
Luftfahrt-Bundesamt 
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Standards for Structural Subscariciacion .- . 
of Sailplane and Powered Sailplane . .. . . . .. - ... Componencs 

Consiscinq .-. ot Glass or .. Carbon Fiber Reinforced Plascics . . 

- issued July 1991 - 

I. General 

These standards have been prepared to inform designers and 
manufacturers of GRP and CRP components on proofs and 
tests to be established during type investigation within 
the scope of the applicable airworthiness requirements in 
order to be able to establish and certify the 
airworthiness of the type. They reflect the present level 
of knowledge in the continuously developing field of glass 
and carbon fiber plastics. The present issue is the result 
of discussions within the working group "Neuartige 
Faserwerkstoffe" ("New fiber materials") consisting of 
representatives of sailplane industries, aeronautical 
research institutes, material manufacturers, academic 
flight groups, and the Luftfahrt-Bundesamt. 

11. Materials 

11.1 Material Components 

The material components used (resins, glass fibers, 
carbon fibers, core materials, etc.) must be 
sufficiently specified and approved by the Luftfahrt- 
Bundesamt. They are to be selected and tested in 
accordance with the corresponding aeronautical 
standards. Their qualification is to be shown for the 
temperature range from - 55O to + 75'C. 

11.2 Composite Materials 

The physical and chemical properties of fabrication 
are to be determined on test specimens (laminates, 
sandwiches, etc). Especially the effects to be 
expected in operation are to be taken into account 
(e.g. particularly abrupt and short-time climatic 
change, impact of water, etc.). In general, this will 
be possible only by tests. The corresponding 
standards and specifications are to be observed. 
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Structural substantiation for moderate climate zones 
must be based on the environmental temperature of the 
so-called "hottest summer day", which according to 
FAR s 23.1043 (b) is t = + 38'C. Sun radiation causes 
an additional increase in the temperature of the 
sailplane surface. For white polished surfaces, this 
increase is to be accounted for by adding a A t of at 
least 16'C. Therefore, the proof of strength is to be 
established for white surfaces for a temperature of 
at least + 54OC (tempertature limit for white 
surfaces). 

When other coulours are used, the temperature 
increase is to be determined in a comparative test 
with white paint to establish the resulting 
temperature limit. The scatter of the test results is 
to be accounted for by a safety margin to be agreed 
upon with the Luftfahrt-Bundesamt. 

For exportation to countries with prevailing 
temperature conditions that differ from those 
mentioned above, the conditions to be expected are to 
be considered separately by the aircraft designer. 

For composite materials (laminates, sandwiches, etc.) 

Ocompressm = f (t) 

is to be determined to evaluate the effect of 
temperature. 

111. Components 

1) Load Tests for the Substantiation of Service Life 

a) First the component is to be loaded continuously 
at ambient temperature up to the limit load Cj = 
1.0). After having attained the limit load, the 
load is to be released and possible permanent 
deformations are to be determined. Thereafter a 
load up to the ultimate design load is to be 
applied and then released again. 

Note: 
In order to avoid possible pre-damaging 
during this preliminary test, it is 
considered advisable to use two identical 
parts and submit one of them to a load up 
to j = 1.5 and the other on which the 
fatigue test series is to be continued only 
to a load up to j = 1.0. 

__ 

b) The following fatigue test is to be based on a 
time in service of the sailplane or powered 
sailplane of 6,000 hours. Possible scatter of 
the results is to be accounted for by a scatter 
factor of at least 3. For the test the actual 
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operating conditions to be expected are to be 

simulated as exactly as possible (e.g. cross 
country soaring flight, full acrobatic flight, 
initial training, flight with water ballast, 
etc.) . A fatigue test whose load spectrum refers 
to the determination of the service life and/or 
operating hours of high-performance sailplanes 
only may also be applied to sailplanes and 
powered sailplanes used for other purposes, if 
the stress level attained as compared with that 
of the high-performance sailplane is changed by 
a certain value to be established by agreement 
with the Luftfahrt-Bundesamt. 

c) After completion of the fatigue test, the 
component is again to be loaded statically at a 
temperature of up to 54'C (minimum temperature 
limit for white surfaces). 

