somit eine Losung, die von der Wahl des globalen Koordinatensystem
(z, y, z) unabhéngig ist.
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Anhand dieser Zwischenschritte konnen die Komponenten der Operatormatrizen f; berech-
net werden. Fiir eine Zusammenstellung aller erforderlichen Gleichungen sei auf [61] verwie-
sen.

Verbesserte Schubsteifigkeitsmatrix. Der dritte wesentliche Baustein zur Berechnung
der verbesserten Schubsteifigkeitsmatrix ist das Gleichsetzen zweier Formulierungen fiir die
komplementére transversale Schubenergie

B hoths

1 T #)\ ! |

5 Tz-<GL> m.dz = SRT-HTR, (2.29)
T

2
wodurch die verbesserte transversale Schubsteifigkeitsmatrix H berechnet werden kann. Die
2x2-Matrizen G(Lk) enthalten jeweils die transversalen Schubmoduli der entsprechenden Ein-
zelschichten % in der Sandwich-Schicht L. Bei Einfiihrung der transversalen Schubspannungen

(2.25)) in die Energieformulierung (2.29) erhélt man die verbesserte transversale Schubstei-
figkeitsmatrix

+ [ (B +R(2)" (ng>)‘ (B8 + £(2)) dz +

=

1

2
h
S-+ha+hs

s [ E R ) )T (6)

h
71+h2

(F1(2) + (& + hp) + £5(2)) dz] , (2.30)

die aus den o. a. Griinden eine vollstéandig gefiillte 6x6-Matrix darstellt und somit die Schub-
steifigkeiten der drei Schichten miteinander koppelt.

2.1.7 Post-Processing: Spannungsberechnung

Aufgrund des reinen Verschiebungsansatz beim Element S89 liefert die FE-Analyse einer
Sandwichstruktur als Ergebnis zunéchst den Verschiebungszustand. Spannungen miissen in
einer Nachlaufrechnung ermittelt werden.

Membranspannungen. Zur Berechnung der Membranspannungen J;I;)L, O'Z(JZ)L, Téﬂ in den

Einzelschichten & der Schicht L wird das reduzierte Materialgesetz (2.12)) herangezogen, wo-
bei die Verzerrungen €Y, k;, iiber die Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehungen (2.6)) ermit-
telt werden. Wegen des quadratischen Ansatzes in Form der Serendipity-Formfunktionen fiir



2.1 Schalenelement S89 mit 2D-Verschiebungsansatz 23

Verdrehungs- und Verschiebungsfreiheitsgrade (vgl. Abschnitt [2.1.5)) und wegen der erforder-
lichen ersten Ableitung der Formfunkionen liefert die Berechnung der Membranverzerrungen
und Membranspannungen nur in den Gaufl-Punkten korrekte Werte.

Transversale Schubspannungen. Zur Berechnung der transversalen Schubspannungen
wird die Erweiterte 2D-Methode verwendet, deren wichtigste Schritte bereits in Abschnitt
vorgestellt wurden. Zunéchst miissen hierfiir mit

. T
R:H'yz mit ’)’Z:[’}/yzl Verl Vyz2 V2 Vy23 ’sz3} ) (231>

die transversalen Schubkréfte bestimmt werden, wobei die verbesserte Schubsteifigkeits-
matrix H in gegeben ist und die Komponenten der Schubverzerrungen -, durch
die Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung berechnet werden koénnen. Die Schubspan-
nungen T,;, = [ Tyel, Tl }T werden schliellich mit Hilfe der Schubspannungs-Schubkraft-
Beziehung ermittelt. Wie bei den Membranspannungen werden fiir die Berechnung der
transversalen Schubverzerrungen und -spannungen die ersten Ableitungen der quadratischen
Serendipity-Formfunktionen benotigt. Dadurch ist auch hier die Spannungsberechnung nur
in den Gaufl-Punkten korrekt.

Transversale Normalspannung. Nach ROLFES et al. [67] kann das Kriftegleichgewicht
in Dickenrichtung genutzt werden, um die transversale Normalspannung zu berechnen:

Oz, = — / (Tmz,x + Tyz,y) dC — 40 (232>
=3
mit Beriicksichtigung der d&ufleren transversalen Normalbelastung ¢,o an der Schalenlaibung

z = —hy/2. Bei Einfithrung der transversalen Schubspannungen (2.25)) ergibt sich fiir die
transversalen Normalspannungen in den Schichten L = 1;2;3

Ot = — [ [£1y(O) Ry + £12(C) - Ra] dC + 0
hi
—2
7o == [ [(60(5) + £(0) Ry + (Bi(5) 4 £0(0) - R] G (= = )
by (2.33)
T T Iy (5) + oy (B + hy) + £5,(C)) - Ry +
31+h2

+ (flz(%) + fo(% + hy) + fzz(C)) : R,m} d( + 0.2(2 = % + hg),

wobei f7, und f;, die obere bzw. die untere Zeile der Operatormatrix f;, in sind. In
(2.32]) wird deutlich, dass eine weitere Verschiebungsableitung in Membranrichtung benotigt
wird, um aus den transversalen Schubspannungen die transversalen Normalspannungen zu
bestimmen. Folglich miissen die quadratischen Serendipity-Formfunktionen des Elementes
S89 zweimal abgeleitet werden, was nur im Elementmittelpunkt zu einer korrekten Berech-
nung der Normalspannung fiihrt.
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2.1.8 Massenmatrix

In diesem Abschnitt soll die Massenmatrix des Elementes S89 hergeleitet werden, die spéter
im Zusammenhang mit der Impactanalyse in Kapitel {4 fiir die Formulierung der Bewe-
gungsgleichung bendétigt wird. Da ein Impactvorgang ein dynamischer Prozess ist, entste-
hen Tragheitskrifte, die bei der Formulierung des Prinzips der virtuellen Verschiebungen
beriicksichtigt werden miissen. Die virtuelle Arbeit 6 W, der Tragheitskréfte f, ist ein Teil
der inneren virtuellen Arbeit 6 W; in und kann mit

oW, = /5uLf dV = / / Suj piiy, dz dA (2.34)

A (hi+h2+h3)

angegeben werden, wobei p die Materialdichte ist. Die Verschiebungen u; und die Beschleu-
nigungen 17, eines Massepunktes in der Schicht L kénnen entsprechend der Kinematik
durch den Vektor der Verschiebungsfreiheitsgrade u und die kinematischen Operatormatri-
zen $dggg, ausgedriickt werden. Damit wird zZu

3
oW, = /5uT > /QggngﬂssgL dz | it dA = /5uTM1"1 d4, (2.35)
A =1 A
worin
3
M = Z /QgsgL p Qlssg, dz (2.36)
=1

die flichenbezogene Massenmatrix eines Schalenpunktes darstellt. Zur Bestimmung der Ele-
mentmassenmatrix M, muss zusétzlich eine Integration iiber die Elementfliche erfolgen,
wofiir die Verschiebungen u eines beliebigen Schalenpunktes mit Hilfe der Formfunktionen
N, in Abhéngigkeit der Elementknotenverschiebungen u, formuliert werden, vgl. . Fiir
die virtuelle Arbeit eines Elementes der Fliche A, ergibt sich somit

3
SW,=d6ul [ NT Qg pQsso, dz | No dA, 1. = 6ul M, ii, 2.37
P e e S89;, L e

mit der Elementmassenmatrix

M, / NT Z / Ol pQsso, dz | N, dA, | (2.38)

Lth
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2.2 Schalenelement S815 mit 3D-Verschiebungsansatz

Element S815 ist ein dreischichtiges Sandwich-Schalenelement mit 8 Knoten und 15 Ver-
schiebungsfreiheitsgraden pro Knoten. Im Gegensatz zu Element S89 enthilt es auch fiir die
transversalen Verschiebungen einen variablen Ansatz und ist somit transversal kompressi-
bel. Durch die Erfassung des vollstiandigen 3D-Spannungszustandes ist eine Verbesserung der
transversalen Steifigkeiten, so wie sie bei Element S89 mit Hilfe des Gleichgewichtsansatzes
erfolgte, nicht erforderlich. Die transversalen Spannungen kénnen jedoch noch verbessert
werden, indem die von KARGER et al. [61] vorgestellte Erweiterte 2D-Methode fiir drei-
schichtige Schalentheorien auch hier Anwendung findet. Das Element S815 wurde von WET-
ZEL et al. [62] erstmals vorgestellt und unter der Annahme geometrischer Linearitit verifi-
ziert. Zur Simulation von Impactvorgidngen mit grofien Durchbiegungen der impactbelasteten
Deckschicht erwies es sich als notwendig, bei Element S815 eine nichtlineare Verzerrungs-
Verschiebungs-Beziehung zu verwenden. Im Gegensatz zur Annahme grofier Verformungen
werden die Verzerrungen weiterhin als klein angenommen, und das Gleichgewicht wird ent-
sprechend am unverformten System aufgestellt.

2.2.1 Kinematik

Bei sehr weichem Kern und steifer unterer Deckschicht, wird die impactbelastete, obere
Deckschicht in den Kern hinein gedriickt, und das transversale Verformungsverhalten tragt
entscheidend zum Gesamtverhalten der Sandwichstruktur bei, vgl. Abb. Zur Beriick-
sichtigung dieser Komprimierbarkeit wird fiir Element S815 der Ansatz des Elementes S89
mit je zwei transversalen Freiheitsgraden pro Schicht, ¥,; und ¢,, erweitert. Es ergibt sich
daraus fiir jede Schicht L der Verschiebungsansatz

U'L(‘Twy7z) Ug(l‘,y) ¢IL(x7y) 0
up = fUL(l'v Y, Z) = 1}2($, y) + zL %L(f’ y) + (ZL>2 0 : (239>
wi (2,9, 2) wp(z,y) Yoz, y) @z, y)
Ausgangszustand
Z, deformierter Zustand
obere N v — 0
Deckschicht "3 ~— 3 Us B
W
Kern h,
Vi3
3
| &t U,
untere /2 Aﬁ 4t R
Deckschicht h,/2 A: L w=e X

Abbildung 2.3: Kinematischer Ansatz des Elementes S815.



26 Kapitel 2. Verformungs- und Spannungsanalyse

Der quadratische Ansatz fiir wy(z) wurde gewihlt, um Po1ssoN-Dickenlocking zu vermei-
den, [68]. AuBerdem ist im Kern die Verdnderlichkeit der Verzerrung in Dickenrichtung
(d*w/dz? # 0) wichtig, um bei einer Eindellung das lokale Verformungsverhalten richtig
zu beschreiben, denn eine verzerrungskonstante Winklerbettung wiirde den Kern zu steif
modellieren. In den sehr schubsteifen Deckschichten wurde auf die linearen Ansétze fiir die
Membranverschiebungen nicht verzichtet, um C©)-Stetigkeit zu bewahren. Von einem kon-
stanten transversalen Ansatz in den Deckschichten wurde abgesehen, um die dann notwen-
dige Kopplung zwischen 3D- und 2D-Spannungstheorie zu vermeiden.

Die Schalenreferenzfliche befindet sich aus den in Abschnitt angegebenen Griinden in
der Mitte der unteren Deckschicht. Die Verschiebungen ) und v) der Schichtreferenzflichen
werden wie beim Element S89 mit Hilfe der Kontinuitatsbedingungen an den Interfaces
in Abh#ngigkeit der Verschiebungen u° und v° der Schalenreferenzfliche beschrieben. Fiir
die transversalen Verschiebungen gilt

w) = w?,
2
w) = w’ + %¢21 + (%) P21, (2.40)

2
w) = w’ + Fhpr + (5) Qa1+ hotar + ()02

In der Summe ergeben sich somit 15 Freiheitsgrade fiir einen Punkt in der Schalenreferenz-
flache, die im Vektor

u:[uo V0w pr Yy Y a1 Yun Uy Uaa Paa Yaz Yys Uas SOZ:%]T (2.41)

zusammengefasst werden. Analog zu Element S89 werden die Verschiebungen eines Punktes
in der Schicht L in Abhéngigkeit des Vektors der Verschiebungsfreiheitsgrade ausgedriickt,
indem die kinematischen Operatormatrizen €2gs;5, eingefiithrt werden, so dass

uz(z,y,z) = Qss15,(2) uz, y) (2.42)

gilt. Die jeweils 3 x 15 Komponenten der drei schichtspezifischen Operatormatrizen $2gg15,

sind durch (2.39)-(2.41)) eindeutig bestimmt; sie sind in Anhang angegeben.

2.2.2 Nichtlineare Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung

Aufgrund der Annahme kleiner Verzerrungen, werden wie bei Element S89 GREEN-LA-
GRANGEsche Verzerrungsmafle verwendet. Dabei erfassen die linearen Verzerrungsanteile

lin

e@xL UL,
52;/2 ULy
gl _ 611} _ Wiz (2.43)
f)/yzL UL,z + WL,y
’Yl;la?L Wr,x + UL, »
| ’Y;IQ?L h | UL,y + UL,z |

den reinen Querschub-Biege-Zustand der Schichten L (zugunsten der Ubersichtlichkeit wird
auch hier auf die Formulierung von Kriimmungsanteilen verzichtet). Mit dem Verschiebungs-
ansatz (2.39) und mit Einfithrung der {iber z; konstanten, linearen und quadratischen Ver-
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zerrungsanteile
[ u?,,z 1 [ sz,x ] i O 1
Z);,y gyL,y 8
0lin 2L lin P2L lin
€ = , Ky = und w;"' = 2.44
L wga Y + wyL L 77Z)zL,y L PzL,y ( )
w27 x + ¢2L ¢zL,x Pzl
| up, v, | Yoty +Uyre | 0
wird aus (2.43))
in lin in in
ez, y,2) =€) (z,y) + 2 kI (2, y) + 22 Wiz, y) - (2.45)

Nichtlineare Verzerrungen in der oberen Deckschicht. Durch den hoéherwertigen
Ansatz fiir die transversalen Verschiebungen soll Element S815 im Gegensatz zu Element
S89 auch fiir die Analyse von Impactvorgdnge mit groffen Durchbiegungen der impactbe-
lasteten Deckschicht einsetzbar sein. Um das Verhalten bei grofien Verformungen richtig zu
beschreiben, miissen die Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehungen auch nichtlineare Anteile
enthalten. Von Bedeutung sind hierbei die nichtlinearen Membranverzerrungen

52%3 %(UBI);
gys | = | 3(usy) (2.46)
72;3 W3, W3,y

der impactbelasteten Deckschicht I = 3. Die nichtlinearen Anteile der Membranverschiebun-
gen uz und vz werden dabei nicht berticksichtigt, weil ihre Ableitungen in Membranrichtung
sehr klein sind. Mit dem Ansatz fiir die transversalen Verschiebungen ws und den
Kontinuititsbedingungen kénnen die nichtlinearen Verzerrungen in Abhéngigkeit der
Freiheitsgrade formuliert werden. Da der Kern im Vergleich zu den Deckschichten
besonders weich ist, sind fiir die nichtlinearen Verzerrungsanteile nur die Verschiebungskom-
ponenten der Kernschicht L = 2 von Relevanz, und es ergibt sich fiir die obere Deckschicht
der iiber z konstante nichtlineare Verzerrungsvektor

_ gnl - [ %(hz)g(w,ﬂ,my + (hQ)Sszmgpsz + %(@)4(@22,1)2 ]
S| )+ () aypay + () (0
vy 0
nl
i i’ffiz _ 0 . (2.47)
Yz 0
nl
,;/flﬂfii (h’Z)szQ,mwzly + (}7’2)3(¢Z27$(‘0227y + ¢z2,y§0z2,x> +
L /zy3 i + (h2)4<,0zQ,a;Q0z2,y -

Wiéhrend durch lineare Verzerrungen reine Querschub-Biege-Zustédnde beschrieben werden,
konnen nun durch die nichtlinearen Verzerrungen auch Membran-Zugspannungen erfasst
werden, die wihrend eines Impactvorganges fiir eine Versteifung in der oberen Deckschicht
sorgen.
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Nichtlineare Verzerrungen im Kern. Im Gegensatz zur Versteifung der impactbelaste-
ten Deckschicht infolge der dort formulierten nichtlinearen Verzerrungen, kénnen die nicht-
linearen Anteile in der Kernschicht L = 2 fiir eine Verringerung der Kernsteifigkeit sorgen,
wenn der Kern stark zusammengedriickt wird. Mafigebend sind hier die nichtlinearen trans-
versalen Druck- und Schubverzerrungen

nl 1 2

6ZZ12 5(’(1)272)
n _

Vo2 | = | wezwes | (2.48)
nl

’7z12 vasz:y

Bei Formulierung dieser nichtlinearen Verzerrungen in Abhéngigkeit der Freiheitsgrade (2.41])
sind wiederum nur die transversalen Anteile der weichen Kernschicht relevant, und es ergibt
sich

8121;2 %(¢z2)2 2¢z2¢z2
7;%2 = 0 + 2L ¢z2¢22,y +
ry,rzlx2 0 wz2w22,:p 2.49
+<ZL)2 ¢z2§0z2,y + 277/12'2,3190,22 + (ZL)?) ZSOZZSOzZ,y
wz2(p22,m + 2¢z2,z§022 2902290,22,1:

Gl zeigt, dass zu den iiber z konstanten, linearen und quadratischen Anteilen, welche
auch in den linearen Verzerrungen enthalten sind, hier noch kubische Terme hinzukom-
men. Dies hat eine Vergréflerung der Operatormatrix Bggys der Verzerrungs-Verschiebungs-
Beziehung zur Folge, erhoht somit den numerischen Aufwand und verlangsamt die Impactsi-
mulation. Durch diese Tatsache animiert, wurde der Einfluss der nichtlinearen Verzerrungs-
anteile des Kerns untersucht, und es wurde aufgrund der folgenden Feststellungen

e Die VergroBlerung der Durchbiegung der oberen Deckschicht infolge der nichtlinea-
ren Verzerrungsanteile des Kerns ist vernachléssigbar klein; insbesondere wenn man
beriicksichtigt, dass der Kern bei grofien Verformungen bereits geschidigt ist (siehe
hierzu das Beispiel in Kapitel [2.3.3)).

e Geschiadigte Kernbereiche verfiigen iiber eine bleibende Stauchfestigkeit, die in der
Knotenkraft-Knotenverschiebungs-Beziehung der FEM durch innere Kréfte Bertick-
sichtigung findet (Abschnitt . Durch nichtlineare Verzerrungsanteile im Kern
wiirde die Berechnung dieser inneren Kréfte deutlich aufwendiger und eine Impact-
simulation somit verlangsamt.

e Die nichtlinearen Verzerrungsanteile des Kerns erhthen den numerischen Aufwand bei
der Aufstellung der Element-Steifigkeitsmatrix und verlangsamen somit die Simulation.

beschlossen, auf die Beriicksichtigung der nichtlinearen Kern-Anteile zu verzichten.

Operatormatrix der Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung. Analog zur Vorgehens-
weise bei Element S89 wird auch hier fiir eine geeignete matrizielle Formulierung der Ver-
zerrungen die Operatormatrix Bggis der Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung durch

e(z,y) = Bssi5 - u(z, y) (2.50)
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eingefiihrt, wobei der Vektor u der Verschiebungsfreiheitsgrade mit Gl. (2.41]) gegeben ist

und der Verzerrungsvektor sich wie folgt zusammensetzt:

e=[e] K1 wi &) Ky wy € K3 wg}T . (2.51)
Fiir die {iber z konstanten Verzerrungen €3 der oberen Deckschicht gilt

) =™ 4+ 0™, (2.52)
fiir alle weiteren Verzerrungen gilt

lin i i
e) =&Y kp =KD wp = wht, (2.53)

Y

Die 54 x 15 Komponenten der Operatormatrix Bggi; ergeben sich aus den Verzerrungen

(2.44), (2.47) und den Kontinuititsbedingungen (2.2)), (2.40); sie sind in Anhang ange-

geben.

2.2.3 Materialgesetz

Wihrend beim Element S89 infolge des ebenen Spannungszustandes ein reduziertes Materi-
algesetz verwendet wurde, vgl. Abschnitt [2.1.3] gilt beim Element S815 zur Beschreibung des
linear-elastischen Verhaltens das vollsténdige dreidimensionale HOOKEsche Materialgesetz

(k)

zxL

(k)L

Yy
(k) 032 (k) (_0 2

o, (z,y,2)= G| =CL (€] 4wk + zjwy) (2.54)
yzL

ol
(k)
zyL

g

g

mit den Materialsteifigkeiten C(Lk) der k-ten Einzelschicht in der Schicht L. Die Kernschicht
L = 2 ist im allgemeinen orthotrop. Unidirektionale Einzelschichten in den Deckschicht-
laminate L = 1;3 sind im lokalen Koordinatensystem transversal isotrop. Einzelschichten
aus Gewebe oder Multiaxialgeweben sind im Allgemeinen orthotrop. Das Materialverhalten
im Laminatverbund entspricht durch variable Faserwinkel einer Monotropie, siehe hierzu
auch ALTENBACH et al. [63] oder REDDY [64]. Fiir das Materialverhalten der geschidigten
Struktur sei auf die Versagensanalyse in Kapitel [3| verwiesen.

Fiir eine geeignete programmtechnische Umsetzung des FE-Problems werden die Spannun-
gen iiber die Schichthohen Ay bereits vorab integriert, so dass sich

[ Schmttkrafte NL = [Nm:L Nny szL NyzL NzxL NzyL]T == f O'(Lk) dZL,
hr,
e Schnittmomente ML = [MacmL Mny MzzL MyzL Msz MmyL]T = f O'(Lk)ZL dZL,

e Schnittgrofen P, =10 0 0 0 Py Py 0]F = fa(Lk)zf dzg
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ergeben. Die Schnittgréfien Py, haben die Einheit [Nm?] und enthalten analog zur Grifle wy, =
Wit in (2.44) nur zwei Komponenten ungleich Null. Mit Einfiihrung der schichtbezogenen
Steifigkeiten

A= [CPdz,
h

L
BL = fC(Lk)ZLdZL,

hr,
k
D; = [CP:2dz, (2.55)
hr
I, = fC(Lk)zg dz;,
hr
J,= [CP 2tz
hr,

ergibt sich die Schnittkraft-Verzerrungs-Beziehung

N1 [ A1 B1 D1 0 0 0 0 0 0 17T 6(1) i
M, Bl D, , 0 0 0 0 0 0 K1
P, pf 1 33 0 0 0 0 0 O w1
NQ 0 0 0 A2 B2 D2 0 0 0 68
N3 0 0 0 0 0 0 A3 B3 D3 €g

L P3 i | 0 0 0 0 0 0 D3T IgT J3 1L w3 i

oder kurz
N=E-¢. (2.57)

Die Anzahl der 6 -9 = 54 Gleichungen im Gleichungssystem ([2.56) kiirzt sich umgehend auf
(6-6+2-3) =42, wenn die Gleichungen und Matrixspalten herausgestrichen werden, die zu
den mit Null besetzten Komponenten von P bzw. w; gehoren.

Analog zu Element S89 folgt aus der Schnittkraft-Verzerrungs-Beziehung (2.57) und der
Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung (2.50)) die Schnittkraft-Verschiebungs-Beziehung

N=E- B8815 . (258)

2.2.4 Prinzip der virtuellen Verschiebungen, Linearisierung und
tangentiale Steifigkeitsmatrix

Das Prinzip der virtuellen Verschiebungen verlangt, dass die Summe der virtuellen in-
neren und der virtuellen dufleren Arbeiten verschwindet. Da die virtuelle innere Arbeit 6 W,
infolge der geometrischen Nichtlinearitdt im Element S815 eine nichtlineare Funktion der
Verschiebungen darstellt, ist fiir die Berechnung der Verformungen ein iteratives Losungs-
verfahren erforderlich. Beim NEWTON-RAPHSON-Verfahren wird dafiir eine nach dem ersten
Glied abgebrochene TAYLOR-Reihenentwicklung verwendet, d. h. es erfolgt schrittweise eine
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Linearisierung des nichtlinearen Problems. Bei Laststeuerung wird die duflere Last in Inkre-
mente unterteilt, und fiir jedes Lastinkrement wird der neue Verformungszustand u* iterativ
berechnet, vgl. Abb.[2.4((a). In jedem Iterationsschritt (n) erfolgt die Berechnung des Verfor-
mungszuwachses Au™ unter Kenntnis des Verformungszustandes u»~! aus dem vorherigen
Iterationsschritt. Aus der Linearisierung des Prinzips der virtuellen Verschiebungen ([2.17))
entsteht folglich

swb 4

1

[3(5 Wi)

(n—1)
Au™ +§W, =0 2.59
Sl au s am =0, (2.59)

wobei die sogenannte GATEAUX- oder Richtungsableitung Anwendung findet, siehe z. B. [69]
fiir eine ausfiihrlichere Erlduterung. Die virtuelle Arbeit der inneren Kréfte wird mit Hilfe
der Variation der potentiellen Verzerrungsenergie berechnet,

(5Wi:/0'(58 dV:/a'@éudV. (2.60)
ou

Entsprechend den Formulierungen in den vorangegangenen Abschnitten bezeichnen o und e
den 2. P1OLA-KIRCHHOFF-Spannungstensor bzw. den GREEN-LAGRANGE-Verzerrungsten-
sor und beziehen sich somit auf den unverformten Schalenkérper. Fiir die explizite Beriick-
sichtigung der virtuellen Arbeit der Tragheitskréfte, d. h. fiir die dynamische Analyse der
Struktur, sei im Zusammenhang mit der transienten Impactanalyse auf Kapitel 4| verwiesen.
Die hierfiir benétigte Massenmatrix des Elements S815 wird in Abschnitt eingefiihrt.
Die virtuelle Arbeit der dufleren Krifte sei mit

SWy ==Y fupbu— Z/faoéu dA — /favéu av (2.61)
p o

angegeben; sie kann Anteile aus einzelnen Punktlasten f,,, aus Oberflachenkréften f,, und
Volumenkréften f,, enthalten.

Mit (2.60) und (2.61)) sowie Ausklammerung der virtuellen Verschiebungen du aus allen
Termen entsteht aus (2.59) das Kriftegleichgewicht

e do Oe 9% 1Y
oe dJode O (n)
/{a’au} dv+/{8u8u+06u8u} dVAu™+

(2.62)
—Zfap—Z/fao dA—/fav dV =0.
P o
Mit Einfithrung
der inneren Krifte F; = / |:0'g—i:| dv, (2.63)
2
der tangentialen Steifigkeitsmatrix K = / {g—ag—s + 0'88—8E dv, (2.64)
u du udu
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der duBeren Krifte F, = Z fop + Z / f,, dA + /faV dV (2.65)
p o

kann das Kriftegleichgewicht (2.62)) kurz durch
K" Au™ = F, - F" Y (2.66)

angegeben werden. Geht man von der tensoriellen zur matriziellen Schreibweise iiber, fiihrt
die Integration iiber die Schalendicke aus (wie im vorangegangenen Abschnitt be-
reits vorbereitet) und verwendet die Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung sowie die
Schnittkraft-Verschiebungs-Beziehung (2.58), so ergibt sich fiir die inneren Krifte

8Bg‘815
Fi = B8815 +u a—u EB5815U dA (267)

und fiir die tangentiale Steifigkeitsmatrix

BS815 aBSSlS
K= /(B8815+ u E | Bggis + u u| dA+

Bl
+2 0 Ju EB381511 dA.

(2.68)

Bei den dufleren Kréften wird aus (2.65))

F,=)_ Qgsis,, fop + > / Qgsis,, foo dA + / Z / Qdgy5, fav d2zg dA, (2.69)
P o

Lth

wobei die Kréfte eines Punktes in der Schicht L durch die kinematischen Operatormatrizen
Qss15, in duBere Knotenkrifte umgewandelt werden, die zu den 15 Freiheitsgraden ((2.41])
kinematisch dquivalent sind, vgl. (2.42]).

