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Z i e I Motivation

« Strukturoptimierung an Raumfahrttragern

Schritte

 Lastenanalyse
(statisch, dynamisch)

 Wahl des Materials und der Strukturanalyse
(optimierter Materialeinsatz, analytische — numerische Losungsverfahren)

« Simulation und Verifikation
(Strukturberechnung und Ergebniskontrolle)

September 28, 10
Dr.-Ing. T. Ranz 3/50
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Ra ketengleiCh u ng Raketengleichung
Ziolkowski (~ 1900)

dm, =-dm,  m, (z‘ + dt)= m, (t)-dmR

Annahmen:

keine Krafte zufolge Schwerkraft
und Luftwiderstand

my (7)... Masse der Rakete zum Zeitpunkt t

\ (t ) Geschwindigkeit der Rakete im Inertialsystem
dm,... Anderung der Raketenmasse im Zeitintervall dt
dm,... ausgestoBene Gasstrahlmasse im Zeitintervall dt

¢ ... Austrittgeschwindigkeit der Gasstrahlmasse

e*""

(bezogen auf den Raketenkorper)

W=V, +C,... Geschwindigkeit der Gasstrahlmasse im Inertialsystem

_— September 28, 10
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Ra ketengleiCh u ng Raketengleichung
Ziolkowski (~ 1900)

Impuls I(f) des Raketensystems zum Zeitpunkt f im Inertialsystem:
L(¢)=m,(¢) v, (1)
Impuls I(t+df) des Raketensystems zum Zeitpunkt t+dt im Inertialsystem:
L(¢+dt)=my (¢t +dt)v, (¢ +dr)+dm,w

= (mR +dm, )(VR +dVR)—dmR (VR +ce)

Impulserhaltungssatz:
I(1)=1(t+dt) = mu(1)vg(1)=(my+dmy ) (v +dv, )—dm, (v, +¢,)

Geschwindigkeitsanderung

dm p m, (¢
der Rakete dv,=—=¢, — v,-v,=Av, =deR =—¢, In R ( 1)
My 4 Mg (tz )
my (1))
Gesucht: groRtmogliches Av fiir den Flug! Av=c, In
my (1,)

September 28, 10
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Massenverhaltnisse der Rakete

Gesamte Raketenmasse: My =my + Mg + M, =My +m; =m,
m, ... Nutzlastmasse (Payload)
Mmg... Strukturmasse

Mmy...  Treibstoffmasse
My... Brennschlussmasse
Definierte Verhaltnisse:
Massenverhaltnis m
Nutzlastmassenverhaltnis m,
Strukturmassenverhaltnis

Beziehungen der Massenverhaltnisse

mo.mB mo.mN+mS

= =r()L+G)=1 — 7=

mg m, Mg m,

JOANNEUM
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Massenverhaltnis

m
O’——S
m,
1
A+O

@ Dr.-Ing. T. Ranz
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Strukturmasse
Strukturmasse o & Av
m, \1

Massenverhaltnis: 7 = Ty Antriebsvermogen: Av =c, 1DM

m, Mg (tz )
Einfluss der Strukturmasse 4, _ . 1n o _ clnr=c In 1
auf das Antriebsvermogen: ¢ m, € A+ 0
Erkenntnis: >m, — >0 — <Av
Strukturmassenverhaltnisse: o=02+0.05

(abhangig von der Raketenart/Konstruktion und den Werkstoffen)

Oberstufe o >

Unterstufe o<

September 28, 10
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Nutzlastmasse A & Av

Nutzlastmasseverhaltnis: =—

Austrittsgeschwindigkeit Gasstrahl:
(Atmosphare) . = 3000
S

Keine Nutzlast:
AY 3 L maxAv=9000"
C S

e

Ak, 0=0.05 — max

Kreisbahngeschwindigkeit - Erde: v, = 79002
S

v, =11200?

Fluchtgeschwindigkeit - Erde:

JOANNEUM
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Nutzlastmasse

ok

Nutzlasttransport => Mehrstufenprinzip in der Raumfahrt

@ Dr.-Ing. T. Ranz
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MehrSthenprinZip Stufenprinzip

Antriebsvermogen

Serienstufung: Stufen arbeiten hintereinander
(Uberwiegend Hohenforschungsraketen)

n n 1
Av = EAVi = ECeiln
’ m
I= I= 0,i+1

Parallelstufung: Stufen arbeiten paraliel

Es gilt wiederum:

>mg, —> >0 —> < Av

September 28, 10
@ Dr.-Ing. T. Ranz 9/50



Luftfahrt / Aviation JOANNEUM

UNIVERSITY OF APPLIED SCIENCES

Missionsprofil

M iss i o ns p rOfi I Ariane 5 Main cryogenic stage

engine shutdown (H2)
and separation

s D “
""’ Upper —

« Ziindung der Hauptstufe = Soher Upper
(t=HO+1s) V4 gnition 298 n

« Ziindung der e 4 (H3)
Feststoffbooster 4 Fairing jettisoning (F)

(t=H0+7.05s)

* Trennung der Booster H1 ;
(t=HO0+~120s) 4

« Abwurf der Fairing FJ q
(t=H0+~180$) /"/’ /7 SRB flame-out (H1) and separation

A
4

* Trennung der Hauptstufe H2 -
(intermediate target orbit/ |
Zwischenzielorbit)

. 21 ! { Main cryogenic stage engine ignition (HO+15s)

* Zundung Oberstufe i SRB ignition and lift-off

« Abschaltung/Trennung H3 -

Oberstufe (Zielorbit) ¥ -

* Ausrichtung und Aktivierung
der Nutzlast fiir die Mission . = =

September 28, 10
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Missionsprofil

Geschwindigkeit/Beschleunigung ariane 5 go

DDDDD
H3

Relative velocity (m/s

September 28, 10
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Mechanische Lasten

Quasi Statische Lasten Ariane 3

« Am Boden
— Herstellung
— Zusammenbau
— Transport
— Endmontage

* Im Flug

— Aerodynamische Lasten
(Wind, Bée, Flattern bei Uberschallgeschwindigkeit)