Continuous load up to the limit load ( j  = 1.0). 
The limit load is to be maintained for 3 seconds 
and the deformations under this load are to be 
determined. Afterwards a load up to the ultimate 
design load is to be applied; the load increase, 
however, may not be as high as to distort the 
test results due to inertia loads. The ultimate 
design load is to be maintained for at least 3 
seconds. 

Note : 
Thea.m. number of operating hours is determined 
on the basis of an annual operating time of 300 
hours. These assumptions are applicable only to 
sailplanes and powered sailplanes used for 
cross-country flight. For sailplanes and powered 
sailplanes used for other purposes, e.g. 
training, acrobatic flight, powered sailplane 
cruising flight with the engine running, etc., 
the service life, the number of take-offs and 
landings, powered and soaring flight with powred 
sailplanes, etc. are to be determined 
separately, unless the stress level is (as 
mentioned above) corrected (normally reduced) by 
an appropriate value. 

A prolongation of service life may be approved, 
if substantiated by supplemental tests; the 
extent of these tests is to be agreed upon with 
the Luftffahrt-Bundesamt. 

Generally, the fatigue test is limited to a wing 
component. Special fatigue tests on fuselage and 
other components are to be conducted if required 
by the construction or design. In cases of 
doubt, the Luftfahrt-Bundesamt will make the 
decision. 
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2) Test for Determining the Effects of Aging 

For investigations to determine the effects of aging 
on the mechanical properties of GRP and CRP 
components, the specimens are to be preserved for 10 
years by agreement with the Luftfahrt-Bundesamt. 

The conditions of storage should be adapted as fas as 
possible to the environmental conditions to be 
expected during operation of the sailplane or powered 
sailplane. According to the present level of 
knowledge it is considered to be sufficient, if the 
test specimen is without interruption stored under 
the following conditions: 

a) storage in a room that meets the conditions 
prevailing in a hangar. 
storage period: 2 months 

b) storage in a closed transport trailer placed in 
the open air. 
storage period: 2 months 

c) storage in the open air at a place which is not 
protected from wind or rain. In addition, direct 
solar radiation may not be affected. 
storage period: 1 month 

Storage indoors shall start in January so that the 
cycle is as follows: 

Storage indoors in January, February, April, May, 
July, August, October and November. The "room" 
(hangar, trailer) should be changed annually. 

Storage in the open air in March, June, September, 
and December. For wings with integral water ballast 
tanks care is to be taken that in June the tank is 
always filled with water. 

During storage the component is to be serviced, 
maintained, and at least once a year inspected. 
Service and maintenance and the inspections are to be 
recorded. 

The load tests to be conducted after a storage period 
of ten years will be established for each individual 
case by the Luftfahrt-Bundesamt. The same applies to 
load tests on test specimens taken from the test 
components. 
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Note : 
For determining the effects of aging, generally 
only those components are to be preserved and 
stored under the above-mentioned conditions which 
have been submitted to a load test for the sub- 
stantiation of service life. In cases of doubt, 
the Luftfahrt-Bundesamt will make the decision. 
The same applies mutatis mutandis to test 
specimens taken from laminates and sandwiches. 

~ 

3) Static Load Test 

The tests are to be performed with due regard to the 
temperature limit (e.9. 54OC for white surfaces) 
assuring that this temperature is evenly distributed 
in the entire structure of the component. 

First the component is to be submitted to a load up 
to the limit load (j = 1.0). The load increase rate 
is to be selected so as to exclude the influence of 
inertia loads. It is recommended to take care that 
the limit load is not attained before the end of a 
period of 60 seconds. After having attained the limit 
load, the load is to be released and possible 
deformations are to be determined. Afterwards the 
limit laod is to be applied again and maintained for 
3 seconds and the deformations under this load are to 
be determined. 

From j = 1.0 the load is to be increased up to the 
ultimate design load (j = 1.5); the load increase 
rate is to be selected so that the ultimate design 
load is not attained before the end of a period of 30 
seconds. The ultimate design load is to be maintained 
for at least 3 seconds. Only then the load applied is 
to be increased in maximum load increments of A j = 
0.15 until a failure occurs; each load increment is 
to be maintained for at least 3 seconds. If the 
component supports the load applied last for at least 
3 seconds without failure, this load - otherwise the 
load applied previously - will be considered to be 
the laod-carrying strength substantiated by test. If 
failure occurs prior to the expiration of 3 seconds, 
and under the condition that the load increase has 
been recorded without any interruption, the load that 
had been attained 3 seconds before the failure 
occurred will be approved as the load-carrying 
strength substantiated by test. 

