Gefordert durch:

% Bundesministerium
£ fiir Wirtschaft
AIRBUS

GROUP

aufgrund eines Beschlusses
des Deutschen Bundestages

Radikal neue Werkstoffe und Fertigungsver-
fahren fur den metallischen Flugzeugrumpf

- RADICAL -

Abschlussbericht

Berichtszeitraum: 01.01.2012 — 31.03.2015

Erstellt von:
Beitrdge von:

E.D. Reese
H. Fietzek, F. Gammel, T. Hack, D.P. Jonke,
A. Kurtovic, S. Nixon, F. Palm, E.D. Reese, J. Silvanus

Airbus Group Innovations

TX2

Zuwendungsempfénger:

Verbundbezeichnung:
Vorhabenbezeichnung:

Forderkennzeichen:

Laufzeit des Vorhabens:

Airbus Defence and Space GmbH, 81663 Miinchen
(ehem. EADS Deutschland GmbH)

ECO

RADICAL

20W1111F

01.01.2012 — 31.03.2015

FB 108d Technischer Bericht 2015-09;
giltig bis zur nachsten Anderung

TX2-2015-281 Technischer Bericht
Airbus Group Innovations

Seite 1/ 92



Bericht-Nr.: AIRBUS

TX2-2015-281
GROUP

Titel
Radikal neue Werkstoffe und Fertigungsverfahren fur den metallischen Flugzeugrumpf (RADICAL)

e Abschlussbericht
Berichtszeitraum: 01.01.2012 - 31.03.2015

Erstellt von: Projekt-Nr.
E.D. Reese E.45373.1000

mit Beitragen von: H. Fietzek, F. Gammel, T. Hack, D.P. Jonke, A. Kurtovic,
S. Nixon, F. Palm, E.D. Reese, J. Silvanus

Telefon Abteilung/Arbeitsbereich Datum Bericht-Nr.
(089) 607-25585 TX2 15.10.2015 TX2-2015-281
Zusammenfassung

Das Vorhaben ,Radikal neue Werkstoffe und Fertigungsverfahren fur den metallischen Flugzeugrumpf (RADICAL)"
gehort zum Vorhabenverbund ,Wirtschaftlicher Metallrumpf Generation Best-Eco-Mix (ECO)" und ist hier komple-
mentares Modul zum Leitprojekt ,NEXXT* der Firma Airbus Operations GmbH sowie den weiteren Verbundprojek-
ten ,INRPO* der Firma Premium Aerotec GmbH, ,NEWTECH" der Firma RUAG Aerospace Structures GmbH,
,MTEXT" des Deutschen Zentrums fir Luft- und Raumfahrt e.V. und ,FUTURE" des Institutes fur Werkstoff- und
Strahltechnik der Fraunhofer-Gesellschaft zur Férderung der angewandten Forschung e.V..

Dieser Bericht fasst die Ergebnisse zu den Arbeiten folgender Themen zusammen:
Al-Mg-Sc-Legierung — 2. Generation

FSW-Werkzeugentwicklung fiir MCA/FAL-Anwendung

Lokaler Korrosionsschutz fir Rtihr-Reibschweilndhte

Erhthung Langzeithesténdigkeit durch Nachbehandlung

Schnelle Schalenfertigung

Aufdornprozess fur ,one-step-assembly"

Einfluss der Anodisierung auf das Ermudungsverhalten von AlIMgSc Ko8542

Verteiler
Bilfinger-HSG — digitale Bibliothek (per e-mail od. DVD an Fr. Fleilner)

Seiten

92

Schlagworter fur Datenbankablage

Hochieistungswerkstoffe; Aluminium; AIMgSc; Scalmalloy®; BandgieRen; Schmelzspinnen; Schnellerstarrung;
Rumpfanwendungen; Korrosion; Korrosionsschutz; Ruhr-Reibschweilen; FSW; DeltaN; Aufdornen; lokale
Vorbehandlung; lokale Anodisierung.

Vertraulichkeit
1 Public
2 Internal use
3 Confidential
4 Secret

Genehmigt

A @%@Z“JQK\J %JAM@JJ

Eggert D. Reese Elke Hombergsmeier Elke Hombergsmeier

Mitarbeiter Team-/Departmentleiter HoTCC/Lokale Vertretung

{Verfasser van Dokument) (Prifung Dokument) (Freigabe Dokument)

FB 108d Technischer Bericht 2015-08 Seite 2 /92
guiltig bis zur nachsten Anderung



Bericht-Nr.: AIRBUS
TX2-2015-281

GROUP
Inhaltsverzeichnis
I = PP PPRN 5
ABBILDUNGEN . ..ttt ettt e et e et e e et et e et e e e e et e e e e e et e e e e e e e e ea e et e e e e e et e et e e e e e et e e s e e anneeaeeanaaes 5
L EINLEITUNG . ettt ettt e e e e e et e e e e et e et e e e e et e et e e e e e eaeeannaes 8
1.1 Verbund ECO... .. 8
1.2 VOrhaben RADICAL ... 9
1.3 Il 10
A Y L] = =N ] PR 12
2.1 AP1: Al-Mg-Sc-Legierung — 2. GENEIAtION..........u.i ittt e et e e e e e eeeaaa e e e aaaeee 12
2.1.1  Allgemeine Motivation, Ziele und VOrgen@nSWEISE ..........ccuuuuuiiiiiiiiiiiiiie e 12
21,2 EIQEDNISSE ...ttt e e et e e e e e et e e e e e eaaaaa s 17
2.1.3  ZUSAMMENTASSUNG ... eeiiieittti e e e ettt e e e e e e eetta e e e e e e eeesaaa e e e aaaeeetbana s e eaaaeeebbban e aaaaaeessbannnss 37
214 AUSDICK .. 38
2.1.5 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit............coooeiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 38
2.1.6  Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan. ... 39
2.1.7 Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorhabens bei anderen Stellen ............ 40
2.1.8  Veroffentlichungen, VOIIAgE. .......ccoiiiiiiii et e et e e e e e aeaaan s 40
2,019 LIEIAIUN o 40
2.2 AP2: FSW-Werkzeugentwicklung fir MCA/FAL-ANWENAUNG .....cooeeriiiiiiiiaaiieiiiie e 40
2.2 1 AUFGADENSTEIUNG ...ttt e e e et et r e e e e e e e et b e e e e e e eeabaaan s 40
2.2.2  VOTAUSSEIZUNGEN ...ttt e ettt e ettt e e e et e e e eet e e e eta e e e eeaa e eeeba e e eeeba s e aeeban e aenbnnnns 41
2.2.3  Planung Und ADIAUT ...t a e e eabaaa 41
2.2.4  Wissenschaftlicher und technischer Stand ... 41
2.2.5 Zusammenarbeit mit anderen Stellen...........ooo 42
2.2.6  EIQEDNISSE ...ttt e et a et et a e e e eeabaa s 43
2.2.7  ZUSAMMENTASSUNG ... eeietieitti e et e ettt e e e e e e eeetaa e e e e e e eeesaaa e e e aaaeeesbaa s e eaaaeesbbban e aaaaaeessrnnnnss 47
2.2.8 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit............coooeiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 48
2.2.9 Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan. ... 48
2.2.10 Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorhabens bei anderen Stellen ............ 48
2.2.11 Veroffentichungen, VOIIAgE. .......ccoi ittt e et eaeeeeeaaan s 48
2.2.02  LIBIAIUN e 49
2.3 AP3.1: Lokaler Korrosionsschutz fir Ruhr-Reibschweil3nahte..............oovvviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiies 49
2.3.1  AUGADENSIEIIUNG ... 49
2.3.2  VOTAUSSEIZUNGEN ...euuiieeiiieeiiti ettt ettt e e e et e e e e e e e e e e e b e e e e e e e e e e bbb r e e e e e e eenrnea s 49
2.3.3  Planung und ADIAUT ... 51
2.3.4 Wissenschaftlicher und technischer Stand ... 52
2.3.5 Zusammenarbeit mit anderen Stellen...........ooooi 52
2.3.6  EIQEDNISSE ...t e et a e e et e e e e eeabaa s 53
2.3.7  ZUSAMMENTASSUNG ... eeiiieitttie e et e ettt e e e et eetta e e e e e e eeeeaaa e e e e aaeeesban s e eaaaeeebbban e aaaaaeesnbnnnnss 56
2.3.8  Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit............coooeuiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 57
2.3.9  Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan. ... 57
2.3.10 Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorhabens bei anderen Stellen ............ 57
2.3.11 Veroffentichungen, VOIIAgE. .......ccoiiiiiiiii et e e et e e e e e eaeaaan s 57
2,312 LIBIAIUN e 57
2.4  AP3.2: Erhdhung Langzeitbestandigkeit durch Nachbehandlung ............cccccccciiiiiiiiiiiiiiiiiiiinnnn, 58
241 AUFGADENSIEIIUNG ... 58
2.4.2  VOTAUSSEIZUNGEN ...uuuiiiieiiieiiiii ettt e et e e e e e et e e e e e e e et e s b s e e e e e et e e rn e e e e e eenrnean s 58
FB 108d Technischer Bericht 2015-09 Seite 3/92

giltig bis zur nachsten Anderung



Bericht-Nr.: AIRBUS
TX2-2015-281

GROUP
2.4.3  Planung Und ADIAUT ...t eearaa 58
2.4.4  Wissenschaftlicher und technischer Stand ... 58
2.45 Zusammenarbeit mit anderen Stellen...........oooo 59
246 EIQEDNISSE ...ttt e et e e e e e e e e e erbaa s 59
241 ZUSAMMENTASSUNG ... eeiiieittti e et e ettt e e e e e e eetta e e e e e e eeesaaa e e e aaaeeetbaaaaaaaaeesbbban e aaaaaeeesnrnnnnss 61
2.4.2  Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit............coooeuiiiiiiiiiiiiiiiiii e 61
2.4.3  Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan. ... 61
2.4.4  Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorhabens bei anderen Stellen ............ 61
2.45  Veroffentichungen, VOIIAgE. .......cooiiiiiiiii et e et e e e e e eaeaaan s 61
24,6 LIEEIATUN .. 61
2.5  AP4: Schnelle SChalenfertigUnG .......... oo e e ettt e e e e eeabb e e e aeaeenes 62
251  Motivation UNd Zi€le........ccooi i 62
2.5.2  Planung und VOIrgENENSWEISE. ... ...coieuiiiii ettt e e e et e e e e eeaaa e e e e e eeenananas 63
2.5.3  EIQEDNISSE ...t e et e et e e et a e e e e eabaa s 63
254  ZUSAMMENTASSUNG ....eeiiieittti e e ettt e e e e e e ettt e e e e e eeeeaaa e e e e aaeeeebaa s aaeaaaeesbbban e e aaaeeessbnnnnes 71
2.5.5 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit............coooeiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 72
2.5.6  Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan. ... 72
2.5.7 Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorhabens bei anderen Stellen ............ 72
2.5.8  Veroffentlichungen, VOIIAgE. .......ccoi it e et e e e e eaeaaan s 72
2.5.9  LIEIAIUN .o 72
2.6 AP5.1: Aufdornprozess flr ,0ne-step-assembly”...... ... 73
2.6.1  AUFGADENSTEIUNG ... .t e ettt e e e e e e e e et b e e e e e e eeabaaan s 73
2.6.2  VOTAUSSEIZUNGEN . ... ittt e et e e ettt e e et e e e e eet e e e et e e e e eeta e e e e ba e e eeeba s e eeeban e aeebnnnns 73
2.6.3  Planung Und ADIAUT ... e e earaaa 74
2.6.4 Wissenschaftlicher und technischer Stand ... 74
2.6.5 Zusammenarbeit mit anderen Stellen...........oooo i 74
2.6.6  EIQEDNISSE ...ttt e et e e e e e e e e e e eeabaa s 74
2.6.7  Anderung im ArDEILSPAKEL..........ccuiiiuieiuie et ectee ettt ettt e e e et e ee et eeaee e e eraeas 76
2.7 AP5.2: Einfluss der Anodisierung auf das Ermidungsverhalten von AIMgSc Ko8542.................... 77
2.7.1  Motivation UNd Zi€le........coooi i 77
2.7.2  Planung und VOIrgENENSWEISE........coiiuiiiiii ettt e e ettt e e e e eaaaa e e e aeeeerananas 77
2.7.3  ErmUdUNGSVEISUCKE ... ..ottt e e e e e et e e e e e eeaaaaan s 78
2.7.4  Zusammenarbeit mit anderen Stellen...........o 80
2.7.5  EIQEDNISSE ...ttt et e e e et e e e e e eabaa s 81
2.7.6  ZUSAMMENTASSUNG ... eeiiieeitti e e e e eeattt e e e et eettaa e e e e e e eeesaaa s e aaaaeeesbaa e e eaaaeesbbban e e aaaaeessrnnnnes 89
2.7.7 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit............coooeuiiiiiiiiiiiiiiiiii e 90
2.7.8  Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan. ... 90
2.7.9 Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorhabens bei anderen Stellen ............ 90
2.7.10 Veroffentichungen, VOIIAQE. .......ccoiiiiiiiii et e e et eaeeeaeaaan s 90
2700 LIIAIUN e 90
3 WEITERE INFORMATIONEN ...tttuuttttueettneeestneeestseesaesesnesessaessnasessnasesnnaesssnaeesnneeesnneeees 91
3.1 ZahlenmARIGEr NACNWEIS. .......cevtiiiiiiiiiiiiiie ettt b bbb bbb b breeebbnrnenes 91
N B 10 ] B 11V =1\ 7 11 ] PP 92
FB 108d Technischer Bericht 2015-09 Seite 4/ 92

giltig bis zur nachsten Anderung



Bericht-Nr.:
TX2-2015-281

Tabellen
Tabelle 2.1-1:
Tabelle 2.3-1:
Tabelle 2.4-1:
Tabelle 2.5-1:

Tabelle 2.7-1

Abbildungen

Abbildung 1.1-1:
Abbildung 1.2-1:
Abbildung 2.1-1:
Abbildung 2.1-2:
Abbildung 2.1-3:

Abbildung 2.1-4:
Abbildung 2.1-5:
Abbildung 2.1-6:

Abbildung 2.1-7:

Abbildung 2.1-8:

Abbildung 2.1-9:

Abbildung 2.1-10:

Abbildung 2.1-11:

Abbildung 2.1-12:

Abbildung 2.1-13:

Abbildung 2.1-14:

Abbildung 2.1-15:

Abbildung 2.1-16:
Abbildung 2.1-17:

FB 108d Technischer Bericht 2015-09
giltig bis zur nachsten Anderung

AIRBUS

GROUP

Zusammenstellung aller FlexCaster® Versuche 2010 — 2015 .........ooviiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeens 17
Ubersicht der Langzeittests an lokal anodisiertem AA2024 unplattiert..................c......... 54
Einfluss der Nachtauchlésungen in Bezug auf das technologisches Anforderungsprofil..60

Ausgewdahlte Thermoplaste mit geeigneten thermischen Eigenschaften. Werte sind

den Herstellerangaben entNOMMEN. .........oooiiiiiiiiii e e 64
Probennomenklatur und Vorbehandlungsserien (n=1Ifd. Nr 1-8) ........cooviiiiiiiiiiiiinnnnnn. 79
AirbuS-TeChNOIOGIESIIOME ... et 9
ECO-VerDUNASIIUKIU ...ttt 10
Anwendungsszenario fur mittelfestes AIMgSc-Blech (AA5028) im Airbus A330-300....... 12
Roll-Form-Arbeiten an Standard-AlIMgSc-Material (Spant und Stringer) .........cccccceeeeeeee. 13
Werkstoff-Leistungsziele fur verbesserte AIMgSc-Legierung durch Airbus Operations,
BIBIMEBIN e 14
ALCOA-Publikation 1990, R. Sawtell u. C. Jensen, Metallurgical Transactions A ........... 15
FlexCaster-Technologie und Anlage bei NOVELIS, Kanada............ccccoeeeiiiiiiiiiiiiiinennen. 16
Wasserstoff-Blasenbildung auf Band-gegossenen AlMgSc-Blechen nach der finalen
Warmebehandlung (325°C) ...cuuueuiiieiii e 18

AlIMgSc-Werkstoff-Schadigung durch Wasserstoffporositat im Querschliff und als
fraktografische Auspragung auf einer Zugprobe mit ,gut* und ,schlecht” Bereich
(rechts-oben: Partiell duktiler Gewaltbruch (,Waben") und rechts-unten-rechts:

Wasserstoffschadigung mit lamellaren Versagen ohne jegliche Mikro-Plastizitat)........... 19
Walz-Temperatur Matrix am Beispiel des Abguss 938 zur Verbesserung der

IMEKFOSEFUKLU ... 20
Statische Zugfestigkeit nach den Riickgliihen (325°C/4h) an 937 Blech mit 70% und

8290 ADWAIZGIAA ... ..o e et aaaeaae 20
Statische Zugfestigkeit nach den Riickgliihen (325°C/4h) an 938 Blech mit 70% und

8290 ADWAIZGIAA ... .ottt e et aaaeaae 21

Statische Festigkeit des ,Standard-AIMgSc* AA5028 H116 (nach Rickglihung bei
325°C/4h), Herstellung der Probendicken durch Abfrésen aus einem 4,5 mm Blech ...... 22

Statische Festigkeit von AA2024 in 2 verschiedenen Werkstoffzustanden (mit und

ohne Rein-Al Korrosionsschutz-Plattierung) ... 22
Festigkeits- Zahigkeitsverhalten im Abguss 937 nach finaler Hochtemperatur-Glihung
m/o Wasser- bzw. — Luftabschreckung + 325°C/4h ... 23
Festigkeits- Zahigkeitsverhalten im Abguss 938 nach finaler Hochtemperatur-Glihung
mit/ohne Wasser- bzw. — Luftabschreckung + 325°C/4h ... 23
FlexCast Simulator Labor-Giel3versuche bei NLM, gewalzt von 10 mm Dicke auf 3 mm
bei ALCERECO in 8 Stichen (Zwischenglihen mit 335°C nach 4 Stichen)..................... 24
Vergleich FlexCast Simulator mit FlexCaster.-Material Guss 937 (rot gerahmt).............. 25
Ergebnisse des FlexCaster ADQUSS 964 .........cooiiiiiiiiiiiiiiiiei e 26