— Antriebslasten ot o0 0o bs o7 b6  DswD2 b4 DO
(Schubaufbau, Trennung) =0 = (]
longitudinale Beschleunigung max 4.55g —
laterale Beschleunigung max 0.25g

 Temperaturlasten

. BAF Upper Composite Hall Tnoead oo
— Sonneneinstrahlung am Starttag m . M N e
— Temperaturdifferenzen ,- m “E“"‘ {

e

(Betankung) e e
— Betrieb Raketenmotor .L ~ ¢
. BAF_ |

LAUNCH PAD

September 28, 10
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Dynamische Lasten arianes

Sinusaquivalente Dynamik
(harmonische Anregung)

Niedrige Frequenzen (bis 100 Hz)
Raketenmotor => Strukturschwingung

Akustische Vibrationen
Frequenzen (ca. 30 - 3000 Hz)
Raketenmotor/instationare Aero-
dynamik => Druckschwankungen

Beliebige Anregung
Naherungsweise (konservativ)
abgedeckt durch sinusformige
und akustische Dynamik

Modal-, Transiente-,Spektrumanalyse
(nach Ermessen/Vorgabe)

Flight limit level (dB)

2

Amplitude (g)

JOANNEUM
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Mechanische Lasten

Sine excitation

1,2

1 e = = — )
0,8 | ee— e e e — —
0,6 1
0,4 1 Lateral
0,2 { === ==|ongitudinal

0 T T T T

0 20 40 60 80 100
Freq (Hz)

Acoustic noise spectrum

== (OASPL 139.5dB |

Freq (Hz)

Dr.-Ing. T. Ranz
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Mechanische Lasten

Schockwellen ariane s

Trennung
Booster, Fairing, Hauptstufe, Oberstufe

10000 10000 -

1000 Hz 10000 Hz
2000 g 2000 g

1000 1 1000 4

Acceleration (g)

Acceleration (g)

100

100 4 22624 & 23936

100 1000 Frequency (Hz) 10000 100 10'00 101',00

Frequency (Hz)
Hullkurve des Schockspektrums an Zulassiges Schockspektrum an einem
einem Anschluss zufolge Trennung geschraubten Anschluss

Fairing und Oberstufe

September 28, 10
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Mechanische Lasten

Statischer Druck auf Payload ariane 5

« Am Boden: Ventilationssystem zur Kuhlung
Im Flug:

Nichtmechanische Lasten: Thermale und elektromagnetische Lasten

1,05
1
0,95
09
0,85

Garantierte niedrige Druckentspannung
—
N\
\\
N
AN
~
~
\\
N
N
\\
10 20 30 40 e (5)50 60 70 80

Druckanderung im Payload Volumen

90

o

Dr.-Ing. T. Ranz
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Strukturlasten

Strukturlasten arianes

Primare (quasi statische) Strukturlasten
Jede Strukturkomponente: jeweilige Massentragheitskrafte
Booster: Innendruck und exzentrische axiale (Schub) Kraft
Motoren, Tanks und Druckleitungen: Innendruck

Hauptstufe und Oberstufe: axiale (Schub) Kraft und
Warmespannungen (kryogener Treibstof

Adapter: axiale (Schub) Kraft

September 28, 10
Dr.-Ing. T. Ranz 16/50
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Bemessung

BemeSSU ng (Design Requirements, Arianespace z. B. Payload) Ariane 5

« Sicherheitsanforderungen

6 Ri.  : CSG-RS-10A-CN
EdRév : S0
Page
Date

ti
15.1297

cnes
CENTRE SPATIAL GUYANAIS

Sous-Direction
:’..'.'?.:f - rde et de I'Environnement 7
ot v
e oo
FS
n

entsprechend Sicherheitsregeln Guiana Space Center (CSG) ===
(Schutz von Personen, Anlagen, Umwelt beim Betrieb von

gefahrlichen Konstruktionen und Anlagen)

« Materialwahl
Ausgaskriterien — flichtendes Material

« Mechanische GroRen
Masse, Massenschwerpunkt (CoG)
statische Unwucht: Toleranzwert fur CoG

CSG SAFETY REGULATIONS
GENERAL RULES
VOLUME 1

Author's summary :

The CSG Safety Regulations contain the rules to be applicable on the BLA to protect
persons, property and the environment against potentially hazardous systems from_ the design
stage through operations. The include general rules and specific rules depending on the
nature of the system.

Language : English DPT : Word for WINDOWS

Keywords : REGULATIONS - SAFETY - FLIGHT SAFETY - GROUND SAFETY -
ENVIRONMENT

dynamische Unwucht: Kongruenz der Haupttragheitsachsen

« Anforderungen an die Eigenfrequenz, z. B:
>= 31 Hz Raumfahrzeug (S/C) Masse < 4000 kg
>= 27 Hz S/C Masse >= 4000 kg

Dr.-Ing. T. Ranz
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Bemessung
Bemessu ng (Dimensioning Loads z. B. Payload) Ariane 5
« Lastfaktoren (Design load factors)
Acceleration (g) Longitudinal Lateral I:::;ti(ola‘/&'r:‘l;?;
Static Dynamic Static +
Critical flight events Dynamic
Lift-off -1.8 +1.5 + 2 10 (15%)
Maximum dynamic _ 2.7 +0.5 + 2 14 (21%)
pressure ) - -
SRB end of flight -4.55 +1.45 +1 20 (30%*)
Main core thrust tail-off -0.2 +1.4 + 0.25 0
Max. tension case: )
SRB jettisoning + 2.5%* =0.9 o
* with adapter PAS 2624 .
SRB ... Solid Rocket Booster
** for a spacecraft with first longitudinal frequency above 40 Hz, the tension value is the
following:
S 4.5 :
S i
s i
S 25 f-—-m-mm—-- e ————— ;
< : :
0.5 : . ! . .
0.5 1,2 15 2 25 3,5
Mass (t)