Im Allgemeinen wird das linearisierte Kriiftegleichgewicht beim NEWTON-RAPHSON-
Verfahren in jedem Lastschritt wiederholt gelost, bis der Fehler ein akzeptierbar kleines
Maf unterschreitet, d. h. bis F, — F; ~ 0, vgl. Abb. (a). Fiir die Impactanalyse des Si-
mulationstools CODAC wiirde ein solch doppelt-iterativer Prozess jedoch einen gewaltigen
numerischen Aufwand bedeuten, den es unbedingt zu vermeiden gilt. Aus diesem Grund
wird der Fehler, der innerhalb eines Zeitschritts auftritt, hingenommen, und die tangentiale
Steifigkeitsmatrix wird erst im folgenden Zeitschritt korrigiert. (Anmerkung: In der Impact-
analyse entspricht ein Zeitschritt einem Lastschritt, da beim Zeitintegrationsverfahren der
Verschiebungszustand im Zeitschritt n—+1 jeweils in Abhdngigkeit des Verschiebungszustands
im Zeitschritt n ermittelt wird, was mit einer Anderung der duferen Last, d. h. einem Last-
inkrement einhergeht, vgl. Kapitel[4.) Diese Vereinfachung wird aus den folgenden Griinden
akzeptiert:

e Durch die kleinen Zeitschritte wird wahrend einer Impactsimulation mit kleinen Last-
schritten vorangeschritten, wodurch der Fehler gering gehalten wird (siehe hierzu das
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F A
@) :
LS 2:
FOloo,
F a
A i
] FO_p©® LS 1
e It. 2 u® o uf* WPu
U e f N . A —
" ' Au'” Au?
o .1 (b) Zwei Lastschritte (LS) ohne Iterationen,
F, ohne Beriicksichtigung der inneren Krifte
FA
)
F" o fEe -
i Do 'LS 2
(I : o FO e :
o S w? W i Fa(l) _________________ 4
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B

(1)

Au Au(z)

(c) Zwei Lastschritte (LS) ohne Iterationen,
mit Beriicksichtigung der inneren Kréafte

Abbildung 2.4: NEWTON-RAPHSON-Verfahren.

Beispiel in Abschnitt [2.3.3] speziell Abb. [2.13)).

e Bei der Berechnung der Verschiebungen im Zeitschritt n 4+ 1 wird, wie in Abb. [2.4)c)
dargestellt, der zum Verschiebungszustand im Zeitschritt n gehorende innere Span-
nungszustand durch Beriicksichtigung der inneren Kréfte korrigiert. Wiirde man
zusétzlich zu den Iterationen innerhalb eines Lastschritts auch auf die Berechnung der
inneren Krifte F; verzichten, so wiichse der Fehler entsprechend Abb. 2.4[(b) von Zeit-
schritt zu Zeitschritt.

2.2.5 Diskretisierung fiir eine Finite-Element-Formulierung

Analog zur Vorgehensweise bei Element S89 in Abschnitt [2.1.5]wird nun auch das Schalenmo-
dell fiir Element S815 in einer Finite-Element-Formulierung umgesetzt. Die Diskretisierung
der Schalenreferenzfliche erfolgt durch die vierseitigen, isoparametrischen Sandwichelemente
S815 mit acht Knoten und je 15 Freiheitsgraden pro Knoten, vgl. . Wie Element S89
basiert auch Element S815 auf einem reinen Verschiebungsansatz und verwendet quadrati-
sche Formfunktionen N, der Serendipity-Familie fiir die Interpolation in der Schalenebene,
siehe [65]. Fiir den Zusammenhang zwischen den Verschiebungen u eines beliebigen Punktes
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im Element und den Elementknotenverschiebungen u, gilt somit analog (2.21)). Durch die
Diskretisierung wird aus dem integralen Kréftegleichgewicht (2.66)) beim Element S815 das
diskrete Kraftegleichgewicht

K" Aul™ = F,. —F" Y (2.70)
wobei fiir die tangentiale Elementsteifigkeitsmatrix K, in ([2.68)) sowie fiir die inneren Ele-
mentknotenkréfte Fy, in (2.67) jeweils Bggys durch Bggise = Bgsgis Ne zu ersetzen ist. Fiir
die duleren Elementknotenkrifte F,, sind in (2.69)) die transponierten kinematischen Opera-
tormatrizen Qg5 jeweils durch Qgg 5, = No Q&g5, zu ersetzen. Die Integration iiber die

Elementflache erfolgt zur Vermeidung von Lockingeffekten wieder als reduzierte Integration
mit 2x2 Gaufl-Punkten.

2.2.6 Post-Processing: Spannungsberechnung

Wie beim Element S89 werden auch beim Element S815 die Spannungen aufgrund des reinen
Verschiebungsansatzes in einer Nachlaufrechnung ermittelt.

(k) (k) (k)

Membranspannungen. Zur Berechnung der Membranspannungen o,,7, 0,1, 7,7 in den

zzl> L
Einzelschichten & der Schicht L wird das vollstindige 3D-Materialgesetz herangezo-
gen, wobei die Verzerrungen €%, k1, wy, iiber die Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung
ermittelt werden. Aufgrund der quadratischen Formfunktionen fiir Verdrehungs- und Ver-
schiebungsfreiheitsgrade, die einmal abgeleitet werden miissen, werden wie bei Element S89
die Membranverzerrungen und die Membranspannungen nur in den Gaufl-Punkten korrekt
berechnet.

Transversale Schubspannungen. Theoretisch bietet sich fiir die Berechnung der trans-
versalen Schubspannungen 7,1, 7,1, ebenfalls das vollstdndige 3D-Materialgesetz an.
Infolge des niedrigen Verschiebungsansatzes in Dickenrichtung kann jedoch die Forderung
nach Gleichgewicht an den Schalenoberflichen und Interfaces noch immer nicht ausreichend
erfiillt werden, so dass sich bei Testrechnungen unbefriedigende Ergebnisse ergaben. Fiir eine
Verbesserung der transversalen Schubspannungen wird daher mit die Erweiterte 2D-
Methode verwendet, vgl. Abschnitt [2.1.6] Die hierfiir benétigten transversalen Schubkréfte
R werden iiber das Materialgesetz

_ NyzL _

hr

G(k’)

yzL 0

0 G(k)

zxL Vel

{ Tyl } dz, (2.71)

(Ausschnitt aus (2.56))) berechnet. Auch hier erfolgt die Spannungsberechnung durch einma-
lige Ableitung der quadratischen Formfunktionen nur in den Gauf}-Punkten korrekt.

Transversale Normalspannung. Zur Berechnung der transversalen Normalspannung
0.1 ldsst sich einerseits das Materialgesetzes anwenden. Andererseits besteht auch
hier die Moglichkeit, die transversale Normalspannung nach iiber die Gleichgewichts-
bedingungen der Erweiterten 2D-Methode zu berechnen, wobei sich die Schubkrifte R aus
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dem Materialgesetz ergeben. Wéhrend beim Materialgesetz die transversale Normal-
spannung nur an den Gauf-Punkten richtig berechnet wird (d. h. lineare Spannungsver-
teilung tiber das Element), erfolgt ihre Ermittlung bei der Erweiterten 2D-Methode nur
im Elementmittelpunkt korrekt (d. h. konstante Spannung im Element). Bei konzentrier-
ten Lasten wie Impacts neigen die transversalen Normalspannungen in der Nihe der Last
zu starken Oszillationen. Um diesen Fehler zu minimieren und ein méglichst konservatives
Ergebnis zu erzielen, werden bei der Impactanalyse die transversalen Normalspannungen im-
mer mit beiden Methoden, Materialgesetz und Erweiterte 2D-Methode, berechnet, und fiir
das Versagenskriterium wird jeweils der kritischere der beiden Spannungswerte verwendet.

2.2.7 Massenmatrix

Die Berechnung der Massenmatrix des Elementes S815 erfolgt ganz analog zur Vorgehens-
weise bei Element S89; deshalb sei an dieser Stelle auf Abschnitt verwiesen. Die dort
hergeleiteten Gleichungen und fiir die flichenbezogene Massenmatrix M eines
Schalenpunktes bzw. fiir die Elementmassenmatrix M, gelten prinzipiell in gleicher Weise,
es miissen jedoch entsprechend der Kinematik andere kinematische Operatormatrizen
(Qgs15, ) eingesetzt werden.
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2.3 Beispiele zur Verifizierung der Elemente S89 und
S815

In den folgenden Beispielen wird die Funktionsfdhigkeit der Elemente S89 und S815 im
Hinblick auf ihren Einsatz bei Impactsimulationen untersucht. Dafiir werden zunéchst sta-
tische Problemstellungen betrachtet, bei denen die Ergebnisse aus der Verformungs- und
Spannungsanalyse mit analytischen Losungen verglichen und diskutiert werden. Die Verifi-
zierung erfolgt entsprechend der Grofle der Verzerrungen mit geometrisch linearer Analyse
(Abschnitt und geometrisch nichtlinearer Analyse (Abschnitt[2.3.2). In Abschnitt
werden die Auswirkungen verschiedener nichtlinearer Verzerrungsanteile im Element S815
bewertet. AbschlieSend erfolgt in Abschnitt eine Uberpriifung der Massenmatrizen der
Elemente S89 und S815, um fiir die dynamische Analyse eine korrekte Modellierung des
Trégheitsverhaltens zu garantieren.

2.3.1 Eignung der Elemente fiir eine lineare Verformungs- und
Spannungsanalyse bei konzentrierter Last

Um die prinzipielle Eignung und die Leistungsfiahigkeit der Elemente S89 und S815 fiir eine
Impactsimulation von Sandwichstrukturen aufzuzeigen, wird in diesem Beispiel die linea-
re Verformungs- und Spannungsanalyse bei konzentrierter Last evaluiert. Dafiir wird ein
beidseitig gelenkig gelagerter Plattenstreifen auf seiner Oberflache mittig mit einer konzen-
trierten Sinuslast von 1.2kN pro m Plattenstreifenbreite belastet, sieche Abb. 2.5 Da die
obere Deckschicht im Impactschadensfall als Impact-Detektor fungieren soll, trigt sie zum
Lastabtrag einen geringeren Anteil bei und ist diinner als die impactabgewandte Haut. Die
beiden Deckschichten bestehen aus HTA /6376C-Prepregmaterial mit den Aufbauten [0/90];
bzw. [0/902/02/90]s. Der Kern ist ein NOMEX®—Honigwabenkern dhnlich dem Material
HRH10-1/8-3.0. Die Materialkennwerte kénnen Tabelle entnommen werden.

z .
uerschnitt:
T 10mm Q
1.2kN/m 0.5mm
m/ 15,0mm
—x
| 100mm | 1,5mm

1 1

Abbildung 2.5: Gelenkig gelagerter Plattenstreifen mit konzentrierter Sinuslast.

Als analytische Vergleichslosung wird die 3D-Losung nach PAGANO [70] verwendet. PA-
GANOs Referenzlosung ist nur auf trigonometrische Lastfunktionen anwendbar, die {iber den
gesamten Plattenstreifen verteilt sind. Fiir die analytische Losung wird daher die konzen-
trierte Sinuslast als Fourierreihe mit 200 Termen entwickelt, was eine ausreichend genaue
Annéherung darstellt. Die Randbedingungen werden bei den numerischen Rechnungen ana-
log zu den Bedingungen gewéahlt, die PAGANO in seiner analytischen Losung vorgibt: ebener
Verzerrungszustand in der z-z-Ebene, Symmetrie zur Plattenstreifenmitte, verschiebliche,
gelenkige Lagerung und verhinderte transversale Kompression an den beiden Réndern sowie
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E./MPa E,/MPa E,/MPa Vys Vg Vsy
Deckschicht 140000 9500 9500 0,638 0,270 0,270
Honigwabenkern 0,28 0,28 138 45-107*  4,5-107* 0,490

Gy./MPa  Gy,/MPa  G,,/MPa

Deckschicht 2900 5800 5800
Honigwabenkern 30 44 0,07

Tabelle 2.1: Materialkennwerte des Plattenstreifens.

Festhaltung der Léngsverschiebung in der Mitte des Plattenstreifens. Fiir die nachfolgend
vorgestellten numerischen Ergebnisse wurde eine sehr feine Vernetzung mit 100 Elementen in
Léangsrichtung gewahlt. Testrechnungen haben jedoch gezeigt, dass bereits deutlich grobere
Netze dhnlich gute Ergebnisse erzielen und dass sich die Werte bei Netzverfeinerung schnell
den im Folgenden vorgestellten Ergebnissen anndhern.

Abb. zeigt die transversalen Verschiebungen w(z) an der oberen und an der unte-
ren Sandwichoberfliche, verteilt {iber die halbe Lénge des Plattenstreifens. Die Ergebnisse
des Elementes S815 stimmen nahezu perfekt mit der analytischen Losung iiberein. Bei Ele-
ment S89 konnen des zweidimensionalen Ansatzes wegen nur die Verschiebungen der Refe-
renzflache berechnet werden, so dass keine Unterscheidung zwischen oberem und unterem
Schalenrand moglich ist. Unmittelbar unter der konzentrierten Last, wo sich die obere Deck-
schicht deutlich stédrker durchbiegt als die untere, stellen die mit Element S89 berechneten
Ergebnisse jedoch immerhin gute Durchschnittswerte dar.

X inmm
-50 -40 -30 -20 -10 0
.L\un L L L L 0.00
“nn_n
e . - -0.01
.
‘l‘n“u
n“n,n [ 1S
- 0.02 £
v"ﬂp, F=
—— Pagano (unten) o L 003 =
—— $815 (unten) “M '
S89
=~ Pagano (oben) Sogd -0.04
—-- 5815 (oben)
- -0.05

Abbildung 2.6: Transversale Verschiebungen {iber die Linge des Plattenstreifens.

Bei der Berechnung der Membrannormalspannungen o,,; liefert Element S815 fiir die
Deckschichten (L = 1;3) sehr gute Ergebnisse, vgl. Abb. . Element S89 berechnet fiir die
Deckschichten brauchbare Membranspannungen; aufgrund der nicht beachteten Differenz der
Durchbiegungen von oberer und unterer Deckschicht sind sie jedoch in der unteren Deck-
schicht etwas gréfler und in der oberen Deckschicht etwas kleiner als in der Realitét. Im Kern
sind die Membranspannungen o,,» um Groflenordnungen kleiner als in den Deckschichten.
Zusétzlich sind sie im Bereich der konzentrierten transversalen Last auch deutlich kleiner
als die transversalen Spannungen o, im Kern, vgl. Abb. (b) Aufgrund dieses Relations-
unterschieds und des linearen Ansatzes der Membranverschiebungen iiber die Schalendicke
kommt es fiir 0., bei beiden Elementen zu recht grofien relativen Abweichungen gegeniiber
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der analytischen Losung. Absolut betrachtet, hat dieser Fehler jedoch keine Auswirkungen
auf die Vorhersage des Kernversagens.

oy In MPa
-1.5E-04 1.5E-04
) a 15.75
Somomss ’ 12.75
15.75 25w _
12.75 . 9.75 E
9.75 . - Pagano Kern 6.75 ~
g S89
= 6.75 . 3.75
= —- 5815
N 3715 : 0.75
JEPPEEES 0.75
0.75 —
T %—sz . untere
-2.25 \  Deck-
-15.0 7.5 0.0 75 15.0 . schicht z
o in MPa A =
N
-0.75
-10.0 0.0 10.0

oy INn MPa

Abbildung 2.7: Membrannormalspannungen in der Mitte des Plattenstreifens.

Bei der Berechnung der transversalen Spannungen werden die Defizite des Elementes S89
gegeniiber Element S815 noch etwas deutlicher. Abb. (a) zeigt die transversalen Schub-
spannungen 7., beispielhaft am Viertelspunkt des Plattenstreifens, wobei sich die Werte zum
Auflager hin so gut wie nicht mehr &ndern und somit ein Ausschnitt mit maximaler Schubbe-
lastung des Kerns abgebildet ist. Die grofiten transversalen Normalspannungen o,, entstehen
in der Mitte des Plattenstreifens und sind in Abb. 2.8|(b) dargestellt. Wihrend mit Element
S815 fiir die transversalen Schub- und die transversalen Normalspannungen sehr gute Ergeb-
nisse erzielt werden, vermag Element S89 den maximalen Schubspannungswert in der unteren
Deckschicht nicht richtig zu ermitteln, da hier fiir eine Unterscheidung zwischen oberer und

15.75 g% R 15.75 3
= Pagano -=Pagano
12.75 S89 8 12.75 s89 H
—-S815 |4 . —- 5815
E 9.75 E 9.75
c 6.75 b = 6.75
: | :
3.75 : 3.75
0.75 rm—% — 0.75 ‘
1 T T
-2.25 -2.25
-4.5E+04 -2.5E+04 -5.0E+03 -1.5E+05 -1.0E+05 -5.0E+04 0.0E+00
7y, InPa o, inPa
(a) Transversale Schubspannung im Viertelspunkt.  (b) Transversale Normalspannung in der Mitte.

Abbildung 2.8: Transversale Spannungen im Plattenstreifen.
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unterer Deckschicht die Aussage iiber den transversalen Verformungszustand fehlt. Folglich
kommt es beim Element S89 auch zu Fehlern in den transversalen Normalspannungen.

Fazit zur Eignung der Elemente S89 und S815

Das vorgestellte Beispiel demonstriert die Vorziige des Elementes S815 gegeniiber Element
S89 bei der Analyse von Sandwichstrukturen mit konzentrierten Lasten wie Impacts. Ele-
ment S89 gewinnt jedoch an Bedeutung, wenn Sandwichstrukturen mit gleichméfig verteilten
Lasten belastet werden: Bereits mit geringem numerischen Aufwand (nur neun Freiheitsgra-
de pro Knoten) werden sehr gute Verformungen und Spannungen berechnet und somit eine
hohere Effizienz erzielt als bei Element S815 oder bei Elementen anderer Schalentheorien.
Beispielrechnungen hierzu sowie Vergleiche mit mehrschichtigen Modellen aus der Literatur
wurden von KARGER et al. [61] veroffentlicht. Element S89 ist auch fiir eine Impactanalyse
von Sandwichstrukturen geeignet, wenn der Kern einigermaflen steif und die impactbelas-
tete Deckschicht nicht zu diinn ist, d. h. wenn sich die doppelschalige Struktur insgesamt
durchbiegt und beide Haute relativ gleichméflig belastet sind. Dellt sich jedoch die obere
Deckschicht deutlich ein und wird dadurch der Kern stark zusammengedriickt, so kann mit
Element S89 im Gegensatz zu Element S815 keine ausreichende Genauigkeit erreicht wer-
den. Fiir die Zwecke dieser Arbeit ist daher Element S815 besser geeignet und wird fiir die
Impactanalyse weiter verfolgt.

2.3.2 Geometrisch nichtlineare Analyse des Elementes S815

Wéhrend im vorigen Beispiel relativ kleine Verschiebungen untersucht wurden und daher
eine geometrisch lineare Analyse ausreichend genau war, soll in diesem Beispiel eine grofe
Durchbiegung der impactbelasteten Deckschicht zugelassen werden. Eine solch grofie Verfor-
mung kann zum einen nur durch Element S815 beschrieben werden und erfordert zudem eine
geometrisch nichtlineare Analyse. Fiir die Verifizierung der nichtlinearen Analyse des Ele-
mentes 5815 werden im Folgenden CODAC-Ergebnisse mit Ergebnissen einer analytischen
Losung verglichen. Es sollen somit die nichtlinearen Verzerrungsanteile (2.47)), sowie
die in Abschnitt hergeleitete tangentiale Steifigkeitsmatrix ([2.68)) validiert werden.

Der Plattenstreifen aus dem vorigen Beispiel (Abb. [2.5] Tab. wird weiterhin ver-
wendet, jedoch fiir die hier verfolgten Zwecke leicht verdndert: Fiir die Verifizierung der
nichtlinearen Anteile der impactbelasteten Deckschicht wird der Plattenstreifen an den Auf-
lagern eingespannt, die Steifigkeit des Kerns wird auf Null herabgesetzt und die Dicke der
oberen Deckschicht wird auf zwei 0°-Lagen verringert, vgl. Abb. (a). Dadurch wird die
Durchbiegung der oberen Deckschicht begiinstigt, und auflerdem lésst sich die analytische
Vergleichslosung einfacher berechnen. Zur Verifizierung der nichtlinearen Anteile des Kerns

erhélt der Kern seine urspriingliche Steifigkeit zuriick, die seitliche Lagerung entfallt und der
Kern wird durch eine Fliachenlast gleichméflig zusammengedriickt, vgl. Abb. (b)

Fiir die Ermittlung der analytischen Losung des Biegebeispiels in Abb.[2.9(a) wird die obere
Deckschicht nédherungsweise als eingespannter BERNOULLI-Balken betrachtet. Die transver-
salen Verschiebungen w konnen mit einem Potenzansatz 6. Grades und die Membranver-
schiebungen u mit einem Potenzansatz 3. Grades fiir den halben Plattenstreifen ausreichend
genau approximiert werden. Aus dem Prinzip der virtuellen Verschiebungen ergibt sich das
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(a) Durchbiegung der oberen Deckschicht. (b) Stauchung des Kerns.

Abbildung 2.9: Plattenstreifen zur Verifizierung der geometrisch nichtlinearen Analyse.

Differentialgleichungssystem

hs L a hs L a
Fo= 2/ /2 Sy @— Coz de dz; 0= / /2 €z C’mm& dz dz, (2.72)
0 0 0 0 da

a Wmax 4

wobei a; die freien Parameter in den Polynomansétzen fiir w und w sind. Die Membranver-
zerrungen &, konnen entweder mit linear oder mit und nichtlinear in
Abhéngigkeit der Verschiebungen w und u ausgedriickt werden. Durch Losen des Gleichungs-
systems lésst sich die maximale Durchbiegung wy,.x der oberen Deckschicht berechnen.
Die Ermittlung der analytischen Lésung zum Kernstauchungs-Beispiel in Abb. [2.9(b) erfolgt
im Prinzip analog; sie vereinfacht sich aber dadurch erheblich, dass fiir die Verschiebungen
keine Polynomansétze erforderlich sind. Das Prinzip der virtuellen Verschiebungen liefert
somit die einfache Differentialgleichung

Oe..
Po = h’2 €2z szzz% (273)

fiir die Berechnung der Deckschichtverschiebung w. Die linearen Anteile der transversalen

Verzerrungen ¢, sind in (2.43)), die nichtlineare Verzerrungsanteile sind in (2.48) angegeben.

Um bei der nichtlinearen FE-Analyse den numerischen Aufwand in Grenzen zu halten,
wird die Anzahl der Elemente in Léngsrichtung gegeniiber dem vorigen Beispiel auf 10 re-
duziert. Die durch die grobere Diskretisierung hervorgerufene kiinstliche Versteifung der
Platte ist auch bei 10 Elementen noch verschwindend gering, wie der minimale Unterschied
zwischen linearer numerischer und linearer analytischer Losung in Abb. (a) zeigt. Fiir
die nichtlineare numerische Berechnung der Verschiebungen wird die Last jeweils in aus-
reichend kleine Lastschritte unterteilt, so dass sich Konvergenz einstellt. (Anmerkung: In
der statischen Analyse von CODAC ist bisher weder eine lastschrittinterne Iteration imple-
mentiert noch die Berechnung der aktuellen inneren Kraft, so dass sich entsprechend den
Erliauterungen am Ende von Abschnitt (Abb. [2.4(b)) der Fehler mit jedem Lastschritt
summiert). Nur wenn beim Kernstauchungs-Beispiel die Kraft der oberen Belastungsgrenze
nahe kommt (rechter Rand in Diagramm [2.10(b)), lisst sich Konvergenz nicht so einfach er-
zielen. In diesen Féllen wurde die Inkrementverfeinerung bei 200 Lastschritten abgebrochen;
die richtige Tendenz ist dennoch erkennbar. Die berechneten Verschiebungen sind in Abb.
in Abhéngigkeit der Grofle der Last dargestellt, wobei die Last jeweils durch die lineare
Biegesteifigkeit der Deckschicht bzw. durch die lineare Drucksteifigkeit des Kerns normiert
ist. Bei allen Ergebnissen kann eine sehr gute Ubereinstimmung zwischen der analytischen
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Abbildung 2.10: Verschiebungen in Abhéngigkeit der Grofie der Last bei geometrisch linearer und
nichtlinearer Analyse.

Losung und der mit Element S815 ermittelten numerischen Losung festgestellt werden. Wie
erwartet, bewirken die nichtlinearen Verzerrungsanteile in der Deckschicht eine Versteifung
der Platte, wihrend die nichtlinearen Anteile des Kerns das System weicher machen. Wie
stark die Auswirkungen dieser beiden gegensitzlichen Effekte bei kombinierter Belastung
sind, wird im néchsten Beispiel gezeigt.

2.3.3 Auswirkungen der nichtlinearen Verzerrungsanteile im Ele-
ment S815

Anhand dieses Beispiels soll der Einfluss der nichtlinearen Verzerrungsanteile des Elements
S815 auf den Verformungs- und Spannungszustand einer realen Sandwichschale verdeutlicht
werden. Dafiir wird eine Sandwichplatte verwendet, die im November 2003 am ILR Dresden
auf Impact getestet wurde und die in Kapitel 5| zur Validierung der Impactsimulation dient.
Fiir genaue Angaben zu den Materialeigenschaften der Sandwichplatte sei daher auf Ab-
schnitt [5.1] verwiesen. Das mechanische System ist in Abb. dargestellt: Die Platte wird

Flachenlast

0,63mm symmetrische
Randbedingung
28,0mm

2,7mm belastete

Deckschicht

Kern

untere Deckschicht
(vollflachig gelagert)

40mm

40mm

Abbildung 2.11: Mechanisches System der Viertel-Sandwichplatte.
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mittig mit einer statischen, parabolisch verteilten Fldchenlast belastet und unter Ausnutzung
der Symmetrie in CODAC modelliert.

Die Ermittlung der Verformungen und Spannungen erfolgt auf drei Wegen, die im Folgen-
den miteinander verglichen werden sollen:

e linear: geometrisch lineare Analyse mit den linearen Verzerrungsanteilen ([2.43)),

e nl_DS: geometrisch nichtlineare Analyse mit den nichtlinearen Verzerrungsanteilen der
oberen Deckschicht (2.46)) sowie den linearen Verzerrungen ([2.43)),

e nl_DSEK: geometrisch nichtlineare Analyse mit den nichtlinearen Verzerrungsanteilen
der oberen Deckschicht (2.46) und des Kern (2.48)) sowie den linearen Verzerrungen
2.43).

Im Kraft-Weg-Diagramm in Abb. 2.12|(a) ist die Durchbiegung der oberen Deckschicht in
der Plattenmitte in Abhéngigkeit der Gréfle der transversalen Last dargestellt. Es zeigt sich,
dass der Einfluss der nichtlinearen Verzerrungsanteile bereits beachtlich ist, wenn Durchbie-
gungen von weniger als 5mm erreicht werden (zum Vergleich: ein 4J-Impact verursachte eine
maximale Durchbiegung von etwa 5mm). An dieser Stelle wurde zwar noch nicht berticksich-
tigt, dass der Kern bei derartigen Verformungen bereits geschwécht ist, und dass damit im
realen Fall die Kraft zum Erreichen einer solchen Durchbiegung deutlich geringer wére (wie
auch in den Abschnitten [5.2| bzw. gezeigt). Der relative Unterschied zwischen den Kriften
aus geometrisch linearer und nichtlinearer Analyse wird jedoch vom Verschiebungszustand
der Deckschicht bestimmt und ist daher bei gleichen Verschiebungen auch mit degradiertem
Kern dhnlich grof.

Vergleicht man andererseits die beiden nichtlinearen Rechnungen ni_DS und nl_DS&K, so
fallt auf, dass diese sich auch bei groflen Durchbiegungen nur wenig unterscheiden. Dies be-
deutet, dass die Durchbiegung viel stéarker vermindert wird durch die nichtlinearen Anteile
der biegebelasteten Deckschicht, als dass sie verstiarkt wird durch die nichtlinearen Anteile
des druckbelasteten Kerns. Wiirde nun zusétzlich die Tatsache beriicksichtigt, dass der Kern
bei diesen Durchbiegungen bereits geschédigt ist, so verringerte sich der Unterschied zwi-
schen beiden nichtlinearen Varianten noch deutlich. Aus diesem Grund wurde in Abschnitt

(Oberkante obere DS: Druck)  (Unterkante obere DS: Zug)

20 20
nl _DS /_nl_DS&K nI_DS\/nI_DS&K
15 15 4
linear N
Z Z linear
c 10 A = 10 B
w w
5 1 5 i
0 1 T \ 0 1 1 1 1
0 5 10 15 20 -30 -20 -10 0 10 20 30
w inmm Oy IN KN/mm?2
(a) Durchbiegung der oberen Deckschicht. (b) Spannungen in der oberen Deckschicht.

Abbildung 2.12: Verformungen und Spannungen bei linearer und nichtlinearer Analyse.
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beschlossen, die nichtlinearen Verzerrungsanteile des Kerns nicht in die Impactanalyse
einzufiigen und somit Rechenzeit zu sparen.