Seite 5/ 92



Bericht-Nr.:
TX2-2015-281

Abbildung 2.1-18:

Abbildung 2.1-19:

Abbildung 2.1-20:

Abbildung 2.1-21:

Abbildung 2.1-22:
Abbildung 2.1-23:
Abbildung 2.1-24:

Abbildung 2.1-25:
Abbildung 2.1-26:
Abbildung 2.1-27:

Abbildung 2.1-28:
Abbildung 2.1-29:
Abbildung 2.1-30:

Abbildung 2.1-31:

Abbildung 2.1-32:
Abbildung 2.1-33:

Abbildung 2.3-1:
Abbildung 2.3-2:

Abbildung 2.3-3:
Abbildung 2.3-4:

Abbildung 2.5-1:

Abbildung 2.5-2

Abbildung 2.5-3

Abbildung 2.5-4

Abbildung 2.5-5

Abbildung 2.5-6:

FB 108d Technischer Bericht 2015-09
giltig bis zur nachsten Anderung

AIRBUS

GROUP

Gefligeharte-Entwicklung durch Kaltwalzen mit und ohne Gussmaterial-
Vorkonditionierung des Guss 1013 und 3 x NLM FlexCast Material N1 — N3.................. 27

Vergleich der Zugfestigkeitskennwerte des letzten Bandgussversuchs 1013 und des 2.
NLM-Versuchs gespiegelt am Luftfahrt Standard AA2024 T3......ccooiiiiiiiiiiiiiiiiiiee e 28

Vergleich der Dauerfestigkeit zwischen AA2024T3 und 4 verschiedenen NLM AlMgSc-
FlexCast Legierungen in L-Richtung (gleiches Batch wie in Abb. 3-10/ 3-11)................. 28

Wohlerlinien der 2 Bandguss-AlMgSc-Werkstoffvarianten aus dem Abguss 1013 im
Vergleich zu AA2024 & AA2534 (SPEC.-WEITE) .....ccuuuuiiiieiiiiiiiee e 29

Rissfortschrittsmesskurven an NLM Material und Bandguss (1013) Material Typ B......... 30

Rissfortschrittsmesskurven an Bandguss (1013) Material TYP A ..cooooeiiiiiiiiiiiiiiiiiineeee, 31
Aufstellung der Versuchsmaterialien fir die figetechnischen Untersuchungen & es
wurde nur FlexCaster Bandguss Material bewertet (kein NLM-Material)...............c......... 31
Versuchsgeometrie und Verfahren der Schweil3versuche ..., 32
Stumpfsto3-Probengeometrie und Keilprobengeometrie ..., 32
Zusammenstellung der Anlagen- und Spanntechnik fiir die Laserstrahl- und FSW-
VEISUCIIE ... b bbb e e e 33
Gegenuberstellung der ermittelten Heil3riss-LANGEeN.............iiiiiiiiiiiiiiiii e 33
Zusammenstellung von Querschliffen an FSW und LBW Schweil3proben ...................... 34
Zusammenstellung der Zugfestigkeitswerte an LBW und FSW Proben im

unbearbeitete Oberflachenzustand (aber Ober- und Unterraupe eingeebnet)................. 35
Gegenuberstellung von verschiedenen FlexCaster AIMgSc Blech-Chargen im
KOITOSIONSTEST ...ttt 36
Spannungsrisskorrosion NACh ASTM GAT7/49........ooi i 36
Bewertung des Widerstand gegen lokale Korrosion (Lochfraf3) nach ASTM G66............ 37
Verfahreinheit X-Y-Tisch mit Steuereinheit der Schrittmotoren..............ccccccccvvvvvviinennnn. 50
Arbeitsablauf zur Integration der Lokalanodisierung in bestehende Fertigungslinie des
ODberflaChENSCNULZES ... 54
Korrosiv beanspruchte Bereich am Flugzeugrumpf...........cooiiii e 55

Blasenbildung an SAA lokalanodisiertem AA2024 unplattiert mit Lackaufbau nach 14
Tagen WasSeraUSIAgEIUNG ........cuuuuuueeaiieitiita e e e e eeeat e e e e e e eeati e e e e aeeesaaa e e e aaeeensananas 56

Oben: Herstellung von 1,6 mm dicken Pulverschichten zur Bestimmung von
Viskositét, FlieR- und Benetzungsverhalten der Thermoplastschmelzen. Unten:
Exemplarische Proben nach dem Aufschmelzen..............iiii 65

Versuchsmatrix fur die Bewertung von Klebungen mit PPS und den Vergleich mit den
Strukturklebern FM73 und FM300.........coooiiiiii e 67

Links: Stirnabzugsproben in Positioniervorrichtung mit Gewichten beschwert im Ofen.
Rechts: Vorrichtung fur das Verkleben der Scherzugproben mit Gewichten fir

Gemessene ZUGSCherSPaNNUNGEIN ....... e ai ettt e e e e e eeetii e e e e e e e eeta e e e e aeeessanaaaeaaeeees 68

Bruchflachen der Scherzugproben mit PPS auf PSA und Laser 2 verklebt bei 0,05
Y= R TP PP UPPPPPPPPPP 69

Links: Demonstrator Stringer auf Blech. Rechts: Umformvorrichtung zum
Kriechumformen und gleichzeitigem Kleben bei 325°C. ........ccoiiiiiiiiiiiiii 70

Seite 6 /92



Bericht-Nr.:
TX2-2015-281

Abbildung 2.5-7:

Abbildung 2.5-8:
Abbildung 2.6-1:
Abbildung 2.6-2:
Abbildung 2.7-1:
Abbildung 2.7-2:
Abbildung 2.7-3:
Abbildung 2.7-4:
Abbildung 2.7-5:

Abbildung 2.7-6:

Abbildung 2.7-7:
Abbildung 2.7-8:
Abbildung 2.7-9:

Abbildung 2.7-10:

Abbildung 2.7-11:

Abbildung 2.7-12:
Abbildung 2.7-13:
Abbildung 2.7-14:
Abbildung 2.7-15:
Abbildung 2.7-16:
Abbildung 2.7-17:

FB 108d Technischer Bericht 2015-09
giltig bis zur nachsten Anderung

AIRBUS

GROUP

Umgeformt und gleichzeitig verklebter Demonstrator einer Klebeverbindung eines

Stringers auf einem Flugzeugrumpfpanel.............coo i 70
Bruchflachen der Stringerprobe nach dem Trennen ..o, 71
Schematische Darstellung des AUfdOrNWErKZEUJES ...........uueiiiiiiiiiiiiiiiii e 73
Analyse der Belastungssituation am Werkzeug mit Hilfe der FEM. .................ooooiiiiinnnnnn. 75
Probenform fir Ermidungsversuche, L=200mm, b=30 mm, d=10 mm, a=3,2mm........... 79
Oberflachenbehandlung der Ko8542 Proben (x = 1, n = Ifd. Probennummer))................ 80
Ermudungsergebnisse Ko8542 und AA2024 plattiert ..o 81
Ermidungsergebnisse KOB5A2..... ..o 82
Identifikation der Intermetallischen Phasen, Probe 1.4.11 ohne Ermidung, Standard
TSA-Behandlung, L-ST SchliffebDene ... 83
Rissinitiierung an Pits, Ko8542, Probe 1.1.8 , nach Alkalischem Reinigen, Fe-

NBCNWEIS ..ttt 84
Rissinitiierung an Pits, Ko8542, Probe 1.4.2, Standard Anodisierung ...........cccccuvvveeeennn. 84
Rissinitiierung/-verlauf entlang von Pits, Ko8542, Probe 1.1.8, Sole PSA........cccccccee.. 85
Rissinitiierung/-verlauf entlang von Pits und Riefen, Ko8542, Probe 1.1.8, Sole PSA .....85
Oberflachenmorphologie in der Bohrungen verschieden Vorbehandlungen, Ko8542,

nach Dekapierung, Standard TSA, Standard PSA...........cooiiiiiiiii e 86
Oberflachenmorphologie in der Bohrungen, Vergleich Standard TSA mit Nur Reinigen
PIUS T S A e oo oottt e e e e e et et e e e e et e et b a e e e e et 87
Metallographische Untersuchung, Schlifflage...............ooooii 88
Metallographische Auswertung der Muldenbildung nach Oberflachenbehandlung.......... 88
Probe 1.4.2, Standard TSA, ... ..ttt 89
Probe 1.5.9, Standard PSA.........uuuuiiiiiiiiiiiiiiiii 89
Probe 1.6.2, SOIE TSA .. ittt 89
Probe 1.7.3, SOIE PSA. . .eeiiiiiiiiiiiiiitt 89

Seite 7/92



Bericht-Nr.: AIRBUS
TX2-2015-281

GROUP

1 Einleitung

Das Bundesministerium fur Wirtschaft und Technologie (BMWi) unterstiitzte im Rahmen des
vierten zivilen Luftfahrtforschungsprogramms von 2007 bis 2015 Forschungs- und Technologie-
vorhaben mit einer Anwendung in der zivilen Luftfahrt am Standort Deutschland. Grundséatzlich
sollte mit den Férdermaflinahmen die technologische Basis und die wirtschaftlich-technische
Situation der Luftfahrtindustrie und des Luftverkehrs verbessert werden. Die Starkung von Inno-
vationskraft und Kompetenzen bei Forschung, Entwicklung und Produktion standen dabei im
Mittelpunkt. Mit der Bekanntmachung vom 03. Februar 2011 erfolgte der vierte Programmaufruf
(LuFo IV-4) fur die Jahre 2012 bis 2015.

Der Forschungsférderung lagen die Ziele der ACARE (Advisory Council for Aeronautic Rese-
arch in Europe)-Vision 2020 zu Grunde; sie orientierten sich an den zu der Zeit erkennbaren
Herausforderungen:

e Fertigung, Wartung und Instandsetzung

Umweltvertraglicher Luftverkehr

e Steigerung der Transportleistung

¢ Sicherheit und Passagierfreundlichkeit
o Effiziente Luftfahrzeuge

e Integrierte Technologievorhaben

1.1 Verbund ECO

Der Vorhabenverbund ,Wirtschaftlicher Metallrumpf Generation Best-Eco-Mix (ECO)“ unter der
Leitung des Unternehmensbereichs Airbus Operations GmbH adressierte diese Schwerpunkte
im Rahmen der Airbus R&T-Strategie zur Weiterentwicklung der Metallrumpf-Konzepte. Die hier
definierten Technologiestrome (Techno-Streams) waren gerichtet auf (Abbildung 1.1-1):

o Entwicklung von Schalenkonzepten auf Basis neuer Werkstoffe fir Hautfeld-, Stringer-,
Spant-Anwendungen (Al-Scandium, Al-Lithium, FML-Glare) — Techno-Stream 1

o Entwicklung von Fertigungskonzepten fur Grol3komponenten-Fertigung (MCA/FAL) —
Techno-Stream 2

e Ausweitung der Techno-Streams 1 und 2 auf weitere Komponenten (DSS, Ful3boden,
Cross Beam, Turen, etc. ) — Techno- Stream 3

e Entwicklung vollkommenen neuer Konzepte — Techno-Stream 4

o Entwicklung von Konzepten zur Full Scale Validierung — Techno-Stream 5

FB 108d Technischer Bericht 2015-09 Seite 8/ 92
giltig bis zur nachsten Anderung



AIRBUS
TX2-2015-281

GROUP

Airbus-Technologiestrome und Zuordnung der Partner-Schwerpunkte

formciecieanimeiid SheI-Concepts Skin-Stringer-Frame SSF ARBUS PAG DLR

RGNS GG

iz Al-Scandium; Al-Lithium; FML-Glare o o —
i MCA/FAL-Concepts Skin-Stringer-Frame SSF AIRBUS FhG WS RUAG
8 Longitudinal Joint; Circumferential Joint 0T T SewiEe

Techno-Stream1

Techno-Stream 2

Techno-Stream 3
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FPIFFFFIP7 s . - . . .
PALLLLLLA DSS; Floor; Cross Beam; W. Frame; RPB; Doors

Techno-Stream4

Radical New Structure Concepts TS EADR W
uselage Cross Section; Stiffener Topology; M&P etc.
£8 based on classical A/C Architecture NEXXT RADICAL
ull Scale Validation Platform TRL6 AIRBUS PAG
Concept Development Structure Test and
Manufacturing Demonstration incl. Tooling NEXXT INPRO

Abbildung 1.1-1: Airbus-Technologiestréme

Techno-Stream5

Am Verbund waren folgende Partner beteiligt:
e Airbus Operations GmbH (Federfuhrer): Projekt ,NEXXT*

¢ Fraunhofer-Gesellschaft zur Férderung der angewandten Forschung e.V., Institut fur
Werkstoff- und Strahltechnik: Projekt ,FUTURE"

e Deutsches Zentrum fur Luft- und Raumfahrt e.V. (DLR): Projekt ,MTEXT"
e Premium Aerotec GmbH: Projekt ,INPRO*
o RUAG Aerospace Structures GmbH: Projekt ,NEWTECH*"

e Airbus Defence and Space GmbH mit Airbus Group Innovations (AGI), ehemals: EADS
Deutschland GmbH mit EADS Innovations Works Germany (IW): Projekt “RADICAL"

In Abbildung 1.2-1 ist die ECO-Verbundstruktur dargestellt.

1.2 Vorhaben RADICAL

Die Arbeitsanteile von Airbus Group Innovations (AGI) waren dem ,Techno-Stream 4“ zugeord-
nete und im Vorhaben mit dem Titel ,Radikal neue Werkstoffe und Fertigungsverfahren fur den
metallischen Flugzeugrumpf (RADICAL)“ zusammengefasst; sie adressierten die Themen:

e Al-Mg-Sc-Legierung — 2. Generation (AP 1)
e FSW-Werkzeugentwicklung fur MCA/FAL-Anwendung (AP 2)
e Lokaler Korrosionsschutz fur Ruhr-Reibschweif3néhte (AP 3.1)

e Erh6hung Langzeitbestandigkeit durch Nachbehandlung (AP 3.2)
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e Schnelle Schalenfertigung (AP 4)
o Aufdornprozess fir ,one-step-assembly” (AP 5.1)

e Einfluss des Einflusses der Anodisierung auf das Ermidungsverhalten von AIMgSc
Ko8542 (AP 5.2)

Wirtschaftlicher Metallrumpf Generation Best-Eco-Mix

Verbundvorhaben
i ECO

Verbundfiihrung Airbus

AIRBUS EADS-IW

Leitprojekt
NEXXT RADICAL

Verbundpartner

F&E-Unterauftrage y e
der Verbundpartner [Riiilaiy GroRforschung

Abbildung 1.2-1: ECO-Verbundstruktur

1.3 Ziele

Im Rahmen des Vorhabenverbundes ECO befasste sich das Projekt RADICAL mit alternati-
ven Werkstoff- und Fertigungskonzepten fur den metallischen Flugzeugrumpf.

Auf werkstofftechnischer Seite sollte mittels des Verfahrens der Schnellerstarrung (engl.:
rapid solidification process — RSP) eine besondere metallurgische Prozessroute dargestellt
werden, die eine kostengiinstige und ressourcen-schonende Herstellung einer hochfesten Alu-
minium-Magnesium-Scandium-Blechlegierung (Al-Mg-Sc) erlaubt, deren Eigenschaften die kon-
ventioneller Al-Mg-Sc-W erkstoffe Ubersteigen. Der so hergestellte Werkstoff sollte sowohl als
Hautblech und als auch als roll-geformter Stringer eingesetzt zu eine deutlichen Verbesserung
der Leistungsfahigkeit eines metallischen Flugzeugrumpfes beitragen. Die Technologiereife soll-
te idealerweise uber die Darstellung in einem Demonstratorteil (z.B. Schale) nachgewiesen
werden.

Im Bereich der Fertigungsverfahren sollte das Ruhr-Reibschweif3en (engl.: friction stir welding —
FSW) als kostenginstige Alternative zum aufwendigen Nietverfahren fir einen Einsatz in der
»major component assembly“ (MCA) und ,final assembly line* (FAL) weiterentwickelt werden.
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Um den fertigungstechnischen Randbedingungen (einseitiger Zugang) gerecht zu werden,
waren umfangreiche Arbeiten zur Werkzeuggestaltung und -auslegung erforderlich, um eine
einwandfreie Schweil3nahtgite gewahrleisten zu kénnen. Drei Werkzeugvarianten standen zur
Diskussion. Sie sollten im Rahmen des Projektes hinsichtlich ihres Einsatzpotentials eingehend
untersucht und optimiert werden.

Aus Korrosionsschutzgriinden ist eine entsprechende Nachbehandlung einer FSW-Naht erfor-
derlich. Auf Grund der GroRRe der geschweil3ten Komponenten ist eine Behandlung in einem
Bad (Tank) nicht mdglich, so dass lokale Korrosionsschutzmalinahmen ergriffen werden miis-
sen. Entsprechende Konzepte sollten hierzu entwickelt werden.

Ein weiterer Beitrag zur Kostensenkung durch Optimierung des Fertigungsablaufes war tber
die Kombination des Relaxationsumformprozesses von Al-Mg-Sc-Blechen mit Aufkleben der
Stringer vorgesehen. Die gleichzeitige Nutzung von Temperatur und Zeit fir den Umformpro-
zess als auch fur die Klebung ermdglicht die Einsparung eines Fertigungsschrittes. Hier sollte
ein entsprechender Nachweis erbracht werden.