September 28, 10
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Bemessung

Bemessu ng (Dimensioning Loads z. B. Payload) Ariane 5

» Linienlasterhohung (Line loads peaking)
zufolge Imperfektionen (geometrische Abweichungen, lokal
unterschiedliche Struktursteifigkeit)

=> Schubkraft nicht zentrisch

* Montagelasten (handling loads)
z. B: zusatzliche Lasten an der Payload (~ 200 kg Adaptergewicht)

 Dynamische Lasten (Dynamic loads)
entsprechend den Beschleunigungsspektren
fur Sekundarstruktur und Anbauteile (Solar Panel, Antenne)

September 28, 10
@ Dr.-Ing. T. Ranz 19/50
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Bemessung

Bemessu ng (Kompatibilitat und Nachweisanforderungen) Ariane 5

Sicherheitsfaktoren (Safety factors)
dienen als Reserve bei erhohten Lastfaktoren,
positive Reserven gegenuber Streck- und Bruchgrenze

Qualification

S/C tests Factors Duration/Rate
Static (QSL) 1,25 ult.imate A
1,1 yield

sine 1,25 2 oct/min
vibrations
Acoustics 1.41

(or +3 dB) 120 s
Shock 1.41 N/A

(or +3 dB)

N/A Not Applicable; S/C Spacecraft; QSL Quasi Static Load

@ Dr.-Ing. T. Ranz
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Qualifikation

Qu d I |fi katl on (Pruftests) Ariane 5

- Statischer Test (static test)
Primarstruktur

 Dynamischer Test (sinusoidal vibration test)
Frequenzlauf in jede Achse (Shaker)

Figure 1. Test firing of the ARTAO1 booster on 16 May 2000

« Schalltest (acoustic vibration test)
im Schallraum

« Schockprufung (shock qualification)
Test der Primarstruktur
Analyse der Ausrustung, Anbauteile

* Brennversuch (Firing Test)
Booster

September 28, 10
@ Dr.-Ing. T. Ranz 21/50
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Struktur einer Rakete

Struktur einer Rakete arianes

.
\ veB
[ CONE3936
lswoas__________________F

PAYLOAD FAIRING

Diameter 54 m

Height 17 m

Mass 2675 kg S
Structure Two halves - Sandwich CFRP sheets and aluminium ¥ 2 =&

honeycomb core
Acoustic protection Foam sheets
Separation Horizental and vertical separations by leak-proof |

pyrotechnical expanding tubes

| . i
Carbon Fibre Reinforced Plastics (CFRP) lU i

September 28, 10
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Strukturmaterialien

Ariane 5

* Hochfester rostfreier Stahl
hohere Festigkeit/Steifigkeit
gute Korrosionsbestandigkeit

* Aluminiumlegierung
geringere Festigkeit/Steifigkeit
jedoch geringe Dichte

« Kohlenstofffaser
verstarkter Kunststoff (CFRP)
sehr hohe Festigkeit/Steifigkeit
geringe Dichte

* Aluminium Wabenstruktur
geringe Festigkeit/Steifigkeit
jedoch sehr geringe Dichte

« Sandwich (CFRP Schale mit Kern aus Aluminium Wabenstruktur)

JOANNEUM

UNIVERSITY OF APPLIED SCIENCES

Material
O [MPa) A
Kohlenstoff/carbon
7000+ 170
6000-
Kohlenstoff/carbon
50004 UHM
Kohlenstoff/carbon |

sehr hohe Festigkeit/Steifigkeit, sehr geringe Dichte

« Kork
ablativer/dammender Werkstoff

o

Dr.-Ing. T. Ranz
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Faserwerkstoffe

Stahl 1.8-2.2

Glasfasern 2.6 1.8-3.0 72 - 83
Kohlenstofffasern 1.7-19 24-70 230-700
Aramidfasern 14-15 23-35 60 -130

Glasfaser
gute mechanische, thermische, chemische Eigenschaften
Festigkeit wie bei Metallen, Steifigkeit niedriger als bei Metallen

Kohlenstofffaser

gute Dauerfestigkeit, geringe Warmeausdehnung
Strahlendurchlassig und elektrisch leitend
hohere Festigkeit/Steifigkeit als GFK

Aramidfaser (organische Kunstfasern)

Dampfungseigenschaften, nicht entflammbar,
chemische Bestandigkeit

Festigkeit/Steifigkeit ahnlich Glasfaser

Werkstoff Dichte Zugfestigkeit Zug-E-Modul
g/cm’ MPA GPa
7.8 210

JOANNEUM

UNIVERSITY OF APPLIED SCIENCES

Material

|
Lineare Reifiléinge
Dehngrenze % km

14-1.7 max. 30

2-3 70-120
05-23 150 - 380
2.0-40 180 - 240

@ Dr.-Ing. T. Ranz
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Material

Faser-Verbund-Werkstoff c#« cr« )

« Faser-Verbund-Werkstoff (FVW)
Glas-Faser-Kunststoff (GFK)
Kohlenstoff-Faser-Kunststoff (CFK)
Aramid-Faser-Kunststoff (AFK)

« FVW-Konstruktionen

direkter Strukturwerkstoff (Stabe,
Balken, Membrane)

verbauter Werkstoff (Sandwichplatten)

—

September 28, 10
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Ve rb un d au fb au Faser-Kunststoff-Verbund

gerichtete Langfasern

verstreckt (drawn)

« Faser:

Aufgabe: am Bauteil anliegende Lasten tibernehmen

Nutzung der starken atomaren Bindung /
Eigenschaften (GroReneffekt, Orientierung, Kerbfreiheit, Elgenspannungen)
Faser-Halbzeuge (Gewebe, Multiaxialgelege, Matte, Vlies, etc)

gesponnen (as spun)

« Matrix:
Aufgabe: fixiert, verklebt und stutzt die Faser
tragt quer zur Faser, bildet den Schichtverbund
primar Duroplaste (Harze)

 Faser-Matrix-Grenzflache:
Aufgabe: bildet Haftfestigkeit :