Die Membranspannungen spielen bei der Versagensanalyse der impactbelasteten Deck-
schicht die entscheidende Rolle (siche Abschnitt [3.2.3). Abb. 2.12(b) zeigt die maxima-
len Spannungen in z-Richtung am oberen und am unteren Rand der verformten Deck-
schicht in Abhéngigkeit der Gréfe der transversalen Last. Bei den nichtlinearen Rechnungen
sind die Druckspannungen am oberen Rand betragsméfBig geringer als die Zugspannungen
am unteren Rand. Diese Verschiebung in Richtung positive Spannung entsteht durch eine
Membran-Zugspannung, die bei linearer Rechnung nicht beriicksichtigt wird. Diese zusétz-
liche Zugspannung ist jedoch deutlich geringer als die Biege-Zugspannung, die bei nicht-
linearer Rechnung infolge der kleineren Durchbiegung eingespart wird. Dadurch ergeben
sich bei den nichtlinearen Rechnungen geringere maximale Spannungen, was wichtig ist, um
Deckschichtschéden nicht zu zeitig vorherzusagen. Fiir die Unterscheidung der beiden nicht-
linearen Rechnungen gelten bei den Spannungen die selben Feststellungen, die bereits oben
bei den Verschiebungen besprochen wurden. Erwéhnenswert ist noch, dass bei Hinzunahme
der nichtlinearen Verzerrungsanteile des Kerns die Druckspannung am oberen Rand nahezu
gleich bleibt und die Zugspannung am unteren Rand leicht zunimmt. Dies bedeutet, dass
sowohl die Biegespannung als auch die Membran-Zugspannung nur leicht ansteigen. Dass
die Zunahme der Biegespannung (d. h. der Kriimmung in Plattenmitte) im Verhéltnis zur
Zunahme der Durchbiegung relativ klein ist, hiangt mit einer gréferen flichigen Ausdehnung
des biegebeanspruchten Bereichs infolge der grofleren Kern-Nachgiebigkeit zusammen.

Fiir die in diesem Abschnitt bisher vorgestellten Ergebnisse der nichtlinearen Rechnungen
wurde die transversale Last jeweils in 10 Lastschritte unterteilt, und die Steifigkeitsmatrix
wurde anhand des Verzerrungszustandes des jeweils vorangegangenen Lastschrittes ermit-
telt. Wie in Abschnitt erldutert, kann eine solche Nédherung nicht zum exakten Ergeb-
nis fithren. Fiir eine Bewertung der erzielten Genauigkeit ist in Abb. dargestellt, wie
die berechnete Durchbiegung konvergiert, wenn die Anzahl der Lastschritte zunimmt. Am
Beispiel der Rechnung nl_DS und einer Last von 10kN wird gezeigen, dass die Durchbiegung
bereits sehr genau ermittelt wird, wenn 10 Lastschritte verwendet werden.

50
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Abbildung 2.13: Durchbiegung der oberen Deckschicht bei nichtlinearer Analyse und variabler
Lastschrittanzahl.
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2.3.4 Verifizierung der Massenmatrizen

Fiir eine einfache Plausibilitdtskontrolle der in den Abschnitten [2.1.8 und [2.2.7] hergeleiteten
Massenmatrizen wird ein monolithischer, stdhlerner Kragtriger zum Schwingen angeregt,
siehe Abb. [2.14] Aus der sich anschliefenden freien Schwingung kann die kleinste Eigenfre-
quenz des Systems abgelesen und mit einer analytischen Losung verglichen werden.

Stahl: ]
E =210 000 MPa, T
= 8000 kg/m? o e .
/ / 44<_’:::::::::::i:/ \ .“ H_/
X ‘*1::::i1‘ ¢
L _
- freie
L | = 200mm ! Auslenkung  schwingung

Abbildung 2.14: In Schwingung versetzter Kragtriger mit Weg-Zeit-Verlauf w(t).

Fiir die analytische Vergleichslosung wird die Differentialgleichung

d* t d? t
we,t) ,  d*w(,1)

EI
oz T e

=0 (2.74)

aufgestellt, die sich aus dem transversalen Kraftegleichgewicht am infinitesimalen Trégerele-
ment dx ergibt. Mit m = p - A ist die langenbezogene Masse des Balkens bezeichnet. Als
Verschiebungsansatz wird die Funktion

w(z,t) = sin(wt) - (@ sinh(Bz) + ag cosh(Bz) + azsin(Bz) + ay cos(fzx)) (2.75)

verwendet, die mit 3 ein iiber z konstantes Verhiltnis zwischen d*w/dz* und w liefert.
Mit Hilfe der geometrischen und statischen Randbedingungen des Kragtragers kann /3 vorab
bestimmt werden, und es ergibt sich aus (2.74]) bzw.

(B*EI — w’*m)w =0 (2.76)

die Eigenfrequenz

1.8751\* EI
w_\/( ,875 > & (2.77)
[ m

Nun gilt diese analytische Losung nur fiir eine iiber z konstante Querschnittsverdrehung,
d. h. nur fiir homogene Querschnitte ohne weiche Kernschicht. Um hiermit dennoch bei der
Modellierung durch die Sandwichelemente S89 und S815 die schichtbezogene Belegung der
Massenmatrizen iiberpriifen zu konnen, wird der Tragerquerschnitt schichtweise verjiingt:

o 1 =30mm:
Alle drei Schichten bestehen aus je 10mm dickem Stahl.
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o 1 =20mm:
Kern und obere Deckschicht bestehen aus je 10mm dickem Stahl. Die untere Deck-
schicht wird als Nullschicht definiert (Steifigkeit, Dicke und Masse sind nahe null).

e L =10mm:
Nur die obere Deckschicht besteht aus 10mm dickem Stahl. Kern und untere Deck-
schicht sind Nullschichten.

Das Weg-Zeit-Diagramm in Abb. zeigt beispielhaft das Ergebnis einer CODAC-Rech-
nung, mit dem die jeweilige Eigenfrequenz w bestimmt werden kann. Fiir die Zeitintegration
wurde die NEWMARK-Methode verwendet, siehe hierzu Kapitel 4 Fiir die FE-Vernetzungen
wurden in Langsrichtung je 10 Elemente verwendet, was hinsichtlich Netzfeinheit bereits
gute Konvergenz liefert. In Abb. sind die mit CODAC ermittelten Eigenfrequenzen in
Abhéngigkeit der Tragerdicke dargestellt und mit der analytischen Losung verglichen.
Fiir beide Elemente S89 und S815 lisst sich eine sehr gute Ubereinstimmung mit der ana-
lytischen Losung feststellen. Mit groflerer Trégerdicke ist bei den Ergebnissen der Elemente
eine ganz leichte Tendenz zu geringeren Eigenfrequenzen zu erkennen, als es der lineare
Verlauf der analytischen Losung vorgibt. Dieses etwas weichere Verhalten resultiert daraus,
dass sich dickere QQuerschnitte stiarker schubverformen als diinne, was durch die Elemente
S89 und S815 beriicksichtigt wird, durch die Bernoulli-Annahmen der analytischen Losung
jedoch nicht.

4000
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5 — analytisch
S89
1000 - o S815
0 T T T
0 10 20 30

h inmm

Abbildung 2.15: Eigenfrequenz des Kragtriagers in Abhéngigkeit der Tragerdicke.
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Kapitel 3

Versagensanalyse

3.1 Phinomenologie

3.1.1 Versagen des Sandwichverbundes

Bei den auftretenden Schadensformen wird zwischen nicht bis kaum sichtbaren Schaden und
sichtbaren Schiaden unterschieden. Wahrend bei sichtbaren Schidden Deckschichtrisse oder
Deckschichteindellungen deutlich zu erkennen sind, kann bei kaum sichtbaren Schidden nur
mit Hilfe von kostspieligen Detektionsmethoden wie z. B. Ultraschall- oder Rontgenpriifun-
gen Kenntnis vom Schédigungszustand gewonnen werden. In Abb. ist eine impact-
geschadigte Sandwichstruktur dargestellt, bei der die Deckschicht noch weitgehend unver-
sehrt, der Kern jedoch grofiflichig zerstort ist. Die Schidigung des Kerns wurde hier mit Hilfe
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Abbildung 3.1: Schadensbilder mit kaum sichtbarem Impactschaden (Quelle: ILR Dresden [58]).
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Abbildung 3.2: Schadensbilder mit sichtbarem Impactschaden (Quelle: ILR Dresden [58]).

von Ultraschall zerstorungsfrei detektiert. Im Vergleich zeigt Abb. die sichtbare Schadi-
gung eines Impacts hoherer Energie, bei dem die Deckschicht gerissen und eine deutliche
Eindellung entstanden ist. Das frithzeitige Auftreten eines Kernschadens bei niedrigen Ener-
gien, deutlich vor dem Beginn einer merklichen Deckschichtschiadigung, wurde schon vielfach
bei Impactversuchen beobachtet und in verschiedenen Arbeiten beschrieben, z. B. [33], [38],
[41]. Zu Schéden in der impactabgewandten Deckschicht kommt es bei den hier untersuchten
Impactenergien nicht, da die untere Haut sich deutlich weniger durchbiegt als die obere und
da Komplettdurchschldge durch die obere Haut nur bei héheren Impactorgeschwindigkeiten
auftreten.

3.1.2 Kernversagen

Kernschéden treten bereits bei sehr niedrigen Impactlasten auf und beeinflussen den Verlauf
eines Impacts spiirbar. Der Kern wird wiahrend des Impactvorgangs auf transversalen Druck
und transversalen Schub belastet und versagt entsprechend beziiglich einer Kombination
dieser beiden Komponenten, vgl. Abb. sowie die Arbeit von PETRAS und SUTCLIF-
FE [45]. Je nach Art der Kernstruktur kann es dabei zu Sprodbriichen, zum Beulen von
Wabenwinden und in der Folge zu einem quasi-plastischen Verhalten kommen. Der Begriff
Quasi-Plastizitdt bezieht sich auf das makroskopische Materialverhalten des geschidigten
Kerns, das im Hinblick auf die postkritische Energieabsorption einer Plastizitdt dhnlich ist.
Aufgrund der Sprodigkeit des Kernmaterials ist diese Quasi-Plastizitét jedoch nicht mit dem
plastischen Flielen von Metallen zu vergleichen.

Da bei low-velocity Impacts keine nennenswerten Dehnratenabhéngigkeiten auftreten [3],
konnen quasistatische Versuche zur phédnomenologischen Untersuchung herangezogen wer-
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Abbildung 3.3: Transversales Druck-Schub-Versagen des Kerns nach PETRAS und SUTCLIFFE [45].

den. Fiir eine Studie des transversalen Versagensverhaltens typischer Sandwichkerne und
zur Entwicklung geeigneter Versagensmodelle wurden kombinierte Druck-Schub-Versuche an
Faltwaben- und Honigwabenkernen durchgefiihrt. Das prinzipielle Vorgehen sowie die wesent-
lichen Ergebnisse der Versuche werden im Folgenden kurz vorgestellt; fiir eine ausfiihrliche
Beschreibung sei auf die Studienarbeit von KINTSCHER [71] verwiesen. Wichtige Ergebnisse
der Untersuchungen wurden auch in [72] veroffentlicht.

Versuchsaufbau und -durchfithrung

Zur Realisierung einer kombinierten Druck-Schub-Belastung wurde eine neue Vorrichtung
konstruiert, die in Abb. schematisch dargestellt ist. Fiir eine gleichméflige Aufbringung
der Schublast besteht der Priifkorper aus zwei Kernen und drei Stahl-Deckschichten, {iber die
die Schublast in die Kerne eingetragen wird. Eine Umlenkrolle sorgt dafiir, dass beide Kerne
gleichméBig belastet werden. Weitere Mafinahmen zur Sicherung der Funktionsfahigkeit der
Konstruktion sowie Ergebnisse entsprechender Vorversuche sind in [71] beschrieben.

Kraft- VVegauf-
mess- nehmer Druck!ast durc_h stat.
dose X Priifmaschine

Schublast durch X
Differentialgewinde
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Prifkorper als Doppelkern
mit Deckschichten aus Stahl

Abbildung 3.4: Prinzipskizze der Druck-Schub-Vorrichtung.

Bei der Durchfiihrung eines kombinierten Druck-Schub-Versuchs wird zunéchst eine be-
stimmte Schublast auf die Doppelkern-Probe aufgebracht. AnschlieBend wird die Probe mit
einer statischen Priifmaschine auf Druck belastet, sieche Abb. Wahrend des Versuchs
werden Schubweg und Schubkraft sowie Druckweg und Druckkraft fortlaufend aufgezeich-
net. In Abb. sind beispielhaft fiir einen reinen Druck- und einen kombinierten Druck-
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Schub-Versuch an NOMEX®—Honigwaben die Druckspannungs-Druckverzerrungs-Kurven
sowie die Schubspannungs-Schubverzerrungs-Kurven dargestellt. Aus den Ergebnissen las-
sen sich die folgenden Informationen gewinnen:

1. Drucksteifigkeit des unversehrten Kerns in Abhéngigkeit der Schubverzerrung,

2. Druckspannungen und Schubspannungen im Moment des Kernversagens
= Entwicklung eines Versagenskriteriums,

3. Druck- und Schubspannungsverlaufe des geschiadigten Kerns
= Entwicklung eines Degradationsmodells.

Wegaufnehmer
Druck

Kraftmess-
dose Schub

Doppelkern-
Probe

Wegaufnehmer g&€h
Schub R,

Abbildung 3.5: Versuchsaufbau: Druck-Schub-Vorrichtung in der statischen Priifmaschine.

Versuchsprogramm und Ergebnisse

Bei dem in [7I] vorgestellten Versuchsprogramm wurden Faltwaben- und Honigwabenker-
ne aus NOMEX®—Papier getestet. Die Faltwaben erreichten trotz kaum geringerer Dichte
(58kg/m?3 gegeniiber 64kg/m?) und bei vergleichbarer Dicke (28mm gegeniiber 31mm) deut-
lich niedrigere Steifigkeiten und Festigkeiten als die Honigwaben. Diese schlechten mechani-
schen Eigenschaften resultierten vor allem aus Méngeln bei der Herstellung (grofie Schwan-
kungen in der Faltgeometrie und der Kerndicke, Phenolharz-Beschichtung des Papiers an-
statt Phenolharz-Durchtrinkung). Mit neuen Technologien, optimierten Faltgeometrien und
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Abbildung 3.6: Spannungs-Dehnungs-Verlaufe im Veréleich: reiner Druck-Versuch und kombinier-
ter Druck-Schub-Versuch an NOMEXY-Honigwabenkernen.

Materialien lassen sich mit Faltwaben aktuell bereits deutlich bessere mechanischen Kenn-
werte erzielen, die mit denen von Honigwaben eher vergleichbar sind [73]. Fiir die Versuche
stand leider nur eine begrenzte Anzahl an Proben zur Verfiigung, so dass jeweils nur eine
Schubrichtung gepriift werden konnte. Bei den Faltwaben war dies die z-Richtung, bei den
Honigwaben die schwichere y-Richtung. Des Weiteren ergaben sich insbesondere bei den
Faltwaben recht grofle Streuungen, die auf die mangelnde Qualitit der Fertigung zuriick-
gefithrt wurden. Auch wenn das Versuchsprogramm aus diesen Griinden nicht fiir eine qua-
lifizierte Materialkennwertbestimmung herhalten konnte, so diente es doch der Charakteri-
sierung des Materialverhaltens. Zu den drei oben genannten Punkten wurden die folgenden
Beobachtungen gemacht:

1. Mit zunehmender Schubvorlast sinkt die Drucksteifigkeit Cs33 des unversehrten Kerns,
d. h. es gibt einen Zusammenhang zwischen den transversalen Schubverzerrungen
und den transversalen Druckspannungen, der vom Verschiebungszustand abhidngt und
durch ein nichtlineares Materialmodell abgebildet werden miisste. Dieser nichtlineare
Effekt lasst sich dadurch erkléaren, dass die Wabenwénde infolge der Schubbelastung
aus ihrer urspriinglichen Lage gebracht werden und durch die Schriglage der Druck-
belastung weniger Steifigkeit entgegenbringen. In Abb. [3.6(a) wird dieser Effekt daran
deutlich, dass der anféngliche Anstieg der Spannungs-Dehnungs-Kurve beim Druck-
Schub-Versuch etwas geringer ist als beim reinen Druck-Versuch.

2. Mit zunehmender Schubspannung 7., bzw. 7,, sinkt die ertragbare Druckspannung o,
bei der Kernversagen eintritt. Bei den Faltwaben ergibt sich ein linearer Zusammen-
hang zwischen den Druck- und Schubspannungen im Moment des Versagens, vgl. Abb.
3.7(a). Bei den Honigwaben lassen sich die Versuchsergebnisse durch eine nichtlineare
Versagenskurve interpolieren, vgl. Abb. 3.7(b).

3. Mit zunehmender Schubvorlast sinkt die Druck-Stauchfestigkeit des geschiadigten Kerns,
und die Druck-Stauchsteifigkeit nimmt zu. Beispielhaft hierfiir sind in Abb. [3.6|(a) zwei
Druckspannungs-Druckverzerrungs-Kurven mit unterschiedlicher Schubvorlast gezeigt.
In Abb. (b) ist ein Schubspannungs-Schubverzerrungs-Verlauf dargestellt: Im Gegen-
satz zur Druckspannung nimmt die Schubspannung nach dem Versagen immer weiter

ab.
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Abbildung 3.7: Transversale Druck- und Schubspannungen im Moment des Kernversagens mit in-
terpolierten 2D-Versagenskurven.

3.1.3 Deckschichtversagen

Das Versagensverhalten von Faserverbundlaminaten ist sehr komplex und durch verschiede-
ne Versagensformen gekennzeichnet. Grundsétzlich konnen Faserbriiche und Matrixbriiche
auftreten, siehe Abb. [3.8(a) und (b). Beide Versagensformen kénnen als Sprodbriiche be-
schrieben werden, die sich in ihrem Verhalten jedoch stark unterscheiden. Eine spezielle
Form des Matrixbruchs ist die Delamination, bei der die Bruchebene mit der Grenzfliche
zweier Laminas zusammenfllt und ein interlaminarer Bruch entsteht, Abb. [3.8(c).

o/:/ o o

o o o

O O O

O O Q
Faser Matrix Faser Matrix Delamination
(a) Faserbruch. (b) Matrixbruch. (c) Delamination.

Abbildung 3.8: Versagensformen in Faserverbundlaminaten.

Fiir eine Impactsimulation ist die verbleibende Tragfdhigkeit der geschidigten Struktur
von Relevanz. Ist das Laminat funktionsgerecht ausgelegt, so sind die Fasern die priméren
Tragelemente der Deckschicht und erst ihr Versagen kann zum Zusammenbruch der Gesamt-
struktur fihren, vgl. [74]. Tatsdchlich kommt es bei Impacts auf Sandwichstrukturen erst
dann zu einem massiven Einbruch im Kontaktkraft-Zeit-Verlauf, wenn die Deckschicht kom-
plett gerissen ist, d. h. wenn keiner Einzelschicht mehr Fasern zur Verfiigung stehen, die die
Struktur zusammenhalten kénnen, siche experimentelle Untersuchungen z. B. von HERUP
und PALAZOTTO [33] oder DEAR et al. [38]. Aus diesem Grund liegt der Schwerpunkt der
Ausfithrungen sowohl bei der Phanomenologie als auch bei der Modellierung auf Faserbruch.
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Ein sichtbarer Impactschaden ist durch Risse in der Deckschicht und eine deutliche Eindel-
lung charakterisiert. Ist der Schaden kaum oder nicht sichtbar, so kénnen dennoch einzelne
Faserbriiche oder Matrixbriiche vorliegen. Diese geringfiigigen Deckschichtschiden beein-
trachtigen den Impactverlauf kaum, sie kénnen aber die Restfestigkeit der Sandwichschale
herabsetzen. Ferner konnen leichte, kaum fithlbare Eindellungen entstehen, die ebenfalls die
Tragfihigkeit beeintrachtigen. Matrixbriiche begiinstigen aulerdem die Bildung von Delami-
nationen, siehe z. B. [75]. Die Anfilligkeit gegeniiber Delaminationen wéchst mit der Dicke
der impactbelasteten Deckschicht, da dann die Querschubspannungen im Vergleich zu den
Membranspannungen eine zunehmende Rolle spielen. Auch Delaminationen beeinflussen den
Impactverlauf kaum; sie konnen aber die Restfestigkeit einer Sandwichschale herabsetzen,
da die entstandenen Sub-Laminate ein schwécheres Stabilitédtsverhalten aufweisen.

Wie bei der Analyse des Kernverhaltens konnen auch fiir die Beschreibung des Deck-
schichtverhaltens bei low-velocity Impacts quasistatische Versuche herangezogen werden, [3].
Abb. zeigt den qualititativen Verlauf einer Kraft-Weg-Kurve, wie sie am Institut fiir
Luft- und Raumfahrt der TU Dresden [58] bei Dreipunkt-Biegeversuchen an 1mm diinnen
Faserverbund-Deckschichten aufgezeichnet wurde. Wéhrend die Kraft-Weg-Kurve eines rei-
nen Zugversuchs in der Regel bis zum Bruch linear verlauft, wird sie beim Biegeversuch ab
einer bestimmten Belastung nichtlinear. Das Materialverhalten einer biege- bzw. impactbe-
lasteten Faserverbunddeckschicht lédsst sich in drei Phasen unterteilen:

e Phase I: Alle Laminas sind ungeschédigt und verhalten sich linear-elastisch.
e Phase II: Einzelne Laminas sind durch Faserbriiche geschadigt.

e Phase III: Alle Laminas sind geschéadigt; die Deckschicht ist durchrissen.

Ein Vergleich zwischen Biegeversuch und statischer Berechnung zeigt, dass die Festigkei-
ten an den Laminatoberflichen bereits zeitig und deutlich vor dem eigentlichen Biegebruch
iiberschritten werden. Dass dadurch nicht sofort das gesamte Laminat versagt, ldsst darauf
schlieBen, dass die &uBeren Laminas nach Uberschreiten der Festigkeit noch eine Reststeifig-
keit behalten.

Phase | Phase 111
,/ . Biegebruch

Kraft
NS

Lﬁ\

Weg

Abbildung 3.9: Typischer Kraft-Weg-Verlauf eines Biegeversuchs an diinnen Faserverbundlamina-
ten (Versuchsergebnisse vom ILR Dresden [58]).
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3.1.4 Ablésung der Deckschicht vom Kern

Entsprechend den Anforderungen der Luftfahrtindustrie sollte die Verklebung zwischen Sand-
wichkern und Deckschicht so ausgefiihrt sein, dass sie bei groflen Belastungen nicht vor
dem Kernmaterial und der Deckschicht versagt. Kritische Belastungen fiir die Kern-Haut-
Verbindung von Sandwichbauteilen sind jedoch nach wie vor die starken Druckénderungen,
denen Flugzeuge durch den Druckunterschied zwischen Boden und Reiseflughche ausgesetzt
sind. Impactlasten hingegen sind fiir die heutigen Standards der Klebetechnologie unproble-
matisch, d. h. bei Impacts auf passabel gefertigten Sandwichpaneelen versagt im Allgemeinen
zuerst der Kern, bevor die Kern-Haut-Verklebung beeintréachtigt wird. Bei den im Rahmen
dieser Arbeit durchgefiihrten Versuchen wurde keine durch Impact verursachte Kern-Haut-
Ablosung beobachtet.
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3.2 Modellierung

3.2.1 Allgemeine Aspekte

Fiir die Simulation des Impactverhaltens von Sandwichschalen ist eine realitdtsnahe Be-
schreibung der Schadensentwicklung von entscheidender Bedeutung. Da der Schwerpunkt
dieser Arbeit auf Impactvorgédngen niedriger Energie liegt, bei denen nicht oder kaum sicht-
bare Schéden entstehen, kommt der Modellierung des Versagensverhaltens der Kernstruktur
in Abschnitt eine groflere Bedeutung zu, wihrend das Verhalten der impactbelasteten
Deckschicht in Abschnitt nur bis zu dem Punkt beschrieben wird, an dem sie zu reiflen
beginnt. Das Ziel der Impactsimulation ist einerseits, die Grofie eines kaum sichtbaren Im-
pactschadens vorherzusagen, und andererseits, die kritische Energie herauszufinden, bei der
eine sichtbare Deckschichtschédigung erstmalig entsteht.

Um die Impactsimulation effizient durchfithren zu kénnen, werden makroskopische Model-
le der Schadensmechanik verwendet, bei denen der Kern und die einzelnen Deckschichtla-
minas jeweils homogenisiert betrachtet werden. Die Schadensdetektion erfolgt durch span-
nungsbasierte Versagenskriterien. Vor und nach der Schidigung kommen linear elastische
bzw. elasto-plastische Materialmodelle zum Einsatz, d. h. es erfolgt keine kontinuierliche
Entfestigung. Im geschédigten Kern tritt bei makroskopischer Betrachtungsweise ein quasi-
plastisches Materialverhalten auf, das durch eine hohe Energieabsorption gekennzeichnet ist.
Die Deckschichten versagen durch Sprodbriiche und zeigen keine derartige Quasi-Plastizitét.
Viskoelastizitdten oder -plastizitéiten mit ratenabhéngigen Materialmodellen miissen bei der
Simulation von low-velocity Impacts nicht betrachtet werden, da die Verformungsgeschwin-
digkeiten niedrig sind und keine Verzogerung der Entfestigung bewirken [3]. Die vereinfachte
Herangehensweise mit schrittweise linearen Modellen st6f3t bei der Modellierung des Deck-
schichtverhaltens an Grenzen, wenn der Fortschritt eines Risses beschrieben werden soll. In
solchen Fillen sind Modelle der Bruchmechanik oder Modelle der Schadensmechanik mit
kontinuierlicher Entfestigungs erforderlich. Da fiir eine schnelle Impactsimulation jedoch re-
chenintensive, iterative Prozesse vermieden werden sollen, sind solche energiebasierten, kon-
tinuierlichen Degradationsverfahren nicht Bestandteil dieser Arbeit. Folglich wird die Grofe
eines deutlich sichtbaren Deckschichtschadens (Lénge der Risse, Tiefe der Eindellung) nicht
ermittelt. Fiir die Grofle des zugehorigen Kernschadens kann bei gerissener Deckschicht eine
obere Schranke angegeben werden, indem der Kern wéihrend der Simulation degradiert und
die Deckschicht als unversehrt betrachtet wird. Eine untere Schranke fiir den Kernschaden
erhédlt man bei einer Rechnung mit Deckschicht-Degradation, wenn die Deckschicht gerade
zu reiflen beginnt. Beispiele hierzu werden im Rahmen der experimentellen Validierung in
Kapitel [5] vorgestellt.

In einem schadensmechanischen Modell kann eine Entfestigung zu einer Lokalisierung der
Verformungen fithren und somit Probleme hinsichtlich Netzunabhéngigkeit und Konvergenz
verursachen. Wie anhand von Beispielrechnungen in Abschnitt gezeigt wird, werden mit
dem in dieser Arbeit entwickelten Impactsimulationsverfahren netzunabhéngige Ergebnisse
erzielt, wobei die Netzunabhéngigkeit fiir eine globale Betrachtung der Ergebnisse gilt, d. h.
die endgiiltige Schadensgrofie und der Kraftverlauf stimmen bei verschiedenen Vernetzungen
ungefihr iiberein. Exakt iibereinander liegen die Kraftverlaufe nicht, da der Schadensfort-
schritt bei einem feineren Netz in kleineren Schritten abléauft. Auch die Detektion des ersten
Schadens geschieht beim feinen Netz etwas eher als beim groben. Da die Entfestigung aber
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nur in einer Stufe und nicht kontinuierlich erfolgt, entsteht kein Lokalisierungsproblem: Das
geschédigte Element behilt eine konstante Reststeifigkeit und die Last kann auf Nachbar-
elemente umgelagert werden, so dass diese ebenfalls sukzessiv versagen.

3.2.2 Modellierung des Kernversagens

Das im Folgenden erléduterte makromechanische Schadensmodell, welches den Kern homoge-
nisiert betrachtet, deckt die moglichen Versagensformen (Sprodbriiche, Beulen, Flielen) pau-
schal ab, ohne verschiedene mesoskopische Vorgéinge zu unterscheiden. Fiir eine vollstéandige
Beschreibung des Impactverlaufs ist dabei die genaue Vorhersage des Augenblicks der Scha-
densentstehung (Versagenskriterien) weniger entscheidend als die realitdtsnahe Modellierung
des Materialverhaltens des geschidigten Kerns (Degradationsmodelle).