SchlieRlich sollte ein einstufiger Fertigungsprozesses bei Uberlappverbindungen betrachtet
werden. Montagebohrungen, die zur Steigerung der Ermidungsfestigkeit aufgedornt werden,
bilden in Folge des Aufweitens am Rand eine Wulst, die mechanisch entfernt werden muss. Fur
die Zuganglichkeit ist eine Demontage der betroffenen Bleche erforderlich. Erste grundlegende
Arbeiten hatten gezeigt, dass ein mittels eines alternativen, bei Airbus Group Innovations (vor-
mals: EADS IW) entwickelten Aufdornwerkzeuges dieser Fertigungsschritt entfallen kann.
Werkzeug als auch Verfahren sollten zur Einsatzreife gebracht werden.

Auf Grund der Vorteile des alternativen Verfahrens, insbesondere der erwarteten hohen Einspa-
rungen bei den Fertigungskosten, und um einen zeitnahen Einsatz des Werkzeugs zu ermégli-
chen, hatte Airbus im Laufe des Projektes entschieden, die Industrialisierung des Werkzeugs
einem Zulieferer zu tbertragen. Die Entwicklungsarbeiten bei Airbus Group Innovations im
Rahmen dieses Vorhabens wurden daraufhin eingestellt.

In Abstimmung mit Airbus wurde fir die verbleibende Laufzeit ein anderes Thema definiert (sie-
he auch Anderungsantrag). Danach sollte der Einfluss einer Weinsaure-Schwefelsiure-
Anodisierung (engl.: tartaric-sulphuric-acid — TSA), ein gangiges Verfahren zum Schutz vor Kor-
rosion und als Vorbehandlung fur den Anstrich, auf die Ermtdungsfestigkeit von Montageboh-
rungen in der AIMgSc-Legierung KO8542 untersucht werden. Bisherige Ergebnisse zeigten
eine Abnahme der Ermiidungsfestigkeit nach einer TSA-Vorbehandlung. Im Rahmen dieses
Arbeitspaketes sollte mdglichen Ursachen nachgegangen werden.

Das Projekt RADICAL startete am 01.01.2012 mit einer Laufzeit bis zum 31.03.2015. Das Vor-
haben wurde vom BMWi unter dem Férderkennzeichen 20W1111F gefdrdert.
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2 Ergebnisse

2.1 AP1: Al-Mg-Sc-Legierung — 2. Generation

Autor: F. Palm

2.1.1 Allgemeine Motivation, Ziele und Vorgehensweise

2.1.1.1 Motivation zur Herstellung von htherfesten AIMgSc-Blech

Seit ca. 15 Jahren entwickelt der zivile Flugzeugbauer Airbus in Zusammenarbeit mit der Fa.
ALERIS, Koblenz sowie vielen anderen Partnern (inkl. Unterstitzung durch Fordermittel vom
BMWi) mittelfeste AIMgSc-Werkstoffe, welche als Blechlegierungen die heute noch verwende-
ten AICuMg-Legierungen wie z.B. AA2024 ersetzen sollen. Ergebnisse dieser Kooperation sind
die Werkstoffe AA5024 und AA5028, die mit Mg-Gehalten von 4,0 — 4,5 % eine ca. 5 % gerin-
gere Dichte als AA2024 aufweisen und dessen unteres Streckgrenzenlimit von 270 N/mm?
durch die AIMgSc-Legierungen um 10 bzw. 20 % tberboten wird. Ursachlich fur diese Verbes-
serungen sind moderate Sc-Gehalte in den beiden Legierungen (0,15 — 0,25 %), wobei auf-
grund der ,normalen” Giel3technik zur Herstellung der Walzbarren dieser AIMgSc-Werkstoffe,
das zulegierte Sc wegen dessen sehr begrenzter Raumtemperaturldslichkeit im Al-Mischkristall
weitgehend, schon wéhrend der Erstarrung als grobe Al;Sc(Zr) Phase ausgeschieden wird.
Nichtsdestotrotz ermdglicht das so hergestellte AIMgSc-Blechmaterial deutliche Verbesserun-
gen in der Rumpfstrukturbauweise fur Narrow (A320) und Wide Body (A330) — Flugzeuge, wes-
halb es von Airbus Operations als wichtige Entwicklungsoption angesehen wird (Abbildung
2.1-1).

TRL6 Manufacturing Demonstrator:
* A330-300
* Single curvature panels

* Key-Focus: Sec 14 Panel 8, skin
replacement AlMgSc AA5028 instead of
AA2024 (=Manufacturing demonstrator)

@ [R=2aT=C

&
@ AIRBUS

Abbildung 2.1-1: Anwendungsszenario fur mittelfestes AIMgSc-Blech (AA5028) im Airbus A330-
300
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Schon der direkte Austausch des Blechwerkstoffs AA2024 T3 wirde eine Gewichtsverbesse-
rung erbringen. Im Falle eines Re-Designs wirden die generierbaren Ratio-Potentiale deutlich
anwachsen. Dafir ist aber unter Beibehaltung aller bekannten bzw. entwickelten guten Verar-
beitungsmerkmale (Schwei3barkeit, gutes Korrosionsverhalten und Relaxations-Kriechumform-
barkeit) eine Festigkeitssteigerung (Streckgrenze) notwendig. Diese kann im ,Standard-
AlMgSc-Material* nicht mehr ohne weiteres generiert werden. Eine Erh6hung des Mg-Anteils
auf mehr als 5% wiirde zwar eine Verbesserung der Streckgrenze von ungefahr 30 — 40 N/mm?
bedeuten, gleichzeitig aber den Werkstoff korrosiv sensibilisieren (Interkristalline Korrosion).

Wesentlich effizienter ware es, wenn zur Festigkeitssteigerung das Aushartungspotential von
koharenten Al;Sc-Phasen genutzt werden kdnnte. Hier ist ein Streckgrenzen-Zuwachs von ca.
50 N/mm? pro 0,1 wt % Sc Legierungsmasse maoglich, vorausgesetzt, das Sc lag vorher im
Ubersattigten Mischkristall in Zwangslésung vor. Folgerichtig kdnnte durch Zugabe von 0,4% Sc
ein Mehrwert von 150 — 200 N/mm? erzielbar sein. Dies wirde sogar eine Reduzierung des Mg-
Gehalts erlauben, was wiederum der Korrosionssicherheit zu Gute kame.

2.1.1.2 Airbus Operations Zielsetzungen fiur eine neue AIMgSc-Legierung

Basierend auf den erreichten Eigenschaften bei Standard-AIMgSc (Status AA5028 H116) sollte
das neu zu entwickelnde AIMgSc-Material respektive seine Herstellungsmethode (Giel3en und
Walzen sowie Warmebehandeln) zumindest all das ermdglichen, was heute schon mit den
Standard-AlIMgSc-Blechmaterial gemacht wird (Abbildung 2.1-2). Dazu zahilt:
o Klassische Blechnutzung und —verarbeitung (inkl. Chem. Frdsen und mechanisches
Frasen, Oberflachenkonditionierung (Anodisieren, Klebevorbereitung etc.))
e Herstellung roll-geformter Stringer und Spante

e LaserstrahlschweiRen und Relaxationskriechumformung fur einfach gekrimmte (zy-
lindrische) und 2-fach gekrimmte (spharische) Hautfeld-Stringer-Schalen

Abbildung 2.1-2: Roll-Form-Arbeiten an Standard-AlMgSc-Material (Spant und Stringer)

Sein Rpo2-Festigkeitsverhalten sollte gegentber der festesten Standard-AlMgSc-Legierung
5028 H116 (ehemals Ko8542) eine Verbesserung von mindestens 25 % aufweisen. Zusétzlich
wurden auch fur die dynamischen Eigenschaften die gewiinschten Kennwerte nach oben ver-
schoben (Abbildung 2.1-3).
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Abbildung 2.1-3: Werkstoff-Leistungsziele fiir verbesserte AIMgSc-Legierung durch Airbus Ope-
rations, Bremen

Neben den Schadenstoleranz-Design ,Allowables” sollte auch die Lochleibung deutlich verbes-
sert werden, um bei hoch belasteten Nietungen keine Nachteile zu haben.

2.1.1.3 Metallurgische und verfahrenstechnische Vorgehensweise

Aus der Literatur ist bekannt, dass das Loslichkeitslimit eines metallischen Elements in einer
Grundmatrix, sofern eine unbegrenztes Ldslichkeit im flissigen und eine begrenzte Loslichkeit
beider Partner im festen Zustand beobachtet wird, nur durch Erhéhung der Abkiihlgeschwindig-
keiten manipuliert werden kann. Im binédren Legierungssystem Al-Sc liegt die maximale Léslich-
keit bei ca. 0,38 %, wobei diese mit 658 °C schon recht nahe an der eigentlichen Tjguigus VON
Rein-Al liegt. Das Zulegieren von Magnesium verschiebt diese maximale Ldslichkeit zu geringe-
ren Werten (ca. 0,3 %), da die Besetzung von Zwischengitterplatzen durch Mg-Atome das Ein-
lagern von Sc-Atomen erschwert [1]. Wie dem auch sei, es ist relativ problemlos mdéglich, mit-
tels Schnellerstarrungsmethoden wie z.B. Melt-spin-Methode (Vr = 10° — 10" K/sec) durchaus
bis zu 1,0 % Sc zwangszultsen und dann nachfolgend definiert bei 300 — 325 °C in Form von
nano-skalierten Al;Sc (& = 2 — 5 nm), voll-koh&renten Phasen wieder auszuscheiden, und so
einen Festigkeitsgewinn von 450 — 500 N/mm? realisieren zu kénnen [2]. In eigenen Airbus
Group Innovations Laborversuchen wurde dies in den Jahren 2007 — 2011 umfanglich nachge-
wiesen (s. dazu auch BMWi Projekte ,ENWERUM"). Zusatzlich gibt es Publikationen der Fa.
ALCOA aus den Jahren 1988 — 1990 uber klassisch kokillengegossenen AIMgSc-Legierungen
mit nachfolgenden Walzversuchen, die das anvisierte Potential fiir eine neue Herstellungsme-
thode von AlMgSc-Blech-Legierungen aufzeigten (Abbildung 2.1-4).
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METALLURGICAL TRANSACTIONS A : VOLUME 21A, FEBRUARY 1990—421
Mechanical Properties and Microstructures of Al-Mg-Sc Alloys
RALPH R. SAWTELL and CRAIG L. JENSEN
Table I,  Aluminum Alloy Composition and Density Wam b L '131'4'
Mg (Wt Pet) Sc (Wt Pet) Density [kg;’m‘) Table [I. Mechanical Properties of WR/A Materials

0.0 0.54 2704 Yield Tensile Tear Strength/ UPE

20 0.54 2679 Alloy Strength (MPa)  Strength (MPa)  Elongation (Pct) n . Yield Strength  (W/m®)
4.0 0.56 2653 Al-0.55¢ 286 297 14.5 0.020 1.74 319
60 0.54 %77 Al-2Mg-0.55¢ 341 370 13.5 0.051 1.95 317
40 0.00 2649 Al-4Mg-0.55¢ 381 443 14.5 0.072 1.93 278
: 4 Al-6Mg-0.55¢ 381 467 10.5 0.107 1.20 84

Loaim oo LA %audhi ¥ a_a( o
Table IIl. Mechanical Properties of WR/CR/A Materials

Yield Tensile Tear Strength/ UPE

Alloy Strength (MPa)  Strength (MPa)  Elongation (Pet) n Yield Strength  (kJ/m?)
Al-0.55¢ 298 319 10.5 0.008 1.59 193
Al-2Mg-0.55¢ 376 401 8.5 0.052 1.74 123
Al-4Mg-0.55¢ 414 460 9.5 0.064 1.68 114
Al-6Mg-0.55¢ 433 503 10.5 0.074 133 100

Abbildung 2.1-4: ALCOA-Publikation 1990, R. Sawtell u. C. Jensen, Metallurgical Transactions A

Aufbauend auf all diesen Daten wurde das Zielwerkstoff-Konzept fur den neuen AIMgSc Blech-
werkstoff definiert:

1. AIMg3Sc0,4Zr0,2 (Chemie)

2. Mg-Gehalt ca. 3 "% 9% <« ausreichende Mischkristallverfestigung und Reduktion der
Werkstoffdichte ohne Schadigung des angestrebten sehr guten Korrosionsverhaltens
(=» ,care-free aircraft structure®)

3. Sc-Gehalt ca. 0,4"°% % zur Erzielung von ca. 200 N/mm? Festigkeitsgewinn durch Aus-
scheidungshartung

4. Zr-Gehalt < 0,2% zur thermischen Stabilisierung der Ausscheidungskinetik der Al;Sc-
Phase = Al;Scq..Zrx

5. Gesamt-Werkstoffverfestigung durch einen intelligenten Mix aus Mischkristallfestigkeit,
Verformungsfestigung durch Walzverfestigung, Ausscheidungshartung bei gleichzeitiger
kontrollierter Entfestigung durch Erholung der Verformungsverfestigung aus dem Kalt-
walzen

Als notwendige Schnellerstarrungsmethode mit ausreichender Eignung fir die Herstellung von
Blechmaterial wurde das kontinuierliche Bandgief3en adressiert. Durch die Airbus-Vorgabe,
Blechdicken von 0,8 — max. 5 mm erzeugen zu kénnen, musste die Twin Roll Strip Casting Me-
thode verworfen werden, da mit ihr nur relativ diinne Guss-Bleche (<5 mm) darstellbar sind. Mit
dem sogenannten FlexCaster® Verfahren der Fa. NOVELIS wurde eine Methode gefunden, die
nominell Blechdicken bis tber 20 mm direkt gie3en kann, als Labor-Anlage (in Kingston, Onta-
rio, Kanada) fiur Grundsatzversuche zur Verfligung stand und fiir die 2 industrielle Anlagen bei
NOVELIS in Kanada als auch bei Nippon Light Metal Company (NLM) in Japan prinzipiell nutz-
bar waren.

Mit der Fa. NOVELIS, dem Erfinder und Technologie-Halter des FlexCaster® Twin Belt Strip
Casting (TBSC) Verfahrens wurde eine Entwicklungskooperation diskutiert und vereinbart. Die
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NOVELIS Laborgiel3anlage erzeugt ein ca. 370 mm breites Guss-Band und kann mit verschie-
denen Schmelzanlagen betrieben werden. In der Regel wurde bei den Versuchen ein elektrisch
widerstands-beheizter Schmelzofen mit max. 600 kg Fassungsvermégen verwendet. Das not-
wendige Legierungsmaterial wurde von Airbus Group Innovations beschafft und bereitgestellt.
Den prinzipiellen Aufbau einer TBSC-Anlage zeigt Abbildung 2.1-5.

Novelis Flexcaster™

IFIexcasterTM - Schematic |
NOVELIS

Parting Agent Spmg

Pinch Roll

Parting Agent Spray

Abbildung 2.1-5: FlexCaster-Technologie und Anlage bei NOVELIS, Kanada

Als ein grol3eres Problem kristallisierte sich wahrend der Durchfiihrung der Labor-Giel3versuche
heraus, weil eine klassische Schmelzreinigung (Wasserstoff-Entgasung und Filterung) vor Ort in
Kingston nicht machbar war. Dazu fehlte schlichtweg die notwendige Hardware. Da aber die
hohen Schmelztemperaturen der AIMgSc-Schmelze (teilweise deutlich Gber 800 °C) und die
relativ langen Haltezeiten bei solchen Temperaturen zu einer starken Wasserstoffaufnahme
fuhrten, war das Giel3ergebnis fortlaufend durch Mikrostrukturfehler belastet; mehr dazu im Ka-
pitel 2.1.2 Ergebnisse. Leider hat sich im Laufe des Projektes immer wieder gezeigt, dass
durch verfahrenstechnische Probleme und Unzuldnglichkeiten das metallurgische Ergebnisse
respektive die daraus abgeleiteten Aussagen unerwartet negativ getriggert wurden. Geschuldet
ist diese Problematik letztlich dem Nebeneinander von notwendiger Verfahrensentwicklung in
der grundsatzlichen AIMgSc-Werkstoff-Giel3technik einerseits und andererseits der thermo-
mechanischen (metallkundlichen) Prozessentwicklung sowie Bewertung eines ganzlich neuen
Werkstoffkonzepts. Normallerweise bekommen wir den ,zu erforschenden* Werkstoff als Halb-
zeug fertig entwickelt vom Werkstoff-Lieferanten und bewerten dann aus unserer Produktper-
spektive seine Weiterverarbeitungseigenschaften oder Hinterfragen seine Werkstoffkennwerte.

Im Zuge der Weiterentwicklung zeigte sich, dass eine industrielle Umsetzung durch Zusam-
menarbeit mit der Fa. NOVELIS unmdglich wurde, denn NOVELIS hat mittlerweile seinen Seri-
enfertigungs-FlexCaster® in Chicoutimi, Quebec, Kanada abgerustet und den Betrieb der Anla-
ge leider eingestellt. Deswegen wurden die Diskussionen mit NLM in Japan aufgenommen und
ein Besuch der Serienanlage (relativ neu (Baujahr 2007), GielR3breite 2200 mm) vor Ort in Kam-
bara, Prafektur Shizuoka, Japan gemacht. In Kambara betreibt NLM auch sein Forschungslabor
und nutzt zur metallurgischen Simulation des FlexCaster Prinzips eine modifizierte Labor-
Stranggussanlage mit Intensiv-Kihlung. Diese Anlage, von NLM FlexCast-Simulator genannt,
bietet nach Auskunft von NLM die gleichen Abkihlbedingungen wie der klassische TBSC
FlexCaster. Im Jahr 2013 wurde begonnen, parallel zu den Versuchen auf dem FlexCaster in
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Kingston, in Kambara ausgewéahlte AIMgSc-Legierung abzugiel3en, auszuwalzen und zu prifen,
ein Teil der der Gussplatinen ging auch nach Deutschland und wurde hier vor Ort untersucht
sowie bewertet (mehr dazu im Kapitel 2.1.2 Ergebnisse).