In this context it is referred to JAR 22.627 in 
conjunction with JAR 22.619. According to these 
paragraphs the structure must be designed so as to 
avoid areas of hazardous stress concentration on the 
sailplane which could result in fatigue failure. This 
means that an additional proof by analysis or 
measurement is to be established that no stress peaks 
occur in the component that exceed the allowable 
operating stress level approved according to the 
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fatigue evaluation. 

This proof may also be established in the framework 
of the static load Lest, if a factor of safety of j = 
1.15 x 1.5 = 1.725 is achieved. 

Note : 
The decision whether load tests for the 
substantiation of service life or only a static 
load test are required will be made by the 
Luftfahrt-Bundesamt. Deviations from the above- 
mentioned loading program are to be defined by 
agreement with the Luftfahrt-Bundesamt. 

~ 

4) Making U s e  of Previous Tests 

According to the applicable airworthiness 
requirements a structural substantiation by analysis 
will be accepted only if it has been shown for the 
selected design by experience and knowledge based on 
tests that the calculation method used provides 
reliable results. This means that it will be 
acceptable to make use of results of previous 
component tests, only if the properties of the 
material components and composite materials, the 
design, construction features and the load level of 
the new component correspond with those of the tested 
components. 

IV. Final Remarks 

The safe service life of the sailplane or powered 
sailplane is to be established by the approved design 
organization or the designer in the maintenance documents. 
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A l l g e m e i n e s  

Diese Richtlinien geben dem Antragsteller an, welche Prufungen und Versuche durchzufuhren 
sind, um die Verwendbarkeit eines neuen Harz- Faser-Verbundsystems nachweisen zu konnen. 
Sie entsprechen dem heutigen Stand der Erkenntnisse uber das sich standig weiter entwickelnde 
Gebiet der faserverstarkten Kunststoffe. 

Die vorliegende Fassung stellt das Ergebnis der Beratungen des "Arbeitskreises Neuartige 
Faserwerkstoffe" dar, der sich aus Vertretern der Werkstoffhersteller, der Segelflugzeugindustrie, 
der Luftfahrtforschung und -lehre, der Akademischen Fliegergruppen und des Luflfahrt - 
Bundesamtes zusammensetzt. 

Abweichende Vereinbarungen von den nachfolgenden Richtlinien konnen getroffen werden, 
wenn es die technischen Gegebenheiten erforderlich machen; sie sind dem Luflfahrt- Bundesamt 
zur Anerkennung vorzulegen. 

Nachweis der Eignung von Ham-Hatter-Systemen 

Die Ubereinstimmung des Harz-Harter-Systems mit den auf den Seiten 5 bis 6 dieser Richtlinien 
festgelegten Forderungen ist nachruweisen. Der Antragsteller hat eine Spezifikation LU erstellen, 
deren Umfang mindestens dem auf den Seiten 0 bis 15 angegebenen Muster entsprechen mu&. 
Sie ist dem Luflfahrt-Bundesamt zur Anerkennung vorzulegen. 

Diese vom Antragsteller erstellte Spezifikation kann jedoch keine Aussagen daruber machen, ob 
die vom Luflfahrzeughersteller vorgeschriebenen Mischungen des Harzsystems mit Fullstoffen 
bei der r u  fertigenden oder zu reparierenden Zellenstruktur noch ausreichende Festigkeitswerte 
ergeben. Derartige Untersuchungen hat der Hersteller der Luftfahrzeuge, fur die das Harzsys tem 
eingesetzt werden soll, durchzufuhren. Er hat ferner festzustellen, ob bei der Verwendung des 
gewahtten Harz-Hatter-Systems ein Bauteil mit samtlichen angegebenen Fullstoffen und den 
zulassigen Fugendicken noch die geforderte Mindestfestigkeit aufweist. Auch hat er die 
ungunstigsten Verklebungsmoglichkeiten und den moglichen Einsatz verschiedener anerkannter 
EP-Laminierharzsysteme innerhalb eines Bauteils zu untersuchen und festzulegen. 
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Nachweis der Eignung von Geweben 