Versagenskriterien fiir den Kern

Als Versagen des Kerns wird wiahrend einer zunehmenden Belastung der Moment betrach-
tet, bei dem die Spannungen einen Maximalwert erreichen und daraufthin merklich abfallen.
Ein etwaiges nichtlineares Materialverhalten kurz vor Erreichen des Maximalspannungswer-
tes (was bei gebrduchlichen Kernstrukturen in der Regel sehr gering ausgeprégt ist) sei
noch nicht als Schaden betrachtet und wird vom schrittweise linearen Materialmodell in der
Impactsimulation von CODAC nicht erfasst. Da der Kern wéhrend eines Impactvorgangs
beziiglich einer Kombination aus transversalem Druck und transversalem Schub versagt, vgl.
Abb.[3.3] sollte ein geeignetes spannungsbasiertes Versagenskriterium sowohl die transversale
Normalspannung o, als auch die transversalen Schubspannungen 7,,, 7, enthalten. BESANT
et al. [55] fuhrten ein Versuchsprogramm durch, bei dem Aluminium-Honigwabenkerne unter
kombinierter Druck-Schub-Belastung auf Versagen getestet wurden. Durch Interpolation der
Versuchsergebnisse leiteten sie daraus das Versagenskriterium

<U”) + (T—) + <Ti> > 1 (3.1)
Ocu Tu Ttu

ab, worin der Index u fiir ultimate steht und die Materialfestigkeiten des Kerns unter reinem
Druck (¢ = compression) bzw. reinem Schub (1 = longitudinal, t = transversal) bezeichnet.
Die beste Ubereinstimmung der Versagenskurve mit den Versuchsergebnissen ergab sich fiir
die Aluminium-Honigwaben bei einem Exponenten von n = 1,5. BESANT et al. geben hierzu
jedoch den Hinweis, dass mit méfiger Verdnderung des Exponenten bis hin zu n = 2 das
Versagensverhalten des Aluminium-Honigwabenkerns ebenfalls gut beschrieben werden kann.
Fiir die Impactanalyse in CODAC wurde das Versagenskriterium von BESANT et al. mit

variablem Exponenten implementiert. Impact-Testrechnungen haben bestétigt, dass bei den
Simulationsergebnissen nur eine geringe Sensitivitidt gegeniiber dem Exponenten n besteht.

Um die Arbeit von BESANT et al. besser bewerten zu konnen, sollen an dieser Stelle noch
einige weitere Arbeiten zum Versagen von Sandwichkernen genannt und verschiedene Vari-
anten von Versagensmodellen etwas umfassender dargestellt werden. Wie das Kriterium von
BESANT et al. basiert die Mehrheit der in der Literatur zu findenden makroskopischen Kern-
Versagenskriterien auf der von HILL [76] weiterentwickelten vON MiISEs-Fliebedingung, bei
der die herrschenden Spannungen mit den zugehorigen einaxialen Materialfestigkeiten ins
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Verhiltnis gesetzt und unter Verwendung bestimmter Exponenten und Koeffizienten kom-
biniert werden. Obwohl Versagenskriterien dieser Art alle Spannungsinteraktionen mathe-
matisch elegant und den experimentellen Ergebnissen entsprechend erfassen, so basieren sie
doch auf keiner physikalischen Grundlage, weswegen sie fiir die Beschreibung des Versagens
von Faserverbundlaminaten im Allgemeinen weniger gut geeignet sind, vgl. Abschnitt [3.2.3
Solche globalen Versagenskriterien decken vielmehr alle moglichen Versagensmechanismen
pauschal ab, die in einer Kernstruktur auftreten konnen. Da das Kernmaterial in dieser
Arbeit homogenisiert betrachtet wird, sind z. B. bei Wabenstrukturen die Informationen
iiber die Dicke und iiber das Material der Wabenwénde automatisch in den globalen Kern-
festigkeiten enthalten. Dadurch werden sowohl Sprodbriiche als auch elastisches Beulen als
Kernversagen erfasst. Fiir eine effiziente Modellierung, wie sie in dieser Arbeit angestrebt
wird, ist ein globales Versagensmodell also durchaus gut geeignet, da es die experimentellen
Beobachtungen zumindest makroskopisch richtig widerspiegelt.

GIBSON et al. [77] untersuchten 1989 das Versagen von zelluldren Schaumkernen unter
multiaxialer Belastung und entwickelten ein multiaxiales Kriterium

Oy Ou

2
AL ("-‘“) > 1 (3.2)

fiir isotrope, homogene Schiaume, wobei ovy; die VON MISES-Spannungen und o, die mittle-
ren Spannungen sind. A ist eine Konstante, die von der Materialdichte des Schaums abhéngt.
Vergleichbare Formulierungen werden in der aktuelleren Arbeit von GIOUX et al. [78] an-
gegeben. BENDERLY und PUTTER [79] konzentrierten sich auf die einaxiale Druck-Schub-
Belastung von homogenen, zelluldren Schdumen (ROHACELL®—20()WF, Ocu = 9IMPa) und
leiteten dhnlich wie BESANT et al. aus ihren Versuchsergebnissen ein quadratisches Versa-
genskriterium

o\ 2 - \2

( ) + (—) >1 (3.3)
UCU 7-11

ab, welches auch fiir verschiedene Temperaturen von -40°C bis +70°C Giiltigkeit zeigte. Eine

vergleichbare Vorgehensweise fiihrte L1 et al. [80] bei der Untersuchung von ROHACELL®.
51WF-Schaumen (0., = 0,8MPa) zu einem linearen Versagenskriterium

UC u Tu

Diese divergierenden Ergebnisse kénnten darauf hindeuten, dass bei Materialien geringerer
Dichte bzw. geringerer Festigkeit die Kombination aus Druck und Schub das Versagen stérker
fordert als bei Materialien hoher Festigkeit, vgl. Abb

Im Bereich der Aluminium-Honigwaben fiihrten neben BESANT et al. [55] z. B. auch HonG
et al. [81] umfangreiche Untersuchungen unter kombinierter Druck-Schub-Belastung durch.
In [81] wird auch ein guter Uberblick iiber frithere Arbeiten zu diesem Thema gegeben.
Basierend auf experimentellen Ergebnissen leiten HONG et al. ihr Versagenskriterium direkt
aus HiLLs FlieBkriterium her und erhalten

2 2
(U”> +4A (Taz) >1, (3.5)
O-Cu O—Cu
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Abbildung 3.10: Anhand der Versuchsergebnisse in [79] und [80] interpolierte Versagenskurven fiir
Schaumkerne unterschiedlicher Dichte.

wobei die Konstante A von der Richtung a der Schubbelastung 7, abhéngt und nur die rei-
ne Druckfestigkeit o, als Festigkeitswert verwendet wird. PETRAS und SUTCLIFFE [43]-[45]
haben sich ebenfalls intensiv mit dem quasistatischen Versagensverhalten von Sandwich-
strukturen beschiftigt und dabei das Verhalten von NOMEX®-Honigwabenkernen unter
kombinierter Druck-Schub-Belastung studiert [45]. Thre Versuchsergebnisse konnten durch
eine lineare Versagenskurve analog zu interpoliert werden, wobei die longitudinale und
die transversale Schubrichtung wegen der Orthotropie der Honigwaben separat betrachtet
wurden. Die Linearitdt der Versagenskurve wurde fiir verschiedene Kerne, unabhéngig von
ihrer Festigkeit (0., = 0,9...11,0MPa), festgestellt. Im Gegensatz dazu ergab sich bei kom-
binierten Druck-Schub-Versuchen, die jiingst am DLR Braunschweig an NOMEX®-Honig—
wabenkernen (0., = 2,6MPa) durchgefithrt wurden (Abschnitt [71]), ein nichtlineares
Versagenskriterium

N S\ LB

< ) + (i) >1 (3.6)
Ocu Ttu

als beste Interpolation der Versuchsergebnisse, vgl. Abb. (b) Das gleiche Versuchspro-

gramm fiihrte fiir NOMEX®_Faltwabenkerne (Oew = 0,55MPa) wiederum zu einem linearen
Versagenskriterium analog zu (3.4)), vgl. Abb. [3.7(a).

In Abhéngigkeit von Material, Festigkeit und moglicherweise sogar vom Versuchsablauf
scheint also der Exponent n im Versagenskriterium ({3.1)) von BESANT et al. [55] tatséchlich
im Bereich von 1.0 < n < 2.0 zu schwanken. Da aber Impactrechnungen diesbeziiglich keine
nennenswerte Sensitivitit zeigen, kommt der richtigen Wahl des Exponenten bei Impactsi-
mulationen keine grofle Bedeutung zu.

Degradationsmodelle fiir den Kern

Wird mit Hilfe eines Versagenskriteriums eine Kernschidigung festgestellt, so muss in den
betroffenen Bereichen die Verdnderung des Strukturverhaltens beriicksichtigt werden, um
das Impactverhalten weiterhin gut beschreiben zu koénnen. Diese Strukturverinderung, die
im Allgemeinen mit einer Reduktion der Steifigkeiten und Festigkeiten verbunden ist, wird



3.2 Modellierung 59

als Degradation bezeichnet. Bei der Methode der finiten Elemente kann das Strukturmodell
in beliebigen lokalen Bereichen degradiert werden, was ein entscheidender Vorteil gegeniiber
analytischen Methoden mit geschlossener Losung ist. Gemafl der Spannungsberechnung in
den vier Gaupunkten eines Elements (Abschnitt wird auch das Versagenskriterium in
den Gauflpunkten iiberpriift und die Degradation der Materialeigenschaften erfolgt separat
fir jedes geschidigte Elementviertel, vgl. Abb. [3.11] In Dickenrichtung betrachtet, erfolgt
die Degradation des entsprechenden Elementviertels iiber die gesamte Kernhohe, sobald das
Versagenskriterium an der Stelle mit der gréfiten Materialausnutzung iiberschritten wird
(i. d. R. an der oberen, impactzugewandten Seite).

Kern eines Elementviertels
//

> GauRpunkt
/ ™ Elementknoten
> >
& Referenzflache eines Elements

Abbildung 3.11: Finites 8-Knoten-Element mit vier Gaulpunkten und den zugehotrigen Element-
vierteln fiir eine diskrete Kerndegradation.

Fiir die Wahl eines geeigneten Degradationsmodells muss, wie in Abschnitt be-
schrieben, das makroskopische Materialverhalten des geschiadigten Kerns untersucht werden.
Abb. zeigt schematisch eine fiir Sandwichkernstrukturen typische Spannungs-Dehnungs-
Kurve, deren Verlauf mit einem elastisch-plastischen Verhalten zu vergleichen ist. Nach dem
Erreichen der Festigkeit o, kommt es zur Reduktion der Steifigkeit. Fiir die Modellierung
dieser Materialverdnderung werden die urspriinglichen Steifigkeitskomponenten Cj; mit Hilfe
von Degradationsfaktoren D;; reduziert, so dass sich die verbleibende Stauchsteifigkeit

[ Di1Cyi DipCiy Dy3Cis 0 0 0
Doy Cos Do3Cag 0 0 0
_ D33 Css 0 0 0
Ccrush — D44 044 0 0 (37)
Sym. D55 Css 0
i Dge e |

ergibt. Bei jedem geschidigten Elementviertel flieft nun fiir den Kern die reduzierte Steifig-
keitsmatrix C,usn in das HOOKEsche Materialgesetz (|2.54]) ein.

Von grofler Bedeutung fiir das weitere Verformungsverhalten der geschiadigten Sandwich-
struktur ist neben der Reduktion der Steifigkeiten auch die verbleibende Stauchfestigkeit

T
Ocrush — [Uxxcrush Oyycrush  Ozzcrush  Tyzerush  Tzzcrush 7_acycrush}

(3.8)

T
- |: O1crush O2crush O 3crush O 4crush O5crush O6crush } ’

die bewirkt, dass die Spannungs-Dehnungs-Kurve in Abb. nach Erreichen der Festigkeit
nicht auf Null zuriickfallt. Wird der geschiadigte Kern weiter zusammendriickt, so absorbiert
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o
Festigkeit o, 1
Stauchsteifigkeit C_,
Stauchfestigkeit o L' 77777777 ); "
T AWi,const
Al ¢

Abbildung 3.12: Typischer Spannungs-Dehnungs-Verlauf eines Kerns unter transversaler Belas-
tung.

er aufgrund der Stauchfestigkeit o ... zuséitzlich Energie. Damit der Kern nicht zu weich
modelliert wird, muss diese Energie als innere Arbeit

aI/Vi,const = /o'crushasdva (39)

zusitzlich zu den inneren Arbeitsanteilen aus der Stauchsteifigkeit im Prinzip der virtuellen
Verschiebungen (2.59)) beriicksichtigt werden. Analog zur Vorgehensweise bei der inneren Ar-

beit (2.60]), bei der die verschiebungsabhéngigen inneren Krifte (2.63)) bzw. (2.67)) entstanden
sind, ergeben sich nun aus (3.9) fiir die Kernschicht L = 2 die verschiebungsunabhéngigen

und daher konstanten inneren Krafte

0B
Fi,const = /a'cTrush/ Z dZQ (B8815+ 6181511) dA, (310)
ha

wobei erneut die Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung (2.50) verwendet wird und auflerdem
die (6 x 54)-Matrix

Z=[0 0 0 E nE ZE 0 0 0], (3.11)

die die Beziehung zwischen den Verzerrungen e, an der Stelle 2, und den schichtbezogenen
Verzerrungsanteilen €Y, k; und wy, herstellt, vgl. . E ist die (6 x 6)-Einheitsmatrix.
Da hier lediglich dem Kern eine Stauchfestigkeit o .., zugeordnet wird, vereinfacht sich
die Berechnung der konstanten inneren Kréfte dadurch, dass in den Matrizen Z und
Bgsgis die Spalten bzw. Zeilen gestrichen werden kénnen, die den Deckschichten zugeord-
net sind. Damit entfillt auch der Anteil 0Bggi5/0uu, da fiir den Kern keine nichtlinearen
Verzerrungsanteile beriicksichtigt wurden, vgl. Abschnitt

Zur Spezifizierung des Degradationsmodells fiir den Kern ist im Weiteren die Belegung der
einzelnen Komponenten von Stauchsteifigkeit und Stauchfestigkeit erforderlich. Wahrend ei-
ner Impactsimulation sind fiir die Kernverformung prinzipiell nur die transversalen Druck-
und Schubkomponenten relevant. Die Membransteifigkeiten des Sandwichkerns sowie die
Querdehnungsanteile Ci3, (3 sind zum einen héufig von vornherein sehr klein und haben
zudem einen geringen Einfluss auf die Verformungen. Sie kénnen bei Kernschadigung pau-
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schal auf einen Wert nahe Null gesetzt werden. Von hoher Relevanz fiir die Impactsimulation
sind

e die Stauchsteifigkeiten Cs3crush; Cagerush UNd Chserush
(bzw. die Degradationsfaktoren Ds3, Dyy und Dss),

e die StaUChfeStigkeiten O zzcrushs Tyzcrush und Tzzcrush-

Bei reinen Druck- bzw. reinen Schublasten kénnten diese Materialkennwerte entsprechend
Abb. den Spannungs-Dehnungs-Kurven aus uniaxialen, quasistatischen Versuchen ent-
nommen werden. Da aber die Belastung wahrend eines Impacts einer Kombination aus trans-
versalem Druck und transversalem Schub entspricht, muss ein kombiniertes Verformungsver-
halten abgebildet werden. Verwendete man sowohl fiir Druck als auch fiir Schub die Stauch-
steifigkeiten und Stauchfestigkeiten aus den uniaxialen Versuchen, so wiirde der geschadigte
Kern zu steif dargestellt. In der Realitét sinkt die aufgrund von Druck absorbierte Energie,
wenn zusétzlich eine Schub-Belastung vorliegt; und die durch Schub absorbierte Energie ist
dann kleiner als bei reinem Schub. Bei der ph&nomenologischen Untersuchung des Kernver-
sagens in Abschnitt sind in Abb. die Spannungs-Dehnungs-Verldaufe eines reinen
Druck- und eines kombinierten Druck-Schub-Versuchs dargestellt. Der Unterschied zwischen
den beiden Druckspannungskurven in Abb. (a) zeigt deutlich, dass infolge der Schub-
last nicht nur die Druck-Festigkeit sondern auch die Druck-Stauchfestigkeit kleiner wird.
Die Verringerung der Druck-Festigkeit wurde oben durch die Formulierung eines Versagens-
kriteriums erfasst. Die Verdanderung von Druck-Stauchfestigkeit und Druck-Stauchsteifigkeit
miisste theoretisch durch ein nichtlineares Degradationsmodell beschrieben werden, dessen
Parameter von den transversalen Verzerrungen abhéngen. Ebenso vom Verzerrungszustand
abhéngig miisste das Schubverhalten dargestellt werden, vgl. Abb. (b) Eine solche nicht-
lineare Modellierung hétte jedoch Nachteile:

e hoher Rechenaufwand,

e Bedarf an zahlreichen Materialdaten, die in den Herstellertabellen nicht angegeben
sind und der Durchfithrung zusétzlicher Experimente bediirfen.

Bei der Entwicklung eines schnellen, fiir den Entwurfsprozess geeigneten Tools sollten diese
beiden Punkte vermieden werden. Gesucht ist vielmehr ein einfaches Degradationsmodell,
das auf Nichtlinearitéten verzichtet und trotzdem die Gesamtmenge an absorbierter Energie
moglichst gut widergibt. Es wird darum fiir Impactsimulationen folgendes vorgeschlagen:

e Der Druck-Degradationsfaktor D33 und die Druck-Stauchfestigkeit o,,crusn Werden ent-
sprechend den Ergebnissen aus reinen quasistatischen Druckversuchen gewéhlt. Daraus

ergibt sich das in Abb. dargestellte Degradationsmodell.

e Die Schub-Degradationsfaktoren Dy, Dss und die Schub-Stauchfestigkeiten 7,,crush,
Tuerush Werden auf nahe Null gesetzt.

Der Vorschlag basiert auf den folgenden Uberlegungen:

e Bei reinem transversalen Druck wird so das Verhalten des geschiddigten Kerns gut
beschrieben.
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kriterium reiner Druckversuch

Degradationsmodel
1 R

Druck-Schub-Versuch

0 T T
0 5 4. in% 10 15

Abbildung 3.13: Lineares Degradationsmodell fiir eine transversale Druck-Schub-Belastung.

e Gibt es neben einer Druck- auch eine transversale Schubbelastung, so ist die durch
Druck absorbierte Energie zwar kleiner als im Modell angenommen, vgl. unterste Kur-
ve in Abb. Die durch Schub absorbierte Energie kommt in der Realitdt jedoch
noch hinzu, vgl. Abb. B.6(b), und wirkt somit ausgleichend auf den zuvor in Kauf

genommenen Fehler.

e Die vermeintliche Begiinstigung der Schubverformung gegeniiber der transversalen
Druckverformung des Kerns wird in Kauf genommen, da bei geschiadigtem Kern die
Art der Verformung ohnehin mafigeblich von den Moglichkeiten der Deckschichten be-
stimmt wird.

e Bei diinnen impactbelasteten Deckschichten ist das Verhalten des Kerns druckdo-
miniert. Bei den in Kapitel [5| vorgestellten Impacttests waren die Druckspannungen
des Kerns im Moment des Versagens um ein bis zwei Groflenordnungen grofer als
die Schubspannungen (die Druckfestigkeiten betrugen nur das zwei- bis vierfache der
Schubfestigkeiten).

e Zusitzlich zu den vom Hersteller des Kernmaterials standardméfig bekannten Steifig-
keiten und Festigkeiten fiir Druck und Schub werden nur die Stauchsteifigkeiten und
Stauchfestigkeiten fiir Druck bendtigt.

Validierungsrechnungen haben gezeigt, dass dieses einfache Degradationsmodell das Ver-
formungsverhalten des geschédigten Kerns fiir die in dieser Arbeit verfolgten Zwecke einer
effizienten Impactsimulation ausreichend gut beschreibt, siehe experimentelle Validierung in
Kapitel [f] Speziell fiir die drei Verhaltensmerkmale, die bei den transversalen Druck-Schub-
Versuchen in Abschnitt beobachtet wurden, haben die hier vorgeschlagenen Material-
modelle die folgenden Bedeutungen:

1. Die transversalen Druck- und Schubsteifigkeiten des unversehrten Kerns werden als
konstant angenommen, d. h. eine Kopplung zwischen Druck- und Schubverzerrungs-
zustand wird im Materialmodell nicht erfasst. Der im Versuch beobachtete Effekt der
Drucksteifigkeitsminderung infolge einer Schubbelastung ist bei kleinen Schubverfor-
mungen relativ gering und hat auf den Impactverlauf kaum einen Einfluss.

2. Fiir Impactsimulationen mit Sandwichstrukturen, die aus dem untersuchten Faltwa-
benkern bestehen, kime das Versagenskriterium (3.1)) mit dem Exponenten n = 1,0
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zum Einsatz. Fiir Impactsimulationen mit dem untersuchten Honigwabenkern wire der
Exponent n = 1,5 zu wéhlen, so wie es auch von BESANT et al. [55] vorgeschlagen
wurde.

3. Fiir das lineare Degradationsmodell werden jeweils die Druck-Stauchfestigkeiten und
die Druck-Stauchsteifigkeiten aus dem reinen Druckversuch verwendet.

Es kann abschliefend festgestellt werden, dass kombinierte Druck-Schub-Versuche zwar auf-
schlussreich fiir eine qualitative Analyse des Materialverhaltens von Kernstrukturen sind.
Auflerdem sind sie wichtig fiir eine exakte Modellierung bei Impactsimulationen, die ho-
he Anspriiche an die Genauigkeit stellen und die fiir Nachweisrechnungen qualifiziert sind.
Nicht erforderlich sind sie jedoch fiir die einfachen, abschnittsweise linearen Modelle, die in
dieser Arbeit fiir eine effiziente Impactsimulation vorgeschlagen werden. Fiir die Ermittlung
von Stauchsteifigkeit und Stauchfestigkeit geniigt ein reiner transversaler Druckversuch. Die
Steifigkeiten und Festigkeiten des ungeschidigten Kerns sind fiir transversalen Druck und
transversalen Schub standardméfig vom Hersteller bekannt. Die Grofie des Exponenten n im
Versagenskriterium ist, wie oben beschrieben, fiir eine Impactanalyse von nebenséchli-
cher Bedeutung und macht somit die Durchfithrung zusétzlicher kombinierter Druck-Schub-
Versuche ebenfalls nicht erforderlich.

3.2.3 Modellierung des Deckschichtversagens
Versagenskriterien

Faserbriiche und Matrixbriiche stellen unterschiedliche Versagensmechanismen dar und ha-
ben sehr verschiedenartige Auswirkungen auf die verbleibende Tragfihigkeit. Wahrend beim
Kern verschiedene Versagensarten (Sprodbruch, Beulen, Flieen) die makroskopischen Stei-
figkeiten und Festigkeiten in &hnlicher Weise verédndern, ist bei den Deckschichten die Versa-
gensart von grofler Relevanz. Globale Kriterien wie z. B. das von TsAT und Wu [82] sollten
daher fiir die Beschreibung des Versagens von Faserverbundlaminaten nicht verwendet wer-
den. HASHIN [83] etablierte mit seinen Versagenskriterien fiir Faserbruch und Matrixbruch
die Unterscheidung zwischen einzelnen Versagensmechanismen. Auf seinem Konzept basieren
z. B. die Versagenskriterien von PUCK [84] und von CUNTZE [85], die innerhalb der Matrix-
briiche noch zwischen verschiedenen Bruchmoden unterscheiden und diese entsprechend der
MoHRschen Bruchhypothese [86] durch die Bruchebene und die auf sie wirkenden Spannun-
gen charakterisieren. Auch die jiingst entwickelten, sehr exakten LaRC03-Kriterien [87], die
sogar Faserondulationen mit beriicksichtigen, beruhen auf dem Konzept von HASHIN und
verwenden zudem die von PUCK eingefiihrten Bruchebenen.

Die Fasern eines Laminatverbundes werden nahezu ausschliellich durch die Membrannor-
malspannungen o} beansprucht, die parallel zur Faserachse wirken. Daher empfiehlt sich
fiir die Vorhersage von Faser-Zugbriichen das einfache Maximalspannungskriterium. Bei
Faser-Druckbriichen spielt auflerdem die stiitzende Wirkung der Matrix eine gewisse Rol-
le, weswegen das LaRC03-Kriterium [87] hier auch die Membranspannungen o, und 7,
beriicksichtigt, die quer zur Faser wirken. Bei CHANG-CHANG [88] und HASHIN [83] bein-
halten die Faserbruchkriterien auch fiir Zug noch zusétzliche Spannungskomponenten quer
zur Faser. Puck [84] gibt jedoch an, dass die Abweichungen zwischen dem einfachen Maxi-
malspannungskriterium und komplizierteren Formulierungen normalerweise unter 5% liegen.
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Er empfiehlt deshalb das Maximalspannungskriterium als allgemein anwendbar und zudem
praktikabel. Da durch den Membranspannungszustand in einer impactbelasteten Sandwich-
haut die Zugspannungen dominieren und somit der Einfluss der Spannungen quer zur Faser
zusétzlich gering ist, wurde fiir diese Arbeit das Maximalspannungskriterium

i

>1 (3.12)
T|(t,c)u

sowohl fiir Zug (Festigkeit oy, ) als auch fiir Druck (Festigkeit oj|.,) als geeignet eingeschiitzt.
Vergleichende Impactrechnungen mit dem Simulationstool CODAC haben den geringen Ein-
fluss von Spannungen quer zur Faser bestétigt.

Zahlreiche Versagenskriterien wurden fiir Matrixbruch und Delamination entwickelt. Da
diese Schadensarten jedoch einen sehr geringen Einfluss auf das Impactverhalten von Sand-
wichstrukturen haben, wurden die Kriterien fiir Matrixbruch und Delamination im Rahmen
dieser Arbeit nicht ausfithrlich untersucht und bewertet. Fiir einen Uberblick iiber beste-
hende Kriterien sei z. B. auf die Arbeit von NAHAS [89] hingewiesen. SODEN, HINTON und
KADDOUR [90]-[96] haben in der so genannte World-Wide Failure Exercise 19 Versagenskrite-
rien verglichen und Versuchsergebnissen gegeniibergestellt. Fiir definierte, statische Lastfille
konnten daraus Empfehlungen abgeleitet werden, vgl. [97]. Fiir Impactlasten gibt es keine
derartigen vergleichenden Studien. Puck [98] z. B. empfiehlt seine Kriterien, die bei der
World-Wide Failure Exercise sehr gut abgeschnitten haben, ausdriicklich nicht fiir Impact-
lasten. Im Gegensatz dazu wurden Kriterien fiir Matrixbruch und Delamination von CHAI
und GADKE [99], CHOI und CHANG [100] speziell fiir die Simulation von Impactvorgéngen
entwickelt. Es wurden dabei jedoch ausschlieflich monolithische Laminate betrachtet. Auch
wenn die vorgeschlagenen Versagenskriterien prinzipiell auf Sandwich-Deckschichten anwend-
bar sind, ist die Schadensmodellierung von Monolithen nicht eins zu eins auf Sandwichdeck-
schichten {ibertragbar. Delaminationen sind z. B. in Sandwichstrukturen weit weniger kritisch
als in Laminaten, da die Deckhiute viel diinner sind und somit die transversalen Spannun-
gen eine geringere Rolle spielen. Fiir eine zuverliassige Aussage hinsichtlich Matrixbruch und
Delamination fehlen leider die Ergebnisse einer experimentellen Untersuchung.

Degradationsmodelle

Die Modellierung des sich éndernden Materialverhaltens der impactbelasteten Deckschicht
soll aus Griinden der Effizienz schrittweise linear erfolgen und sich nach den in Abschnitt
beschriebenen drei Phasen des Deckschichtversagens richten. Die dritte Phase, das
Verhalten der gerissenen Deckschichten, ldsst sich mit linearen Materialmodellen nicht ge-
eignet beschreiben. Nach Uberschreiten der Festigkeit kommt es zu einer Entfestigung der
Faserverbunddeckschicht (siehe Abb. , welche zu negativen Steifigkeiten und somit zu
Konvergenzproblemen fiithren wiirde. Besser geeignet sind hierfiir Modelle der Bruchmecha-
nik oder energiebasierte Modelle der Schadensmechanik mit kontinuierlicher Entfestigung.
Solche aufwendigeren, nichtlinearen Verfahren werden fiir die Simulation von high-velocity
Impacts auf monolithische Laminate z. B. von IaNNucct [I0I] oder JounsoN [102] vor-
geschlagen. AKTAY et al. [57] wenden das von JOHNSON entwickelte Entfestigungsmodell
auch fiir die Deckschichten von Sandwichstrukturen an. Da der Schwerpunkt dieser Arbeit
jedoch auf effizienten Methoden liegt, wird der Rissfortschritt in der Deckschicht nicht mo-
delliert. Ziel ist es vielmehr, Phase I und Phase II geeignet zu beschreiben und den Beginn
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der Rissbildung vorherzusagen.

o A
Festigkeit o -

€

Abbildung 3.14: Spannungs-Dehnungs-Diagramm mit Entfestigung.