Die Versuche bei NLM dienen auch der Vorbereitung des geplanten Grof3gief3versuchs auf der
Serienanlage, zu der es aber leider wahrend des Projekts nicht mehr gekommen ist. Ein Grund
dafir sind auch die bendétigten groRen Materialmengen, denn die Serienanlage hat zwei 40.000
kg Schmelzofen und zwei 40.000 kg Halte-Ofen (zur Schmelzreinigung). Zum sinnvollen Betrieb
ist eine Minimalmenge von ca. 10.000 kg notwendig, was bedeutet, dass ein Einsatz von unge-
fahr 2.500 kg AlSc2 Vorlegierung zu planen, sprich, zu beschaffen ware. Beim zu kalkulieren-
den AlSc2 Vorlegierungspreis in 2014 (ca. € 150,-) ergab sich ein Ingot-Preis von € 375.000
Vorlegierung + Nebenlegierungselemente (Mg und Zr) ~ € 400.000,-. Rechnet man die ,Reini-
gungs(Spul)-Kampagne* mit 99,8% Aluminium, um jegliche (verbleibende) Sc-Kontaminationen
in der Serienanlage ausschlieRen zu kénnen, dazu, ware eine Gesamtinvestition von fast €
450.000,- zu betrachten, die im Rahmen dieses Projektes nicht zu stemmen war.

2.1.2 Ergebnisse

Nach der Durchfiihrung der Vorversuche in 2010 (GieRkampagnen 914 (ohne Sc) und 915 (mit
Sc), sowie der GielRkampagnen 935 (ohne Sc), 936 — 938 (mit Sc) welche bereits in 2011 statt-
gefunden haben, wurden neben der Auswertung weiterer thermo-mechanischer (Walz- und
Warmebehandlungsversuche) Versuche zwei weitere Giel3versuche (968 (Marz 2013) und
1013 (Jan. 2015)) auf der Laboranlage von NOVELIS in Kingston unternommen (Tabelle 2.3-1).
Die Auswertung der Walz- und Warmebehandlungsversuche der 1013 Kampagne lauft immer
noch und kann somit im Abschlussbericht leider nur partiell Erwahnung finden. Das relativ gro-
Re Zeitfenster zwischen dem Giel3versuch 968 und dem Giel3versuche 1013 resultiert aus der
Problematik, das NOVELIS das Forschungslabor in Kingston in 2014 geschlossen hatte und
eine Weiterfilhrung der Versuche damit unmdglich geworden war. Aufgrund eines ,Manage-
ment buy out” wurde in der 2. Halfte 2014 das Labor durch private Investoren tiibernommen und
ein Neustart unter dem Firmennamen ALCERECO vollzogen. Der geplante Abbau der Band-
gieanlage fand nicht (mehr) statt und ermdglichte so doch noch einen weiteren (leider etwas
spaten) GiefRversuch.

Tabelle 2.1-1: Zusammenstellung aller FlexCaster® Versuche 2010 — 2015

Guss* | Mg (%) Sc (%) Zr (%) Sonstige (5) Giel3versuch (Jahr)
915 3,1 0,38 0,24 Mn 0,57 2010

936 2,6 0,45 0,16 2011

937 3,1 0,40 0,15 2011

938 3,6 0,41 0,16 2011

968 3,3 0,475 0,18 2013

1013 3,0 0,36 0,14 Zn 0,29 2015

*geman Giel3report der Fa. NOVELIS bzw. ALCERECO (ICP/OES-Messung)
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Mit dem GielRversuch 915 konnte nachgewiesen werden, dass das grundsatzliche Werkstoff-
und Fertigungskonzept funktioniert. Die BandgieRanlage bei NOVELIS und ihre inharenten Ab-
kiihlbedingungen halten das Sc- weitgehend in Lésung und mittels nachfolgender Walz- und
Warmebehandlung waren Festigkeitswerte fir R, und Rpo, von tber 400 N/mm?2 bzw. 350
N/mm?2 problemlos mdglich. Jedoch zeigte sich auf den Blechproben eine Blasenbildung, insbe-
sondere nach den Rickglih-Warmebehandlungen bei 275 — 325 °C, die die Kennwerte teilwei-
se signifikant beeinflusste (gerade die Streuung der Werkstoffduktilitat). Eine Wasserstoff be-
dingte Mikrostruktur-Schadigung wurde als Ursache nachgewiesen, wobei die unerwiinschte
Wasserstoffaufnahme schon beim Schmelzen und Gief3en in Kanada erfolgte. Leider wurde
dieses Problem in den nachfolgenden GielRversuchen, in denen die oberen und unteren Gren-
zen des Werkstoffkonzepts hinsichtlich Sc und Mg ausgelotet werden sollten, nicht gelost. Auch
diese Versuche respektive die durchgefuhrten Walz- und Warmebehandlungsversuche litten in
ihren Ergebnisse und Aussagekraft signifikant unter der Wasserstoff-induzierten Poren-
Problematik (s. Abbildung 2.1-6).

R

S

Abbildung 2.1-6: Wasserstoff-Blasenbildung auf Band-gegossenen AIMgSc-Blechen nach der
finalen Warmebehandlung (325°C)

Neben vielversprechende Zugproben mit guten Festigkeiten wurden in vielen Versuchsreihen
immer wieder auch negative Ausreif3er dokumentiert. Gerade die Ableitung von Werkstoff-
Optimierungsmaf3nahmen durch besondere Warmebehandlungs-Kampagnen konnten deswe-
gen in ihrer Wirksamkeit nicht final beurteilt werden (Abbildung 2.1-7).
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| 00062577

1912-01 Probe: 936

Abbildung 2.1-7: AlIMgSc-Werkstoff-Schadigung durch Wasserstoffporositat im Querschliff und
als fraktografische Auspragung auf einer Zugprobe mit ,,gut* und ,schlecht”
Bereich (rechts-oben: Partiell duktiler Gewaltbruch (, Waben“) und rechts-
unten-rechts: Wasserstoffschadigung mit lamellaren Versagen ohne jegliche
Mikro-Plastizitat)

Nichtsdestotrotz wurden die Untersuchungen zum Verarbeitungsverhalten (Schweil3barkeit und
Korrosionsverhalten) mit Proben aus den GieR3kampagnen 937 / 938 und 968 durchgefihrt (s.
dazu die noch folgenden Kapitel). Zusétzlich wurde ein Sonderprogramm mit einer gro3en An-
zahl von thermo-mechanischen Varianten (Abbildung 2.1-8) an den Abgiissen 937 und 938 be-
trieben, in der Hoffnung so die Wasserstoffproblematik besser in Griff bekommen zu kénnen.
Die dabei ermittelten Ergebnisse werden zuerst im Kapitel Statische Festigkeit vorgestellt. Da
sich gezeigt hat, dass schlief3lich nur die letzte GielRkampagne 1013 offenkundig keine Proble-
me aufgrund von unzulassig hoher Wasserstoffkontamination hat, gleiches gilt auch fir alle von
NLM in deren Labor mit dem FlexCast Simulator produzierten Proben, wird abschlieRend das
dokumentierte dynamische Festigkeitsverhalten nur zu diesen Probenmaterialen dokumentiert.

2.1.2.1 Statische Festigkeit

2.1.2.1.1 Statische Festigkeit der Bandguss-Varianten 937 und 938

An Restmaterial der Abgusse 973 und 938 wurde durch Variation der Gefiigekonditionierung
vor dem Walzen (Ziel: Vergrol3erung der erreichbaren Kaltwalzharte (= Festigkeit) als auch
durch ein Zwischengliihen bei der Halfte der bendtigten Walzstiche) versucht, das Festigkeit <
Zahigkeitsverhalten zu optimieren. Die zuerst, an auf ca. 3 mm Dicke abgewalzten 937 und 938
Material, ermittelten Festigkeitswerte sind in Abbildung 2.1-9 in beiden Prufrichtungen L und LT
dargestellt. Zusatzlich wird der Einfluss des ,weiter runter Walzens* von 3,0 = 1,8 mm be-
schrieben.
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Werkstoff: 938 (AIMg3,55¢0,41Zr0,15)

[938AY-1] 3x185x1000

[938AY] 10x185x1000
einmal anwarmen auf
325-350°C ca.20min

5 Stiche DUO
Kaltwalzen auf 3mm

1. Walzstich bei Aufheiz-
temperatur — alle

[938A] 10x185x2000

5 Stiche DUO

[838AZ] 10x185x1000
einmal anwarmen auf Kaltwatzen auf 3mm

325-350°C ca.20min

nachfolgenden Walzstich
bei verbleibender

[938] 10x370x2000

[9388Y] 10x185x1000
‘einmal anwanmen auf
375-400°C ca 20min

Restwarme (~ mehr oder
minder Kaltwalzstiche 1)

5 Stiche DUO

[39882] 10x185x1000
. Kaitwalzen auf 3mm

5 Stiche DUO
Kaltwalzen auf 3mm

[938AY-2] 3x185x1000

[93BAY-3] 3x185x1000

[938AZ-4] 3x185x1000

[938AZ-5] 3x185¢1000

[338AZ-6] 3x185x1000

[938BY-1] 3x185x1000

[338BY-2] 3x185x1000

[938BY-3] 3x185x1000

[938BZ-4] 3x185¢1000

[938BZ-5] 3x185¢1000

3-4 Stiche QUARTO
Kaltwalzen auf 1,6mm

34 Stiche QUARTO
Kaltwalzen auf 1,6mm

einmal anwarmen auf
325-350°C ca.20min

34 sliche QUARTO
Kaltwalzen auf 1,6mm

einmal anwarmen auf
375-400°C ca.20min

1. Walzstich bei Aufheiz-
temperatur — alle nachfolgen-
den Walzstich bei verbleiben-
der Restwarme (= mehr oder
minder Kaltwalzstiche !)

34 Sliche QUARTO
Kaltwalzen auf 1,6mm

einmal anwarmen auf
325-350°C ca.20min

34 Stiche QUARTO
Kaltwalzen auf 1,6mm

34 Stiche QUARTO
Kaltwalzen auf 1,6mm

einmal anwarmen auf
375-400°C ca.20min

Abbildung 2.1-8: Walz-Temperatur Matrix am Beispiel des Abguss 938 zur Verbesserung der

Mikrostruktur

Zugversuch [937]

‘ B Rm BERpO0,2 OEinschnirungZ M Dehnung A‘

Al1L3.0 ALLT3.0 A4LL6 AALTL.6

A6L1.6

416 I 408
-

A6LT1.6

B1L3.0

(&)

S
w )

B1LT3.0

Abbildung 2.1-9: Statische Zugfestigkeit nach den Rickglihen (325°C/4h) an 937 Blech mit 70%

und 82% Abwalzgrad

Es wird erkennbar:

=>» Brucheinschnurungi.d.R. < als 20% & in LT-Richtung immer schlechter als L-Richtung

=> Ursachen: Walztextur-Effekte und/oder ungiinstige Geflige-Merkmale (H2-Problematik)

=» Starkeres Abwalzen & Starkeres Durchkneten (Start 10 mm = 3 mm = 1,8 mm)
verbessert Festigkeit
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Der hoher mit Mg legierte Abguss 938 verhélt sich ahnlich, wobei aber noch etwas héhere Fes-
tigkeiten zu erzielen sind. Dieses so prozessierte Material erflillt die Airbus Vorgaben schon
annahernd.

Zugversuch [938]

‘ ERm BERpO0,2 OEinschnirung Z M Dehnung A ‘

450 45

425

400 -

375

[%]

[MPa]

300 -

275

250 -

9 g 3 8 4 F 4 8 % 8 2 F g E g of
- - < - n - © ) — - < - n - ©o -
> N N < N n N ©o > hal N < N wn N ©
< > << N << N << N o > o N o N o N

< < < < o oM 4] oM

Abbildung 2.1-10: Statische Zugfestigkeit nach den Rickglihen (325°C/4h) an 938 Blech mit 70%
und 82% Abwalzgrad

Dabei fallt besonders auf:

=> Brucheinschnirungi.d.R. > als 20% & in LT-Richtung immer schlechter als L-Richtung

=>» Ursachen: Walztextur-Effekte und/oder unglinstige Gefige-Merkmale (H2-Problematik)

=>» Starkeres Abwalzen & Starkeres Durchkneten + Vor- bzw.- Zwischenglihen verbessert
Festigkeit & Dehnung als auch Brucheinschnirung !

Interessant wird der Vergleich mit dem ,Standard” Ko8542 (AA5028) (Abbildung 2.1-11), gepruft
in den Werkstoffdicken 3,0 & 1,6 mm.

Die ausgepragte Richtungsabhangigkeit der ermittelten Zahigkeitskennwerte ist schon etwas
unerwartet. Das aus einem tber 500 mm dicken Strangguss-Abguss heruntergewalzte Material,
natirlich ohne jegliche Wasserstoffprobleme, spiegelt in ihren Eigenschaften wahrscheinlich
den Walzprozess wider, da sehr viele Stiche nur in Langsrichtung durchgeftihrt werden:

=» Brucheinschnirung und Dehnung sehr anisotrop = nun ,schwachere” L-Richtung
=» Ursachen unklar
=» Nach 325°C/4h kein Einfluss auf die Kennwerte

An sich kénnte man vermuten, dass aufgrund des Abwalzgrads von gréRer 95%, immer wieder
durch Zwischenglihschritte unterbrochen, begonnen als Warmwalzen und dann ab ca. 20 mm
beendet mittels Kaltwalzen auf die finale Dicke von 4,5 — 5,0 mm, ein homogeneres Werkstoff-
verhalten vorliegen sollte. Noch bekannter ist die Anisotropie, hier aber fiir die Streckgrenze,
des Standard-Luftfahrt-Al-Werkstoff AA2024 T3 (bzw. AA2024 T3 Al-clad) (Abbildung 2.1-12).
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Zugversuch [8542]
‘I Rm B Rp0,2 O Einschniirung Z M Dehnung A ‘
450 80

400

R o7 I I o B oo
I B .

[%]

29,3

N
[

200 - 3

153 17,3

[y
o

3 —

10,3

12,7
100

WBH3.0/L WBH3.0/LT UBH3.0/L UBH3.0/LT WBH1.6/L WBH1.6/LT UBH1.6/L UBH1.6/LT

Abbildung 2.1-11: Statische Festigkeit des , Standard-AlMgSc* AA5028 H116 (nach Rickglihung
bei 325°C/4h), Herstellung der Probendicken durch Abfrésen aus einem 4,5 mm
Blech

Zugversuch [2024]
B Rm BWRp0,2 OEinschnirung Z M Dehnung A

500 70

489
450
400
350
300
250

| 280 |

200
150
100

cl/L cl/LT uncl./L uncl/LT

[MPa]

26,0

N
©
w

Abbildung 2.1-12: Statische Festigkeit von AA2024 in 2 verschiedenen Werkstoffzustdnden (mit
und ohne Rein-Al Korrosionsschutz-Plattierung)

=> Streckgrenze bekanntermalien sehr anisotrop = ,schwachere” LT-Richtung
=>» Dehnung & Brucheinschnirung sehr hoch
=>» Kein bzw. nur geringer Einfluss der Rein-Al-Plattierung auf die Kennwerte erkennbar

Spiegeln wir die Werkstoffkennwerte der etablierten AA2024 und der kurz vor der Anwendung
stehenden AA5028 gegen die im Projekt durchprozessierten Abgiisse 937 und 938, so ist fest-
zuhalten, dass das neue Bandgussmaterial schon jetzt eine deutlich bessere Dehngrenze auf-
weist. Noch dazu besticht das Bandgussmaterial mit einer erstaunlich guten Isotropie, denn die
L und LT-Werte liegen eng beieinander und die LT-Richtung ist sogar reproduzierbar noch et-
was besser als die L-Richtung. Weitere Versuche, durch héher temperierte Glihversuche
(350°C und 375°C) inkl. einer Wasserabschreckung oder Abkihlen an ruhender Luft, das Za-
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higkeitsverhalten nach dem letzten Walzstich, gerade in LT-Richtung, verbessern zu kénnen,
sind in Abbildung 2.1-13 beschrieben. Der Startwert (die Festigkeitsbasis) des Materials 937 ist
dabei der Balken A4/25H (ohne HT-Glihung, nur mit 325°C/4h)).

Zugversuch [937 A4]

[l Rm B Rp0,2 O Einschniirung Z @ Dehnung A]

450

400 -
350

= 300 -
-9

[%]

=
= 250 -
200

150 -

100

A4/25H
A4/50L
A4/50H
A4/T5L
A4/75H

A4/50HL
A4/50LL
A4/T5HL
A4/T5LL

Abbildung 2.1-13: Festigkeits- Zahigkeitsverhalten im Abguss 937 nach finaler Hochtemperatur-
Gluhung m/o Wasser- bzw. — Luftabschreckung + 325°C/4h

=» Brucheinschnirung nun immer > als 20% fir die ,schwache” LT-Richtung
= Ursachen: ,Ausheilen ,Walztextur-Effekte u./o. unglinstige Geflige-Merkmale)
=» Erwartungsgemaf Rickgang der Festigkeit

Die untersuchten MalRhahmen waren bedingt erfolgreich. Im Vergleich zum Material 937 ist die
Festigkeitsbasis des Materials 938 etwas hoher (Balken ganz links AZ6/25H (Abbildung 2.1-14).

Zugversuch [938 AZ6]
ll Rm B Rp0,2 0 Einschniirung Z @ Dehnung A l
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S @ @ S @ L2 > = >
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Abbildung 2.1-14: Festigkeits- Zahigkeitsverhalten im Abguss 938 nach finaler Hochtemperatur-
Gluhung mit/ohne Wasser- bzw. — Luftabschreckung + 325°C/4h
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=» Brucheinschnurung nun (bis auf 2 Ausnahmen) > als 20% fur ,schwache” LT-Richtung
=>» Ursachen: ,Ausheilen ,Walztextur-Effekte u./o. unglinstige Geflige-Merkmale)

= Kein ausgepragter Effekt durch Wasserabschreckung oder Luftabkiihlung erkennbar
= Erwartungsgemal Rickgang der allgemeinen Festigkeit

Dies ist einzig auf den erhéhten Magnesium-Gehalt von 0,5% zurlckzufihren, welcher hier mit
einer zusatzlichen Mischkristallverfestigung von 10 - 15 N/mm? interagiert. Nichtsdestotrotz lief3
sich zwar die Z&higkeit auf hohem Niveau stabilisieren, man musste aber erwartungsgeman
einen weiteren Ruckgang der Streckgrenze akzeptieren, da bei 350 oder 375°C die Vergrtbe-
rung der Al;ScZr-Phasen und die dazu kommende fortschreitende Erholung des walzharten
Gefliges zu verzeichnen ist.