Der Nachweis der Eignung von Geweben fur die Herstellung von Segelflugzeugen und 
Motorseglern wird stellvertretend fur alle Gewebetypen, die aus gleichem Fasermaterial 
hergestellt sind und gleiches Finish sowie Schlichte bzw. Avivage besitzen, entweder an einem 
Gewebe nachgewiesen, welches auf Seite 5 (Spalte 2 bis 4, Zeile 2) genannt ist oder aber an 
einem, welches dem dort genannten in seinen Eigenschaflen moglichst weitgehend entspricht. 
Die Proben fur die auf den Seiten 5 und 6 aufgefuhrten Versuche sind mit dem folgenden Harz- 
Harter-System henustellen: 

MGS L335/H340 

Es ist nachzuweisen, daR die auf den Seiten 5 und 6 genannten Mindestwerte erreicht werden. 
Der Antragsteller hat eine Spezifikation zu erstellen, deren Umfang mindestens dem auf den 
Seiten 8 bis 15 angegebenen Mustern entsprechen muR. Sie ist dem Luftfahrt -Bundesamt zur 
Anerkennung vorzulegen. 

Daruber hinaus ist dem Luftfahrt- Bundesamt fur alle zuzulassenden Gewebe folgendes zu 
bescheinigen: 

1. Erfullung der Forderungen der entsprechenden DIN- Normen (2.B. DIN 65066 und LN 
9169 fur Filamentgewebe aus E-Glas, DIN 65147 fur Filamentgewebe aus Kohlenstoff 
und/oder DIN 65427 fur Filamentgewebe aus Aramid). 

Wenn ein Werkstoffleistungsblatt vorhanden ist, Ubereinstimmung mit dem fur den 
jeweiligen Gewebetyp anwendbaren, gultigen Werkstoffleistungsblatt (z.B. WL 8.4565 
fur E-Glas mit einerflachenbezogenen Masse von 286 gIm2). 

2. 
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Mindestforderungen 
an Harz und Harz-Faaer-Verbund 

Bemerkungen i Punn~ren siehe nlchste Seite 
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1 3  

trockene 5 4  + 92 - 270 (20000) 100 10 
Wirme 

K ; i l t e  - 5 5  + 2 H - 4 2 0  ( 2 0 0 0 0 )  - 

~ ~~~ 

Bemerknngen Alle angegebenen Werte sin6 Mindesrwerte; WerLe in ( I  sind Richtwerte. 

1 1  lnnerhalb eines Bererches YO" t 2 %  kbnnen die Versuchsergebnisse auf einen raservolumenanreil 
won 4 3 %  1GFK und SFXI brw. 5 0  % ICFKI umyerechnet werden irormeln siehe miage  4 1  

21 Der "erlauf des Schubmoduls hber der Temperarlll ist zu ermitce1n. 

31 Bei Biegespannung 5 0  N/mm' und nach Inetituts-Bericht IB 1 3 1 ~ 8 3 1 1 4  d e s  Instiruts far Strukturmechanik 
der DLR Braunschweig, Bruchwahrscheinlichkeir 10% ILW: LasLwechselI 

41 N a ~ h  LBA-SpeaifikaLion (anhang 11 l n i c h t  aniuwenden bel der Uualifinierung YO" Gewebel 

51 Nach Spezifikation des Arbeitskreises neuartige Faserwerkstoffe 1Mhang 21 
ILW: L a ~ t w e ~ h ~ e l i a h l l  
Alrernariv kann der Nachweis ihr CFK durch Baureilvereuche mir Holmen entsplrechend DLR-Bericht 
IB 4 3 5 - 8 8 1 1 4 1 1 9 8 8  durchyefhhrt werden. AIS Lastkallektiv ist das Franzmeyer-Xollektiu oder KoSMOS 

anzuwen*en. 