ROSEN und HASHIN [103] bezeichnen das Versagensverhalten von Faserverbunden als sehr
komplex und begriinden dies mit der groflen Variabilitdt von Faserfestigkeit und Fasergeo-
metrie (Faserondulationen). Dadurch kénnen lokale Schéden entstehen, die zwar eine Min-
derung der Gesamtsteifigkeit bewirken, aber nicht notwendigerweise zu einem sogenannten
Weakest-Link Failure [104] fithren, bei dem die benachbarten Fasern durch die groflere Be-
lastung sofort auch brechen und die gesamte Lamina versagt. In [103] werden einige Hypo-
thesen zu Versagensmechanismen von Faserverbunden unter Zugbelastung vorgestellt (Cu-
mulative Weakening Failure [105], Fibre Break Propagation Failure [104], Cumulative Group
Mode Fuailure), bei denen eine Lastumlagerung von den schwéchsten, gebrochenen Fasern
zu den Nachbarfasern und dem Matrixmaterial erfolgt. Bei Druckspannungen (welche in
impactbelasteten Deckschichten durch den Membranspannungszustand kleiner sind als die
Zugspannungen) zeigt sich durch das Knicken einzelner Fasern auch ein nichtlineares Verhal-
ten. Da in dieser Arbeit einfache Modelle gesucht sind, werden die Spannungsinteraktionen
zwischen gebrochenen Fasern, Matrix und intakten Fasern nicht betrachtet, sondern die ma-
kroskopischen Steifigkeiten der Laminas werden reduziert. Durch die Steifigkeitsreduktion
in den dufleren Laminas erfolgt eine Lastumlagerung hin zu den inneren Laminas und die
Biegesteifigkeit des Gesamtlaminates wird etwas geringer. Abb. veranschaulicht fiir den
Zugbereich einer biegebelasteten Deckschicht die Spannungsumlagerung, wobei hier beispiel-
haft unterschiedlich starke Ondulationen als Grund fiir unterschiedlich stark belastete Fasern
fungieren. Das Gesamtlaminat versagt erst dann, wenn durch die Lastumlagerung schliefSlich
in allen Einzelschichten die Festigkeit {iberschritten ist.

Ende Phase |
—] ——>
‘ | «— —>
/ﬁ\ -4
9 a 9 9
unversehrte
Fasern

Abbildung 3.15: Membranzugspannungen in der untersten Lamina einer Gewebelagen-Deckschicht
vor und nach dem Versagen einzelner Fasern aufgrund von unterschiedlich starken
Ondulationen.



66 Kapitel 3. Versagensanalyse

Wihrend in Phase I bei allen Laminas die urspriinglichen Materialsteifigkeiten verwen-
det werden, miissen in Phase II diejenigen Laminas entsprechend degradiert werden, bei
denen das Faserbruchkriterium 1) iiberschritten wurde. Die Uberpriifung des Versagens-
kriteriums erfolgt an den Gauflpunkten der Elemente, siche Erlduterungen zum Kern in Ab-
schnitt In Dickenrichtung gesehen, wird das Versagenskriterium jeweils in der Mitte der
Einzelschichten ausgewertet. Wird Faserbruch festgestellt, so werden die Materialeigenschaf-
ten der betroffenen Lamina im zugehorigen Elementviertel degradiert. Analog zum Vorgehen
bei der Kerndegradation werden dafiir die urspriinglichen Steifigkeitskomponenten Cj; mit
Hilfe von Degradationsfaktoren D;; reduziert, so dass die reduzierte Steifigkeit entsteht,
die bei der weiteren Impactberechnung in das HOOKEsche Materialgesetz einfliet. Fiir
den Impactverlauf von Bedeutung sind bei der Deckschicht die folgenden Steifigkeitskompo-
nenten:

e bei unidirektionalen Einzelschichten die Membransteifigkeit Cj; in Faserrichtung,

e bei Multiaxialgelege- und Gewebeschichten die Membransteifigkeiten Cj; und Cay (hier
sind die beiden Faserrichtungen gesondert zu behandeln, d. h. Auswertung des Faser-
bruchkriteriums in beiden Richtungen und separate Reduktion der Membransteifigkei-
ten).

Alle anderen Steifigkeitskomponenten haben bei einer diinnen Sandwich-Deckschicht keinen
groflen Einfluss auf den Impactverlauf. Aus diesem Grund miissen auch Matrixbriiche und
Delaminationen im Degradationsmodell nicht explizit beriicksichtigt werden. Im Fall eines
Faserbruchs kénnen die anderen Steifigkeitskomponenten der Einfachheit halber auf einen
Wert nahe Null gesetzt werden, ohne das Verformungsverhalten merklich zu verfélschen. Die
Grofle der Degradationsfaktoren Dyy bzw. Doy héingt von der Qualitit des Faserverbundma-
terials und vom Lagenaufbau ab. Bei Geweben sind die Degradationsfaktoren durch gréfere
Ondulationsschwankungen im Allgemeinen gréfier als bei unidirektionalen Laminaten, welche
plotzlicher versagen. Fiir ihre Ermittlung konnte bisher jedoch keine allgemeingiiltige Vor-
schrift entwickelt werden. Sofern die Ergebnisse von Biege- oder Impactversuchen vorliegen,
kénnen die Degradationsfaktoren fiir die Sandwichdeckschichten daraus abgeleitet werden.
Fiir die Deckschichten aus CYTEC® 977-2 J/HTA-Gewebeschichten, die bei den in Abschnitt
Vorgestellten Impactversuchen verwendet wurden, lieferte ein Wert von Dy; = Doy = 0,5
cine gute Ubereinstimmung mit den Versuchsergebnissen. Es ist dariiber hinaus denkbar,
dass mit einem genauen Versagensanalyse-Tool, welches mit mikro- oder mesomechanischen
Modellen arbeitet, makromechanische Degradationsfaktoren berechnet werden, die als Ein-
gangswerte in die Impactanalyse von CODAC einflieen kénnen.

Oben wurde bereits angesprochen, dass durch die Degradation der &ufleren Laminas ei-
ne Lastumlagerung hin zu den inneren Laminas erfolgt. Interessant zu erwéhnen ist, dass
dadurch die Deckschicht-Durchbiegung einer impactbelasteten Sandwichschale nur wenig
grofler wird und dass entsprechend auch der Anstieg der Kontaktkraft-Zeit-Kurve durch
diese Materialverinderung kaum abnimmt. Der Grund hierfiir ist der Verlust an Mem-
bransteifigkeit im geschwéchten Deckschichtbereich, der zu einer grofleren Membrandehnung
fithrt, wahrend sich der unversehrte Bereich der Platte wieder leicht entspannt. Folglich
wird der Membranspannungszustand im geschwéchten Bereich verstéirkt, die Gesamtdurch-
biegung nimmt jedoch kaum zu. Je geringer die Steifigkeiten der geschédigten Laminas, um
so grofler werden die Zugspannungen in den intakten inneren Schichten und um so eher reifit
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das gesamte Laminat. Die Wahl der Degradationsfaktoren Dy bzw. Dss ist folglich entschei-
dend fiir die richtige Vorhersage des Beginns der Rissbildung. Fiir die Beschreibung eines
Impactverlaufs ohne sichtbare Schidigung ist sie hingegen wenig relevant.

3.2.4 Modellierung der Deckschicht-Kern-Ablésung

Da bei Impactlasten auf passabel gefertigten Sandwichpaneelen stets zuerst der Kern ver-
sagt, werden durch das Kern-Degradationsmodell die transversalen Schubsteifigkeiten bereits
reduziert. Sollte es daraufhin noch zum Ablésen des Kerns von der Deckschicht kommen, so
sind davon keine weiteren Steifigkeitseinbuflen zu erwarten, die den Impactverlauf beeinflus-
sen. Folglich wird eine Deckschicht-Kern-Ablosung beim hier vorgeschlagenen Impactsimu-
lationsverfahren nicht modelliert.
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Kapitel 4

Transiente Impactanalyse

Bei einer dynamischen Finite-Elemente-Analyse, wie sie fiir die Impactsimulation bené6tigt
wird, bilden die Bewegungsgleichungen der Elementknoten im linearen Fall das Differential-
gleichungssystem

Mii + Ct + Ku = F,, (4.1)

wobei M, C und K die Massen-, Dampfungs- und Steifigkeitsmatrizen, F, der Vektor der
dauBeren Krifte und u, 0, i die Verschiebungs-, Geschwindigkeits- und Beschleunigungsvek-
toren des Finite-Elemente-Systems sind. Bei einem low-velocity Impact tritt im Allgemeinen
keine geschwindigkeitsabhéngige Dampfung auf, so dass die Bewegungsgleichungen im Rah-
men dieser Arbeit kurz durch

Mii + Ku = F, (4.2)

beschrieben werden kénnen. Gesucht sind die Verschiebungen u zu einer Zeit ¢, die das
Gleichungssystem sowie die gegebenen Startbedingungen u®, a® und i® zur Zeit
t = t© erfiillen. Zur Losung des Differentialgleichungssystems werden in Finite-Elemente-
Berechnungen der Praxis hauptséichlich direkte Integrationsmethoden verwendet, bei denen
die Bewegungsgleichungen mit Hilfe eines numerischen Schritt-fiir-Schritt-Verfahrens direkt
integriert werden, ohne sie vorher in eine andere Form zu transformieren. Das Gleichungssys-
tem wird dabei nicht fiir eine beliebige Zeit ¢ gelost, sondern nur in diskreten Zeitintervallen
At, bei denen der Bewegungszustand fritherer Zeitschritte bekannt ist und der Bewegungs-
zustand u® ), a Y G+ zur Zeit (D = ¢(") 4 At ermittelt wird. Man unterscheidet
zwischen Einschritt- und Mehrschritt-Methoden. Wahrend bei Mehrschritt-Methoden die
Losung zur Zeit t("*Y von den Ergebnissen mehrerer vorangegangener Zeitschritte abhingt,
lisst sich bei Einschritt-Methoden die Losung allein aus den Kinematen u™, 1™, (™ des
unmittelbar vorangegangenen Zeitschritts n ermitteln, vgl. Abb. [£.1]

Innerhalb der Zeitintervalle At wird ein Ansatz gewéhlt, der die Kinematen benachbar-
ter Zeitschritte verkniipft, so dass sich das Gleichungssystem (|4.2)) nach einem Kinemat des
Zeitschritts n+1 (i. d. R. u®*Y) auflosen lisst. Dieser Ansatz bestimmt auch die Stabilitéit,
die Genauigkeit und den numerischen Aufwand des Losungsverfahrens. Ist zur Berechnung
der Losung u™t) keine Zerlegung der Systemsteifigkeitsmatrix K erforderlich, so spricht
man von expliziten Integrationsmethoden. Zumeist ist dies dann der Fall, wenn die Bewe-
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u A
bekannt:
u®
< At >
>t

tm t(n+1)
explizite Methoden: implizite Methoden:
Gleichgewicht bei t™ Gleichgewicht bei t(+1)

Abbildung 4.1: Prinzip einer Einschritt-Integrationsmethode.

gungsgleichungen (4.1) zur Zeit ¢ aufgestellt werden. Methoden, bei denen die System-
steifigkeitsmatrix zur Losung des Gleichungssystems zerlegt werden muss, heiflen implizite
Integrationsmethoden. Bei ihnen wird die Losung u(®*) in der Regel unter Verwendung der
Gleichgewichtsbedingungen zur Zeit t(**1) bestimmt. Einzelne Vertreter sowie ausfiihrliche
Erlduterungen zu diesen beiden Arten von Integrationsmethoden sind in den Werken von
BATHE [66], BELYTSCHKO und HUGHES [106], [107] oder ZIENKIEWICZ und TAYLOR [108]
zu finden. Eine umfangreiche Ubersicht iiber verfiigbare Methoden wurde von DOKAINISH
und SUBBARAJ [109], [110] veroffentlicht.

Fiir die Impactanalyse in CODAC sind die NEWMARK-Methode als Vertreter der impli-
ziten Integrationsverfahren und die zentrale Differenzenmethode als explizites Integrations-
verfahren programmtechnisch umgesetzt. Wahrend die NEWMARK-Methode bereits vor Be-
ginn dieser Arbeit in CODAC zur Verfiigung stand, wurde die zentrale Differenzenmethode
neu implementiert, um die Vorziige des expliziten Integrationsverfahrens hinsichtlich des
numerischen Aufwands zu priifen. Beide Integrationsmethoden sind in Abschnitt kurz
beschrieben. Bei der Berechnung von Impactvorgéngen muss zusétzlich ein Kontaktalgorith-
mus in die dynamische Analyse integriert werden, der die Interaktion zwischen Impactor
und impactbelasteter Struktur beschreibt. In Abschnitt wird das in CODAC verwendete
Kontaktgesetz vorgestellt. Die Einbindung des Kontaktgesetzes in den Impactalgorithmus ist
vom Zeitschrittverfahren abhéngig und wird in Abschnitt fiir die in CODAC verwende-
ten Integrationsmethoden erldutert. Das Konvergenzverhalten von impliziten und expliziten
Integrationsmethoden wird in Abschnitt erldutert und in Abschnitt anhand von
Beispielen veranschaulicht. In Abschnitt werden schlieBllich Schlussfolgerungen fiir den
Einsatz der Integrationsmethoden gezogen.
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4.1 Integrationsmethoden in CODAC

4.1.1 Newmark-Methode

Das NEWMARKsche Integrationsschema [111] ist eines der bekanntesten und am haufigsten
eingesetzten impliziten Integrationsverfahren. Es verwendet fiir die Funktionen der Kine-
maten zur Zeit ¢t("*Y eine TAYLOR-Reihenentwicklung, die nach dem quadratischen Glied
abgebrochen ist,

At
a™) = u™ LA™ - [(1 —20) i Qﬁﬁ(nﬂ)} 7 (4.3)
am ) — g LAy [(1-0) i 4+ 5ﬁ("+1)} . (4.4)

Abb. illustriert beispielhaft den Ansatz (4.3)), der die Verschiebungen u™*) in Abhingig-
keit der Kinematen des Zeitschritts 7 und der Beschleunigungen ii"*" beschreibt. Die In-

u 4

At2/2 -[(1-28) U™ + 2300+D)]
Atu®

u

>t
tm t(n+1)

Abbildung 4.2: Ansatz fiir u(®*1 bei der NEWMARK-Methode.

tegrationsparameter 4 und 0 bestimmen die Stabilitdt und den Grad der Genauigkeit des
Integrationsverfahrens. Fir 6 > 0,5 und 5 > 0,25(6 + 0, 5)2 ist das Integrationsschema
unbedingt stabil, d.h. die Losung wachst auch bei beliebig groflen Zeitschritten nicht unbe-
grenzt (siehe Abschnitt [4.4] fiir nihere Erlduterungen zur Konvergenz). Zusammen mit
und ergibt sich aus dem Gleichgewicht zum Zeitpunkt ¢,

Mt 4 Kut) = pi+D) (4.5)

das Gleichungssystem

1 1 1 1 .

zum Losen der Unbekannten u(™*Y). Fiir nichtlineare Probleme erfolgt entsprechend Ab-
schnitt (mit dem dort erléuterten Verzicht auf Iterationen innerhalb eines Zeitschritts)
eine Linearisierung im Zeitintervall A¢, und es wird analog zum Kréftegleichgewicht (12.66])
mit

1 1
{KW + M] Aul™) = F+) 4 M {—1‘1(”) + (- - 1) ﬁﬂ ~F" @)

BAL BAL 23
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der Verschiebungszuwachs Au"t?) berechnet, wobei F(in) die inneren Krifte ‘) im Zeit-
schritt n sind.
4.1.2 Zentrale Differenzenmethode

Bei der zentralen Differenzenmethode werden die Beschleunigungen und Geschwindigkeiten
zur Zeit ¢t durch die folgenden Finite-Differenzen-Ausdriicke angenihert:

1

- (n n—1 n+1

a™ = AL (—u( ) 4+ u )) , (4.8)
e (n 1 n—1 n n+1

™ = INE) (u( ) —2u™ 4 ul )) . (4.9)

Abb. |4.3|zeigt den Ansatz (4.8)), der die Geschwindigkeiten u(™ in Abhingigkeit der Verschie-
bungen der beiden benachbarten Zeitschritte ausdriickt. Entsprechend der Vorgehensweise

u u (n+1)

2Atum

u (1)

t(-1) t t(n+1)

Abbildung 4.3: Ansatz fiir 1™ bei der Differenzenmethode.

bei expliziten Integrationsmethoden werden die Bewegungsgleichungen (4.2) zur Zeit ¢™
herangezogen,

Mii™ + Ku™ = FM | (4.10)
um die Verschiebungen zur Zeit ¢™*Y zu berechnen. Mit (4.8) und (4.9) ergibt sich das
Gleichungssystem

1 2 1
(n+1) _ g(n) _ _ = (n) _ _—_ (n—1)
v Mu =F\ <K v M) u v Mu : (4.11)

Fiir die Berechnung des Verschiebungszuwachses Au(®*!) bei nichtlinearen Problemen wird

1 1 1
_— (nt+1) _ p(n) _pln) = (n) _ _—_ (n=1)
” MAu =F)-F," + ” Mu - Mu (4.12)

verwendet. Es zeigt sich, dass zur Bestimmung der Losung u®tV) bzw. Au®*Y neben u™
auch u® benétigt wird. Da als Startbedingung u(®, a® und ii(® bekannt sind, kénnen
mit (4.8) und (4.9) die Verschiebungen zur Zeit —At berechnet werden,

2

W) = u - am® 4 S50, (4.13)

Die zentrale Differenzenmethode ist nur bedingt stabil. Um Stabilitét zu gewéhrleisten, muss
der Zeitschritt At kleiner sein als ein kritischer Wert A, siehe hierzu Abschnitt
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4.2 Kontaktgesetz

HEINRICH HERTZ [112] schuf in den 1880er Jahren mit seinen Arbeiten zur Beriihrung fester
elastischer Kérper die Grundlage fiir die Kontaktforschung. In der HERTZschen Theorie des
elastischen Normalkontakts beschreibt Grundfall 1 die Beriihrung zweier rotationssymme-
trischer Korper, deren Kontaktbereich ein Kreis ist. In diese erste Kategorie fillt auch die
Beriihrung zwischen einem kugelférmigen Impactor und einer Platte, wie sie im Rahmen die-
ser Arbeit untersucht werden. Wie ABRATE [I13] erldutert, konnen Kontaktgesetze, die fiir
den statischen Fall gelten, auch fiir die dynamische Analyse von low-velocity Impacts verwen-
det werden, da hier Dehnraten und Wellenausbreitungseffekte gewohnlich vernachléssigbar
sind. Tatséchlich nutzte TIMOSHENKO [114] bereits 1913 eine einfache Beziehung zwischen
Kontaktkraft und Eindellung, um den Impactvorgang einer Stahlkugel auf einen Balken zu
berechnen.

Das HERTZsche Kontaktgesetz

F.=ka?, (4.14)

beschreibt den fiir das dynamische Verhalten der impactbelasteten Platte so entscheidenden
Zusammenhang zwischen der Kontaktkraft F, und der Eindellung «. Die Kontaktsteifigkeit
k. 1dsst sich durch

4

ko= ER?, (4.15)

N

berechnen, wobei der dquivalente Radius R im betrachteten Fall gleich dem Radius Rjy,, des
Impactors ist und der dquivalente Elastizitdtsmodul £ mit

1 1- ViQmp 1- Vglate
- 4.16
E Eimp * Eplate ( )

von den Elastizitdtsmoduln des Impactors und der Platte abhéngt. Fiir Sandwichdeckschich-
ten aus Faserverbund ist Epjae = E.. der d@uflersten Schicht. Die durch die Kontaktkraft
belastete Kontaktflache ist durch

, 3F.R\7
den Radius a = ( 1F ) und (4.17)
2
die Druckverteilung  p(r) = poy/1 — (—) (4.18)
a

beschrieben, wobei py der maximale Kontaktdruck und r die radiale Entfernung vom zen-
tralen Impactpunkt sind, vgl. Abb. 4.4

Obwohl HERTZ eine Reihe von Voraussetzungen fiir die Giiltigkeit seines Kontaktgesetzes
angab (Kontaktkorper sind homogene, isotrope, elastische Halbrdume, Oberflichen
sind kontinuierlich und reibungsfrei, Verzerrungen sind klein), ist es doch fiir eine Vielzahl
von Fillen, die diese Bedingungen nicht erfiillen, anwendbar. So wird es fiir Faserverbund-
strukturen, die weder isotrop noch homogen sind, heute weitverbreitet eingesetzt (z. B. in
[115], [I16] fiir Monolithe oder in [48], [117] fiir Sandwichstrukturen). Dariiber hinaus wur-
den auch Modifikationen des HERTZschen Kontaktgesetzes entwickelt, um das inelastische
Verhalten von geschidigten Faserverbundmaterialien geeigneter zu modellieren. Eine Uber-
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Impactor ‘ Rimp
Platte :
? Eindellung

p, a ‘ Kontaktkraft
| a

3
Kontaktdruck p(r)\fy F. =] p(r)2ardr =k.a>

O% r

Abbildung 4.4: Impactbelastete Platte und Druckverteilung auf der Kontaktflache.

sicht hierzu sowie Vergleiche mit experimentellen Ergebnissen vertffentlichten YANG und
SUN [118]. Bei der Anwendung von modifizierten HERTZschen Kontaktgesetzen fiir die Im-
pactanalyse von Faserverbundstrukturen (z.B. in [I119]-[122] fiir Monolithe oder in [55] fiir
Sandwichstrukturen) wird in der Belastungsphase das Kontaktgesetz (4.14)) zumeist noch
unverdndert eingesetzt. In der Entlastungsphase wird dann zur Beriicksichtigung der Ener-
gieabsorption ein Kontaktgesetz der Form

(Oé - ares)m

F.= Fopa————
¢ omax (amax - ares)p

, (4.19)

verwendet, worin Fi., die maximale Kontaktkraft, o ,.x die maximale Eindellung und o
die bleibende Eindellung sind. Die Exponenten m und p variieren zwischen % und g und wer-
den, wie auch a5, empirisch bestimmt. Eine von und abweichende Modifikation
des HERTZschen Kontaktgesetzes wird von KHALILI et al. [123] fir Sandwichstrukturen vor-
geschlagen. Darin héngt jedoch die Kontaktsteifigkeit k. u. a. auch von den E-Moduln des
Kerns und der impactabgewandten Deckschicht ab, was die Giiltigkeit dieses Modells frag-
lich erscheinen lésst. Bei Impactsimulationen mit sehr feiner Diskretisierung, bei denen auch
der Impactor als FE-vernetzter Korper modelliert wird, kommen im Allgemeinen iterati-
ve Kontaktalgorithmen zum Einsatz (z. B. in [50]-[52] fiir Sandwichstrukturen). Bei solchen
Verfahren werden LAGRANGE-Multiplikatoren oder Penalty-Methoden zur Lésung der Varia-
tionsungleichungen genutzt, die durch die schwache Formulierung der Kontaktbedingungen
(z. B. keine Durchdringung der Kérper, keine Ubertragung von Zugkriften) entstehen; einen
Uberblick hierzu gibt u. a. WRIGGERS [124].

Die Ziele der Impactanalyse in dieser Arbeit sind vornehmlich eine hohe Effizienz und eine
Minimierung der empirischen Parameter, die fiir die verwendeten Modelle benétigt werden.
Auch weil der Entlastungsprozess keinen weiteren Schadenszuwachs mit sich bringt, erfolgt
die Beschreibung des Impactvorgangs bislang nur bis zur maximalen Belastung. Deshalb
wird im Simulationstool CODAC bisher ausschlieSlich das originale HERTZsche Kontaktge-
setz (4.14) verwendet. Anhand des Radius der HERTZschen Kontaktfliche wird die
Anzahl der belasteten Elemente bestimmt, die je nach Feinheit der Vernetzung mit steigender
Kontaktkraft schrittweise zunimmt. Eine Simulation {iber die maximale Belastung hinaus,
bei der sowohl ein modifiziertes HERTZsches Kontaktgesetz als auch das Materialverhalten
bei Entlastung beriicksichtigt wird, briachte zusétzlich Auskunft {iber die Grofle einer blei-
benden Eindellung und wiére interessant fiir eine Weiterentwicklung des hier vorgestellten
Impactsimulationsverfahrens.
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4.3 Einbindung des Kontaktgesetzes in die Integrati-
onsmethoden

4.3.1 Impactalgorithmus mit der Newmark-Methode

Zur Bestimmung der Verschiebungsinkremente Au(®*1) der impactbelasteten Platte mit dem
NEWMARKschen Gleichungssystem (4.7) werden neben den Kinematen u™ a™ i und
den inneren Kréften F(1 ™ gur Zeit ¢ auch die duBeren Krifte FU' zur Zeit ¢+ benstigt.
Diese bestehen mit

Fi+) — pOtD) o F(n+D (4.20)

a,con a,rest

aus eventuellen statischen Kréften F(a ;gst, welche iiber alle Zeitschritte konstant sind, und

aus den Kontaktkraft Komponenten F(aCOn der impactbelasteten Knoten, die sich aus der

Kontaktkraft im Zeitschritt n + 1,

3
F£n+1) _ kc (Q(n+1)) 2 7 (421>
und der Kontaktdruckverteilung (4.18]) ergeben. In (4.21)) ist die Eindellung

o) = gyt _ wi(g;fl) (4.22)
die Diskrepanz zwischen der transversalen Verschlebung wi"™ der Plattenoberfliche am

zentralen Impactknoten und der Verschlebung wfm;; des Impactors zur Zeit t("*1. Die

GréBe der Kontaktkraft " héngt mit w" Y folglich von der Losung Au™*" des Glei-
chungssystems ab. Unabhéngig von moglichen materiellen Nichtlinearitdten miissten al-
so zur Bestimmung der Kontaktkraft mehrere Iterationen innerhalb eines Zeitschritts durch-
gefiithrt werden. Eine derartige Iterationsschleife wurde beispielsweise im Impactsimulations-
tool CDTAC umgesetzt, aus dem CODAC urspriinglich hervorgegangen war. Wenn jedoch
innerhalb eines Zeitschritts geometrische Linearitét angenommen wird (was in CODAC der
Fall ist, siche Ausfithrungen am Ende des Abschnitts |2 , so lassen sich die Verschiebungen
superponieren, und eine effizientere direkte Losung 1st moghch. Das Gleichungssystem (|4.7))
wird in zwei Teilgleichungssysteme aufgeteilt:

K™ 4+ _—M| ulrt) = p+) 4.23
|: + ﬁ ﬁ t2 :| uCOH a,con Y ( )
K® 1 (n+1) _ q(n+1) 1 a™ 1 5™ (n)

+ ﬁ t2M Aurest Farest + M 5 t —+ % -1 — Fi . (424)

Teilgleichungssystem erfasst den Verschiebungsanteil u(gé;fl), welcher allein aus der
noch unbekannten Kontaktkraft resultiert. Teilgleichungssystem (|4.24)) erfasst den restlichen
Verschiebungsanteil Aurest , der aus allen iibrigen Kréften resultlert die bereits bekannt
sind. Durch Superposition der Verschiebungsanteile ergibt sich

Au"t) = (D) 4 Ayt (4.25)

con rest
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(n+1)

Fiir das transversale Verschiebungsinkrement Awc"" "’ der Plattenoberfliche am zentralen

Impactknoten gilt analog

Aw{Y = (D 4 Aw(vEY (4.26)
+1

welcher infolge aller anderen Krifte aufler der Kontakt-

kraft entsteht, ist bekannt. Der Verschiebungsanteil w((;;gn) lasst sich durch

Der Verschiebungsanteil Aw!"

c,rest

witer) = FUD we com (4.27)

in Abhéngigkeit der Kontaktkraft F é"*” ausdriicken, wobei w, con1 die bekannte transversale
Verschiebung der Plattenoberfliche am zentralen Impactknoten ist, die infolge einer Einheits-
Kontaktkraft entsteht, die mit dem Betrag F'.=1 entsprechend der Kontaktdruckverteilung
auf die impactbelasteten Knoten wirkt. Mit und wird aus der fiir die Eindellung
benotigten Verschiebung der Plattenoberflache:

w(tD = () 4 FOtD) g (M) L Ay () (4.28)

c conl c rest

Sowohl die Verschiebungen w, der Plattenoberfliche als auch die Verschiebungen wi,, des
Impactors sind in Abb. [£.5] fiir die Zeitschritte n und K —|— 1 illustriert. Die fiir die Eindellung
4.22|) ebenfalls benotigte Impactorverschiebung wlmp ) kann nach 1' wie folgt berechnet
werden:

At?
n+1 n (n+1)
wl(mp ) nnp + At 1(Inp _'_ T [(1 - 25) 1(mp + 26 imp :| . (429)
Die Impactorbeschleunigung zur Zeit ¢t("*1 lautet
(n+1)
. (n+l) FC
Wi =9+ 4.30
> — (4.30)

mit der Erdbeschleunigung g = —9, 813, der Masse mjy,;, des Impactors und der noch unbe-

kannten Kontaktkraft £ In (4.29) lasst sich die bekannte Verschiebung, die der Impactor
zur Zeit t(**1 erreichen wiirde, wenn es keine Kontaktkraft gibe, durch

At?

n+1 n

wi(mpo) B lmp + At l(mp T 2 [<1 N 25) 1mp +26g (431)
w® _qo |(r?12) —Wén) *Wi(rﬂg)o 7W((:n+l) W.(r%rl)

0 (n+1)
w® =0 , i _/A‘WC - Wér&;? = F™ We cont
O ~ e~ o MHD)

5
o O L S |

r|~

A 4 ‘\x
(n+1)
Ausgangs- S A?B Fe
o Zeitschritt n Zeitschritt n+1, wenn es Zeitschritt n+1 Mimp
situation keine Kontaktkraft gabe

Abbildung 4.5: Verschiebungen w,. der Plattenoberfliche am zentralen Impactknoten, Impactorver-
schiebungen wiy,p und Eindellungen o in verschiedenen Zeitschritten.
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zusammenfassen. Fiir die tatséchliche Impactorverschiebung (4.29) gilt somit

w§n+1) _ (n+1) —|—At2ﬁ

imp 1mp0

(4.32)

Mimp

Aus dem Kontaktgesetz (4.21]), der Eindellung (4.22)) sowie der Plattenverschiebung (|4.28))
und der Impactorverschiebung (4.32)) ldsst sich schlieBlich die Beziehung

; LA™t @) (k)

(n+1) _ c,rest imp0
ke (al")? = A a (4.33)
mlmp c conl

herleiten, die als einzige Unbekannte die Emdellung o™t enthilt. Nach Berechnung der
Eindellung kann aus dem Kontaktgesetz (4 die Kontaktkraft F"™ ermittelt werden.
Fiir die Verschiebungen u(®*) ergibt sich analog zu schlief3lich

D) () ple) g Ay ) (4.34)

conl rest

4.3.2 Impactalgorithmus mit der zentralen Differenzenmethode

Zur Bestimmung der Verschiebungsinkremente Au(®*1) der impactbelasteten Platte mit dem
Gleichungssystem 1} der zentralen Differenzenmethode werden die dufleren Kriifte F
zur Zeit ¢ bendtigt. Neben eventuellen statischen Kriiften gehoren dazu die Kontaktkraft-
Komponenten der impactbelasteten Knoten, die in der Summe die Kontaktkraft - er-
geben, d. h. zur Zeit ¢t gilt

FM =k, (a(”))% : (4.35)

Die Eindellung o™ ergibt sich analog zu (4.22)) aus der Verschiebungsdiskrepanz

(n) — o) _ (™)
a\" = wg Wi - (4.36)
Anders als bei der Integrationsmethode nach NEWMARK ist hier die Verschiebung w™ der
Plattenoberfliche am zentralen Impactknoten aus dem vorangegangenen Zeitschritt bekannt.
Das Gleichungssystem (4.12)) kann folglich direkt gelost und die Verschiebungsinkremente
Au™V) kénnen bestimmt werden.