Grenzschicht beeinflusst mechanische Eigenschaften
8 % der Matrix sind Grenzschichten

\;’;: 7 Multiaxiale Gelege
(multidirectional tape)

September 28, 10
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Faser-Kunststoff-Verbund (FKV) Fzsertunststofi-verbund
UD-Schicht |

makroskopisch /77
07

 Annahmen:

paralleler Faserverlauf / Miktomeshanik \

gleichmaBige Verteilung liber QS
verlaufen ideal gerade ohne Unterbrechung (
Matrix und Faser haften ideal aneinander [

L Y Vi
. g . i R
* Lineares Elastizitatsgesetz furs Kontinuum: E, E E
Transversale Isotropie (spezielle Orthotropie) TR S TR
isotrope Ebene (IE) normal zur Faserlangsrichtung | [&| | & B E 0
senkrecht zur IE unendliche viel Symmetrieebenen | || [u Yu 1 | o ( ||®
&| | E, E, E 0;
h 0 0 0 —— o ofl™
{1 GJ_J_ Tl
L T T L
GJ.II
0 0 0 0 0 ——
GJ-II_

Nachgiebigkeitsmatrix [S]

September 28, 10
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F KV Faser-Kunststoff-Verbund
UD-Schicht

: e : [ v -
* Lineares Elastizitatsgesetz der Scheibe: e —ri 0
Reduzierung aufgrund des ESZ ¢ . 5
1 v | 1
| g Sll SP 0 .01 €, = _fl +— 0 ' 0,
S E E,
€ ¢ = S, S, 0 4 0, sy Ty
Yoy 0 0 S Ty 0 0 l_
TN G
Nachgicbigkeitsmatrix [S] i 4
{e}=[S]-{o} Nachgicbigkeitsmatrix [S]
* Polartransformation:
Faserwinkel
E\ Sll Sll Sl6 X
& |=|Sy  Syp Sy y
i {\\ | _gl(v 8‘6 g66 A _t.\y |
@ Dr.-Ing. T. Ranz N
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F KV Faser-Kunststoff-Verbund
. n, = 6t = Yn, = " Oyt
Mehrschichtverbund (MSV) . >

+ Klassische Laminattheorie (CLT) A, = 6,0 = Yn, = Yot
des MSV als Scheibenelement: ‘ ‘ = =
mechanische Modellierung des MSV A N R
als Scheibenelement Ny = Tyt = ;“\»k = ;(’w‘k
Kriftegleichgewicht am MSV . - B

(kinetische Beziehung)
Konstitutive Beziehung der ES

{o}, durch [Q], {e],

Kinematische Beziehung am MSV

exk = 8.\
8.\'k = 8}'
Yor = ¥ Konstitutive Beziehung des MSV

September 28, 10
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F KV Faser-Kunststoff-Verbund

Mehrschichtverbund (MSV) 20t 2Qat|
. . . - - €,

* Kilassische Laminattheorie (CLT) "G, 1 ZQ nr
des MSV als Scheibenelement: R R R B b
Konstitutive Beziehung des MSV —— " _ " _ by
Spannungs-, Verformungsanalyse — Qo by Z;Q“k b
in den Schichten des MSV . — -

Scheiben-Steifigkeitsmatrix [A]
Schnittkriften i j=[A1{)
Q;= In das x,y-MSV-Koordinatensystem transformierte Schichtstei-
\ figkeiten
Schichtverzerrungen :
2|k
\ 2|,
Schichtspannungen R
Schichtverzerrungen {E}kz{é} Schichtsteifigkeiten [Q]k Schichtspannungen {(5}k ?l 2

September 28, 10
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Langzeitverhalten

Phanomenologie

 Retardations-, Relaxationsvorgange:
Verbund innerlich statisch unbestimmt =>
Krafteumlagerung Matrix/Faser =>
Abbau Spannungsspitzen

« Rheologische Vorgange:
Faser zeitinvariant
Matrix stark zeitabhangig

 Viskoelastisches Verhalten

Modellierung

» Viskoelastizitatstheorie:
lineare Viskoelastizitat (Linearitatsgrenze)

orthotroper Werkstoff =>
orthotropes linear viskoelastisches
Materialmodell

JOANNEUM

UNIVERSITY OF APPLIED SCIENCES

Mechanisches Verhalten

P

[
S |

Zeitabhingige Schichtspannung (t) —

160 e

o

0,(t) in der 0°=Schicht

— G _=100N/mm* =kons tant

?

0
=

o
S

G, (t) in der 90°~Schicht

Bovooo o /. ~

=
(=4

=3
=4

o
n

T T T T T T T T T T
2000 4000 6000 h 10000

Zeitt—

o

(O] —

Schiebung y

0,06
I
7,,(0) =50N/mm*
0,04 i
13,(0)=50N/mm’ = y,,(1)=0,020335+1,27329-107 - £*""*
1,,(0)=30N/mm’ -y, (1)=0,006917 +1,25758 107 -1***"
0,02
[ rll(())=3(ll\'ﬁ‘mm:
0 |
0 2000 4000 6000 8000 10000
Zeitt[h] —

@ Dr.-Ing. T. Ranz
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Viskoelastisches Verhalten

Retardation (Kriechen):

Zunahme der Dehnung
bei konstanter Spannung

\>

Relaxieren:

Abnahme der Spannung
bei konstanter Dehnung

Einflusse:
Belastungsart  (Zug, Druck, Schub)
Belastungsgrad (Belastung/Bruchlast)

JOANNEUM

UNIVERSITY OF APPLIED SCIENCES

Mechanisches Verhalten

x 10° Retardation
14t '
12} J11| 4
: 12
S 1 0 J33
=
% o8
o)
% 0.6,
So
0.2
GI 1 1 1 1 1
0 2000 4000 6000 8000 10000
Zeit [s]
Relaxation
| :
600G,
14000
Gz
= 209 - - Fit 1G22 Frak. Elemert| |
$ 10000 it ]
& 00000 | Fit 1 G33 Frak. Elemert
3 s000 Gu
= —— Fit 1G11Frak. Elemert
6000