51 und 

7 )  Berugeharr: MGS L315IH340 

81 Probeniorm und Pruibedingungen nach DIN 29971. Probenautbau und Gewebe nach Ainlsge 2 
jedoch Faserausrichrung 0 - 1 9 0 "  

91 Probendicke 4 mm 

101 zwischen 5 %  und 251 der Bruchlast 

111 2 mmlmin Belastungsyejchwindigkeir 
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M U S T E R  

zur Erstellung einer Spezifikation 

fur einen 

HAM-FASER-VERBUND 
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spa1te 
Zeil.? 

1 

Technische Daten 
des Harz-Harter-Systems 

1 2 

Bezeichnung des Harzes 

3 

I I I I 2 Bezeichnung des Harters 

~ 

Eigenschaften i m  zustand der Anlieferung (Zeile 6 bis 121 
der Verarbeitung iZeile 13 bis 201 

24 

I 4 Werkstoffzustand I 

gemerkungen: 1) Bei Lagerzeit untel 12 Monaten kein Einsatz des SyStemS im Rahmen der Inscandhaltung 
21 D i a g r a m  
31 I n  Anlehnung an DIN 16945 

5 H a r Z  n*rter 

6 Dichte bei 25O C 
nach DIN 51757 91" 

7 Viskositdt bei 25- C 
nach DIN 53015 m pa s 

~ 8 Epoxidiquivalent g 

9 Aminiquivalent 9 

nach DIN 16945 

~ 

nach DIN 16945 

< 0.2 

IUU 
- 10 Flfichtigengehalt bei Gew % ~ > >  T = 60" C 

i 
11 MiSChungSverhaltnlS "OlUmentelle I"" + 

cewlcntstelie 

12 Lagerzeit MOnate 
bei 15 bis 25- C 

13 VerarbeitungStemperat"~ "C OC bis ac 

14 Rel. FeuChte bei % OC bis "c 
Verarbeitung 
YntangSvlSXOSlLat der 

nach DIN 53015 
15 MiSChUng bei 25- C m Pa s 

16 Hdrtung Std/O C 

17 Nachhartung Std/* C 

10 TemperatuIanStieg -c/min 
(Topfzelti 
nach DIN 16945 2 ,  

19 Beschleuniger 

20 Glasiibergangstemperatur "C ~ > 67.5 
nach DIN 53445 

21 Besondere Eigenschaften 

22 V e r w e n d b a r k e i t  
(mdglichst genaue Beschreibung der I I  V e ~ w e n d u n g s m d g l i c h k e i t e n i  
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Technische Daten 
fiir die Ermittlung der 

mechanischen Kennwerte vewendeten Gewebe 

Bemerkung: Die E r f i i l l u n g  der RHV wurde unter Einhaltung der 0.a. technischen Daten nachgewiesen. Sofern 
inderungen im Produktionsablauf vorgenommen werden, die einen EinfluB auf die Qualifikation des Materials 
haben kbnnen, sind das Luftfahrt-Bundesamc. als auch der belieferte LTB. rechtzeitig davon zu unterrichten. 
Eine Entscheidunq dariiber, Ob evtl. eine Nachqudlifikation erforderlich ist, behdlt sich das Luftfahrt- 
BundeSamt "or 



Ausgabe Januar 1999 - Seite 10 



Ausgabe Januar 1999 - Seite 11 

2 2  

Mechanische Kennwerte 
fiir Harz und Harz-Faser-Verbund [ G F K ) 

Prcfklima Wenn nichr andere angegeben, im Prlfkl ima 2 3 j 5 0 ~ 2  IDIN 50014) 

Zeile 1 I I sigenschaften im Zvsrand 

I l6 I 2 8  

-' I N1"' I Inter1 
Scherfeeergkelt 
nach DIN 29971 

- I I 
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BemerkungenIFuCnoten aiehe nichste Seire 

Mechanische Kennwerte 
des Hara-Faser-Verbunds nach Vorbehandlung ( G F K )  

~ 1 gehairrer, v e r s t i r k t  G F K I Eigenschafren 
~m ZuaLand 

Bemerkungen: Alle angegebenen Werre sind Mindestwerte; Werte in 0 sind Richtwerte 

11 lnnerhalb eines Bereiches YO" t 2 1 ktinnen die versuchsergebnisse a n i  einen Faservolumenankeil YO" 4 3  I 
umgerechnet werden (Formeln siehe Anlaye 41 