Die im néchsten Zeitschritt benotigte Impactorverschiebung w( Y kann mit 1' wie folgt
berechnet werden:

(D () _ D) 2, L &
Wiy = 2Wi — Wi + At ) (4.37)

7nimp
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4.4 Konvergenzverhalten

Der Rechenaufwand eines Zeitschrittverfahrens ist direkt proportional zur Anzahl der bené6tig-
ten Zeitschritte. Fiir die Effizienz einer Integrationsmethode ist folglich die Zeitschrittlinge
entscheidend, die weder zu grof§ sein darf fiir eine ausreichend gute Konvergenz noch unnéti-
gerweise zu klein. BUTCHER [125] zeigt, dass ein Algorithmus automatisch konvergiert, wenn
Stetigkeit und Stabilitdt gesichert sind (siehe hierzu Abschnitt [4.4.1)). Ist diese Konvergenz-
bedingung erfiillt, so dient des Weiteren die Genauigkeit als Maf fiir die Giite der Konver-
genz, d. h. wie gut die wahre Losung angenéhert wird (Abschnitt [£.4.2)). In den Werken von
BATHE [66], BELYTSCHKO und HuGHES [106], [107] werden mehrere implizite und explizite
Integrationsmethoden sehr ausfiihrlich auf Stabilitdt und Genauigkeit hin untersucht. In den
folgenden Abschnitten wird insbesondere auf die im Simulationstool CODAC umgesetzten
Integrationsmethoden eingegangen.

4.4.1 Stabilitat

Ein Integrationsverfahren ist dann stabil, wenn Fehler im Verlauf der Integration nicht un-
begrenzt wachsen. Eine hinreichende Bedingung fiir Stabilitét ist die genaue Integration
eines dynamischen Systems bis zu seiner hochstfrequenten Komponente. Dies lédsst sich prin-
zipiell durch eine Zeitschrittlinge At realisieren, die deutlich kleiner ist als die kleinste
Periodendauer Ty, des Systems (z. B. Ty,in/100). Diese Bedingung ist jedoch nicht unbe-
dingt notwendig, d. h. in bestimmten Féllen konnen auch groflere Zeitschritte fiir eine stabile
Rechnung sorgen.

Zur Ermittlung der Stabilitdt einer Integrationsmethode muss das Verhalten der nume-
rischen Losung bei bestimmten Ausgangsbedingungen untersucht werden. Man verwendet
dafiir die Rekursionsbeziehung

ath) = Ak | (4.38)

in der A die Ubertragungsmatrix der Integrationsapproximation darstellt und die Vektoren
4™ die LosungsgroBen enthalten, z.B. 4™ = [u™ a™ i(™]7. Stabilitit ist dann gege-
ben, wenn alle Eigenwerte von A kleiner als 1 sind. Sowohl fiir die NEWMARK-Methode als
auch fiir die zentrale Differenzenmethode hat z. B. BATHE [66] die Ubertragungsmatrizen A

hergeleitet und die Stabilitatskriterien durch Berechnung der Eigenwerte von A spezifiziert.

Stabilitidt der Newmark-Methode

Bei der NEWMARK-Methode hingt die Stabilitdt von den Integrationsparametern (3 und
d ab. Fir 6 > 0,5 und § > 0,25(6 + 0,5)2 sind die Eigenwerte der Ubertragungsmatrix
fiir jede beliebig grofle Zeitschrittlange kleiner als 1. Man spricht in einem solchen Fall von
unbedingter Stabilitdt, da das Integrationsschema bei jeder Zeitschrittlange stabil ist.

Stabilitédt der zentralen Differenzenmethode

Die zentrale Differenzenmethode ist nur bedingt stabil, d. h. nur fiir kleine Zeitschrittlingen
At < At wichst die Losung nicht unbegrenzt. Als Stabilitdtsgrenze gilt bei der zentralen
Differenzenmethode die kritische Zeitschrittlinge
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Tmin
Aty — min (4.39)
e

wobei T, die kleinste Periodendauer des Systems ist.

Die bedingte Stabilitit und die damit erforderlichen sehr kleinen Zeitschrittlingen der
zentralen Differenzenmethode sind ein grofler Nachteil gegeniiber der impliziten NEWMARK-
Methode. Je feiner die Vernetzung ist, um so kleiner werden die Elemente und um so kleiner
wird auch die Stabilitéitsgrenze. Unbedingte Stabilitdt kann nur von manchen nichtlinearen
expliziten Integrationsmethoden (z. B. einige RUNGE-KUTTA-Methoden héherer Ordnung)
erreicht werden, bei denen sich jedoch die Genauigkeit signifikant verschlechtert, wenn das
Zeitintervall groBer wird, vgl. [106], [I09]. Zahlreiche Anstrengungen wurden bereits unter-
nommen, um diese Schwéche expliziter Integrationsmethoden zu vermeiden, siehe z. B. die
Arbeiten von JENSEN [126] und PARK [127]. Es konnte jedoch kein geeignetes Verfahren
gefunden werden, das zuverldssig und ohne signifikante Genauigkeitsverluste eine deutliche
Verbesserung des Stabilitéitsverhaltens erreicht. In der Literatur wird schliefflich die zentrale
Differenzenmethode als bestgeeignete explizite Integrationsmethode empfohlen, [127], [128§].
Die Stabilitdtsgrenze von expliziten Integrationsmethoden lésst sich aber immerhin durch
Veranderungen im dynamischen System erhchen, wodurch ihr Einsatz attraktiver wird:

e Bei materieller Nichtlinearitdt sind die Auswirkungen numerischer Instabilitdt weni-
ger dramatisch, [I06], [129]. Durch die Anderungen in der Systemsteifigkeitsmatrix
verdndern sich wihrend der kinematischen Analyse die Eigenfrequenzen des Systems;
bei Degradation werden sie kleiner. Durch Elasto-Plastizitdt wird zudem die Ener-
gie hochfrequenter Moden schneller dissipiert und numerische Fehler potenzieren sich
nicht so stark wie bei einer linearen Rechnung. Folglich kénnen dann auch groéflere
Zeitschrittlingen zu Stabilitét fithren (gehemmte Instabilitit, vgl. [106]).

e Fine Konzentration der Elementmassenmatrizen, welche urspriinglich zur Verringerung
des Rechenaufwandes bei expliziten Methoden eingefiihrt wurde, kann in manchen
Féllen zu einer Vergroflerung der kritischen Zeitschrittlange At fithren, siche Beispiel
in Abschnitt sowie [108], [130]. Einige Methoden der Massenkonzentration sind
inklusive Vor- und Nachteilen in Anhang [B] erlautert. Fiir die Sandwichelemente S89
und S815 wurde die HRZ-Methode [130] als bestgeeignetes Verfahren ausgewéhlt und
in CODAC implementiert.

4.4.2 Genauigkeit

Die Zuverlassigkeit eines Algorithmus ist nicht nur dadurch gekennzeichnet, dass er ohne
Abbruch durchlauft, sondern auch durch eine ausreichende Genauigkeit der Ergebnisse. Bei
der Zeitintegration konnen Fehler in Form von Periodenverldngerung und Amplitudenverrin-
gerung auftreten. Das Ausmafl des Fehlers hdangt vom Verhéltnis zwischen Zeitschrittlange
und Periodendauer sowie von der anregenden Last ab. BATHE [66] zeigt, dass bei jeder
Integrationsmethode die Verschiebungsantwort einer Schwingungsmode m im Allgemeinen
dann genau ist, wenn der Zeitschritt At kleiner ist als ungefahr 0,01 T,,. Ist At groer, so
erfahrt die numerische Integration in Abhéingigkeit vom Verfahren unterschiedliche Genau-
igkeitsverluste. Diese Genauigkeitsverluste haben jedoch nur dann einen merklichen Einfluss
auf die Strukturantwort, wenn die betroffene Schwingungsmode durch die Belastung auch
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bedeutend erregt wird. Haufig bestimmen nur die niedrigsten und einige wenige mittlere
Moden die gesamte kinetische Antwort, wiahrend die Antworten der hochfrequenten Moden
vernachlédssigbar sind und der durch sie induzierte Fehler nicht kiinstlich anwéchst. Dadurch
kann bei gesicherter Stabilitdt der gewéhlte Zeitschritt in der Regel deutlich grofler sein als
die kleinste Periodendauer des Systems, um eine gute Genauigkeit zu erzielen.

Genauigkeit der Newmark-Methode

Die implizite NEWMARK-Methode ist unbedingt stabil und es besteht hier die Gefahr, Zeit-
schritte so grofl zu wihlen, dass der Fehler infolge der Zeitintegration dominant wird. Un-
tersuchungen zu Fehlerabschétzung und Zeitschrittanpassung von impliziten Zeitschrittver-
fahren wurden z. B. in den Arbeiten von WIBERG und L1 [I3I], CrOI und CHUNG [132]
sowie RUGE [I33] durchgefiihrt. Die NEWMARK-Methode zeichnet sich gegeniiber anderen
impliziten Integrationsmethoden wie z. B. der WILSON- [134] oder der HouBoLT-Methode
[135] dadurch aus, dass der numerische Fehler relativ klein ist. Ebenfalls bezeichnend fiir die
NEwWMARK-Methode ist, dass bei § = 0,5 und § = 0,25 (d. h. zwischen zwei Zeitschritten
wird eine konstante mittlere Beschleunigung angenommen) die héchste Genauigkeit erreicht
wird und auflerdem nur Periodenverldngerung, aber keine Amplitudenabnahme auftritt. Eine
Amplitudenabnahme, die bei § > 0, 5 eintritt, hat aber auch den nicht zu vernachléssigenden
Nebeneffekt, dass bei grofien At/ T hochfrequente Antworten herausgefiltert werden kénnen.
Es kann also zum Vermeiden ungewollter Oszillationen und folglich zum Glétten der Struk-

turantwort vorteilhaft sein, einen NEWMARK-Parameter § > 0,5 zu wéhlen, siehe Beispiele
in Abschnitt .5

Da bei impliziten Methoden die Gleichgewichtsbedingungen zur Zeit ¢+ At aufgestellt wer-
den, sind bei nichtlinearen Rechnungen im Allgemeinen mehrere Iterationen innerhalb eines
Zeitschritts notwendig, um die vom Verschiebungszustand abhéngigen Steifigkeiten richtig zu
erfassen und somit eine gute Genauigkeit zu erzielen. Die kinetische Antwort einer Struktur
ist zwar durch den Beitrag der Massenmatrix i. d. R. weniger oszillierend als die statische
Antwort und konvergiert damit schneller, doch auch wenn nur wenige Iterationsschritte pro
Zeitschritt erforderlich sind, so bedeutet dies fiir jeden Zeitschritt ein mehrmaliges Zerle-
gen der Systemsteifigkeitsmatrix und damit einen extrem hohen Rechenaufwand. Zugunsten
der Effizienz wird im Impactsimulationstool CODAC auf diesen Mehraufwand verzichtet,
und die Steifigkeiten zur Zeit ¢t + At werden ndherungsweise anhand des Verformungszu-
standes zur Zeit ¢ bestimmt. Um ein Anwachsen des dadurch in Kauf genommenen Fehlers
von Zeitschritt zu Zeitschritt zu vermeiden, werden die tatséchlichen Steifigkeiten im je-
weils folgenden Zeitschritt durch die inneren Kréfte richtig erfasst, vgl. Abschnitt und

Abb. 2.4c).

Genauigkeit der zentralen Differenzenmethode

Bei der expliziten Differenzenmethode ist durch die bedingte Stabilitéit eine maximale Zeit-
schrittlinge vorgegeben. Dadurch spielen numerische Fehler aus der Zeitintegration in der
Regel eine deutlich geringere Rolle fiir die Genauigkeit als Fehler infolge einer zu groben
Diskretisierung. Bei nichtlinearen Rechnungen kénnen aufgrund der Modenveréinderungen
jedoch auch groflere Zeitschrittlingen als die kritische fiir stabile Rechnungen sorgen und
somit Genauigkeitsverluste provozieren, siehe Beispiel in Abschnitt und [106].
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4.5 Beispiele zur Demonstration des Konvergenzver-
haltens

4.5.1 Eingespannte Stahlplatte

Zur Veranschaulichung der Konvergenzeigenschaften sowie fiir eine Plausibilitdtskontrolle
der in CODAC implementierten NEWMARK-Methode und der zentralen Differenzenmetho-
de wird in diesem einfachen Beispiel eine rundum eingespannte, monolithische Stahlplatte
mit nur vier finiten Schalenelementen vernetzt und mit einer einzelnen transversalen Kno-
tenkraft mittig zum Schwingen angeregt, siche Abb. [1.6] Die Anregung erfolgt durch einen
kurzen Stof. Daraufhin kommt es zur freien Schwingung, bei der sich hauptséchlich die
beiden in Abb. dargestellten Schwingungsmoden iiberlagern. Unsymmetrische Moden
treten in diesem Fall nicht auf, da Belastung und Lagerung symmetrisch sind. Die Schwin-
gung wird von der ersten Schwingungsmode (grofite Periodendauer T7) dominiert. Sowohl
fiir die NEWMARK- als auch fiir die Differenzenmethode werden in diesem Beispiel konsis-
tente Massenmatrizen verwendet. Der Fehler infolge einer Konzentration der Massen in den
Elementknoten ist bei dieser groben Vernetzung mit nur vier Elementen zu grof3 (ein Beispiel
zur Massenkonzentration folgt im néchsten Abschnitt).

* ®—— Elementknoten

100mm

~ [ Stahl:
E =210 000 MPa,
p = 8000 kg/m?

lanregende Kraft

Y%:} 1,5mm

100mm \

NN

-—

Abbildung 4.6: Eingespannte Stahlplatte mit vier Schalenelementen.

7 Mode |
/
/

Abbildung 4.7: Schwingungsmoden der Stahlplatte.
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Fiir die im Folgenden vorgestellten Ergebnisse wird die Stahlplatte mit den neuen drei-
schichtigen Schalenelementen S815 (Abschnitt vernetzt, wobei die Deckschichten und die
Kernschicht eines Elementes jeweils 0, 5mm dick und aus Stahl sind. An der Einspannung
werden jeweils alle 15 Knotenfreiheitsgrade festgehalten. Fiir einen Vergleich der stabilen
Zeitschrittlingen bei der zentralen Differenzenmethode erfolgen auBlerdem Rechnungen mit
den in Dickenrichtung nicht kompressiblen, dreischichtigen Schalenelementen S89 (Abschnitt
sowie weitere Rechnungen mit einschichtigen Schalenelementen der Schubdeformations-
theorie 1. Ordnung (MINDLIN-Elemente). Alle drei Schalenelemente haben jeweils 8 Knoten.

Genauigkeit der Newmark-Methode in Abhingigkeit der Zeitschrittlinge

Fiir eine NEWMARK-Integration mit den Parametern § = 0,5 und 5 = 0,25 (d. h. mit
konstanter mittlerer Beschleuigung zwischen den Zeitschritten und mit maximaler Genauig-
keit, vgl. Abschnitt zeigt Abb. [4.8] die berechnete kinetische Antwort fiir verschiedene
Zeitschrittlingen At. Ist die Zeitschrittlinge deutlich kleiner als die kleinste Periodendauer,
die noch einen Einfluss auf die gesamte kinetische Antwort hat, so liefert die Zeitintegration
eine genaue Losung. Dies ist im demonstrierten Beispiel bei At = T7/10° der Fall, wobei T;
die Periodendauer der Schwingungsmode I ist, die etwa 52 mal so grof§ wie die Periodendau-
er Ty ist. Betrigt die Zeitschrittlinge At = T1/103, so kann die niedrigfrequente Mode T
noch genau berechnet werden. Bei der hoherfrequenten Mode IT kommt es hingegen zu einer
Periodenverldngerung. Je nach Anforderung an die Genauigkeit der kinematischen Antwort
kann dieses Ergebnis aber auch akzeptabel sein. Erhoht sich die Zeitschrittlange weiter auf
At = T1/100, so wird die Periodendauer der Mode I nach wie vor richtig berechnet. Die
Amplituden der Moden I und II sind hier jedoch fehlerhaft, weil die Kraft des anregenden
kurzen Stofes nicht mehr exakt erfasst werden kann, vgl. Abb. 4.8 oben. Dieser Fehler wéchst
deutlich, wenn die Zeitschrittlinge auf At = T7/50 zunimmt.

Genauigkeit der Newmark-Methode in Abhéingigkeit der Integrationsparameter

Werden die NEWMARK-Parameter 6 = 0,5 oder 8 = 0,25 (J + 0, 5)2 verkleinert, so wird
die Rechnung instabil. Welche Auswirkungen eine Vergoferung der Parameter hat, zeigt
Abb. : Ist 6 > 0,5, so verringert sich die Amplitude. Ist 8 > 0,25 (6 + 0, 5)2, so verldngert
sich die Periodendauer. Beide Genauigkeitsverluste wirken sich auf die hochfrequente Schwin-
gung stirker aus als auf die niedrigfrequente. Die Amplitudenabnahme kann von Vorteil sein,
wenn Oszillationen vermieden werden sollen. In einem solchen Fall (z. B. bei 6 = 0,7) macht
sich die Periodenverlingerung (infolge von 3 > 0,25 (5 +0,5)> = 0,36) so gut wie nicht
bemerkbar.

Stabilitdt der Differenzenmethode in Abhéngigkeit der Freiheitsgradanzahl

Im Gegensatz zur impliziten NEWMARK-Methode ist die explizite Differenzenmethode nur
bedingt stabil, d. h. es ist eine Zeitschrittlinge At < A#f, notig, damit die Losung nicht
unbegrenzt wéchst. Wie Abb. zeigt, liegt die stabile Zeitschrittlinge At bei einer
Vernetzung mit vier Schalenelementen S815 zwischen 771/33300 und 77/33200. Erfolgt die
Vernetzung der Stahlplatte mit vier Elementen des Typs S89 oder mit MINDLIN-Elementen,
so verringert sich die Anzahl der Freiheitsgrade, die Periodendauer der hochstfrequenten
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Abbildung 4.8:

Kraft-Zeit- und Weg-Zeit-Verldufe bei Anwendung der Newmark-Methode mit ver-

schiedenen Zeitschrittlingen und § = 0,5; 8 = 0, 25.
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Abbildung 4.9: Weg-Zeit-Verlaufe bei Anwendung der Newmark-Methode mit verschiedenen Inte-
grationsparametern und At = T7/103.

Schwingung wird gréfler und folglich wéchst auch die stabile Zeitschrittlinge Af,, siehe
Tab. [4.1] Wahrend sich die Stabilitdtsgrenzen der verschiedenen Elementtypen stark unter-
scheiden, sind die Ergebnisse der stabilen Rechnungen nahezu gleich, da die diinne Stahlplat-
te weder grofle transversale Normalverzerrungen noch grofle transversale Schubverzerrungen
erfahrt. In einem solchen Fall sind MINDLIN-Schalenelementen also vollig ausreichend, um ei-
ne hohe Genauigkeit zu erzielen, und natiirlich effizienter, da weniger Freiheitsgrade benotigt
werden und auch eine groflere Zeitschrittlange verwendet werden kann.
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Abbildung 4.10: Weg-Zeit-Verldufe bei Anwendung der zentralen Differenzenmethode mit zwei Zeit-
schrittlingen in der Nihe der Stabilitidtsgrenze.

Elementtyp Aty
S815 mit 15 Knoten-Freiheitsgraden T1/33 300
589 mit 9 Knoten-Freiheitsgraden T1/7300

MINDLIN mit 5 Knoten-Freiheitsgraden — 77/2 500

Tabelle 4.1: Stabile Zeitschrittlingen bei Verwendung verschiedener Elementtypen.

4.5.2 Impactbelastete Sandwichplatte

Das Ziel dieses Beispiels ist es, das Konvergenzverhalten verschiedener Zeitintegrationen bei
der Simulation eines Impactvorgangs auf einer realen Sandwichschale zu untersuchen. Dafiir
wird eine Sandwichplatte verwendet, die im November 2003 am ILR Dresden [58] auf Impact
getestet wurde und die in Kapitel |p[zur Validierung der Impactsimulation dient. Das mecha-
nische System wurde bereits bei einem Beispiel zur Verformungsanalyse in Abschnitt
genutzt und ist in Abb. dargestellt. Wahrend die Fliachenlast dort als statische Last be-
trachtet wurde, wird sie nun als dynamische Kontaktkraft entsprechend den Abschnitten
und berechnet. Der Impact erfolgt mit einer 1, 1kg schweren Stahlkugel und einer Ener-
gie von 1J. Fiir genaue Angaben zu den Materialeigenschaften der Sandwichplatte sei auf
Abschnitt verwiesen. Im Rahmen der Verformungs- und Spannungsanalyse in Kapitel
wurde gezeigt, dass einschichtige MINDLIN-Schalenelemente oder auch die Sandwichelemente
589 nicht genau genug sind, um das Verhalten von Sandwichstrukturen unter konzentrierten
transversalen Lasten richtig zu beschreiben. Daher kommen fiir die Impactsimulation von
Sandwichstrukturen die Elemente S815 zum FEinsatz, auch wenn sie bei der bedingt sta-
bilen Zeitintegration der zentralen Differenzenmethode deutlich kleinere Zeitschrittlangen
erfordern. Als Vernetzung wird fiir dieses Beispiel das Netz verwendet, welches auch fiir die
meisten Rechnungen der experimentellen Validierung genutzt wurde und in diesem Zusam-

menhang in Abschnitt beschrieben und in Abb. [5.5(a) dargestellt ist.

Ergebnisse der Newmark-Methode

Abbildung zeigt die Ergebnisse von vier Impactsimulationen, bei denen das NEWMARK-
Verfahren verwendet und die Zeitschrittlange At sowie die Integrationsparameter ¢ und [
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variiert wurden. Anhand der Kontaktkraft-Zeit-Verlaufe wird deutlich, dass die Rechnun-
gen mit den Parametern 6 = 0,5 und G = 0, 25 stérker oszillieren, wihrend die Verldufe bei
Erhchung von § auf 0, 7 merklich glatter werden. Die Parameter § = 0,5 und 3 = 0, 25 liefern
zwar die groflere Genauigkeit fiir alle hoherfrequenten Schwingungsmoden. Bei 6 = 0, 7 wird
aber die dominante Schwingung mit der niedrigsten Eigenfrequenz, d. h. die Gesamtdurch-
biegung w der oberen Deckschicht, ebenfalls sehr genau berechnet. Der Parameter (3, der
mit zunehmender Gréfe eine Periodenverldngerung bewirkt, hat in diesem Fall keinen merk-
lichen Einfluss auf das Ergebnis, solange 5 > 0,25 (§ + 0, 5)2 = 0,36 und somit eine stabile
Rechnung garantiert ist. Die Berechnungen mit der Zeitschrittlinge At = 0,05ms zeigen nur
geringe Genauigkeitseinbuflen gegeniiber den feineren Zeitintegrationen mit At = 0,01ms
und sind folglich fiir eine effiziente Impactsimulation gut geeignet.
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Abbildung 4.11: Kontaktkraft-Zeit- und Durchbieguns-Zeit-Verldufe bei Anwendung der NEW-
MARK-Methode mit verschiedenen Integrationsparametern §, (§ und Zeit-
schrittlangen At.

Ergebnisse der zentralen Differenzenmethode

Bei Anwendung der zentralen Differenzenmethode bestimmt die Zeitschrittlinge die Stabi-
litdt der Zeitintegration. Wie bereits im vorangegangenen Beispiel dargestellt, sind die erfor-
derlichen Zeitschrittlingen beim Sandwichelement S815 sehr klein. Im aktuellen Beispiel sind
bei Verwendung von konsistenten Massen Zeitschrittlingen von At < 1071°5s fiir eine stabile
Rechnung notwendig (noch kleinere Werte wurden wegen schwindender Praktikabilitéat nicht
getestet). Wie in Abschnitt angesprochen und in Anhang [B| erldutert, kénnen durch
eine Konzentration der Massenmatrix eventuell auch gréflere Zeitschrittlangen eine stabile
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Zeitintegration bewirken. Bei Anwendung der in CODAC implementierten HRZ-Methode
[130] ldsst sich in diesem Beispiel tatséchlich eine Verbesserung der Stabilitét erreichen: Mit
einer Zeitschrittlinge von At = 4-1078s verlduft das Differenzenverfahren jetzt iiber mehrere
tausend Zeitschritte stabil (bei At = 5-107%s steigt es nach weniger als 10 Zeitschritten aus).
Die im Vergleich zur kleinsten Periodendauer relativ grofie Zeitschrittlinge At = 4 - 1078s
bringt jedoch Ungenauigkeiten mit sich, die sich erst nach einigen tausend Zeitschritten be-
merkbar machen, wie die Kontaktkraft-Zeit- und Durchbieguns-Zeit-Verldufe in Abb.
zeigen. Kleinere Zeitschrittlingen als At = 4 - 10785 liefern dhnliche Ergebnisse.
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Abbildung 4.12: Kontaktkraft-Zeit- und Durchbieguns-Zeit-Verlaufe der zentralen Differenzenme-
thode im Vergleich mit der NEWMARK-Methode (6§ = 0,7; 5 =0,5).

Neben den Ergebnissen einer vollstdndigen Impactsimulation mit Beriicksichtigung von
Materialdegradation, sind in Abb. auch Ergebnisse dargestellt, bei denen die Degra-
dationen nicht beriicksichtigt, d. h. lineares Materialverhalten angenommen wurde. In Ab-
schnitt wurde neben der Massenkonzentration auch die materielle Nichtlinearitédt als
mogliches Mittel zur VergroBerung der stabilen Zeitschrittlinge bei expliziten Methoden
genannt. Auch wenn im vorgestellten Beispiel die Rechnung mit Degradation langere Zeit
brauchbare Durchbiegungen berechnet als die Rechnung ohne Degradation, so wird doch
der angesprochene Effekt im eigentlichen Sinne nicht erreicht. Dies liegt moglicherweise da-
ran, dass die materielle Nichtlinearitdt bei der Impactsimulation in CODAC im Grunde eine
schrittweise Linearitét ist, d.h. dass sich die Steifigkeiten nur gelegentlich und zwar dann
verandern, wenn ein neuer Schaden detektiert wird.
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4.6 Vorziige und Einsatzbereiche der Integrationsme-
thoden

4.6.1 Allgemeine Betrachtungen

implizit explizit
Dauer des Prozesses lang kurz
Umfang der Systemsteifigkeitsmatrix gering hoch
Grad an Nichtlinearitét gering hoch
Ordnung der finiten Elemente hoch gering
Massenmatrix konsistent  konzentriert

Tabelle 4.2: Tendenzen fiir den Einsatz von impliziten und expliziten Integrationsmethoden.