Umwelt (Alterung) b ---------
ccl) 2000 4000 6000 8000 10000 12000
Zeit [s)
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Lineare Viskoelastizitat

 Annahmen:

- kleine Deformationen
(linearisierter Verzerrungstensor)

- lineare Ratenabhangigkeit
von der Belastung

- Superpositionsprinzip
(Boltzmann)

* Integrale Formulierung:
Gedachtnisfunktionen

 Rheologische Modelle:

klassische - gww i

JOANNEUM

UNIVERSITY OF APPLIED SCIENCES

Lineare Viskoelastizitat

T(t)= L [E(9)]
E(t)= L [T(s)]

s=<t

a Ty () +a,T,(t) = 0‘1 [ 1(5)]"'0‘2 [ 2(5)]

=s|;t[0‘1 1(5)+aE 2(5)]

o(t)= [G(t-5)i(s)ds

kontinuierliche

fraktionale %

\];3 Dr.-Ing. T. Ranz
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Langzeitve rhalten Mechanisches Verhalten

« Aufteilung des Materialverhaltens:

elastischer Anteil _
inelastischer Anteil e(t) =

« Mathematische Ansitze: () =a-t" t
Potenzfunktion gin(t) = a(l-e™)
Exponentialfunktion g(f)=a+n- Ioglot

Logarithmusfunktion

* Mechanische Modelle:

physikalisch interpretierbar E
mechanische Grundmodelle
- elastische Feder QWVM/LQ
- viskoser Dampfer n
— |

September 28, 10
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An isotro pe Anisotropes Materialmodell
lineare Viskoelastizitat

Tensor T (t) = fc (¢ - S)E (5)ds baw.E (t) = fJ (t- 5)T (5)ds
. \[;gi-ss’i‘esilcuhneg: o(t) =£G (t - s)é(s)ds bzw.e(t) = {J (t-s)o(s)ds

311(t) --jll(t_s) - le(t_s)- ‘511(5)

€2 (t) - - - Oy (5)
€33 (t) t (533(5)
20| ] . . . 6 (s)| %
263 () - . : T3, (S)

Zgza(t) _-IGI(t_S) - J%(t_s)_ 623(5)

September 28, 10
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Ze it- Fe UcC h te Zeit-Feuchte-Verschiebung
Verschiebungsprinzip

Voraussetzungen/Anmerkungen

« feuchterheologisch einfaches Verhalten:

viskose Stoffanteile feuchteabhangig
elastische Stoffanteile feuchteresistent

 empirische Erkenntnis:

Feuchteerhohung —

Verschiebung der Dispersionsgebiete
zu kurzeren Zeiten

 Verschiebung
logarithmischer ZeitmaRstab

September 28, 10
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Ze it-Fe UcC h te Zeit-Feuchte-Verschiebung
Verschiebungsprinzip

 Hauptkurve:

Hauptkurve
250} SREEERLEE - ;
R [T

a 200 R :
2 K
30 ! .
o 1500 : I -
:g ) e Iogb(a(uz)) "'
8 100 ' l |
2 ,
Z 50+ i

0 A ' ;

10° 10 10° 10° 1

Zeit [hi
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Strukturberechnung

Berechnungsarten

* Analytische Berechnung:

linear elastische Verfahren
Stab

Balken

Scheibe

Platte

Membrane

nichtlinear inelastische Verfahren
Iterative Verfahren (Theorie Il. Ordnung und hoher)

* Numerische Berechnung:

Ritzsches Verfahren

Differenzenverfahren
Finite Element Methode (FEM)
Bountary Element Methode (BEM)

September 28, 10
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Numerische Simulation

Numerische Simulation s

Finite — Elemente — Methode (FEM)

wichtiges Naherungsverfahren in den Ingenieurwissenschaften und in der
mathematischen Physik zur Losung von

— Variationsproblemen (Extrema von Funktionalen, die auf eine Klasse von
Funktionen definiert sind; Brachistochrone/Bernoulli)

— Differentialgleichungen (Rand- und Anfangsrandwertproblemen)

— Vardia:&ig;\sungleichungen (Differentialgleichungen mit undefinierten RB
un

Vorteile der FEM:

— Die Beruicksichtigung von komplizierten zwei- und dreidimensionalen
Geometrien ist relativ einfach

— Beriucksichtigung von vielen unterschiedlichen Materialmodellen
(elastische, viskose, plastische und Kombinationen daraus)

— Kleine und groRe Deformationen (Kontakt, Stabilitat)

September 28, 10
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Numerische Simulation

Numerische Simulation s
Zweck

Numerische Untersuchung der Beanspruchung von Bautellen fur die
Auslegung und Bemessung —

Ablaufschritte

« Diskretisierung
Zerlegung einer Struktur in kleine endliche (finite) Elemente (Stab Balken, Flachenelement, Solld)

*  Formfunktion/Ansatzfunktion

Wahl einer Formfunktion fiur jedes Element; beschreibt einen approximierten Verformungsverlauf im
Element; Parameter a; der Formfunktionen sind die Knotenverschiebungen u; des Elementes

* Prinzip von d‘Alambert in Lagrangescher Fassung; Minimum der potentiellen
Energie (Castigliano); WGV (Weg-GroRen-Verfahren):

Bestimmung der unbekannten Parameter a; der Formfunktionen

P.v.d' A1LF.:0W_ =0W,+0oW, bzw. P.dv.V.:0W_ =06W,

M=A4Y+49;0l1/0a, =0 — a,

* Verzerrungen/Spannungen (kinematische/konstitutive Beziehung)

Die Ableitung der Verformungen in den Elementen ergibt die Verzerrungen — Konstitutive Beziehung —
Spannungen

September 28, 10
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Numerische Simulation

Numerische Simulation ren
Grundgleichung der FEM (statisch)

-Kll K12 : : - -Ul- -Rl-
K, . . .|l
K-y - [ |-
Kl’ll’l_ _Un_ _Rn_
Gesucht: Knotenverschiebungen {U}=[K] {r}

Losungsprobleme

« Invertierung [K]' (extreme Steifigkeitsspriinge => Singulare Steifigkeitsmatrix)

« Lineare Abhangigkeit im Gleichungssystem (zu wenige Randbedingungen =
Starrkorperverschiebung)

« Zu feine Diskretisierung (zu viele Freiheitsgrade, Speicherproblem)

September 28, 10
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Numerische Simulation s

Anwendungsprobleme der FEM

z

* Falsche Lagerrandbedingungen
starre/nachgiebige/gelenkige Lagerung?