2.1.2.1.2 Statische Festigkeit des NLM FlexCast Simulator Materials (1. Abguss)

Nachfolgend werden die statische Festigkeit aus kalt-gewalzten 937 FlexCaster und bei 325°C
rickgegliihten FlexCaster Material mit NLM Material aus dem ersten, dortigen FlexCast Simula-
tor Versuch verglichen. Zum besseren Verstandnis der Vorgange respektive Wechselwirkung
des Sc bei den FlexCast Simulator-Versuchen wurden einige Proben mit unterschiedlichen Sc-
Mengen sowie Zr-Zugaben getestet.

Stat. Zugfestigkeit (Mittelwerte aus 3 Proben) quer zur Walzrichtung (LT), nur
kalt gewalzt (E) & zwischengegliiht (W (335°C/2h)), alle Proben 325°C/4h

470 90
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-
2
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w
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-4 2
% 320 a0 :
= o
=
N 290 30 3
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200 0
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s Rm (MPa) =Rp0,2 (MPa) mA (%) mZ(%)

Abbildung 2.1-15: FlexCast Simulator Labor-Gie3versuche bei NLM, gewalzt von 10 mm Dicke auf
3 mm bei ALCERECO in 8 Stichen (Zwischengliihen mit 335°C nach 4 Stichen)
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Die Daten (Abbildung 2.1-15) belegen ganz klar die Notwendigkeit hoher Sc-Gehalte, um hohe-
re Festigkeit erzielen zu kdnnen. Noch dazu zeigt sich die positive Wirkung von Zr, denn ohne
Zr fallt der Verfestigungseffekt niedriger aus. Es zeigt sich auch kein grof3er Unterschied mit
Blick auf den Effekt einer Zwischengliihung. Interessanter ist da schon der Vergleich mit dem
.Klassisch® hergestellten FlexCaster Bandguss-Material 937, dargestellt als rot eingerahmter 5.
Balken in Abbildung 2.1-16. Hierbei handelt es sich ebenfalls um kalt gewalztes Material mit
einer finalen Warmeendbehandlung von 325°C/4h.

Vergleich Festigkeit in L- Richtung (Mittelwerte aus 3 Proben) nur kaltgewalzt
(E) oder zwischengegliiht (W (335°C/2h)), gegliiht 325°C/4h <=> 937 Guss

[
)
=]

® AlMg3,15¢0,352r0,15-E

M AlMg3,15¢0,352r0,15-W
AlMg3,25¢0,382r0,1-E

B AlMg3,25¢0,382r0,1-W

B AlMg3,15c0,402r0,15-L

Festigkeit (MPa) & Bruchdehnung (%)
£ 5 B E B

o
o

30

Rm (MPa) Rp0,2 (MPa) A (%) 2(%)

Abbildung 2.1-16: Vergleich FlexCast Simulator mit FlexCaster.-Material Guss 937 (rot gerahmt)

Das bandgegossenen FlexCaster Material erreicht gut 10% hohere Festigkeiten bei ahnlicher
Dehnung und etwas geringerer Brucheinschniirung. Es schein so zu sein, dass die Mikrostruk-
tur inkl. Uberséttigungsgrad an Sc + Zr als Resultat der Abkiihlbedingungen beim FlexCaster
Bandguss effizienter (besser) ausféllt, als auf der Labor-Anlage in Japan (ein so nicht erwarte-
tes Ergebnis !). Die etwas bessere Brucheinschnirung des FlexCast Simulator Material konnte
mit den ,sauberen* Geflige zusammenhéangen, da eine unerwinschte Wasserstoff-Belastung
durch einen Spiil-Reinigung-Prozess vermieden wurde.

2.1.2.1.3 Statische Kennwerte bzw. Beobachtungen zum 964 Abguss

Schon beim Abguss des relativ hochlegierten FlexCaster 964 Material wurde beobachtet, dass
der relativ hohe Sc-Gehalt (0,48%) verbunden mit dem erhéhten Mg-gehalt (3,3%) ein wenig
konsistentes Ergebnis lieferte. Durch einfache Hartemessungen im wie gegossenen Zustand
und dann im ausgelagerten Zustand (325°C/4h) zeigte sich die unvollstandige Zwangsl6sung
des Sc in einer reduzierten Hartezunahme. Dazu kam wiederum eine ausgepragte Blasenbil-
dung wahrend und nach den Walzversuchen mit dem Resultat sehr stark streuender Festig-
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keitskennwerte. Es scheint so zu sein, dass die Grenzen des metallurgisch Moglichen (erreich-
bare Sc-Menge im Mischkristall) im TBSC-Prozess System NOVELIS damit erreicht wurden.
Auch wenn teilweise beeindruckende Kennwerte generiert wurden (sowohl im R, als auch Ry
Uber der Airbus Spez.), war die mangelnde Reproduzierbarkeit der Hauptgrund, nach Rick-
sprache mit den NOVELIS Labor-Spezialisten (jetzt ALCERECO), diesen Weg mit so hohen Sc-
Gehalten nicht weiter zu beschreiten. Deswegen werden die stark streuenden Ergebnisse nur
Ubersichtshalber in einer Grafik (Abbildung 2.1-17) gezeigt.

Tensile test DIN EN ISO 6892-1
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Abbildung 2.1-17: Ergebnisse des FlexCaster Abguss 964

Insbesondere die unbefriedigenden Zahigkeitswerte deuten erneut auf ein ausgepragtes Was-
serstoffproblem hin.

2.1.2.1.4 Statische Festigkeitswerte des Abguss 1013 und des 2. NLM FlexCast Simula-
tor Abguss

Fir den letzten Abguss 1013 wurde aufbauend auf den Erfahrungen der vorangegangenen
Versuche die Prozessroute in nur noch 2 Varianten unterschieden:

1. Nur Kaltwalzen, gefolgt von finaler Ruickgliihung bei 325°C/2h

2. Guss-Konditionierung vor dem Kaltwalzen mit 350°C/2h, dann Kaltwalzen, gefolgt von
finaler Ruckgluhung bei 325°C/2h

Ziel war hierbei die Ausgangsharte des gewalzten Blechbands zu maximieren, um so eine ho-
here Endfestigkeit einstellen zu kdnnen. Dass diese Gefligehérte durch die Konditionierung
deutlich ansteigt, sieht man in Abbildung 2.1-18 sehr gut. Wiederum zeigt sich die bessere Effi-
zienz des FlexCaster Bandgusses im Vergleich zum NLM-Material aus dem 2. Abguss in Ja-
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pan, da eine bessere, weil grol3ere Walzverfestigung zu erreichen ist, obwohl im NLM Material
nominell ein hdherer Sc-Gehalt vorlag. Dies schlagt sich dann auch in den Zugfestigkeitskenn-
werten nieder (Abbildung 2.1-19), die bei eine Harte von 130 HB bis an 450 N/mm?2 heranrei-
chen. Nach dem Gliihen bei 325°C offenbart das auf ca. 2,5 mm runter gewalzte Blech durch-
weg sehr dhnliche Festigkeitswerte, wobei das Mehr an Sc im NLM Material zu keinen héheren
Festigkeiten fiihrt. Wie schon in der Analyse des 1. NLM Guss-Versuchs zeigen die FlexCast
AlMgSc-Materialien eine leicht verbesserte Duktilitat.

Cold rolling response of FlexCast 1013 & FlexCast
simulator No. 6 - 8 (mean values (30/33/6))

140

]
135 Cast 1013 cold rolled

130 4 B Cast 1013 350°C + cold

125 + rolled

120 - NLM-No.7-350°C + cold

115 | rolled

110 | B NLM-No.8 -350°C + cold

rolled

Hardness evolution (HB)

105 +
B NLM-No.6-350°C + cold

rolled

100 -

Abbildung 2.1-18: Gefligeharte-Entwicklung durch Kaltwalzen mit und ohne Gussmaterial-
Vorkonditionierung des Guss 1013 und 3 x NLM FlexCast Material N1 — N3

Metallurgisch interpretiert, sagen die Daten aber auch, dass mit der abschlieRenden Glihung
bei 325°C im bei 350°C vorauslagerten Blechmaterial nur noch eine Erholung = Entfestigung
stattfindet, denn die hohe Festigkeit von 430 — 450 N/mmgz féllt auf ca. 415 — 420 N/mm?2 zuriick,
die Streckgrenze reagiert sogar noch starker.

Der ideale Zustand eines additiven Verhaltens von Walzharte und Ausscheidungshartung
scheint mit dieser Prozessroute so nicht erreichbar zu sein. Jedoch zeigen sich hier noch An-
satze fur zukunftige Optimierungen.

2.1.2.2 Ermudungsfestigkeit NLM-FlexCast-Material und Abguss 1013

An dem recht gleichmaRigen, wenn auch nicht so festen, AIMgSc-Material aus dem 1. NLM
FlexCast Simulator Abguss wurden zu besseren Einordbarkeit Ermidungsuntersuchungen
durchgefihrt (Abbildung 2.1-20) und direkt gegen den Standard AA 2024T3 (gelbe Ist-Werte-
Kurve) gespiegelt. Hier erweist sich das AIMgSc Material sowohl in der Zeitfestigkeit als auch in
der Dauerfestigkeit als Uberlegen. Gerade die Dauerfestigkeit, ermittelt in einem definiert ge-
kerbten Zustand, ist beeindruckend!

Die nachfolgende Uberpriifung des FlexCaster Bandguss-Materials aus dem Abguss 1013 do-
kumentiert ein vergleichbares Verhalten. Wiederum ist die Ermidungsfestigkeit &hnlich gut,
womit klar wird, dass es sich hier eher um eine positive Werkstoff-typ immanente Eigenschaft
handelt. Zusétzlich sehen wir in Abbildung 2.1-21, dass die LT-Richtung im Vergleich zur L-
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475 | MUTS(N/mm?) mYS(N/mm?) A5 (%) @ Z(%)

Static strength of FlexCast batch 1013 (AlMg3.05¢c0.36Zr0.14Zn0.29) after
cold rolling (as cast/350°C-2h) & anneal <=> FlexCast Simulator N1-N3 & 2024

A = as cast + colled rolling (75%) - 60
B = 350°C/2h+ cold rolling (75%)

w
o
Fracture Elongation & Reduction in Area

Abbildung 2.1-19: Vergleich der Zugfestigkeitskennwerte des letzten Bandgussversuchs 1013 und
des 2. NLM-Versuchs gespiegelt am Luftfahrt Standard AA2024 T3
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Abbildung 2.1-20: Vergleich der Dauerfestigkeit zwischen AA2024T3 und 4 verschiedenen NLM
AlMgSc-FlexCast Legierungen in L-Richtung (gleiches Batch wie in Abb. 3-10/
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Richtung etwas ,schwachelt®. Das mit getestete AA2024 T3-Los liegt aber auch noch tber der
Spez.-(Mindest-Werte-)Linie des sich noch leistungsfahigeren AA2524T3 Werkstoff, stellt somit
einen guten (konservativen) Vergleich dar. Zusammengefasst kann dem AlMgSc-Bandguss-
Material ein sehr gutes Ermidungsverhalten attestiert werden, welches durch eine noch saube-
re Mikrostruktur (klassische industrielle Schmelzbehandlung = Entgasen und Filtern) mdglich-
erweise weiter verbesserbar sein sollte.

High Cycle Fatigue Kt=2.3, f=145 Hz AIRBUS
GROUP
400 A A4-L Data Points
Ad-L Woehler Curve
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Abbildung 2.1-21: Wdhlerlinien der 2 Bandguss-AlMgSc-Werkstoffvarianten aus dem Abguss 1013
im Vergleich zu AA2024 & AA2534 (Spec.-Werte)

2.1.2.3 Rissfortschrittsverhalten

Bereits nach dem nominellen (zeitlichen) Abschluss des RADICAL-Projektes wurden neben den
Dauerfestigkeitsuntersuchungen auch noch Rissfortschrittsuntersuchungen durchgefiihrt. Diese
zeigen ein etwas eigentiimliches Verhalten. Das Kurzrisswachstum ist im Vergleich zu AA2024
T3 schlechter als das Mittel- und Langrisswachstum (Wechselpunkt bei ca. AK = 20 MPa m*?).
Zusatzlich fallt auf, das die Zr-freie NLM-FlexCast Simulator Legierungsvariante eine signifikan-
te Rissverzdgerung bewirkt (Abbildung 2.1-22). Der Grund hierfir ist unklar. Es gibt aber schon
langer den Verdacht, das Zr zwar gut fur die statische Festigkeit ist, aber die AIMgSc-
Werkstoffzahigkeit negativ beeinflussen kénnte. Die beiden 1013 Abguss-Varianten B (= 350°C
vorkonditioniert) und A (nur Kaltwalzen) zeigen in mittleren und héheren AK Bereich ein dem
AA2024 T3 sehr &hnliches Verhalten (Abbildung 2.1-22, Abbildung 2.1-23). Sie sind damit wie-
derum auch weitgehend deckungsgleich mit den mit Zr-legierten NLM-AIMgSc-
Materialvarianten. Somit offenbaren diese ersten Schadenstoleranz-Bewertungsversuche keine
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Abbildung 2.1-22: Rissfortschrittsmesskurven an NLM Material und Bandguss (1013) Material Typ
B

besonderen ,pro und cons“. Aufgrund der ,Frische* der vorliegenden Rissfortschritts-Ergebnisse
haben tiefer gehende Analysen noch nicht stattgefunden. Spekulationen, was, warum oder wie
fur das beobachtete Versagensbild entscheidend ist, machen deswegen zurzeit wenig Sinn.

2.1.2.4 Laserstrahl- und RihrreibschweiRbarkeit

Zum Schweil3verhalten von AIMgSc-Legierungen liegen bei Airbus Group Innovations aus den
letzten 15 Jahren sehr viele Daten vor. Die in diesem Abschlussbericht zusammengestellten
Versuche und Ergebnisse wurden im Zuge einer Diplomarbeit (Simone Dietrich, TU Miinchen
.Bewertung und Einordnung des Laser- und Rihrreibschweil3verhaltens einer neuen AlMgSc-
Blechlegierung fur zukinftige Luftfahrtstruktur-Anwendungen®, in Zusammenarbeit mit der
RWTH Aachen) erarbeitet.

Zwei Verfahren wurden gegeniibergestellt, wobei beim Yb-YAG-Laserstrahlschweil3en zuséatz-
lich ein Sc-modifizierter SchweilRzusatzwerkstoff (SZW) 1571 (russ.) und sein Sc-freier deut-
scher Counterpart AA5087 Verwendung fanden.

Als wichtiges Merkmal der Schmelzschwei3barkeit wurden neben den obligatorischen Stumpf-
stolRen zusétzlich eigen-beanspruchte (Erstarrungs)Heil3rissproben (sogenannte Keilproben)
(Abbildung 2.1-26) ohne Verwendung von SZW hergestellt.
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Abbildung 2.1-23: Rissfortschrittsmesskurven an Bandguss (1013) Material Typ A

Werkstoffe fiir Rechteckproben (StumpfstoRe): 350°C
H, MPa
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Kihldise
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Herstellung von Scalmallo mittels Twin Belt Strip Castin

Abbildung 2.1-24: Aufstellung der Versuchsmaterialien fiir die figetechnischen Untersuchungen
& es wurde nur FlexCaster Bandguss Material bewertet (kein NLM-Material)
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Abbildung 2.1-25: Versuchsgeometrie und Verfahren der Schweil3versuche
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Abbildung 2.1-26: Stumpfstof3-Probengeometrie und Keilprobengeometrie

Hierbei wird von der schmalen Seite aus eine Blindnaht gezogen, welche bedingt durch die Ge-
ometrie wahrend der Erstarrung unter Zugspannung steht, und dann, abhangig von der spezifi-
schen Werkstoffempfindlichkeit, die Ausbildung eine Risses provoziert. Je langer dieser Riss
ausfallt, desto geringer ist der Widerstand des geschweif3ten Materials gegentiber der uner-
wunschten Heil3rissbildung.

Das LaserstrahlschweifRen (engl. Laser Beam Welding (LBW)) erfolgte auf der AGI eigenen
Versuchsanlage unter Verwendung eines hoch brillanten Yb-YAG Scheibenlaser der Marke
TRUMPF TruDisk 8002 mit Faserkopplung, 200 mm Brennweite, nominell 0,2 mm Fokus-
durchmesser und DINSE Schweil3zusatzdraht Zufiihrung.

Das ReibriihrschweiRen (FSW = Friction Stir Welding) wurde mit Hilfe eines verstarkten KUKA
Schwerlast-Roboter unter Verwendung der unitdren Delta-N-FSW-Werkzeug Technologie
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Abbildung 2.1-27: Zusammenstellung der Anlagen- und Spanntechnik fiir die Laserstrahl- und
FSW-Versuche

Ergebnisse der Heifrissuntersuchungen
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Abbildung 2.1-28: Gegenuberstellung der ermittelten HeiRRriss-Léangen

ausgelbt. Das Delta-N-Werkzeug hat einen rotierenden Pin, aber eine stehende Schulter, er-
maoglicht somit eine sehr Warme-arme SchweilRverbindung. Da das FSW-Verfahren eine Fu-
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gung im festen (teigigen) Zustand geniert, spielen Erstarrungs-bedingte Werkstoffphdnomene
(wie HeiRrisse) keine Rolle. Fiur beide Herangehensweisen galt es, die passenden Prozesspa-
rameter zu finden und im Versuch abzusichern. Dann wurden entsprechende Testkdrper herge-
stellt, visuell und metallografisch begutachtet und dann im Zugversuch zerstérend bewertet.

Die HeilRriss-Schweildversuche bestatigten die schon bekannten und somit erwarteten guten
Werte der AIMgSc-Legierungen.