Als grundsétzliche Richtlinie ldsst sich sagen, dass explizite Integrationsmethoden um so
geeigneter gegeniiber impliziten Methoden sind, je kiirzer ein dynamischer Prozess dauert,
je umfangreicher die Systemsteifigkeitsmatrix und je hoher der Grad der Nichtlinearitét
ist. Doch nicht nur lineare, sondern auch viele nichtlineare Computercodes nutzen trotz
des groflen rechentechnischen Aufwandes pro Zeitschritt eine implizite Zeitintegration. Als
moglichen Grund hierfiir geben BELYTSCHKO und HUGHES [106] die grofie Flexibilitéit des
impliziten Codes an, die seine Einsetzbarkeit fiir verschiedenste Elementtypen ermoglicht. Im
Gegensatz dazu kann sich die Konvergenz eines expliziten Verfahrens extrem verschlechtern,
wenn seine Anwendung iiber den urspriinglich spezifizierten Bereich hinaus erweitert wird.

Beim Einsatz einer expliziten Integrationsmethode ist es i. d. R. besser, finite Elemente
niedriger Ordnung zu verwenden, um die grofite Eigenfrequenz klein zu halten. Fiir eine
Vernetzung mit Schalenelementen bieten sich folglich 4-Knoten-Elemente eher an als 8- oder
9-Knoten-Elemente. Im Gegensatz dazu sind bei impliziten Zeitintegrationen im Allgemeinen
wenige Elemente hoherer Ordnung besser geeignet, um das Verformungsverhalten effizient
zu beschreiben, vgl. [66]. Bei expliziten Methoden bewirkt eine konzentrierte Massenmatrix
eine deutliche Reduzierung des numerischen Aufwandes sowie gegebenenfalls auch eine Ver-
groferung der stabilen Zeitschrittlinge, vgl. Anhang[B] Sie ist daher bei expliziten Methoden
besser geeignet als eine konsistente Massenmatrix. Bei impliziten Zeitschrittverfahren liefern
hingegen konsistente Massen eine groflere Genauigkeit.

Wenn es lokal innerhalb einer Vernetzung sehr unterschiedliche Bereiche hinsichtlich Ei-
genfrequenz oder Nichtlinearitat gibt, so ist es theoretisch auch moglich, an verschiedenen
Stellen im Netz verschiedene Zeitintegratoren zu verwenden. Ausfiihrlich diskutiert werden
solche Methoden von BELYTSCHKO und HUGHES [106]. Fiir den Fall, dass es temporér in-
nerhalb eines dynamischen Prozesses extrem nichtlineare und quasi-lineare Phasen gibt, so
kann es gegebenenfalls sinnvoll sein, zwischen expliziter und impliziter Methode zu wech-
seln, Vorschldge dazu machen z.B. NOELS et al. [136]. Solche gemischten Zeitintegrationen
sind fiir komplexe dynamische FE-Programme erwigenswert. Sie lohnen sich jedoch nicht
fiir ein schnelles Impactanalysetool und werden daher im Rahmen dieser Arbeit nicht weiter
vertieft.
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4.6.2 Schlussfolgerungen fiir den Einsatz in CODAC

Fiir die Impactsimulation mit dem schnellen Tool CODAC eignet sich die implizite NEW-
MARK-Methode besser als die explizite zentrale Differenzenmethode. Dafiir sprechen die
Ergebnisse der Beispielrechnungen sowie die folgenden Griinde:

e Die verwendeten finiten Elemente sind 8-Knoten-Elemente mit einer relativ hohen Zahl
an Freiheitsgraden pro Knoten. Dadurch ist eine relativ grobe Vernetzung ausreichend
fiir eine gute Beschreibung des Verformungszustandes. Diese Konstellation ist fiir eine
implizite Zeitintegration besser geeignet als fiir eine explizite, vgl. [66].

e Bei der NEWMARK-Methode wird innerhalb eines Zeitschrittes auf Gleichgewichts-
iterationen verzichtet. Dadurch sinkt der rechentechnische Aufwand der impliziten
Zeitintegration.

e Das nichtlineare Materialverhalten wird durch schrittweise Linearitdt modelliert, bei
der die Materialsteifigkeiten nur in den Zeitschritten veréndert werden, in denen ein
neuer Schaden auftritt. Dies ist durch die relativ grobe Vernetzung, die in CODAC
moglich ist, nicht so hiufig der Fall, wodurch sich die Vorziige einer expliziten Zeitin-
tegration gegeniiber einer impliziten weiter verringern.

e Die konzentrierten Massenmatrizen, die bei der zentralen Differenzenmethode zum
Einsatz kommen, sind bei den Elementen S89 und S815 keine reinen Diagonalmatri-
zen, vgl. Anhang [B.4] Dadurch wird die bei expliziten Integrationsmethoden benétigte
Zerlegung der Massenmatrix aufwendiger.

Aufgrund dieser Punkte {iberwiegt der Mehraufwand der zentralen Differenzenmethode durch
die erforderliche hohe Anzahl an Zeitschritten deutlichen den Mehraufwand der NEWMARK-
Methode, der durch die Zerlegung der Systemsteifigkeitsmatrix innerhalb eines Zeitschrittes
erforderlich ist.



Kapitel 5

Beispiele und experimentelle
Validierung

Eine Impactversuchsreihe, die im Jahr 2003 am Institut fiir Luft- und Raumfahrt (ILR)
der TU Dresden an Sandwichpaneelen mit Honigwabenkernen durchgefiihrt wurde, soll als
Referenz dienen fiir die Validierung der in dieser Arbeit vorgestellten Modelle und Me-
thoden fiir eine effiziente Impactsimulation. Die verwendeten Versuchsergebnisse in Form
von Kontaktkraft-Zeit-Verldufen und Schadensbildern wurden vom ILR Dresden [58] zur
Verfiigung gestellt. Erste Ergebnisse von Impactsimulationen mit dem Tool CODAC sowie
ein Vergleich mit den Dresdner Impactversuchen wurden von KARGER et al. [137], [13§]
veroffentlicht. In diesen Artikeln ist jedoch die geometrische Nichtlinearitdt der impactbe-
lasteten Deckschicht noch nicht beriicksichtigt, so dass nur Impactverlaufe niedriger Energie
und ohne Deckschichtversagen beschrieben sind. Ergebnisse von Impactsimulationen mit
Deckschichtversagen wurden kiirzlich zur Verdffentlichung eingereicht [139], [140].

5.1 Versuchsaufbau und Materialien

Abb. zeigt die Impact-Fallanlage des ILR Dresden. 400mm x 400mm grofle Sandwich-
paneele wurden vollflichig gelagert und gegen Hochspringen gesichert. (Anmerkung: Die
vollfiichige Lagerung wurde im Versuch aus praktischen Grinden gewdhlt, da sie im Ver-
gleich zu gelenkiger Lagerung und Einspannung am besten reproduzierbar ist. Auch bei einer
Randlagerung wird die untere Deckschicht wegen des unsymmetrischen Sandwichaufbaus bei
den untersuchten Energien nur wenig durchgebogen und nicht beschddigt. Fiir die Sandwich-
elemente S815 und die Impactsimulation mit CODAC ist eine Randlagerung gleichermajSen
maglich.) Die Platten wurden in acht Abschnitte der Grofie 100mm x 200mm unterteilt,
wovon jeweils sieben Abschnitte mit Impactenergien von 1J bis 15/ belastet wurden. Als
Impactor diente eine Halbkugel aus Stahl mit einem Durchmesser von 25, 4mm und einer
Masse von 1, 10kg.

Die Sandwichplatten bestehen aus Faserverbund-Deckschichten und 28mm dicken Honig-
wabenkernen des Materials NOMEX® 4.8-48. Da die obere Deckschicht als Impactdetektor
dienen soll und die untere Deckschicht die Hauptlasten zu tragen hat, ist das Sandwich un-
symmetrisch: Die diinne obere Deckschicht besteht aus nur drei Gewebelagen des Materials
CYTEC® 977-2 /HTA und hat eine nominale Dicke von 0,633mm. Die untere Deckschicht
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Abbildung 5.1: Impact-Fallanlage des ILR Dresden [5].

setzt sich aus einer unteren Gewebelage und 20 unidirektionalen Tape-Lagen des Materials
CYTEC® 977-2/HTS mit dem Aufbau [(02/45/90/ — 45)]s zusammen; ihre Gesamtdicke
betriagt 2, 7mm. Die Gewebelagen werden verwendet, um den Impactschutz zu erhéhen. Die
Tape-Lagen liefern hohere Membran- und Schubsteifigkeiten bzw. -festigkeiten fiir ein gutes
Gesamttragverhalten. Die fiir die Impactsimulation benotigten Materialdaten sind in den

Tabellen [5.1] und [5.2] angegeben.
E../MPa E,/MPa E,/MPa G,,/MPa G, /MPa G,/MPa

Gewebe 977-2/HTA 53400 53400 9100 4200 4200 5200
Tape 977-2/HTS 130000 8000 8000 3400 5000 5200
Honigwabe 4.8-48 1 1 138 23,5 44, 8 1

Tabelle 5.1: Elastizitéits- und Schubmoduln der fiir die Impacttests verwendeten Materialien.

|jtu/ MPa 01tu/MPa Oljeu/ MPa O1cu/ MPa
Gewebe 977-2/HTA 757 721 458 429
Tape 977-2/HTS 1670 75 1080 170
Ocu/ MPa T/ MPa Teu/ MPa
Honigwabe 4.8-48 2,24 1,21 0,69

Tabelle 5.2: Festigkeiten der fiir die Impacttests verwendeten Materialien.

Es sind des Weiteren Informationen zum Verhalten des geschédigten Materials erforder-
lich. Mit dem Honigwabenkern NOMEX® 4.8-48 wurden entsprechende transversale Druck-
und Schubversuche am ILR Dresden durchgefithrt. Der fiir das Kern-Degradationsmodell
benotigte Degradationsfaktor Dss sowie die Druck-Stauchfestigkeit o,,cusn konnen anhand
der im Versuch gemessenen Spannungs-Dehnungs-Kurven ermittelt werden: Ds3 = 0, 015;
Oserush = 0,3+ 0y = 0,672MPa, vgl. Abb. 5.2 Biegeversuche an den 0,633mm diinnen
Deckschichten wurden leider nicht durchgefiihrt. Der Degradationsfaktor fiir die Gewebe-
lagen musste folglich anhand der Ergebnisse der Impactversuche abgeschétzt werden und
wurde mit Dy; = Doy = 0,5 festgelegt.
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Abbildung 5.2: Degradationsmodell des Kerns im Vergleich mit den Spannungs-Dehnungs-
Verldufen der reinen Druckversuche am ILR Dresden [5§].

5.2 Versuchsergebnisse

Exemplarisch zeigt Abb. die Kontaktkraft-Zeit-Verlaufe der Impactenergien 1.J, 4J und
15J. Um die Streuung der Ergebnisse darzustellen, sind fiir jede Impactenergie jeweils zwei
Kurven dargestellt. Bei den Verldufen lassen sich zwei Typen unterscheiden: Wihrend die 1.J-
Kurven durchgéngig nahezu sinusformig verlaufen, kommt es bei den 4./- und 15./-Kurven
zu einem starken Einbruch in der Kontaktkraft, wenn etwa 1kN {iiberschritten ist. Dieser
Einbruch wird durch das abrupte Versagen der Deckschicht verursacht, die in dem Moment
zu reiflen beginnt. Einen weiteren, viel geringeren Knick erfahren alle Kraft-Zeit-Kurven
bereits bei deutlich niedrigerer Kontaktkraft, wenn die Kernschiadigung einsetzt.

15J

t inms

Abbildung 5.3: Kontaktkraft-Zeit-Verldufe der Impactversuche am ILR Dresden [5§].

Zusétzlich zur Kontaktkraft kann auch die Durchbiegung der oberen Deckschicht zur Be-
schreibung des Impactverlaufs herangezogen werden. Die Durchbiegung wurde im Versuch
jedoch nicht direkt gemessen, sondern die Verschiebung des Impactors wurde anhand der ge-
messenen Kontaktkraft und der Bewegungsgleichung, die auch fiir die Impactsimulation ver-
wendet wird, berechnet. Damit ergeben sich die in Abb. (a) dargestellten Verschiebungs-
Zeit-Verldaufe. Neben der nicht iiberraschenden Erkenntnis, dass die Durchbiegung bei héher-
er Energie grofler ist als bei niedriger, lasst sich aus diesen Kurven keine weitere Information
schopfen. Eine Betrachtung des Verschiebungs-Zeit-Verlaufs bringt auch deswegen keine neu-
en Aufschliisse iiber die Giite der Simulationsergebnisse, weil die Verschiebungen bei Versuch
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(a) Verschiebungs-Zeit-Verliufe. (b) Kontaktkraft-Verschiebungs-Verldufe.

Abbildung 5.4: Ergebnisse der Impactversuche am ILR Dresden [58].

und Simulation auf gleichem Wege aus den Kontaktkréften ermittelt werden. Anstelle der
Kontaktkraft-Zeit-Verldufe in Abb. [5.3]konnte man die Kontaktkraft-Verschiebungs-Verldufe
in Abb. 5.4(b) fiir den Vergleich zwischen Versuch und Simulation verwenden. Aus diesen
Kurven kann die durch den Impactor in die Sandwichstruktur eingebrachte Energie unmit-
telbar abgelesen werden. Da die entscheidenden Merkmale des Impactverlaufs (Anstiege und
Einbriiche der Kontaktkraft) aber auch im Kontaktkraft-Zeit-Verlauf enthalten sind, wird
die Verschiebung fiir die Validierung der Simulation nicht zusétzlich herangezogen.

Ein weiterer Indikator fiir das Impactverhalten von Sandwichpaneelen sind die Kern- und
Deckschichtschiaden. Am Anfang des Kapitels |3 zur Schadensanalyse sind bereits Fotos und
Ultraschallbilder abgebildet, die von der hier untersuchten Impact-Versuchsreihe stammen:
Abb. zeigt die kaum sichtbare Schédigung eines 1J-Impacts, bei der der Kern geschéadigt
und die Deckschicht nahezu unversehrt geblieben ist. In Abb. ist die deutlich sichtbare
Schadigung eines 8.J-Impacts dargestellt, diese ist qualitativ die gleiche wie bei 4.J- oder
15/-Impacts: Die Deckschicht ist eingedellt und gerissen, der Kernschaden hat eine etwas
groflere Fliache als der Deckschichtschaden. Eine Zusammenstellung der Schadensbilder fiir
alle Impactenergien einer Versuchsreihe ist in Anhang [C] zu finden.

5.3 Eingangsdaten fiir die Simulation und FE-Modell

Fiir die Impactsimulation wird entsprechend den Ausfiihrungen in Kapitel 4] das implizite
Zeitschrittverfahren von NEWMARK mit den Parametern 6 = 0,7, 8 = 0,5 und einem Zeit-
schritt von At = 5-107°s verwendet. Der Impactor wird als Punktmasse modelliert und
der Kontakt zwischen Impactor und Deckschicht wird mit dem HERTZschen Kontaktgesetz
beschrieben. Die Kontaktkraft wird als parabelformig verteilte Flachenlast aufgebracht. Die
Anzahl der belasteten Elemente richtet sich nach der HERTZschen Kontaktfliche und wachst
mit zunehmender Kontaktkraft. In der Arbeit von KARGER et al. [I37] wird auf die Auswir-
kungen verschiedener Moglichkeiten zur Modellierung der Kontaktkraft ndher eingegangen.
Es stellt sich dabei heraus, dass netzunabhéngige Ergebnisse nur dann erzielt werden, wenn
die Kontaktkraft als Fliachenlast aufgebracht wird. Bei einer einzelnen Knotenlast hingegen
reagiert das FE-Modell um so weicher, je feiner es vernetzt ist. Bei den hier vorgestellten
Versuchsergebnissen wurde deshalb die Kontaktkraft stets als Flachenlast aufgebracht.

Als finite Elemente kommen die in Abschnitt [2.2] vorgestellten, dreischichtigen Schalenele-
mente S815 zum Einsatz, wobei die Membran-Verzerrungen der oberen Deckschicht nichtli-



5.3 Eingangsdaten fiir die Simulation und FE-Modell 93

near formuliert sind. Zur Modellierung der vollflichigen Lagerung der Sandwichplatte wird
an jedem Elementknoten die transversale Verschiebung der unteren Deckschicht festgehal-
ten. Fiir die Schadensanalyse werden die in Kapitel [3| herausgearbeiteten Versagenskriterien
und Degradationsmodelle verwendet.

Im Versuch wurden Sandwichpaneele der Gréfle 400mm x 400mm mit Impacts belastet.
Dass nicht ein gesamtes Paneel von der Impactlast beeinflusst wird, zeigt bereits die Unter-
teilung der Paneele im Versuch in acht 100mm x 200mm Abschnitte und die mehrmalige
Impactierung eines groflen Paneels. Fiir die Simulation ist es folglich nicht notwendig, die
gesamte Platte zu modellieren. Vergleichende Rechnungen haben gezeigt, dass es geniigt,
eine 80mm x 80mm grofle Platte zu vernetzen. Um weitere Rechenzeit zu sparen, wurden
Symmetrierandbedingungen genutzt und nur eine Viertelplatte modelliert. Da die impactbe-
lastete Deckschicht nur aus Gewebelagen besteht, der Kern ebenfalls symmetrisch ist und die
untere, vollflachig gelagerte Deckschicht keinen Einfluss auf den Impactverlauf hat, ist die
Verwendung der Symmetrierandbedingungen zuléssig. Das entsprechende mechanische Sys-
tem ist bereits bei der Verifizierung der finiten Elemente verwendet worden und in Abb.
dargestellt.

Um die Anzahl der Elemente moglichst gering zu halten und dennoch die Spannungsspit-
zen und das inkrementelle Schadenswachstum am Impactpunkt genau genug zu erfassen,
wird die Sandwichplatte derart vernetzt, dass die Gréfle der Elemente zum Impactpunkt hin
abnimmt. Hinsichtlich der Netzfeinheit wurden vergleichende Rechnungen durchgefiihrt, bei
denen sich herausstellte, dass bereits mit 16 Elementen und dem in Abb. [5.5(a) dargestell-
ten Netz zuverldssige Frgebnisse erzielt werden. Die Mehrzahl der im folgenden Abschnitt
vorgestellten Ergebnisse wurde mit diesem Netz berechnet. Zur Demonstration der Netzun-
abhéngigkeit und der ausreichenden Plattengréfie von 80mm x 80mm, wird fiir eine weitere
Rechnung das in Abb. (b) dargestellte Netz mit 49 Elementen und einer Plattengréfie von
120mm x 120mm verwendet.

. 80mm/2 | I 120mm /2
I‘ - -~ - - -

A
-

(a) Netz mit 16 Elementen (b) Netz mit 49 Elementen

Abbildung 5.5: Fiir die Impactsimulation verwendete FE-Netze.
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5.4 Simulationsergebnisse und Validierung

Anhand der Impactenergien 1J und 4J soll zunéchst etwas ausfiihrlicher vorgestellt und
erlautert werden, welche Auswirkungen die Degradationsmodelle fiir den Kern und die obere
Deckschicht auf die Simulationsergebnisse haben. Wéhrend der 1.J-Impact als Beispiel fiir
eine kaum sichtbare Schiadigung dient, kommt es beim 4.J-Impact bereits zum Aufreiflen
der Deckschicht. Im Anschluss folgt ein Vergleich der Simulationsergebnisse fiir verschiedene
FE-Vernetzungen. Abschliefend werden die Simulations- und Versuchsergebnisse fiir alle
getesteten Impactenergien zusammengestellt.

5.4.1 Impact mit nicht sichtbarem Schaden

In Abb. werden drei Kontaktkraft-Zeit-Verldufe aus verschiedenen Simulationen mit den
Versuchsergebnissen des 1J-Impacts verglichen. Die oberste, schwarze Kurve stellt das Simu-
lationsergebnis dar, wenn keine Degradation beriicksichtigt wird. Dieser stark vereinfachte
Ansatz modelliert die Sandwichplatte deutlich zu steif, berechnet zu groffie Kontaktkrafte und
zu kleine Verformungen. Folglich ist auch die Gréfle des berechneten Kernschadens zu klein,
wie im mittleren Schadensbild in Abb. anhand des zu kleinen blau-gekreuzten Bereichs zu
sehen ist. Wird hingegen der Kern mit dem in Abschnitt vorgestellten Degradations-
modell jeweils dort degradiert, wo ein Kernschaden detektiert wird, so sinkt die Kontaktkraft
und die griine Kurve in Abb. entsteht. (Anmerkung: Die berechneten Kurven sind nur bis
zum Zeitpunkt der maximalen Durchbiegung dargestellt, da das Materialverhalten bei Entlas-
tung bisher noch nicht in CODAC implementiert ist. Der Entlastungsprozess bringt keinen
weiteren Schadenszuwachs und wurde daher im Rahmen dieser Arbeit nicht mehr behandelt.
Interessant wird er jedoch dann, wenn fiir geschddigte Deckschichten bleibende Findellungen
ermittelt werden sollen.) Das Simulationsergebnis stimmt nun bereits sehr gut mit dem Ver-
suchsergebnis iiberein. Der berechnete Kernschaden (rechts oben in Abb. ist zwar etwas
grofler als im Versuch, bewegt sich aber auf der konservativen Seite und ist somit akzep-
tabel. Wird zusétzlich noch das in Abschnitt vorgestellte Degradationsmodell fiir die
Deckschicht (DS) hinzugeschaltet, so éndert sich beim 1./-Impact das Simulationsergebnis
kaum. Die Deckschichtschddigung ist minimal: In der Simulation wird das Faserbruchkrite-
rium nur in sehr kleinen Bereichen der beiden &ufleren Laminas iiberschritten, was jedoch
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Abbildung 5.6: Kontaktkraft-Zeit-Verldufe des 1J-Impacts fiir verschiedene Stufen der Degradati-
on.
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Abbildung 5.7: Grofle des Kernschadens beim 1.J-Impact fiir verschiedene Stufen der Degradation.

die Tragfahigkeit der Deckschicht noch nicht merklich herabsetzt. Da sich in den Ultraschall-
bildern des Versuchs gar keine Deckschichtschadigung erkennen lésst (vgl. mittleres Bild in
Abb. , ist eine Validierung der berechneten Faserbruch- und Matrixbruch-Bereiche an
dieser Stelle leider nicht mdoglich; hierfiir wéren Schnittbilder und Rontgenuntersuchungen
notig gewesen. Delaminationen treten bei derart diinnen Deckschichten im Allgemeinen nicht
auf; sie waren normalerweise auch im Ultraschallbild von Abb. erkennbar.

5.4.2 Impact mit sichtbarem Schaden

Erfolgt ein Impact mit hoherer Energie, so beginnt die Deckschicht zu reiffen, wenn eine
Kontaktkraft von etwa 1kN iiberschritten wird. Dies ist beim 4./-Impact der Fall, wie die
Kontaktkraft-Zeit-Verldufe in Abb. zeigen. Den Versuchsergebnissen in Abb. sind
wieder drei Simulationsergebnisse gegeniibergestellt: Wird Degradation nicht berticksichtigt,
so werden zu grofie Kontaktkréfte berechnet und die obere, schwarze Kurve entsteht. Bei
Verwendung des Kern-Degradationsmodells wird der Anstieg des Kraft-Zeit-Verlaufs kleiner,
sobald Kernschaden auftritt (grilne Kurve). Der weitere Kurvenverlauf stimmt bis zu einer
Kontaktkraft von etwa 1kN gut mit den Versuchsergebnissen iiberein. Um an dieser Stelle
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Abbildung 5.8: Kontaktkraft-Zeit-Verldufe des 4J-Impacts fiir verschiedene Stufen der Degradati-
on.
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den Einbruch in der Kontaktkraft simulieren zu kénnen, muss das Degradationsmodell fiir
die Deckschicht hinzugeschaltet werden. Dieses bewirkt bis zu 1kN kaum eine Verédnderung
im Kraft-Zeit-Verlauf (blaue Kurve), da bis dahin nur die dufferen Laminas geringfiigig an-
gegriffen sind, die Deckschicht insgesamt aber noch tragfihig ist. Erst wenn die Festigkeit
aller Laminas tiberschritten wird, reifft die Deckschicht auf und die Kontaktkraft fillt ab.
In der Simulation geschieht dies etwas eher als im Versuch, diese Differenz ist jedoch sehr
gering (1,09kN im Vergleich zu 1,17kN). Aus den im Deckschicht-Degradationsmodell ver-
ankerten und in Abschnitt erlduterten Griinden, stoppt die Simulation im Moment des
Aufreiflens der Deckschicht. Das Ziel war, den Impactverlauf zu beschreiben, solange der
Schaden noch nicht deutlich sichtbar ist, und gegebenenfalls den Beginn der Rissbildung
vorherzusagen.

Ein Blick auf das rechte, untere Schadensbild in Abb. zeigt, dass der berechnete Kern-
schaden etwas zu klein ist, wenn die Deckschicht degradiert wird und die Simulation ab-
gebrochen wird, sobald die Deckschicht zu reiflen beginnt. Dies ist nicht verwunderlich, da
der Impact in Realitit natiirlich weiterlauft, die Deckschicht sich weiter durchbiegt und der
Schaden weiter wéchst. Die Grole des Kernschadens im Moment des Deckschichtversagens
ist nur eine untere Schranke fiir die tatséchliche Schadensgrofie. Eine obere Schranke kann
durch eine Simulation ohne Deckschicht-Degradation abgeschétzt werden (rechtes, oberes
Bild in Abb. . Bei einer solchen Rechnung ist die Durchbiegung der unversehrten Deck-
schicht flacher und grofifiachiger. Folglich wird der Kern iiber eine gréfere Fliche belastet
und der Kernschaden ist grofler als im Versuch. Dass die Deckschicht beim 4J-Impact geris-
sen und sichtbar geschédigt ist, zeigen die Schadensbilder[C.1|(c) und[C.2|c) im Anhang. Dass
die GroBe des endgiiltigen Deckschichtschadens mit den zur Verfiigung stehenden effizienten
Methoden nicht berechnet werden kann, wurde in Kapitel |3 bereits mit der Notwendigkeit
bruchmechanischer Modelle oder energiebasierter Entfestigungsmodelle begriindet. Im Mo-
ment des Aufreiflens der Deckschicht ist der durch Faserbruch geschédigte Bereich zunéchst
nur sehr klein, wie das in Abb. dargestellte Simulationsergebnis zeigt.

37mm 18,5mm
[ ——————P> i . [ ——>]
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=
N
Versuch g
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£ Degradation _Degradation
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S ~ \
mit Kern- & DS- |
N TE | | Degradation |
025 20 [d-EWIS 105 0 | (untere Schranke)

Abbildung 5.9: Grofle des Kernschadens beim 4.J-Impact fiir verschiedene Stufen der Degradation.
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Simulation: Faserbruch-Bereich

l j%2,4mm
% = &% fomm
Pl —t

Versuch: endgiltige GréRe des Deckschichtschadens

i

“obere Lamina | mittlere Lamina untere Lamina

Abbildung 5.10: Grofle des berechneten Faserbruch-Bereichs im Moment des Aufreiflens der Deck-
schicht im Vergleich mit der endgiiltigen Schadensgréfie beim 4J-Impact.

5.4.3 Netzunabhingigkeit der Simulation

Zur Demonstration der Netzunabhéngigkeit der Impactsimulation werden die Simulations-
ergebnisse der beiden in Abb. dargestellten FE-Netze miteinander verglichen. Die Kon-
taktkraft-Zeit-Verldufe in Abb. liegen zwar nicht exakt iibereinander, da der Schadens-
fortschritt beim feineren Netz (49 Elemente) in kleineren Schritten ablauft als beim groben
Netz (16 Elemente). Fiir die Zwecke einer effizienten Impactsimulation ist es aber vor allem
wichtig, dass das Verhalten global richtig erfasst wird und dass am Ende die Schadensgréfie
richtig bestimmt wird. Wie die guten Ubereinstimmungen der Kraftverliufe in Abb.
sowie der Kernschédden in Abb. zeigen, wird eine solche globale Netzunabhéngigkeit
durchaus erreicht. Dieses Verhalten beruht auf Versagensmodellen, durch die das Material
konstant entfestigt wird und Lokalisierungen nicht ausarten, vgl. Abschnitt [3.2] Der Unter-
schied bei der Grofle der Kernschéden zeigt, dass das grobere Netz tendenziell kleinere untere
Schranken und groéflere obere Schranken fiir den Kernschaden liefert als das feine Netz. Da-
durch, dass die Flache des 49-Elemente-Netzes grofier ist als die des 16-Elemente-Netzes,
wird auBlerdem gezeigt, dass der Einflussbereich des Impacts auf eine kleinere Flidche als
80mm x 80mm begrenzt ist. Durch den Vergleich mit weiteren Testrechnungen erwies sich
das grobe Netz mit nur 16 Elementen tatséchlich als grol und fein genug, um ausreichend
genaue Ergebnisse zu liefern.