JOANNEUM

UNIVERSITY OF APPLIED SCIENCES

Numerische Simulation

7

¥5§%i?§§°é";ﬂ"ﬁ%‘&l¥'ﬁiib 10 N auf Punkt
ZMMEt VMPa

Zelt: 1
14,11.2006 10:39

 Lastkonzentrationen
punktuelle/flachige Lasteinleitung?

6,76€3 Max
601e3
5,263
45123
37623

- Falsches Materialmodell ;};
Werkstoffparameter?

01 vin

10 N auf Flache

Vergleichsspannung (von \iises)
Ty2: Vi 508717147 (v07 Mises)

z
14.11.2006 11:02

1,04e3 Max
528

812

595

=80

64

8

232

116

0,101 Min

« Zu grobe Diskretisierung
zu steife Struktur?

* Elementwahl
Verschiebungsansatz?, Knotenfreiheitsgrade?

Volumenelemente
3 FHG pro Knoten

* Eingabefehler

‘ E /X
p

Schalenelemente
6 FHG pro Knoten

Balkenelemente
6 FHG pro Knoten

@ Dr.-Ing. T. Ranz
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Numerische Simulation

Programmcodes e

Kommerzielle Programmcodes:

ABAQUS: Universell einsetzbares FEM Programm mit einem Ldser auch fir hoch-nichtlineare
Problemstellungen von ABAQUS Inc. (jetzt Dassault Systemes)

ADINA : universelles FEM-Programmsystem fur Struktur, Stromung und Fluid-Struktur-Interaktion von ADINA
R&D Inc. USA

Ansys: universell einsetzbares FEM-Programm (linear, nichtlinear, kleine und gro3e Verformungen) von Ansys
Inc., USA entwickelt

COMSOL Multiphysics: FEM-Simulationswerkzeug fur beliebig gekoppelte physikalische Prozesse
MARC: FEM-Programm von Marc Analysis Research Corporation, USA (jetzt MSC Software)

Nastran: NASTRAN NASA Structural- Analysis-Program, universell einsetzbares FEM-
Programm, von der NASA entwickelt

Samcef: SAMCEF, universell einsetzbares FEM-Programm, von der LTAS (Belgien) entwickelt

LS-DYNA: universelles FEM-Programm mit Kernkompetenz in expliziter hochgradig nichtlinearer
Strukturdynamik, LSTC. Inc.

FEAP: FEM-Programm der UC Berkeley mit frei zuganglichem Quellcode. Zielgruppen sind Anwender in der
universitaren Ausbildung oder in der Forschung.

Freie Programmcodes:

CalculiX: FEM-Programmpaket mit graphischem Pre- und Postprozessor, entwickelt von Guido Dhondt und
Klaus Wittig. Teilweise kompatibel zum Abaqus-Format.

Elmer: Finite-Elemente-Programm, mit dem strukturmechanische Simulationen und numerische
Stromungssimulationen berechnet werden kénnen.

DUNE: Bibliothek, die eine vereinheitlichte Schnittstelle fir verschiedene Gitter und FEM-Programme
bereitstellt. Wird vor allem in der universitaren Ausbildung und Forschung benutzt.

Z88: Ein GNU-GPL-Freeware FEM—PrOﬂramm, entwickelt von Professor Frank Rieg. Es beinhaltet eine
graphische Bedienoberflache sowie mehrere leistungsstarke Solver und ist fir Windows und Linux verfugbar.

September 28, 10
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Numerische Simulation

Numerische Simulation rew

S i mu |ati0nSb9iS piele (isotrope Werkstoffe)

Elastomerlager Verbund-Scheibe
(Elastomer/Stahl)

MSC.Patran 2005 r2 10-Oct-086 18:21:41

2.75+03]
M.SC Patran 2005 r2 10>.OCI-05 18:19:04 . 5.06-01 Fringe: Default, Al:Static Subcase, Stress Tensor, , von Mises, (NON-LAYERED)
Fringe: Default, A1:Static Subcase, Stress Tensor, , von Mises, (NON-LAYERED) Deform: Default, Al:Static Subcase, Displacements, Translational 2.57+03)
Deform: Default, Al:Static Subcase, Displacements, Translational, © 4.76-01
4.46-01] 2.40+03
415-01 222409
3.85-01 2.05+03]
e 3.55-01 1.87+03)
3.24-01 1.69+03)
2.94-01 1.52+03]
263-01
1.34+03
2.33-01
1.17+03
2.03-01
9.92+02)
1.72-01
8.16+02)
1.42-01]
6.40+02)
1.12-01]
¢15-00 4.64+02)
z
5.09-02] 2.89+02)
¥ default_Fringe :
L x Max 5.06-01 @Nd 888 1.13+02]
Min 5.09-02 @Nd 1 ! Y default_Fringe :
default_Deformation : Vel Max 2.75+03 @Nd 982
Mazx 4.01+00 @Nd 351 Bl

Min 1.13+02 @Nd 117
default_Deformation :
Max 6.36+02 @Nd 1019
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Numerische Simulation rew

Simulationsbeispiele -
(orthotrope Werkstoffe) |
[K(’”)] = f[B<m>]T[E<m>][B<m>]de N 0
wesentlich: realititsnahes 0
Materialmodell :
CFK-T-Stoss CFK-Bugel