Alle getesteten FlexCaster Bandguss-Legierungen 915/ 936 / 938 / 964 zeigten einen grof3en
Widerstand gegen Heil3risshildung, waren dementsprechend gut fiir spateren Einsatz in ge-
schweildten Flugzeug-Schalenstrukturen geeignet. Die Soliditat der Aussage ist daran zu er-
kennen, dass die Vergleichstest mit klassischen Al-Legierungen (AA6xxXx), bei denen Heil3risse
zu erwarten waren, diese auch zeigten.

|| LBW:

* Viele Gasporen in unterschiedlicher Grolke
und Haufigkeit

» Prozesslunker durch Schmelzbaddynamik

» Artefakte freier Erstarrung in
Nahtwurzelbereich

= Wasserstoff méglicherweise aus

Grundwerkstoff Scalmalloy in Naht diffundiert

und/oder durch Schweillzusatz 01571

KC 6 : 937 + WB

= Zahlreiche Oxidschlieren im Nugget

= | eichtes Surface Galling

= Einmal: Kleine Kerbe an Wurzel

» Keine mangelnde Durchdringung des Pins
» Kein Versatz

= 915: Materialtrennung im Grundwerkstoff

Abbildung 2.1-29: Zusammenstellung von Querschliffen an FSW und LBW Schwei3proben

Die metallografische Beurteilung der Schwei3nahtqualitaten erfolgte mittels Querschliffe. Hier
wurden keinerlei Auffalligkeiten beobachtet. Es konnten Merkmals-arme, Luftfahrtqualitat ent-
sprechende Verbindungen reproduzierbar erzeugt werden. Der in den Grundmaterialien immer
wieder kritisch bemerkte Wasserstoffgehalt machte sich in den SchweilRverbindungen nur spo-
radisch bemerkbar. Proben, die solche Aufféalligkeiten zeigten, wurden von der mechanisch-
technologischen Bewertung (Zugversuche) ausgeschlossen.

Wie zu erwarten war, zeigt die Warmenachbehandlung 325°C/4h einen Ausscheidungshar-
tungseffekt in der Schweil3nahtzone, da in Losung gegangenes Sc wieder frisch als koharente
Al;ScZr-Phase auftaucht. Dieser Effekt ist beim Schmelzschweifl3en deutlich ausgepréagte als
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beim FSW. Jedoch stellt sich ein Festigkeits-Miss-Match ein, der beim LBW wéhrend des Zug-
versuchs weitgehend alle Dehnungen in der Schweif3nahtzone lokalisiert. An der FSW Naht
beobachten wir dies deutlich weniger und als Folge dessen verteilen sich dort die Dehnungen
Uber einen gréfl3eren Probenbereich, was sich auch in den gemessen (grol3eren) Dehnungen (lo
= 50 mm) widerspiegelt.
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WB: mit Warmebehandlung bei 325°C fur 4 Stunden; sonst: wie geschweifit
FSW: Reibrihrschweinahte; sonst: Laserstrahlschweilnéhte

Abbildung 2.1-30: Zusammenstellung der Zugfestigkeitswerte an LBW und FSW Proben im unbe-
arbeitete Oberflachenzustand (aber Ober- und Unterraupe eingeebnet)

Zusammengefasst kann man sagen, dass das Schweil3en der bandgegossenen AIMgSc-
Werkstoffe &hnlich gut und sicher mdglich ist, wie das der Standard AIMgSc-Legierungen
AA5024 und AA5028.

2.1.2.5 Korrosionsverhalten

Trotz der offensichtlichen Wasserstoffproblematik wurde entschieden, am FlexCaster Abguss
936/937/938 und 968 einige Korrosionsuntersuchungen durchzufiihren, um zu klaren, ob die
Wunschvorstellung eines korrosions-tragen bzw. sicheren neuen Luftfahrtwerkstoff belastbar
war. Die Untersuchungen wurden im Rahmen einer Bachelor-Arbeit zusammengetragen:
Sukran Zamur, Hochschule Aalen ,,Charakterisierung der mechanischen Eigenschaften und des
Korrosionsverhaltens einer neuartigen Al-Mg-Sc Legierung fur zukiinftige Luftfahrtstrukturen®.

Begonnen wurden die Untersuchungen mit dem fur AIMg-Werkstoffe verbreiteten Test gegen
Interkristalline Korrosion nach ASTM G67. Hier zeigte sich die erhoffte hohe Widerstandsfahig-
keit der getesteten Varianten (Abbildung 2.1-31). Bis auf 2 Ausnahmen fand faktisch keine Sen-
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sibilisierung statt und in Folge dessen war auch der Materialabtrag vernachlassigbar. Beide
Ausnahmen gehdren zur 938 Material-Variante mit héheren 3,6% Mg-Gehalt.

Mass loss in gfem2
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Abbildung 2.1-31: Gegeniiberstellung von verschiedenen FlexCaster AIMgSc Blech-Chargen im

Korrosionstest

Ergebnisse 9 Korrosionsverhalten nach ASTM G47/49 (SCC)

Priifspannung [N]

[Versuchsparameter |
Temperatur 27°C £1°C
Luftfeuchtigkeit 45% + 10%
Testlosung 3,5% NaCl
pH-Wert 64-72

75%Rp0,2

» Kein Bruch der Proben nach 30d
» Test auf 42 Tage (1000h) verlangert

->Kein Bruch, kein Riss

» In keinem Fall wurde Sensibilitat far
Spanungsrisskorrosion festgestellt.

T9; sensibilisiert (120°C/7d);
Makroaufnahme nach Test; oben
Seite 1, unten Seite 2

Abbildung 2.1-32: Spannungsrisskorrosion nach ASTM G47/49
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Die Untersuchungsergebnisse zum, in der Luftfahrt sehr unerwiinschten sprich gefiirchteten,
Spannungsrisskorrosionsverhaltens sind in Abbildung 2.1-32 dargestellt. Der Test beweist, dass
bandgegossenes AlMgSc-Material keinerlei Einschrédnkungen durch potentielle Spannungs-
risskorrosion unterliegt.

Das entwickelte Material ist also deutlich besser als klassische Al-Luftfahrwerkstoffe der 2xxx,
7xxx oder 2xxxLi — Gruppen, welche alle einen knockdown Faktor flir Spannungsrisskorrosion
berticksichtigen missen. Abgeschlossen wurden die Untersuchungen durch Bewitterungsver-
suche in NaCl, um den Widerstand gegen Loch- oder Muldenkorrosion bestimmen zu kdnnen.
Dieser in einer NaCl-L6sung durchgefiihrte Versuch zeigte erneut ein recht konservatives Ver-
halten der neuen Band-gegossenen AIMgSc-Legierungen.

ASTM G66 Po1|pPo2|P11|P1L2|P51|P62|Ro1|R0O2|R21|R22|R3 1|R3 2|R6. 1|R6.2|RB 1|RE 2
N X X X
P";;t"g" PA X X X X X | x X x | x | x x | x X
blistering PB
PC
EA X X X
EB
Exfoliation
EC
ED
ASTM GE6& 13.1 |13, 2| M| 2 |vi_a|ur2|wra|wr 2|we 1|ws 2|va1|vez2|vsa]|ys 2
N
Pitting/ [ x | x | x x | x | x x | x | x | x | x
Pit-
blistering PB
PC
EA X X X X X X
EB
Exfoliation
EC
ED
Final discrimnation between PA (Pit blistering)and EA (slight exfioliation) can be given after metallographic investigation
l:l sensitized 7 days /120°C X after metallography

Abbildung 2.1-33: Bewertung des Widerstand gegen lokale Korrosion (Lochfra) nach ASTM G66

2.1.3 Zusammenfassung

Es konnte im Laufe des Projektes nachgewiesen werden, dass das neue AIMgSc (Scalmalloy®)
Werkstoffkonzept mit geringen Mg-Gehalten und deutlich héheren Sc-Gehalten als das etablier-
te AIMgSc-Material der Fa. ALERIS (AA5024 und AA5028) Uber eine innovative Schnellerstar-
rungsmethode (, Twin belt strip casting = FlexCaster®-Technologie der Fa. NOVELIS) darstell-
bar ist. In Kombination mit einem angepassten Warmebehandlungskonzept, wobei die Guss-
mikrostruktur vor dem ersten Kaltwalzstich zur verbesserten Kaltwalzverfestigung eine Voraus-
hartung erfahrt, und einer angemessenen Materialdurchschmiedung (Dickenreduktion von >
75% (Startdicke 10 mm)) konnten nach definierter Riickglihung (325°C/2 - 4h) Festigkeit von
bis zu 450 N/mm?, Streckgrenzen von bis zu 415 N/mm?2 und Dehnungswerte von bis zu 15%
gemessen werden. Leider war die Kennwert-Reproduzierbarkeit durch unerwiinschte Wasser-
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stoff-Einlagerung im Gussmaterial (= Porenbildung nach Warmebehandlungen) eingeschrankt.
Insbesondere die Werkstoffduktilitat zeigte deswegen starke Schwankungen. Nichtsdestotrotz
sind die zuséatzlich ermittelten dynamischen Kennwerte (Ermidung und Rissfortschritt) ermuti-
gend, denn sie liegen schon heute &hnlich gut oder sogar tber den von etablierten Luftfahrt-
werkstoffen wie AA2024 T3, obwohl die Mikrostruktur durch die Wasserstoffproblematik noch
sicher verbesserbar ist. Dies wird auch durch die werkstofftechnischen Vergleiche mit den von
der japanischen Fa. NLM produzierten AIMgSc-Proben untermauert. Auch wenn diese dort
nicht mit einen Strip-Caster hergestellt wurden, sondern unter Nutzung eines sogenannten
FlexCast-Simulators (Labor-Strangguss-anlage mit Intensiv-Kiihlung) aber bei vergleichbaren
Abkihlbedingungen entstanden sind. Neben den metallurgischen und verfahrenstechnischen
Fragestellungen konnte im Projekt die grundsatzliche Verarbeitung mittels Schweil3en (Reib-
Ruhr-Schweif3en und Laserstrahlschweil3en) erfolgreich nachgewiesen werden. Des Weiteren
bestatigten Korrosionsversuche das prognostizierte gute Werkstoffverhalten mit sehr hohem
Korrosionswiderstand. Jedoch hat der beabsichtigte semi-industrielle GroR3gieRversuch auf der
2200 mm breiten Bandgiel3anlage bei der Fa. Nippon Light Metal (NLM) Co. In Kambara, Japan
nicht mehr stattgefunden. Dieses Projektziel wurde somit (noch) nicht erreicht.

2.1.4 Ausblick

Das neu entwickelte Werkstoffkonzept basierend auf dem Schnellerstarrungsverfahren Twin-
Belt-Strip-Casting der Fa. Novelis zeigt vielversprechende Eigenschaften und scheint die Airbus
Werkstoffvorgaben fur ein AIMgSc-Material der 2. Generation mittelfristig erfullen zu kénnen.
Hierflr ist es aber unabdingbar, dass industriell ,sauberes”, sprich Wasserstoff freie Guss-
Material zur Verfiigung steht, um dann passend thermo-mechanisch als Blech dargestellt zu
werden. Auch wenn das BMWi Projekt RADICAL nun ausgelaufen ist, wird seitens AGI mit noch
vorhanden Restmaterial des Abguss 1013 weitergeforscht und mit etwas Gliick der industrielle
GroRR-GielRRversuch auf der FlexCaster-Anlage bei NLM im Kambara (in 2016) nachgeholt.

2.1.5 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit

Flugzeuge bzw. die weltweite Vernetzung durch Lufttransport (Mensch & Material) sind aus
dem Alltag nicht mehr wegzudenken. Sie sind ein wichtiger Bestandteil unseres Wirtschaftsle-
bens. Obwohl sie bereits einen hohen Entwicklungsstand in Bezug auf Leistung, Sicherheit und
Komfort erreicht haben, verlangen vor allem wirtschaftliche — insbesondere der Wettbewerbs-
druck -, aber auch legislative Randbedingungen, z. B. in Bezug auf Emissionen, eine stéandige
Weiterentwicklung. Innovative Technologien sind erforderlich, die dazu beitragen sollen, weitere
Fortschritte zu erzielen, vor allem in den Bereichen Transportleistung, Umweltvertraglichkeit,
Sicherheit und Passagierfreundlichkeit, sowie Effizienz sowohl im Betrieb als auch bei Wartung
und Instandsetzung.

Neue Werkstoffe (wie z.B. AIMgSc-Bleche), Bauweisen (= geschweil3te Druckrumpfstrukturen)
und Technologien kdnnen dazu beitragen, die Leistungsfahigkeit zukiinftiger Luftfahrzeug wei-
ter zu steigern. Das gefdrderte LUFO-Projekt RADICAL hat mit der Bewertung eines neuen
Werkstoffherstellungskonzepts fiir korrosionsbestandige AIMgSc-Blechwerkstoffe einen ent-
sprechenden Beitrag dazu geleistet.
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Dabei konnte gezeigt werden, dass die schon vor einigen Jahren entwickelte Grundidee funkti-
oniert. Das Material besitzt eine bessere Festigkeit als die derzeit entwickelten AIMgSc-
Blechlegierungen (AA5024 & AA5028) der Fa. ALERIS, eignet sich fir geschweil3te Rumpf-
strukturen und offenbart eine deutlich besser Korrosionssicherheit. Diese Aussagen waren ohne
Durchfuhrung der geférderten Entwicklungsmafinahme so nicht méglich gewesen.

2.1.6 Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan

Airbus Group Innovations (AGI) als Uibergeordnete Konzernforschung der Airbus Group befass-
te sich im Rahmen dieses Vorhabens mit der Untersuchung neuer Bauweisen und Technolo-
gien fur eine spatere Anwendung in der Luftfahrt. Die Nutzung bzw. die Verwertung der erziel-
ten Ergebnisse erfolgt Uber Synergieeffekte in der gesamten Airbus Group, vorrangig aber in
den Bereichen Airbus Operations (Airbus Deutschland GmbH), dem zivilen Flugzeugbauer in
der Airbus Group. Hierbei spielt die zukiinftige Partnerschaft mit einem potentiellen Blechmate-
rial-Hersteller eine grofRe Rolle. Nippon Light Metal Company (NLM), Japan, betreibt eine in-
dustrielle FlexCaster-Bandgief3anlage. Deswegen wurde die entsprechende Kooperation inner-
halb dieses Projektes begonnen, auch aus dem Bewusstsein heraus, dass in Deutschland lei-
der keine passende Anlagentechnik zur Verfiigung steht. Hier gilt es nun den technischen Rei-
fegrad der Technologie von ~ TRL 3 in den kommenden 2 Jahren auf ~ TRL 6 anzuheben, um
die angestrebte Implementierung fiir zukinftige Airbus-Flugzeugprojekte mdglich zu machen.
Zusétzlich wird erkennbar, dass das entwickelte AIMgSc-Werkstoffkonzept auch fur weiterent-
wickelte sogenannte GLARE-Komposite, wie sie zurzeit intensiv im Druckrumpf des Airbus
A380 Verwendung finden, tauglich ist. Eine Ubertragung/Fortfiihrung der Technologie in das
nun anlaufende LUFO-Projekt AUTOGLARE erscheint sinnvoll und zielfiihrend.

Weiter Gesichtspunkte der Verwertung lassen sich wie folgt zusammenfassen:

e Erfindungen / Schutzrechtsanmeldungen und erteilte Schutzrechte, die vom ZE oder von am
Vorhaben Beteiligten gemacht oder in Anspruch genommen wurden, sowie deren standort-
bezogene Verwertung (Lizenzen u.a.) und erkennbare Verwertungsmoglichkeiten.

Erfindungen / Schutzrechtsanmeldungen wurden nicht gemacht.

e Wirtschaftliche Erfolgsaussichten nach Projektende ( mit Zeithorizont) — z.B. auch funktiona-
le / wirtschaftliche Vorteile gegentber Konkurrenzlésungen, Nutzen fiir verschiedene An-
wendergruppen / -industrien am Standort Deutschland, Umsetzungs- und Transferstrategien
(Angaben, soweit die Art des Vorhabens dies zulasst).

Die Arbeiten dienen dem wirtschaftlichen Erfolg des Konsortialfiihrers Airbus Group

e Wissenschaftliche und/oder technische Erfolgsaussichten nach Projektende (mit Zeithori-
zont) — u.a. wie die geplanten Ergebnisse in anderer Weise (z.B. fir 6ffentliche Aufgaben,
Datenbanken, Netzwerke, Transferstellen etc.) genutzt werden kénnen. Dabei ist auch eine
etwaige Zusammenarbeit mit anderen Einrichtungen, Firmen, Netzwerken, Forschungsstel-
len u.a. einzubeziehen.

Fortsetzung der Entwicklungsarbeiten in Zusammenarbeit mit NLM zur Erzielung héherer
TRL Grade (6 — 9)
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o Wissenschaftliche und wirtschaftliche Anschlussfahigkeit fir eine mégliche notwendige
nachste Phase bzw. die nachsten innovatorischen Schritte zur erfolgreichen Umsetzung der
FE-Ergebnisse.

Fortsetzung der Entwicklungsarbeiten zur Darstellung von dinnen Folien (0,3 — 0,5 mm Di-
cke) als Basis einer Herstellung von verbesserten GLARE-Materialien (= LUFO V-2 AU-
TOGLARE) in Zusammenarbeit mit NLM

2.1.7 Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorhabens
bei anderen Stellen

Es sind im Projektzeitraum keinerlei andere Forschungsergebnisse zu diesem Thema bekannt
geworden.