21 Der Verlauf des Schuhmoduls fiber der Temperatur ist zu ermi t te ln .  

3 )  Bei Biegespannung 50 Nlmm' und nach Insrirurs~Bericht IB 131-83114 des Instituts ffir Struktumechanik der DLR 
Braunichweig. B1-UChwahrBCheinlichkeir 10 i (LW: lastwechael) 

4 )  Nach LBA~SpeziiikaLion (Anhang 1) 
(Nicht anzuwenden bei der Oualifizierung "0x7 Dewebel 

51 Nach Sperifikarion des lirbeitsxreises neuartige Faseruerksroffe (Anhang 21 
ILW: Lastwechselnahl) 

61 ~ 

71 ~ 

81  Probenform und PrGfbedingungen nach DIN 29971. Probenauibau und Oewebe nach m l a y e  2 .  jedoch Faserausrichrung 
01/90"  

91 Probendicke 4 mm 

1 0 1  Zwischen 5 I und 2 5  'i der Bruchlast 

111 2 "/mi" B e l a S L u n g 5yeschwindi~~~i~ 



Ausgabe Januar 1999 - Seite 13 

2a 

Mechanische Kennwerte 
fiir Harz und Harz-Faser-Verbund ( C F K ) 

Werkstoifzusiand m i t  EP-Harzmassen und Filamenrgewebe nach mic EP-HarlmaSEe 
WL 8 . 3 1 0 9 . B O  

2 2  P r f i i k l i m a  Wenn nicht anders angegeben. im Prctklima 73/50-2 ( D I N  50014) 
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BemerkungenlBu3noten siehe nichste Seire 

8 

9 

Mechanische Kennwerte 
des Harz-Faser-Verbunds nach Vorbehandlung ( C F K )  

- - I 1st 3 -  

Bemerkungen: 

I Spalte I 
Zeile I 2 

~. B e m e r k m  Alle angeyebenen Werte aind Mindestwertei Werfe in 0 Bind Richtwerte 

1) Innerhalb eines Bereiches Yon t 2% kdnnen die Versuchsergebnisse auf einen FaSerVOlumenanteil 
yon 50 % umyerechnet werden (Formel" siehe Anlage 4 1 .  

2) Der Verlauf des Schubmoduls iiber der Temperatur ist LU ermitteln 

3) B e i  Biegespannung 50 N/mm2 und nach Instituts-Bericht IB 131-83114 des Inatituts ffir 
Strukzurmechanik der  DLR Braunschweig, BruchwahrScheinlichkeit 10 % (LW: Lastwechsel) 

4) Nach LBA-Spezifikation [Anhang 1 1  
inicht anzuwenden bei der Qualifizierung van Gewebe) 

5) Nach Spezifikation des Arbeitskreises neuartige FaSerwerkStoffe (Anhang 21 
(LW: Lastwechselrahll 
nlternativ kann der NachweiS durch Bauteilvermche mit Holmen entsprechend DLR-Bericht 
IB 435-88/14/1988 durchgefiihrt werden. A 1 S  Lastkollektiv ist das Franzmeyer-KOllektiv Oder 
KOSMOS anzuwenden. 

6 )  ~ 

71 ~ 

8) Probenform und Priifbedingungen nach DIN 29971, Probenaufbau und Gewebe nach Anlage 2, jedoch 
Faserausrichtung 0"/90" 

9) Probendicke 4 mm 

101 Zwischen 5% und 25% der BruchlaSt 

11) 2 mmlmin BelaStUnySgeschwindigk~it 
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Lechanische Kennwerre 
far Harr und Harr-Paeer-verbund I S B X ) 

I15 bis 60) 
nach DIN 53453 

DIN 29971 

Bieqeversuch nach 
DIN 53457 

such nach DIN 

versuch bei 54O 

21 Besondere EigenSchafLen einsetzbar "0x7 -550  b i s  154- C 

22 Preiklima Wenn nichr anders angegeben. ~m Prufklrma 2 3 1 5 0 - 2  I D I N  500141 
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Mechanische Kennwerte 
des Harz-Faser-Verbunds nach Vorbehandlung ( S F K I  

I spa1te 1 
Zeile I 2 

I 1 9  I Bemerkunyen: 

Bemerkungen: Alle angegebenen Werte sind Mindestwerte; Werte in 0 sind RiChtWelte 

1) Innerhalb eines Bereiches Yon i 2 %  kdnnen die Versuchseryebnisse auf einen EaServOlumenanteil 
von 43 b umyerechnet werden (Formeln siehe Anlage 41. 