- r

=

-150
fhe, LR { o,

JOANNEUM
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=
&]

E?|~gq|

o <
B |;

>§
M]

xhj ’g xhj

(] ;’1|.—

Numerische Simulation

0o 0 0
0o 0 0
0o 0 0
L oo o
GTL
0 —— o
GRT
o o
GLR
.963 -I.IO

©
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CFK Booster

CFK Booster ariane s

Stahl-Booster: schwerste Strukturkomponente ~19 t
groBtes Gewichteinsparpotential
T ' . (~40% bei CFK)

- &= 2

Stahl-Ring: CFK-Ring:

Bolzen D

Beschlag

CFK-Struktur

Tragerraketenprogramm
Ariane 5

Schaumkerne

Inserts

September 28, 10
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CFK DAAR'Ring Ariane 5

Motivation: Gewichtseinsparung
neue Technologien (Fertigung/Entwicklung)
Weltraumtechnik lokal binden

Booster und Ring aus CFK (mechanisch erforderlich)
Entwicklungsbeispiele*:

Bandagenkonzept*: Beschlag mit Sandwich-Ringen (UD) im
Formschluss mit Booster, unlosbare Verbindung

Bolzenkonzept*: Beschlag durch Bolzen mit Sandwich-Ringen

verbunden, Iosbare Verbindung — jedoch Lochleibungsfestigkeit fur
FVW generell kritisch (Querspannungen)

Rechenkonzept*: Beschlagbleche durch Reibschluss mit den CFK
Stegen der Ringe verbunden, unlosbare Verbindung

JOANNEUM

UNIVERSITY OF APPLIED SCIENCES

CFK DAAR-Ring

Bolzen \

&

CFK-Struktur Rechenbeschlag

Schaumkerne

*) T. Niederstadt et al., Umsetzung eines Booster DAAR-Ringes in Faserverbundbauweise fiir die Ariane 5 Tragerrakete, Institut fiir Strukturmechanik, DLR-Braunschweig
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CFK DAAR-Ring

CFK DAAR'Ring Ariane 5

Simulationsergebnisse*:

Hohe Ringsteifigkeit

= Boostereinschniirung

= Ringnormalkraft + Stulpmoment
am Ring zufolge Inndruck (~90 bar)

Testergebnisse**:
z. B: Lochleibungsfestigkeit

Ausgebrochener
Bohrungsrand

Belastungs-
richtung

*) T. Niederstadt et al., Umsetzung eines Booster DAAR-Ringes in Faserverbundbauweise fiir die Ariane 5 Tragerrakete, Institut fiir Strukturmechanik, DLR-Braunschweig, 2003

**) H. Diem, Tragféhigkeit von Bolzenverbindungen in dickwandigen Faserverbundstrukturen, TU-Miinchen Dissertation, 2007

September 28, 10
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Literaturverzeichnis

Quellenverzeichnis

Auf ein direktes Zitieren der Quellen von Texten, Bildern und Fotos wurde verzichtet.

Alle Inhalte des Vortrages basieren auf folgenden Quellen:

Raumfahrttechnik |, Skript, Prof. Hausler, Universitat der Bundeswehr, Miinchen
Ariane 5 User’s Manual, Issue 5, Rev. 0, www.arianespace.com

First Test Firing of an Ariane-5 Production, Booster, esa bulletin 104 — november 2000
www.mt-aerospace.com

www.eads.com

www.cadfem.at

www.andritz.com

Nogahkobh-=
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Zusammenfassung

Danke
fur lhre

Aufmerksamkeit
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m m Stufenprinzip
Mehrstufenprinzip
A Nutzlastverhiltnis von Ein- und Mehrstufenraketen
N
Jptimiert nach ) fV
i=1 “e,i
\ fiir einen Stiukturfaktor
s e
0,1 } m,;
: \ Ce’l = ce = 4000%
| l
thimum fijr} { \
001 1. Stufe ! 2. Stufe | 3.| Stufe 1\ &tufe 4.Stu e
’ ] 1 |
| | | Y Stu
| .
| | | AN
} LStL!lf } 2.Stufe \L 3.Stife
, I | l
0.001 TTTITIIIIT L RO A Lodn I T !\ ............ .
2500 5000 7500 10000 12500 15000 17 SOOZ AV
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Missionsprofil

TrajeCtOW Ariane 5 SSO sun Synchronous Orbit

KERGUELEN

-180

-150 -120 -90

-60 -30 0 30 60 90 120 150 180

©
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Missionsprofil
MISSIOHSpI’OfI' Ariane 5 GTO Geostationary Transfer Orbit
0 5 - : 5 O A T S 58 L e fHE

------- TRAJECTORY GROUND TRACK and TELEMETRY STATION NETWORK -

-30 -20 90 100
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Missionsprofil
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Kunststoff als Polymerwerkstoff | Kunststor

Verarbeitung -

« Urformen: / @E

SpritzgieBen, Pressen, Spritzpressen (alle Polymerwerkstoffe)

Kalandrieren, Extrudieren, Blasformen (Thermoplaste)

Schaumverfahren (alle Polymerwerkstoffe)

Faserverstarkte Kunststoffe (alle Polymerwerkstoffe) \

 Umformen und Fugen:
Warmformen, SchweiRen (Thermoplaste)
Kleben (auch nicht polymere Werkstoffe)

Faserverstarkte Kunststoffe:

Verbundwerkstoff aus Polymerwerkstoff und Fasern
Matrixwerkstoff : Thermo-, Duroplaste, Elastomere
Fasern: Glas-, Kohlenstoff-, synthetische Faser (kurz/lang)

Vorteile: hohe Steifigkeit und Festigkeit bei niedriger Dichte
Nachteil: hoher Materialpreis und Verarbeitungsaufwand

) September 28, 10
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F KV Faser-Kunststoff-Verbund

Einfluss Temperatur, Feuchte und Klima

Temperatur:
primar Matrix betroffen
Temperaturanstieg:
Steifigkeit/Festigkeit sinken, Relaxation/Retardation beschleunigt