2.1.8 Veroffentlichungen, Vortrage

Es hat keine gesonderten Veroffentlichungen und Publikationen gegeben. Es wurden jedoch im
Laufe des Projekts zwei Studienabschlussarbeiten durchgefiihrt:

e Simone Dietrich (Diplomarbeit, TU Miinchen) ,Bewertung und Einordnung des Laser- und
RuhrreibschweilRverhaltens einer neuen AIMgSc-Blechlegierung fir zukiinftige Luft-
fahrtstruktur-Anwendungen®, in Zusammenarbeit mit der RWTH Aachen)

e Sukran Zamur (Bachelor-Arbeit, Hochschule Aalen) ,,Charakterisierung der mechanischen
Eigenschaften und des Korrosionsverhaltens einer neuartigen Al-Mg-Sc Legierung fur zu-
kunftige Luftfahrtstrukturen®.

2.1.9 Literatur

[1] Toropova, L.S.; Eskin, D.G.; Kharakterova, M.L.; Dobatkina, T.V., Advanced Aluminum
Alloys containing Scandium, Gordon and Breach Science Publishers 1998, p. 11-19

[2] Seidman D.N., Marquis E.A, Dunand D.C, Acta Materialia 50 (2002) p. 4021-4035

2.2 AP2: FSW-Werkzeugentwicklung fir MCA/FAL-Anwendung

Autor: J. Silvanus

2.2.1 Aufgabenstellung

Ziel im Arbeitspaket AP2 ist die Entwicklung und Bewertung von Werkzeugen fiir das Rihr-
Reibschweil3en. Diese missen unter den Randbedingungen der Endmontage Fertigung des
Geschéftsbereiches AIRBUS Operations betrieben werden kdnnen.
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2.2.2 Voraussetzungen

Die Randbedingungen sind wie folgt:

1. Fur das Schweif3en von Langs- und Umfangsnéhten in der Sektionsmontage muss das
Ruhr-Reibschweil3werkzeug die fir den Prozess charakteristische vertikale Prozesskraft in
sich selbst aufnehmen. Es kann, bedingt durch die Geometrie der Fiigeteile, keine Vorrich-
tung zur Aufnahme der Kraft genutzt werden. Daher ist die Entwicklung von so genannten 2-
Schulter-Werkzeugen notwendig.

2. Die Prozessfuihrung soll von extrem hoher Robustheit gekennzeichnet sein, weil eine even-
tuelle intensive Nacharbeit einer merkmalsbehafteten SchweiRung oder sogar eine Ver-
schrottung in diesem Status der Montage nicht hinzunehmen ist. Das Hauptaugenmerk in
der Prozessentwicklung gilt der Darstellung von hochqualitativen RihrReibschweil3ungen
an den relevanten Legierungen EN-AW 6013, 6056, 2024, 2198 und 5024/-28 sowie der
Vermeidung einer ungentgenden Durchschweil3ung.

2.2.3 Planung und Ablauf

Die Arbeiten innerhalb des RADICAL AP2 verliefen iterativ und zu einem sehr hohen Anteil em-
pirisch.

Die Pramisse war, dass ein DeltaN1 Schweil3werkzeug grundsatzlich in die Lage versetzt wer-
den kann, die gestellten Anforderungen zu erfillen: Die Warmegenerierung eines drehenden
Pins und von nur einer anstatt zweier drehender Schultern soll an die Bedtrfnisse aller relevan-
ter Aluminiumblechhalbzeuge anzupassen sein.

Ausgehend von dieser Pramisse war vorwiegend der Pin des Schweilwerkzeuges Gegenstand
von Anderungen, Optimierungen und auch grundsétzlichen Umbriichen seiner Gestalt. Letztere
fuhrten zu einer Patentanmeldung wegen neuartiger Bauweise und Methode.

Die Prozessentwicklung begann mit den Legierungen, die die beste Eignung fur das Rihrreib-
schweil3en mit 2-Schulter-Werkzeug aufweisen. Dies sind die Legierungen EN-AW 6013 und —
AWG6056. Danach wurden in Form der Legierungen EN-AW2024 und -AW?2198 der Anspruch
erhoht. Innerhalb RADICAL gelang es nicht, die Legierungen mit h6chstem Anspruch weil ext-
rem hohem Prozesskraftbedarf, die AIMgSc Varianten EN-AW5024 und —AW5028 merkmalsfrei
zu schweil3en. Diese Aufgabe wurde in das LuFo5-1 Nachfolgeprojekt NEWEFE iibertragen
und mittlerweile erfolgreich bearbeitet, so dass zum Zeitpunkt des Verfassens dieses Ab-
schlussberichtes das komplette Spektrum an Blechhalbzeugen fiir den Einsatz in der Flugzeug-
rumpfstruktur mittels DeltaN1 2-Schulter-Rihrreibschweilwerkzeug figetechnisch bearbeitet
werden kann.

2.2.4 Wissenschaftlicher und technischer Stand

Technisch geht es in dem RADICAL AP2 um das Fugen. Darunter um das thermische Flgen

und dabei wiederum um das Festkorperschweil3en. Das Reibschweil3en ist eine Variante des-
sen. Von den 3 Verfahren des Reibschweil3ens ist das Rihr-Reibschweil3en das einzige, das

zur Reibwdrmegenerierung nach einem Werkzeug verlangt.

FB 108d Technischer Bericht 2015-09 Seite 41/ 92
giltig bis zur nachsten Anderung



Bericht-Nr.: AIRBUS
TX2-2015-281

GROUP

Reife und mittlerweile auch sogar GroR3serienfertigung werden mit dem Rihr-Reibschweil3en in
seiner Standardkonfiguration oder der Variante mit der Markenbezeichnung DeltaN FS ausge-
fuhrt. Beide zeichnen sich durch eine Werkzeuggestalt bestehend aus einem Schaft, einer
Schulter und einem Pin aus. Die vertikale Prozesskraft wird durch die Fligepartner hindurch in
eine stabile Grundplatte, die Teil der Spannvorrichtung ist, abgefihrt.

Bei der 2-Schulter-Werkzeug Ruhrreibschweil3prozessvariante wird die vertikale Prozesskraft
nicht aus dem Werkzeug herausgeleitet, sondern bleibt innerhalb dessen, also zwischen den
beiden Werkzeugschultern. Das beansprucht diese Werkzeuge sehr und fuhrt zu einer stark
reduzierten Haltbarkeit oder Standzeit der Werkzeuge.

Industrieller Einsatz eines Ursprungstyps ist die Herstellung von Raumfahrtkomponenten. Die
Materialdicken dabei sind fur die Nutzung solcher Werkzeuge attraktiv, weil die gro3e Warme-
menge, die bei 2 rotierenden Schultern, einem rotierenden Pin und keiner Warme abfihrenden
Grundplatte ansteht, hierbei von den Fugepartner abgefihrt wird. Ist der Materialquerschnitt
deutlich diinner als die 8 bis 12 mm der Raumfahrtstrukturkomponenten, so ist der Einsatz von
konventionellen 2-Schulter-Ruhrreibschweil3werkzeugen sehr stark eingeschrankt — es ist nur
noch die Verwendung an sehr gut warmeleitenden 6xxx Aluminiumlegierungen moéglich.

Die technischen Interessen fiir den Flugzeugdruckrumpf sind nur mit geringer Prioritat an 6xxx
Legierungen und mit hoher Prioritat aus 2xxx und 5xxx Legierungen.

Dieser Bedarf hat die Entwicklungsaktivitaten an dem DeltaN1 2-Schulterriihrreibschweif3-
werkzeug ausgel6st: Das Nicht-Rotieren einer der beiden Schultern verringert die Warmegene-
rierung signifikant und erlaubt den Einsatz dieses Werkzeuges an, wie sich zum Projektende
ergab, allen relevanten Flugzeugdruckrumpflegierungen.

2.2.5 Zusammenarbeit mit anderen Stellen
Das RADICAL AP2 ist inhaltlich vernetzt:

Der Projektpartner und industrielle Endanwender Airbus Operations definierte die Randbedin-
gungen, die fur die Werkzeugentwicklung fur den Einsatz in der Endmontage gelten. Zeitlich
nach der Definition wurde in regelméafigen Arbeitsfortschrittsbesprechungen sowie streng for-
malen internen TRL Reifegradreviews der AP Zustand erfasst und gegebenenfalls fir den
nachsten Bearbeitungszeitraum angepasst.

Der produktionstechnisch forschende und ebenfalls von Airbus Operations inhaltlich gesteuerte
Projektpartner Fraunhofer IWS hatte die Funktion des Empfangers der bei Airbus Group entwi-
ckelten 2-Schulter-RuhrreibschweilRwerkzeuge. Diese wurden zunéchst dort in eine so genann-
te Pentapod Bearbeitungsmaschine eingesetzt und betrieben sowie danach und bis zum Zeit-
punkt des Verfassens dieses Abschlussberichtes in dem dortigen schienengefiihrten MUVAX
Handhabungssystem.

Beide Zusammenarbeiten haben zur vollsten Zufriedenheit der Beteiligten funktioniert und ge-
schahen sowohl elektronisch als auch in Form personlicher Anwesenheit.
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2.2.6 Ergebnisse
Explizit wurden Zwei-Schulter-Ruhrreibschweilwerkzeuge entwickelt.

Um deren Warmeeintrag moderat zu halten, ist entweder eine oder sind beide Werkzeugschul-
tern nicht rotierend ausgelegt.

Das so genannte DeltaN1 Werkzeug verfiigt tber einen rotierenden Pin, eine rotierende Schul-
ter und eine stehende Schulter. Es hat im Rahmen des Projektes und in enger Kooperation mit
den Kollegen von Airbus Operations den formalen Reifegradstatus TRL3 erreicht. Dieser Status
gilt fir die Nutzung des Werkzeugs unter Bedingungen der Endmontage wie oben beschrieben
und fiir die Verwendung an den Legierungen EN-AW 6013, 6056, 2024 und 2198. Die Werk-
stoffgruppe AIMgSc mit ihren Vertretern EN-AW 5024 und 5028 tUberlasten das Werkzeug und
sind darum ausgeschlossen. Die Haltbarkeit des DeltaN1 Schweil3werkzeuges wurde empirisch
und wiederholt ermittelt und betragt gré3er 34 Meter. Damit kdnnen Rumpfschalenlangen der
Airbus A320 und 330 von 12 bzw. 16 Metern mit 2facher Sicherheit gegen Pin-Bruch ge-
schweil3t werden.

Ein weiteres erreichtes Ziel ist die Hardware und Prozessentwicklung des Rihrreibschweil3ens
mit einem SchweilRwerkzeug, das Uber 2 nicht-rotierende Schultern verfiigt — intern DeltaN2
genannt. Der zunachst angestrebte Ansatz, das DeltaN1 Werkzeug als Basis fiir DeltaN2 zu
verwenden, musste friih verworfen werden. Die Belastung, die der Werkzeugpin durch die
nicht-drehende untere Schulter und die, aufgrund der geringeren Warmegenerierung, auch ge-
ringeren Schweil3gutentfestigung erfahrt, fihrt zu einem sehr friihzeitigen versagen des Pins.
Aus diesem Grund wurde das DeltaN2 Prinzip als eine Verfahrensvariante des Tatsumaki Rihr-
reibschweil3prozesses weiterentwickelt. Hierbei sind ebenfalls 2 nicht-drehende Schultern im
Einsatz, allerdings sind diese mechanisch entkoppelt und belasten daher nicht den Pin. Das
Verfahren Tatsumaki by DeltaN FS wurde innerhalb des Projektes parallel zum DeltaN1 Werk-
zeug bearbeitet und es konnten am Projektende samtliche relevanten Legierungen in Dicken
zwischen 1,2 und 4 mm geschweil3t werden. Mit merkmalsfreien Ruhrreibschweil3ungen eines
Mehrschulterwerkzeugs an AIMgSc, explizit EN-AW 5024, gab es zudem eine Weltpremiere.

Insbesondere die Entwicklung des DeltaN2 Schweil3werkzeuges ist ein inhaltlicher Schwer-
punkt des LuFo 5-1 Projektes NEWEFE.

Die Arbeiten zur Zielerreichen waren tber den 3-Jahres-Projektzeitraum im Detail wie folgt. Die
Aktivitaten schlossen zeitlich biindig an die Inhalte des LuFo 4-3 ENWERUM Projektes an.

Es wurde das Werkzeugdesign erfolgreich weil kerbarmer modifiziert, um neben den 6xxx Alu-

minium Legierungen jetzt auch 2xxx Legierungen ohne friihzeitigen Werkzeugbruch schweifl3en
zu kénnen. Diese SchweiRungen weisen einen attraktiv hohen schweitechnischen Wirkungs-

grad von circa 90% auf.

Des Weiteren wurden vorbereitende MalRnahmen ergriffen, um eine dartiber hinaus deutlich
belastbare Werkzeug Pin Variante empirisch in ihrer Tauglichkeit zu bestimmen: Hierbei ist der
Pin hohl gebohrt um, einem Ruickgrat gleich, ein keramisches Innenteil aufzunehmen, welches
bei Prozesstemperatur mit hohem E-Modul das elastische Biegen des Pins unter Prozesslast
reduziert. Die Inlays wurden spezifiziert, bestellt und aus 2 Keramikwerkstoffen unterschiedli-
chen Charakters geliefert. Der Zusammenbau zu einem funktionsfahigen DeltaN1 Schweil3-
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werkzeug gelang nicht, weil die Duktilitdt der keramischen Bestandteile gegen die hohen Mon-
tagekréfte nicht ausreichte.

Zum Nachweis des theoretischen Potenzials eines hybriden Schwei3werkzeugpins wurden Fini-
te-Elemente (FE) Berechnungen fiir verschiedene Werkzeugvarianten durchgefiihrt. Die Motiva-
tion zur Durchfiihrung der aufwandigen Berechnungen ist zum einen, Kenntnis tiber den Ort der
maximalen Spannung unter Prozesslasten zu erlangen, zum anderen, den Effekt einer Bauwei-
sen Variante zu ermitteln, die sich deutlich von der vorherigen unterscheidet. Bei dieser neuar-
tigen Bauweise besteht der zentrale Schweildwerkzeug Pin nicht mehr nur aus einem Teil, son-
dern er ist als Werkstoffverbund aufgebaut. Der lokale Werkstoffeinsatz ist jeweils entsprechend
der Eigenschaften: Es gibt einen &uf3eren Teil, der einen attraktiven Reibkoeffizienten zu den
Fugeteilen aufweist, sowie einen inneren Teil, der eine relativ hohe Steifigkeit gegen Verbiegen
und damit Ermidung aufweist. Die FE Berechnung ergibt eine circa 20% bessere Biegesteifig-
keit dieses Konzeptes. Die Bauweise und die Verwendung des Werkzeugs wurde unter DE 10
2012 010 916.4 als Patent angemeldet.

Des Weiteren wurde ein 2-Schulter-Ruhrreibschweild Werkzeug erdacht und bereits realisiert,
das sich ebenfalls durch eine verbesserte Steifigkeit gegen Verbiegen auszeichnet. Hierbei sind
die beiden Werkzeugschultern nicht durch einen einzelnen Pin miteinander verbunden, sondern
durch eine Anordnung mehrerer diinnerer Pins. Diese sind theoretisch um den circa Faktor 3
biegesteifer als der einzelne Pin. Auch diese Bauweise und die Verwendung des Werkzeuges
wurde unter DE 10 2012 025 140.8 als Patent angemeldet. Die empirische Bewertung dieser 2-
Schulter-Werkzeugvariante mit multiplem Pin ergab eine grundséatzlich hohe Belastbarkeit aller-
dings mit dem intensiven Nachbesserungsbedarf, was die Fixierung der unteren Werkzeug-
schulter an der 3-Pin-Anordnung betrifft. Weil die Pins konturfrei weil kerbfrei gestaltet sind, ist
die Anbringung der unteren Werkzeugschulter ausschlieBlich tGiber Kraftschluss nicht tauglich.
Die vertikale Position der Schulter verandert sich durch die hohen Prozesskréfte, die zwischen
der oberen und der unteren Werkzeugschulter im Einsatz herrschen. Es wurde an einer verbes-
serten Fixierung, die dennoch idealerweise kerb-frei ist, gearbeitet.

Es fand eine Bestimmung der Eignung alternativer Werkzeug-Pin-Werkstoffe statt. Es ist so,
dass flr die Schweil3aufgaben mit 2-Schulter-Werkzeugen sich nur ein Werkstoff als Bevorzug-
ter fUr die Anwendung als Schweil3stift/Pin eignet: Es handelt sich um die Legierung mit dem
Handelsnamen MP159 des amerikanischen Herstellers Timken. Diese Situation ist fiir eine spa-
tere Industrialisierung des Prozesses von Nachteil und deswegen werden nach Gelegenheit
weil Verfugbarkeit Alternativwerkstoffe in lhrer Eignung bewertet. Im Oktober 2012 fanden Ge-
sprache mit Fa. Bohler-Uddeholm, Kapfenberg, Osterreich, statt und es gab in Folge eine Be-
musterung mit 2 Werkstoffen, die nach Einschatzung fur die Anwendung als Schweil3stift tau-
gen kdnnten. Es handelt sich in beiden Fallen um pulvermetallurgisch hergestellte Werkstoffe.
Die eine Option ist eine Kobalt-Basislegierung, die andere Option eine Schnellarbeitsstahlvari-
ante. Beide Muster wurden zu Schweil3stiften fir die Nutzung im DeltaN1 Werkzeug verarbeitet
und anschlieend nach Vorschrift warmebehandelt. Die empirische Erprobung endete friihzeitig
mit Bruch des Schweil3stiftes hach wenigen cm Schwei3nahtlange.

Neben dem originaren 2-Schulter-Werkzeug mit 2 wirklichen Schulter, die durch einen zentralen
Pin verbunden sind, gibt es in einer Nischenanwendung eine Ruhrreibschweil3verfahrensvarian-
te , Tatsumaki/Tornado" bei der sehr wohl 2 Werkzeugschultern agieren, diese jedoch nicht mit-

FB 108d Technischer Bericht 2015-09 Seite 44 / 92
giltig bis zur nachsten Anderung



Bericht-Nr.: AIRBUS
TX2-2015-281

GROUP

einander in Verbindung stehen. Der Vorteil dieser Prozessfiihrung besteht in der geringeren
sowohl Kraft- als auch Momentbelastung des Pins. Diese hatte sich aus den vorangegangenen
Arbeiten zu diesem Thema als sehr grof3e Herausforderung dargestellt. Vor diesem Hintergrund
wurde eine Verfahrensvariante entwickelt, die das DeltaN FS Werkzeug und seine Vorteile mit
dem Tatsumaki Prozess kombiniert.