2 )  ~ e r  Verlauf des SChubmOdulS iiber der Temperatul ist zu  ermitteln 

3 )  Bei Bieyespannung 50 Nlmm’ und nach Inatituts-Bericht IB 131-83114 des ImtitUtS fDr 
Strukturmechanik der DLR Blaunschweig, BruchwahrScheinlichkeit 10% (LW: Lastwechsel) 

4 )  Nach LBA-Spezifikation (Anhang 1) 
(nicht anzuwenden bei der Qualifizierung von Gewebe) 

5) Nach Spezifikation des Arbeitskreises neuartige Faserwerkstoffe IAnhany 2 )  
(Lw: Lastwechselzahll 

6 )  

7 )  

8 )  Probenform und Priifbedingungen nach DIN 29971 ,  Probenaufbau und Gewebe nach Anlaye 2 ,  jedoch 
Faserausrichtung O ‘ / 9 0 ~  

9 )  Probendicke 4 mm 

10) Zwischen 5% und 25% der Bruchlast 

11) 2 mmlmin BelaStungSyeSchwindigkeit  
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Anlage 1 

Aufbau der Klebeproben 

zur Ermittlung der Bindefestigkeit 

von Harz-Harter-Systemen an Laminaten 

Aufleimer bei Bedarf 

a) Vorbehandlung der Klebeflache durch Abreingewebe Interglas 7849 

b) Pregkraft: 20 N 

C) Klebstoff: Harz-Harter-System ohne Fullstoff, j edoch 
Verwendung eines den Fullstoff ersetzenden Gewebes 
der Fa. Interglas 92 110 ( O / 9 0 ° )  

d) Anzahl der Proben: 6 

e) Temperatur bei Herstellung: 23/50 - 2 (DIN 50014) 

f) Temperung: Wie auf Seite 8, Zeile 16 angegeben 

9) Belastungs-Geschwindigkeit: 1 mm/min. 
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Anlage 2 

~ 

Gewebe nach 
Werkstoff-Leistungsblatt Lastniveau [KN] 

GFK WL 8.4551.60 2 3,O 
(Bindungsart: Leinen) 

CFK WL 8.3509.80 f 3,O 

SFK WL 5.2236.30 noch nicht festgelegt 

Probenform: 

Probenzahl: 

Priifverfahren: 

Priifvorschriflen 2 45" Wohlerproben zum Wechselfestinkeitsnachweis 

von Harz-Faser-Verbundsystemen 

Flachproben ohne Aufleimer 

Abmessungen: 210 x 32 mm 
Dicke 2 mm + 0 mm - 0,l mm 

Aufbau: 8 Lagen f 45", symmetrischer Aufbau, Kette und SchuR 
wechselnd 

Oberflache glatt 

Gewebe: siehe Tabelle 

MeRlgnge: 130 mm 

6 Stuck 

Zug-Druck-Wechselbelastung (sinusformig, kraflgesteuert, R = - I, 
Knicksicherung) 

Ermittlung der Lastwechselzahl LW bis zum Versagen oder Abbruch 
bei LW > 100000. 

Frequenz 1,5 Hz + 0,5 - 0. Es ist darauf zu achten, daR die 
Oberflachentemperatur der Probe wahrend des Versuchs 40 C nicht 
uberschreitet. 

Nach Moglichkeit Messung der Wegdifferenz und Aufzeichnung 
zusammen mit dem TemperatuNerlaUf, um UnregelmaRigkeiten 
wahrend des Versuchsablaufes zu erkennen. 

Es wird - insbesondere fur SFK - empfohlen, eine Knickstiitze zu 
verwenden. Vorschlag siehe Anlage 3. 
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Anlage 4 

Umrechnunq der Spannungen bzw. E-Moduli auf andere 
FaseN_olumenanteile Q 

E 
G . 
T 

Elastizitatsmodul Nlmm’ 
Schubmodul N/mm2 
Normalspannung N h m 2  
Schubspannung N h m z  