Feuchte:

primar Matrix betroffen
moderate Feuchteaufnahme vorteilhaft (duktilere, Spannungsspitzen)
Feuchtezunahme:

Zunahme der Strukturmasse, Quellen,
Relaxation/Retardation beschleunigt, Reduktion des Schubmoduls

Klima:
hohe Temperatur und Feuchtigkeit => Steifigkeit/Festigkeit sinken sehr stark

September 28, 10
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D e i pa ram ete r M od e I I o o Lineare Viskoelastizitat

S EZ G - 01 = 02

=
= / ., VV%,
Modell: Pl ess V4 W

- elastische Feder
- Kelvin-Voigt Element

-

E=EqtEH

Konstitutive Beziehung: g ~fint fe

- Kraftegleichgewicht
- Kompatibilitat
M : :
aterialgleichung (DGL) . E,+E, _F E,-E,
O+—F=0=E,"6+——=¢

.. n n
Losungen:

- lineare Viskoelastizitat L i)
(analytische Lésung mit Ansatzfunktion € " ,0(t=0)=0und¢(t=0)=0
und Anfangsbedingungen)

(0}
_ . . _ . _ . _ 2

01 - Elgel + 7/I‘(;in’ gin = £ €e2 und €e2 -
2

1 ‘ 19\
Belastungsfunktionen: g(t)=E—U(t)+ff(1'e" )U(S)ds
- Trapezform 2 0 "1
- Sprungfunktion
- Exponentialfunktion
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F ra kti oha I e Fraktionale Materialmodelle
Imeare Viskoelastizitat

lineare Materialgleichungen
Elastizitit: 0 = E - &€ Viskositit: 0 =1+ € 1] ... Viskositat /Pa s

* durch fraktionale Ableitung ersetzt

d“e 0= Elastizitat
o=E 1% a=3 o
de” 1= Viskositdat T =1s
“f 1 ; o g
. . . . g : _ F t) = . t— a f d
Fraktionale Differentiation e L (1) T jo'( s)“-f(s)ds
. A [e()]
. Fraktionales Element: ©®=E-7""—2
-—T ¢ Y ‘ .
3 ) =r(1_a)'10'(t—s) e(s)ds=jo'G(t—s)g(s)ds
E T\" 1 t\" .
G(t)= ri-a) (—) J (&)= ET(lre) (—) — Potenzfunktionen
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Fe uc hte rh eo I Og is C h e Zeit-Feuchte-Verschiebung
einfache Stoffe

- Feuchteabhangige Viskositat: n(u) = 77'

alle viskosen Dampfer besitzen
dieselbe Feuchteabhangigkeit

Referenzfeuchte
Zeit-Feuchte-Verschiebungsfaktor

 Feuchteabhangige Zeit: dz = dt 10, =} ds
reale Zeit t a [U(t)] X [U(S)]
materialeigene Zeit z LY
v —== ANV -
 Feuchteabhangige Modelle: =BG L
Dreiparameter Modell i =
Verallgemeinerung
z(t)
o(z)= fG [2(t)-<(9)]-¢'(c)ds c
0 0
z(t)
e(2)= [J[2(t)-<(9)] 0'(c)ds
0

September 28, 10
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Feuchteabhangiger

Zeitmaldstab

JOANNEUM
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Zeit-Feuchte-Verschiebung

F euchte-Viskositat-Zusammenhang

[

§ \ — Versdhiebungsfunktion a(u)
Materialeigene Zeit z(t): g 15
Differential ;
Integral E 1
Zeit-Feuchte- !
Verschiebungsfaktor a(u):  § os
(Funktion) "t |

k)
Einfluss der Materialfeuchte ™ % 1 2 3 4 5
Materialfeuchte u(t) Feudteu
Referenzfeuchte u,

r materialeigene Zeit ist

u(t)=u, —au)=1-—z(t) - fa(uo) a(u,) t gleich der realen Zeit

u(lt)>u,— alu)<1— z(t)=

a(u)>l‘

u(t) < u,

t
B a(u)<t

materialeigene Zeit lauft
schneller als reale Zeit

materialeigene Zeit lauft
langsamer als reale Zeit

@
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Geschichte der FEM

Formale mathematische Entwicklung

UNIVERSITY OF APPLIED SCIENCES

Numerische Simulation

Leonﬁard Euler

Archimedes v. Syrakus (287 — 212 v. Chr.): Modell fuir Kreisumfang;
unendlich viele Punkte der Kreislinie — 96-Eck, endlich (finite) Anzahl
gerader Sehnenstiicke (Elemente) — 3 10/71 < Pi<31/7

L. Euler (1743): Prinzip der kleinsten Wirkung (Entwicklung der
Variationsrechnung)

Ritz (1909): Losung gewisser Variationsprobleme (globale
Ansatzfunktionen)

R. Courant (1943): Verfeinerung des Ritz‘'schen Verfahrens (lokale
Ansatzfunktionen), Ansatzfunktionen je Element — Gleichungssystem
mit entsprechend vielen Unbekannten (Losungsproblem bei
Handrechnung)
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Numerische Simulation

Geschichte der FEM

Angewandte ingenieurmafiige Entwicklung:

Stabwerksstatik: KGV — WGV war um 1900 ausreichend entwickelt
(Begrenzt durch Handrechnung ~ 10 Unbekannte)

Matrixschreibweise (bis 1950): Ubersichtliche Schreibweise bei
Gleichungssystemen mit mehreren Unbekannten

Digitales Rechenzeitalter: Umformulierung der herkdmmlichen
Berechnungsmethoden in ein rechnergeeignetes Format
(Matrixschreibweise)

Flugzeugbau: Gleichungssysteme mit ~ 50 Unbekannten; erste
kommerzielle Anwendung (Boing — Flugzeugfliigel)

Sturmische Entwicklung: Strukturmechanik, Kontinuumsmechanik,
Losung von Feldproblemen (Temperaturfelder, Stromungsfelder,
Magnetfelder), Akustik, etc.
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