2.4 7 mit Kern-Degradation
16 Elemente

0.8 - » \ i
04+ 4 16 Elemente
/ mit Kern- & DS-Degradation
0.0 / T T T T T
0 05 1 15 2 25 3

tinms

Abbildung 5.11: Kontaktkraft-Zeit-Verlaufe des 4J-Impacts fiir verschiedene Vernetzungen.



98

Kapitel 5. Beispiele und experimentelle Validierung

22,4mm ‘ 21,9mm
\
mit Kern- !
Degradation
(obere Schranke)
Versuch  /
~ Simulation
18,5mm
‘ 15,1 ‘ 18,7mm
) [ A -
mit Kern- & DS- (=
Degradation =
(untere Schranke)
\
16 Elemente ‘ | 49 Elemente
[ \

Abbildung 5.12: Gréfe des Kernschadens beim 4.J-Impact fiir verschiedene Vernetzungen.

5.4.4 Zusammenfassung der Ergebnisse fiir alle Impactenergien

In Abb. sind fiir wachsende Impactenergien von 1J bis 15/ die Kontaktkraft-Zeit-
Verldufe und die Kernschadensflichen dargestellt. Fiir jede Energie werden die Simulati-
onsergebnisse (blau) mit den Versuchsergebnissen (rot) verglichen, wobei fiir die GroBe des
Kernschadens jeweils eine obere und eine untere Schranke angegeben ist. Die Durchmesser
der Kernschéden aus dem Versuch wurden mit Hilfe der Ultraschall-Riickwandechos an der
unteren Deckschicht ermittelt, siehe Abb. im Anhang. Analysiert man die Ergebnisse im
Hinblick auf die zunehmende Impactenergie, so lésst sich folgendes feststellen:

e Der anfingliche Anstieg der Kontaktkraft-Zeit-Kurve ist um so gréfler, je grofier die Im-

pactenergie ist. Er wird von der Simulation fiir jede Energie richtig ermittelt, d. h. das
Impactverhalten der unversehrten Sandwichplatte wird durch den Impactalgorithmus
und die dreischichtigen Sandwichelemente S815 gut modelliert.

Zum ersten Kernschaden kommt es bereits bei sehr niedriger Kontaktkraft, worauf-
hin der Anstieg der Kraft-Zeit-Kurve geringer wird. Dieser flachere Anstieg wird von
der Simulation richtig beschrieben, d. h. das Impactverhalten der Sandwichplatte mit
geschidigtem Kern wird durch das Kern-Degradationsmodell gut erfasst.

Ist die Impactenergie grofi genug, um eine bestimmte Kontaktkraft zu erreichen, so
versagt die Deckschicht und die Kontaktkraft fillt deutlich ab. Beim 1J-Impact ist
dies nicht der Fall, was sowohl der Versuch als auch die Berechnung zeigen. Der 2.J-
Impact ist ein Grenzfall: In einem Versuch bricht die Kontakkraft merklich ein, im
anderen verlduft sie ungefahr sinusformig weiter (zu diesem zweiten Versuch gehoren
die Schadensbilder [C.1|(b) - [C.3|(b) im Anhang). In der Simulation wird bei 2./ ein Ein-
reifen der Deckschicht festgestellt. Bei allen hoheren Energien versagt die Deckschicht
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Abbildung 5.13: Kontaktkraft-Zeit-Verldufe und Kernschéden fiir alle Impactenergien.
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sowohl in den Versuchen als auch bei der Berechnung. Bei der Berechnung geschieht
dies jeweils zwischen 1,03kN und 1,12kN. Bei den Versuchen schwankt die kritische
Kontaktkraft etwas stéarker zwischen 1,05kN und 1,30kN. Die Berechnung liegt somit
auf der sicheren Seite, ist aber nicht zu konservativ, d. h. das Degradationsmodell fiir
die Deckschicht ist geeignet, um das Einreiflen der Deckschicht vorherzusagen.

e Die Grofle des Kern- und des Deckschichtschadens wichst im Versuch mit zunehmender
Impactenergie, solange die Energie noch relativ klein ist (1.J bis 6.). Ab etwa 6.J iiber-
steigt der Durchmesser der Deckschichtschéddigung den Durchmesser des Impactors und
wird bei hoheren Energien nicht mehr deutlich grofer, vgl. Abb. im Anhang. Folg-
lich wéchst dann auch der Kernschaden kaum weiter, Abb. Da in der Simulation
die Schadigung der Deckschicht nicht modelliert wird, kann bei gerissener Deckschicht
weder die GréBe des Deckschichtschadens, noch die des Kernschadens genau bestimmt
werden. Fiir den Kernschaden kénnen jedoch obere und untere Schranken angegeben
werden, die die Versuchsergebnisse im untersuchten Fall sehr gut einfassen.

5.5 Numerischer Aufwand

Ein entscheidender Vorteil der in dieser Arbeit entwickelten Modelle und Methoden ist ihre
Effizienz, die es ermdoglicht, die Impactsimulation im Entwurfsprozess einzusetzen. Dafiir ist
zum einen eine einfache Anwendbarkeit dienlich, die maigeblich durch eine geringe Anzahl an
wéhlbaren Parametern und die Moglichkeit einer unkomplizierten FE-Modellierung erreicht
wird. Auflerdem ist ein geringer numerischer Aufwand von Vorteil, da dann der Einsatz von
Hochleistungsrechnern vermieden werden kann und der Zeitaufwand gering bleibt, wenn fiir
den Entwurf z. B. Lagenaufbauten und Materialien umfangreich variiert werden sollen.

Die hier vorgestellten Rechnungen wurden mit einem PC Pentium 4 mit 2,3GHz durch-
gefithrt. Bei Verwendung des FE-Netzes mit 16 Elementen dauerte eine Impactsimulation
zwischen 0:30min und 1:40min, je nachdem ob die Rechnung nur bis zum Deckschichtversa-
gen lief oder dariiber hinaus bis zur maximalen Durchbiegung, wenn die Deckschichtschédi-
gung nicht beriicksichtigt wurde. Beim 49-Elemente-Netz betrug die Rechendauer zwischen
2min und 8min. Diese Rechenzeiten sind fiir Impactsimulationen extrem gering. Jedoch
scheinen sie fiir die geringe Anzahl an Elementen doch recht hoch zu sein. Untersuchun-
gen hierzu haben ergeben, dass im Programm CODAC ein betréchtlicher Zeitanteil fiir das
Aufstellen des Gleichungssystems benétigt wird. Im vorgestellten Beispiel macht sich dies
dadurch bemerkbar, dass bei dreifacher Elementanzahl insgesamt nur etwa die vierfache Zeit
benotigt wird und nicht annédhernd die 27-fache, wie sie fiir das Losen eines Gleichungssys-
tems notig ware. Durch Verbesserung der Mathematik-Routinen im Programm CODAC liefe
sich hier bestimmt ein Zeitgewinn erzielen. Eine solche rein rechentechnische Weiterentwick-
lung wurde in dieser Arbeit jedoch nicht verfolgt.

Der entscheidende Pluspunkt der Impactsimulation ist, dass sie mit einer sehr kleinen
Zahl an Elementen auskommt. Dadurch kann auf den Einsatz von Grofirechnern verzichtet
werden, die bei Impactsimulationen mit kommerziellen Tools im Allgemeinen nétig sind und
die fiir die dort erforderlichen sehr feinen FE-Netze Rechenzeiten von mehreren Stunden
bendtigen.



Kapitel 6

Zusammenfassung

6.1 Ergebnisse

Mit dieser Arbeit wurde ein Verfahren geschaffen, welches auf effiziente Weise Impact-
vorgidnge niedriger Energie in Sandwichstrukturen simuliert und somit in kurzer Zeit eine
Aussage iiber die Grofle eines Impactschadens ermoglicht. Durch die programmtechnische
Umsetzung der entwickelten Methoden im Finite-Elemente-Programm CODAC steht ein
leistungsfahiges Werkzeug zur Verfiigung, das mit unkomplizierter Modellgenerierung und
geringer Parameteranzahl einfach zu bedienen und fiir den Einsatz im Entwurfsprozess ge-
eignet ist.

Zur Beschreibung des Verformungs- und Spannungsverhaltens von Sandwichstrukturen
wurden zwei neue Schalenmodelle entwickelt und die zugehorigen finiten Schalenelemente
formuliert. Beide Schalenelemente sind dreischichtig und kénnen somit das spezifische Ver-
formungsverhalten von doppelschaligen Strukturen geeignet abbilden. Element S89 basiert
auf einem ebenen Spannungszustand. Es ist in der Lage, mit geringem numerischen Auf-
wand Verformungen infolge von Membranlasten und kontinuierlichen transversalen Lasten
ausreichend genau zu modellieren. Element S815 beriicksichtigt auch die Verformbarkeit der
Sandwichschale in Dickenrichtung. Es ist zwar rechentechnisch aufwendiger als Element S89,
liefert bei konzentrierten transversalen Lasten wie Impacts jedoch deutlich bessere Ergeb-
nisse. Um bei groflen Durchbiegungen der impactbelasteten Deckschicht den Membranspan-
nungszustand mit zu erfassen, enthélt Element S815 auch nichtlineare Verzerrungsanteile.
Ausgewihlte Beispiele illustrierten die Funktionalitét und die Leistungsfahigkeit der beiden
Sandwichelemente.

Die Phéanomenologie des Versagens von Sandwichstrukturen wurde anhand experimenteller
Studien beschrieben und diskutiert. Der Sandwichkern versagt infolge einer Kombination aus
transversalem Druck und transversalem Schub. Das Versagen der Faserverbunddeckschich-
ten wird mafigeblich von Faserbriichen bestimmt, Matrixbriiche und Delaminationen sind
fiir den Impactverlauf kaum relevant. Aus den Ergebnissen experimenteller Untersuchungen
wurden makroskopische Versagensmodelle entwickelt. Die Schadensdetektion erfolgt durch
spannungsbasierte Versagenskriterien. Die Materialeigenschaften werden durch schrittweise
lineare Materialmodelle degradiert. Das makroskopische Versagensverhalten des Kerns kann
somit vollstdndig beschrieben werden. Das Versagen der Deckschicht wird bis zu dem Punkt
modelliert, an dem sie zu reiflen beginnt. Folglich kann die Grofle eines nicht bzw. kaum
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sichtbaren Schadens sowie der Zeitpunkt des Durchreilens der Deckschicht vorhergesagt
werden.

Fiir die Zeitintegration des Impactvorgangs konnen im FE-Programm CODAC die NEwW-
MARK-Methode oder die zentrale Differenzenmethode eingesetzt werden. Der Kontakt zwi-
schen Impactor und Sandwich-Deckschicht wird durch das HERTZsche Kontaktgesetz be-
schrieben, welches entsprechend in die Zeitschrittverfahren eingebunden wurde. Konver-
genzbetrachtungen und numerische Beispiele haben gezeigt, dass die implizite NEWMARK-
Methode fiir das vorgestellte Impactsimulationsverfahren besser geeignet ist als die explizite
Differenzenmethode.

Mit Hilfe eines Vergleiches zwischen Experimenten und Berechnung wurde das Impactsimu-
lationsverfahren validiert. Die Ergebnisse bestétigten, dass die Steifigkeiten der ungeschadig-
ten Sandwichplatte korrekt modelliert werden, dass der Eintritt des ersten Kernschadens
rechtzeitig erkannt und dass das Verhalten mit geschédigtem Kern richtig beschrieben wird.
Somit kénnen Impactvorgénge mit nicht sichtbarem Schaden vollstdndig simuliert werden
und die Kernschadensgrofle wird zuverldssig berechnet. Des Weiteren wird das Verhalten
einer leicht geschédigten Deckschicht geeignet erfasst und das Aufreilen der Deckschicht
wird zum richtigen Zeitpunkt festgestellt. Verschiedene Finite-Elemente-Modelle lieferten
netzunabhéngige und auch bei sehr groben Netzen bereits brauchbare Ergebnisse. Kurze
Rechenzeiten demonstrierten den geringen numerischen Aufwand des Simulationsverfahrens.

6.2 Perspektiven

Bei einem Impact ohne Deckschichtrisse konnen Kernschadensgrofie und Kontaktkraftverlauf
bereits zuverldssig ermittelt werden. Eine Aussage iiber Art und Groéfle des kaum sichtbaren
Deckschichtschadens (Faserrisse, Matrixbriiche, Delaminationen) ist zwar ebenfalls moglich,
wurde jedoch bisher mangels Versuchsergebnissen nicht validiert. Hierfiir sind Impact- oder
Biegeversuche mit umfangreicher, experimenteller Schadenspriifung notwendig, um die Scha-
densentwicklung fundiert analysieren zu kénnen. Des Weiteren wird bei einem Impact ohne
Deckschichtrisse die Berechnung einer bleibenden Eindellung méglich, wenn der Impactver-
lauf {iber die maximale Belastung hinaus simuliert und dabei das Entlastungsverhalten des
geschidigten Kerns und der leicht geschddigten Deckschicht geeignet modelliert wird.

Die Simulation eines Impacts mit deutlich sichtbarem Deckschichtschaden erfolgt bisher
nur bis zu dem Moment, an dem die Deckschicht zu reiflen beginnt, und sie liefert eine
obere und eine untere Schranke fiir die Kernschadensgroie. Die Modellierung des Risswachs-
tums wird nicht als vordergriindiges Ziel fiir die Weiterentwicklung des Simulationstools
angesehen, da eine solche Berechnung im Entwurfsprozess nicht unbedingt benotigt wird
und sie auflerdem aufwendige Methoden erfordert, die dem eigentlichen Zweck eines schnel-
len Entwurfs-Hilfsmittels nicht mehr dienlich sind. Fiir eine Verbesserung der Schadensbe-
rechnung wére vielmehr eine zuverléssige und reproduzierbare Ermittlung der Deckschicht-
Degradationsfaktoren wichtig. Bisher wurden diese anhand von Impact- bzw. Biegeversuch-
sergebnissen bestimmt. Interessant wire die Entwicklung eines effektiven Verfahrens, das
die richtigen Degradationsfaktoren anhand des Materialverhaltens der einzelnen Laminas
ermittelt. Aulerdem wére denkbar, eine Schnittstelle zu einem genaueren Tool zu schaffen,
welches auf mikromechanischer Ebene arbeitet und fiir bestimmte Laminataufbauten die
notigen globalen Degradationsfaktoren berechnen kann.
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Die Impactsimulation wurde in dieser Arbeit fiir ungekriimmte Sandwichpaneele mit Faser-
verbunddeckschichten und Honigwabenkernen validiert. Fiir eine weitergehende Validierung
der bisher implementierten Modelle kénnten Impactversuche an leicht einaxial gekriimm-
ten Sandwichpaneelen oder an Paneelen mit anderen Kernmaterialien (z. B. Schéumen)
durchgefiihrt werden. Dariiber hinaus lieflen sich die Sandwichelemente noch fiir doppelte
Kriimmung erweitern. Zur Analyse von Sandwichstrukturen mit Metalldeckschichten, wie sie
z. B. im Schiffbau weitverbreitet eingesetzt werden, wére eine Erweiterung der Deckschicht-
Versagensmodelle auf plastisches FlieBen denkbar.

Interessant wére auch die Anwendung der entwickelten Impactsimulationsmethoden auf
impactbelastete Sandwichstrukturen unter Druck- oder Zuglast. Mit Hilfe entsprechender
Experimente liele sich untersuchen, fiir welche Lastbereiche die Methoden noch Giiltigkeit
haben und wann welche Weiterentwicklungen notig werden.
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Anhang A

Operatormatrizen der
Schalenelemente S89 und S815

A.1 Kinematische Operatormatrizen

Die kinematischen Operatormatrizen (2ggg, bzw. 2gg15, stellen durch

U—L(x, Y, Z) = QElementL(Z> u(:c, y) (A1>

die Beziehung zwischen den Verschiebungen uy(z, y, z) eines Punktes in der Schicht L (Gl.

(2.1) bzw. (2.39)) und den Verschiebungsfreiheitsgraden u(z,y) (Gl (2.3)) bzw. (2.41)) her.

Fiir Schalenelement S89 lauten sie

1 2],
95891 = 1 2, s (A2>
I 1
[ 1 % 2
Qsgg, = 1 b 2 ; (A.3)
i 1
[ 1 % hQ 2L
98893 = 1 % hg 2 . (A4>
1

Fiir Schalenelement S815 lauten sie

1 21
Qsg15, = 1 2L : (A.5)

Qsg15, = 1 b , 2L : (A.6)
Lo 0 W) 00 g
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1 % by 2L
Qss15, = 1 b , he 7 . (A.7)
L0 B (3 00 5
A.2 Operatormatrizen der Verzerrungs-Verschiebungs-
Beziehung

Die Operatormatrizen Bggg bzw. Bggs stellen durch

EZ(I, y) = BElement u(:v, y) (A8)

die Beziehung zwischen den Verzerrungen e(z, y) und den Verschiebungsfreiheitsgraden u(z, y)
her. Bei Element S89 ist die Operatormatrix der Verzerrungs-Verschiebungs-Beziehung eine
(24 x 9)-Matrix. Sie verkniipft die Verzerrungen (2.11)) mit den Freiheitsgraden (2.3) und
lautet
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Bei Element S815 verkniipft die Operatormatrix Bgg;; die Verzerrungen ([2.51)) mit den
Freiheitsgraden ([2.41]) und besteht folglich aus 54 x 15 Komponenten. Das erste Matrixdrittel
mit 18 x 15 Komponenten beschreibt die Verzerrungen €; in der unteren Deckschicht L =1

und lautet

(2 0 0 0 0 0 0 00000

0 8% O 0 0 0 0 00O0O0O0

O 0 0 00O 1 0 O000O0TO0
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Das zweite Matrixdrittel, welches die Verzerrungen €5 im Kern beschreibt, lautet

BS8152 =
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Das letzte Matrixdrittel, fiir die Verzerrungen €3 in der oberen Deckschicht, lautet
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Anhang B

Konzentration von
Elementmassenmatrizen

Eine konsistente Elementmassenmatrix ist durch

M, = /NeTMNe dA, (B.1)
Ae

beschrieben, wobei M die flichenbezogene Massenmatrix, N, die Matrix der Formfunktionen
und A, die Fliche des Elementes ist. Beispielhaft fiir die Elemente S89 und S815 sind die
konsistenten Elementmassenmatrizen in den Abschnitten 2.1.8| bzw. [2.2.7 angegeben.

Beim Verfahren der Massenkonzentration wird die Gesamtmasse eines Elementes nach
einer betimmten Vorschrift in den Elementknoten konzentriert. Dadurch wird die massenbe-
zogene Verkniipfung der Knoten innerhalb eines Elementes aufgehoben und folglich erhélt
die konzentrierte Elementmassenmatrix M, die gleiche Bandbreite wie die flichenbezogene
Masse M. Ist M eine Diagonalmatrix, so ist die konzentrierte Elementmassenmatrix ebenfalls
diagonal. Aus diesem Grund wird das Verfahren der Massenkonzentration haufig auch Diago-
nalisierung der Massenmatrix genannt. Konzentrierte bzw. diagonalisierte Massen eignen sich
bei expliziten Integrationsmethoden hauptséachlich als numerisches Hilfsmittel zur Verringe-
rung des Rechenaufwandes bei gleichzeitiger Inkaufnahme von Genauigkeitsverlusten. Der
Fehler, der durch die Massenkonzentration verursacht wird (ldngere Periodendauer), kann
aber auch von Vorteil sein, wenn dadurch Fehler aus der Zeitintegration kompensiert werden,
[109]. Folglich ldsst sich die Genauigkeit bei expliziten Methoden in manchen Féllen sogar
verbessern und numerische Oszillationen konnen effektiv ausgeloscht werden, [108], [I30]. Es
wird dann auch ein besseres Stabilitatsverhalten erzielt, welches groflere Zeitschrittlingen
als Aty zuldsst. BELYTSCHKO und HUGHES [106] erlautern zudem, dass die groBiten Eigen-
frequenzen bei konzentrierten Massen stets etwas kleiner sind als bei konsistenten Massen,
und dass damit A, im Allgemeinen grofler wird.

Es gibt mehrere Moglichkeiten, um Massenmatrizen zu diagonalisieren. Sehr detailliert
werden einige Methoden z. B. von ZIENKIEWICZ und TAYLOR [65] oder von FELIPPA [14]]
vorgestellt und diskutiert. Bei der Konzentrierung einer Massenmatrix muss in jedem Fall
sichergestellt sein, dass die Gesamtmasse der Elemente erhalten bleibt. Bei reiner Translati-
on kann diese Bedingung anhand des gleichbleibenden Trégheitsmomentes im Allgemeinen
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problemlos garantiert werden. Bei Freiheitsgraden hoherer Ordnung wie z. B. Drehfreiheits-
graden ist die Erhaltung der zugehorigen Tragheitsmomente zum einen schwieriger, zum an-
deren aber auch nicht in jedem Fall giinstig. Je nach Methode kommt es hier zu unterschied-
lichen Einschriankungen in der Genauigkeit. Fiir die in CODAC verwendeten schubweichen
Schalenelemente, die jeweils auch Drehfreiheitsgrade enthalten, wurden drei Diagonalisie-
rungsvarianten in Erwégung gezogen: die Methode der Zeilensummation, die HRZ-Methode
[130] und die RC-Methode nach ARCHER und WHALEN [142].

B.1 Methode der Zeilensummation

Bei der Methode der Zeilensummation werden die Diagonalwerte der konzentrierten Matrix
iiber die Summe der Zeilenwerte der konsistenten Matrix berechnet. Es gilt folglich fiir die
Massenkomponenten

;Af NT(i) MN,(k) dd, i —

0 i # ]

M, (i, ) = : (B.2)

wobei N, (7) der zum Knoten ¢ gehérende Teil der Matrix der Formfunktionen ist, und n ist
die Anzahl der Knoten. Die Summation erfolgt sinnvollerweise nur jeweils iiber die Kompo-
nenten mit gleicher physikalischer Bedeutung. In Abbildung ist fiir ein 8-Knoten-Element
die sich ergebende Verteilung der konzentrierten Massen auf die einzelnen Knoten dargestellt.
Es zeigt sich, dass an den Eckknoten negative Werte entstehen, was sich ungiinstig auf die
Stabilitat des Zeitschrittalgorithmus auswirkt. Die Methode der Zeilensummation ist folglich
fiir 8-Knoten-Elemente weniger gut geeignet.

1 1 1
12 3 12
O)

1 1
3 3
)

1 1 1

12 3 12

Abbildung B.1: Massenkonzentration mit der Methode der Zeilensummation fiir ein rechteckiges
8-Knoten-Element

B.2 HRZ-Methode

Die HRZ-Methode erhielt ihren Namen von ihren Entwicklern HINTON, ROCK und ZIENKIE-
wicz [130]. Die Diagonalisierung erfolgt dadurch, dass die Diagonalwerte aus der konsisten-
ten Massenmatrix gleichméflig so skaliert werden, dass insgesamt Massenerhaltung gegeben
ist, wihrend die Nebendiagonalkomponenten, die die Knoten eines Elementes miteinander
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koppeln, zu Null gesetzt werden:

N o [ NI()MN(i) dde 5 _
Me(la]) = OAe 7& ) ) (B3)
i

wobei a so gewahlt wird, dass
> M.(i, i) = /M dA, (B.4)
i=1 i

gilt. Diese Diagonalisierungsmethode hat drei Vorteile: Sie ist einfach zu implementieren, sie
ist fiir jedes Element anwendbar, dessen Masse mit einer konsistenten Massenmatrix beschrie-
ben werden kann, und sie produziert keine negativen Diagonalwerte, wie die Verteilung fiir ein
8-Knoten-Element in Abbildung zeigt. Insbesondere der letzte Punkt ist sehr wichtig, da

1 8 1

36 36 36

36 36
O)

1 8 1

36 36 36

Abbildung B.2: Massenkonzentration mit der HRZ-Methode fiir ein rechteckiges 8-Knoten-Element

die HRZ-Methode dadurch physikalisch zuléssig bleibt und keine numerischen Instabilitédten
verursacht. Fiir den Fall, dass ein Element nur translatorische Freiheitsgrade hat, liefert die
HRZ-Methode im Allgemeinen verléssliche Ergebnisse. Bei Elementen mit Drehfreiheitsgra-
den, die auch in CODAC verwendet werden, kénnen durch diese Diagonalisierung jedoch
Ungenauigkeiten entstehen. ARCHER und WHALEN [142] haben gezeigt, dass zur exakten
Modellierung der Rotationstriagheit bei einer Starrkérperdrehung zwei Anteile beriicksichtigt
werden miissen: die Rotationsmasse eines jeden infinitesimalen Elementstreifens um seine ei-
gene Schwereachse und die Rotationsmasse des Elementstreifens um die Elementachse. Bei
der HRZ-Methode wird der zweite Anteil vernachléssigt, so dass Ungenauigkeiten entstehen,
wenn signifikante Starrkérperdrehungen auftreten. Wenn fiir die Rotationstrigheit jedoch
hauptsichlich Schubdeformationen wichtig sind, so liefert die HRZ-Methode gute Ergebnis-
se.

B.3 RC-Methode

Um die wahre Trégheit von Elementen mit Drehfreiheitsgraden auch bei einer Starrkorper-
drehung durch eine diagonalisierte Massenmatrix zu beschreiben, haben ARCHER und WHA-
LEN [142] eine Methode vorgeschlagen, mit der eine rotationskonsistente (RC = rotational-
ly consistent) Diagonalmassenmatrix hergeleitet werden kann. Diese Herleitung wurde fiir
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MINDLIN-Plattenelemente, EULER-BERNOULLI- sowie TIMOSHENKO-Balkenelemente vor-
gefithrt. Der Gewinn durch eine solche RC-Diagonalmassenmatrix bringt jedoch auch ei-
nige Nachteile mit sich. Die RC-Methode ist nicht ohne Weiteres auf Elemente beliebiger
Geometrie anwendbar und auflerdem fiir Elemente héherer Ordnung deutlich aufwendiger.
Bei MINDLIN-Plattenelementen entstehen negative Komponenten fiir die Rotationsanteile in
der Massenmatrix, was bei bestimmter Schwingungsanregung Probleme im Hinblick auf die
Stabilitdt mit sich bringen kann. Spielt in der kinetischen Antwort des Elementes Schubde-
formation eine signifikante Rolle, so enthilt die RC-Massenmatrix Ungenauigkeiten und es
sind belastungsabhéngig Modifikationen notwendig.

B.4 Umsetzung in CODAC

Konzentrierte Massen kommen im Impactsimulationstool CODAC nur bei Anwendung der
expliziten Differenzenmethode zum Einsatz. Bei einer impliziten Methode ist zum einen die
durch die Massenkonzentration erzielte Verringerung des numerischen Aufwands nur sehr
klein. Zum anderen wird der numerische Fehler verstéirkt, da sowohl die implizite Zeitinte-
gration als auch die Massenkonzentration eine Periodenverlangerung verursachen, [109]. Bei
der NEWMARK-Methode werden folglich konsistente Massen verwendet.

Die fiir die Differenzenmethode benétigte Konzentration der Massenmatrix erfolgt in CO-
DAC mit Hilfe der HRZ-Methode, da die in Kapitel [2| vorgestellten Sandwichelemente S89
und S815 schubweiche 8-Knoten-Elemente sind und negative Matrixkomponenten zu Stabi-
litdtsproblemen fithren wiirden. Infolge der aulerhalb der Schwereachse liegenden Bezugsebe-
ne kommt es bei den Elementen S89 und S815 in der Massenmatrix zu Nebendiagonalkompo-
nenten, die Translationen und Rotationen verkniipfen. Eine Diagonalisierung wére hier zwar
theoretisch mit Hilfe einer Eigenwertanalyse moglich. Die dafiir nétigen Eigenwertermittlun-
gen und Koordinatentransformationen wiirden jedoch insbesondere durch die wechselnden
Steifigkeitsverhéltnisse bei Schidigung einen immensen Aufwand bedeuten. Folglich sind die
konzentrierten Massenmatrizen der Elemente S89 und S815 keine reinen Diagonalmatrizen.



Anhang C

Schadensbilder von Sandwichplatten
mit Honigwabenkern
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Abbildung C.1: Fotos von den geschédigten Deckschichten fiir alle Impactenergien der Versuchsrei-
he 03LFT_AB_1.06 am ILR Dresden [58].
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