Hierzu galt es, die Komponente, welche die Funktion der zweiten, also unteren Werkzeugschul-
ter hat, in Ihrer Konsistenz und Geometrie derartig anzupassen, das die fir eine merkmalsfreie
Schweif3naht notwendige Pressung aufgebaut werden kann, ohne dass das Schweil3gut ent-
weicht. Dieser Anspruch wurde erfiillt und es konnte nach mehreren Parameterfindungen ge-
zeigt werden, dass sich sowohl die Werkstoffe EN-AW 6013 T6, -2198 T8 und -5024 H116 in
der Dicke 3,2 mm merkmalsfrei schweif3en lassen. Im Falle der Legierung EN-AW 5024 H116
ist das erfolgreiche Riuhrreibschweil3en mit einem 2-Schulterwerkzeug eine Weltpremiere, denn
die bisherigen Versuche derart fithrten zu einer nicht handhabbaren lokalen Uberhitzung der
Schweil3naht und damit zu nicht akzeptierbaren Verdichtungsfehlern. Zudem ist die Eignung
des Prozesses fur das Schweil3en von diinnen Blechen ermittelt worden. Wéhrend zuvor das
Interesse dem Schweifl3en von Standarddicken galt, so ist es fir die Anwendung des Riihr-
reibschweil3ens innerhalb der Fertigungskette des s.g. GLARE Werkstoffes interessant zu wis-
sen, ob die Tatsumaki Bedingungen des Spannens der Fligeteile und der doch héheren Late-
ralkraft das Schwei3en von empfindlichen Dinnblechen erlaubt. Dazu wurden Schweil3werk-
zeuge und Flgeteile aus der Legierung 2024T3 in Dicken 1,2 und 0,6 mm vorbereitet und an-
schlieBend mittels Tatsumaki Prozessfuhrung riihrreibgeschweif3t.

Es ist so, dass die Dicke 1,2 mm mit einer attraktiven Geschwindigkeit von bis zu 300 mm/min
und hoher Giite geschweift werden konnte. Die Materialdicke 0,6 mm lasst bei keinem Vor-
schub eine Durchflihrung des Prozesses zu. Wegen der reibungsbedingt verhaltnismaRig ho-
hen Lateralkrafte und geringen Steifigkeit der Dinnbleche entsteht ein Faltenwurf, der bewirkt,
dass das Ruhrreibschweildwerkzeug die Fugeteile zerschneidet. Somit steht die Tatsumaki
Ruhrreibschweil3variante nicht fiir das Schweif3en von Aluminium Dinnblechen mit Relevanz
fur den GLARE Werkstoff, also Dicken zwischen 0.2 und 0.4 mm, zur Verfiigung. AulRer den
Versuchen zur Bestimmung der Tauglichkeit an Dinnblechen wurde an Standard Blechdicken
der fur die Verwendung am Flugzeugrumpf relevanten Werkstoffe 2024T3, 6056T78, 2198T8
und 5024H116 probiert, ob sich das als positiv ermittelte Verhalten, auch bei Verlangerung der
Schweil3nahtlange weiterhin so gestaltet. Weil die Anlagentechnik aus funktionalem Grund nicht
den Schweil3kopf, sondern die Fiigeteile bewegt, und somit als Schlitten einen relativ grof3en
Platzbedarf aufweist, ist die aktuell maximal darstellbare Schwei3nahtlange von 400 mm nicht
industriell, aber doch immerhin eine Verdoppelung der bisherigen Schwei3nahtlange von 200
mm. Das Verlangern von Schweil3nahten ist deshalb eine Herausforderung, weil Gblicherweise
mit Vorschiben unterhalb der Warmeleitgeschwindigkeit der Fugeteile verfahren wird, und sich
somit die Warmemenge sowohl in ihrer Ausdehnung als auch in ihrer Maximaltemperatur stei-
gert. Bei sensiblen Werkstoffen kann somit eine Anpassung der Schwei3parameter notwendig
werden. An allen Legierungen war die Verlangerung der Nahtlange mdglich. Die Legierung
5024H116 verlangte als Einzige nach einer Anpassung der Schweil3randbedingungen in Form
vor intensiver Kiihlung, um einer Uberhitzung der Schweiung und damit einhergehenden
Oberflachenmerkmalen entgegenzuwirken.

FB 108d Technischer Bericht 2015-09 Seite 45/ 92
giltig bis zur nachsten Anderung



Bericht-Nr.: AIRBUS
TX2-2015-281

GROUP

Um den Aspekt des Technologietransfers zu berticksichtigen, wurde das existierende und wie
beschrieben sehr gut funktionierende DeltaN1 Rihrreibschweiliwerkzeug an einem alternativen
Spannsystem erprobt, um dessen Tauglichkeit fiir ein spateres Hochskalieren bis hin zu realen
BauteilgroRen zu bestimmen. Der Unterschied zu der zuvor verwendeten Methode besteht in
der Art der Generierung der Haltekrafte zur Fixierung der groRen Fligeteile mit einer L&dnge von
1000 mm. Wahrend das bisher mittels Leisten aus Stahl in Kombination mit Verschraubungen
geschah, so wurde jetzt ausschlief3lich ein Vakuum zwischen Fiugeteil und Vorrichtung dazu
verwendet. Zusammenfassend hat sich dabei gezeigt, dass die Kréafte, die das DeltaN1 Rihr-
reibschweil3werkzeug in die Flgeteile einleitet zu einer Schalbelastung fihrt, welche durch Ver-
formung der Bleche aus 2024T3 mit Dicke 2,5 mm das Vakuum kollabieren lasst. Es muss an
der Vakuum Spanntechnik im Detail optimiert werden, um die Fugeteile robust in Position zu
halten. Diese Arbeiten fanden in Kooperation mit dem Projektpartner FhG IWS aus Dresden
statt. Das IWS betreibt eine Kopie des DeltaN1 Werkzeuges fiir seine ECO Arbeiten zur Indust-
rialisierung des Prozesses mittels MUVAX Krabbelroboter.

Des Weiteren wurde das DeltaN1 SchweiRwerkzeug hinsichtlich einer Erweiterung des Eig-
nungsspektrums erprobt. In dem Zusammenhang gelang es, erfolgreich Bleche aus der Legie-
rung 2024T3 und Dicke 2,0 mm sowie aus der Aluminium-Lithium-Legierung 2198T8 mit Dicke
3,2 mm mit maximaler Giite zu schweil3en. Die Herausforderung bestand bei der Legierung
202473 in der Verringerung der Halbzeugdicke von zuvor 2,5 auf jetzt 2,0 mm und der damit
einhergehenden Verschlechterung der Warmeabfuhr aus dem tendenziell Giberhitzten Schweil3-
bereich. Die Legierung 2198T8 weist gegentiber der Legierung 2024 wegen des vorhandenen
Lithium Anteils eine verschlechterte Warmeleitfahigkeit auf, die sich leicht negativ auf die Rihr-
reibschweil3barkeit auswirkt. Die Prozessfiihrung und der damit einhergehende Warmehaushalt
bei Nutzung des DeltaN1 RihrreibschweiRwerkzeuges erlauben dennoch eine robuste Ausfiih-
rung des Schweil3prozesses und das Erzeugen einer merkmalsfreien Naht.

Es wurden an den Tatsumaki by DeltaN FS Rihrreibschweilungen Zugversuche durchgeftihrt,
um die statischen Festigkeiten zu ermitteln. Getestet wurden die beiden Legierungen, die als
zukUnftige Strukturwerkstoffe als Ersatz des EN-AW 2024T3 Blechwerkstoffes erwogen wer-
den:

1. EN-AW 5024H116, bekannt als Scandium haltige Legierung.
2. 2. EN-AW 2198T8, bekannt als Lithium haltige Legierung.

Die Zugversuche wurden an Streifenproben und im Zustand ,wie geschweil3t* durchgeftihrt.
Das hei3t, dass keine Warmenachbehandlung und keine mechanische Bearbeitung der Pro-
benober- und Probenunterseite stattfanden, um Unebenheiten zu beseitigen. Die Zugversuchs-
ergebnisse sind wie folgt: Die Legierung EN-AW 5024H116 im Tatsumaki by DeltaN FS ge-
schweil3ten Zustand hat gemittelt eine Streckgrenze von 250 MPa, eine Zugfestigkeit von 330
MPa und eine Bruchdehnung von 4%. Das entspricht einem schweil3technischen Wirkungsgrad
von circa 80% und das ist angesichts der relativ warmen Prozessfiihrung als gut einzustufen.
Die Legierung EN-AW 2198T8 im Tatsumaki by DeltaN FS geschweil3ten Zustand hat gemittelt
eine Streckgrenze von 280 MPa, eine Zugfestigkeit von 390 MPa und eine Bruchdehnung von
3%. Das entspricht einem schweil3technischen Wirkungsgrad von circa 90% und das ist ange-
sichts der relativ warmen Prozessfiihrung insbesondere an dem Ausgangszustand T8(!) als
sehr gut einzustufen.
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Im Zusammenhang mit der Bewertung von Schweif3ungen mit dem DeltaN1 Ruhrreibschweil3-
werkzeug an der Legierung 2024 ist ein interessantes Phanomen als Ergebnis ermittelt worden:
Bei der metallografischen Untersuchung der Schweil3verbindung hat sich gezeigt, dass es mog-
lich ist, mit der aktuellen Schweil3werkzeugkonstellation, also einer drehenden, einer nicht-
drehenden Schulter und einem kerb-arm gestalteten Werkzeug-Pin, die Legierung 2024 inklusi-
ve ihrer Plattierung zu schweil3en, ohne dass es zu der Auspragung eines negativen Merkmals
durch partiellen Einzug der Reinaluminiumplattierung in das Schweil3gut kommt. Dieses Ergeb-
nis birgt ein grof3es 6konomisches Potenzial, weil die bislang notwendige lokale Entfernung der
Plattierung vor Durchfihrung der Schweil3ung sowie das Nachbearbeiten dieses Bereiches
nach der Ausfiihrung des Schweil3ens einen signifikanten Aufwand bedeuten. Die Robustheit
der oben beschriebenen Prozessfiihrung wird im Rahmen der LuFo 5-1 NEWEFE Projektaktivi-
taten Ruhrreibschweil3en bestimmt werden.

Es ist am 30. September 2014 fir das DeltaN1 Riihrreibschweil3werkzeug das TRL3 Review mit
dem Titel ,FSW for FAL", also Ruhrreibschweil3en in der Endmontage (A320), bestanden wor-
den.

2.2.7 Zusammenfassung

Die Aufgabenstellung lautete, Ruhrreibschweil3werkzeuge fiir das Fligen von relevanten Alumi-
niumblechhalbzeugen unter den Bedingungen der Endmontage zu entwickeln und zu testen.
Wesentliche Aspekte dieser Bedingungen sind zweierlei: Ein nur einseitiger Zugang zur Fige-
stelle, was impliziert, dass die SchweiRwerkzeugvariante so genannte 2-Schulter-Werkzeuge
sein missen. Diese Werkzeuge erzeugen die fur das Riuhrreibschwei3en notwendige vertikale
Prozesskraft zwischen ihren beiden Schultern und haben aus diesem Grund einen extrem hoch
belasteten Schweil3-Pin: Bei dem Standard Ruhrreibschweil3prozess erfahrt dieser Pin neben
Temperatur zudem Torsion-, Biege- und Schub-Belastung. In der 2-Schulter-Werkzeugvariante
kommt dazu noch die Zug-Belastung in der Gré3enordnung von mehreren Kilonewton. Diese
Tatsache fuhrt zu einer deutlich verringerten Haltbarkeit der Werkzeuge im Einsatz bei Ver-
gleich mit der Standard-Prozessfiihrung, wo Grof3enordnungen im Kilometerbereich realistisch
sind. Die zweite Bedingung ist ein hohes Kollisionsrisiko mit Strukturbauteilen, die zu dem spa-
ten Fertigungszeitpunkt der Endmontage bereits vor Ort existieren. Das fuhrt zu der Anforde-
rung einer Kompaktheit der zu entwickelnden Werkzeuge.

Relevante Legierungen fur den Einsatz am Flugzeugdruckrumpf sind multipel und stellen fur
das Ruhrreibschweil3en aufgrund sehr unterschiedlicher chemischer Zusammensetzung und
daraus resultierender Warmumformbarkeit und Warmeleitfahigkeit individuelle Herausforderun-
gen dar. Es hat sich friihzeitig die Notwendigkeit herausgestellt, bei der Rihrreibschweil3pro-
zessfiihrung mit 2-Schulter-Werkzeug die Warmegenerierung zu begrenzen, um lokale Uberhit-
zung und damit ein Kollabieren des Schweil3prozesses zu verhindern.

Das Resultat ist ein unter der Bezeichnung DeltaN1 firmierendes Werkzeug, dass es erlaubt,
alle relevanten Blechhalbzeuge mit maximaler Giite zu schwei3en und das zudem eine Halt-
barkeit aufweist, die das Schweil3en von Sektionen mit einer Lange von 16 Metern risikofrei
erlaubt.
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Das DeltaN1 Werkzeug hat mit dem RADICAL Projektende den Airbus Reifegrad TRL3 erreicht
und ist damit sowohl tatsachlich als auch formal geeignet, aus dem Laborbetrieb in die Industri-
alisierung Ubergeben zu werden.

2.2.8 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit

Der Inhalt der Arbeiten war neuartig und der Gegenstand ermaéglichte es, Kosteneinsparpoten-
tiale in der Endmontage zu erschliel3en.

Insbesondere relativ lange Ruhrreibschweifl3nahte wie z.B. La4ngsnahte einer Sektion von 12
oder 16 Metern Lange sind deutlich kostenguinstiger darzustellen als mehrreihige Nietungen.
Der in der RADICAL Projektlaufzeit betriebene Aufwand ist angemessen, weil er Kapazitat und
Risiko reduzierend in einem Laborbetrieb mit schlanker weil robotergestiitzter Anlagentechnik
stattfand und mit minimalem Personaleinsatz bestehend aus einem Labortechniker und einem
Schweil3fachingenieur betreiben wurde.

2.2.9 Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan

Von 9 TRL Reifegraden wurde im September 2014 Reifegrad TRL3 zertifiziert . Es werden die
hoheren Review-Stufen in den Folgejahren angegangen. Der Rilhrreibschweil3prozess ist Mate-
rial unabhéngig und darum nicht von grundsétzlichen Entscheidungen bei der Werkstoffwahl
betroffen.

Die fertigenden Projektpartner PAG und Airbus Operations haben die Aktivitaten inhaltlich defi-
niert und die Fortschritte begleitet.

Weiterfihrende Arbeiten sind Gegenstand des LuFo 5-1 Projektes NEWEFE.

Attraktiver wirtschaftlicher Nebeneffekt ist die Option des Technologietransfers in andere Bran-
chen wie Eisenbahn- und Schiffbau. Airbus Group hat fur die Erméglichung solcher Geschéfts-
vorgange mit der Airbus APWORKS GmbH in Ottobrunn eine 100% Tochterfirma gegriindet,
deren Geschéaftsmodell genau darin besteht, http://www.apworks.de/maerkte/.

2.2.10 Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorha-
bens bei anderen Stellen

Die entwickelte Technologie ist innovativ und einzigartig, weil es bisher keine industrielle Nach-
frage mit derartigen Randbedingungen gab: Aluminiumlegierungen mit eingeschrankter Rihr-
reibschweil3barkeit sowie einseitiger Zugang zur Fiigestelle.

2.2.11 Veroéffentlichungen, Vortréage
Patentanmeldung national DE102012025140 sowie international PCT Europa und USA
Titel: “Reibrihrwerkzeug, Herstellverfahren hierfiir und Reibrihrverfahren®

Erfinder: Tommy Brunzel, Katja Schmidtke, Jirgen Silvanus
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Keynote Vortrag TMS2015, Orlando, USA, 17.3.2015: ,Experiences with Friction-Stir-Welding in
the Airbus Group* Jurgen Silvanus, Marco Pacchione, Valentin Richter-Trummer, Delphine Al-
lehaux, Dr. Julien Stein, Kai Fortkamp (PAG), Wulf Hoeflich, Dr. Marcus Gutensohn (PFW)

2.2.12 Literatur

Keine

2.3 AP3.1: Lokaler Korrosionsschutz fur Rihr-Reibschweil3nahte

Autoren: Dr. F. Gammel, A. Kurtovic, D. Jonke, H. Fietzek

2.3.1 Aufgabenstellung

Bei der Fiigung von Bauteilen nach dem Rihrreibschweil3verfahren verbleiben im Schweil3be-
reich ungeschitzte Oberflachen, die nachtraglich gegen Korrosion zu schitzen sind. Dabei soll
der lokal applizierte Korrosionsschutz dieselben Eigenschaften aufweisen, wie sie vom konven-
tionellen Badverfahren (TSA, Tartaric-Sulfuric Acid Anodising = Weinsaure-Schwefelsaure-
Anodisierung) her bekannt sind.

Ziel im Arbeitspaket AP3 ist daher, eine lokal zu applizierende Oberflachenbehandlung zu iden-
tifizieren und zu testen, die eine dem Badverfahren gleichwertige Oberflachenvorbehandlung
liefert.

Die lokale Vorbehandlung erfolgt durch Applikation folgender Verfahren:
= Lokale Anodisation unter Verwendung eines Schwefelsdureelektrolyts
= Lokale Applikation von Oxidschichten mittels LASER

2.3.2 Voraussetzungen

Lokale Anodisation

Zunachst musste ein geeignetes Parameterfeld fur die Behandlung der Legierungen AA2024
bzw. AA5028 (AIMgSc) erarbeitet werden. Da der Prozess spéater in Serie aufgrund der grofR3en
Bauteile nur mittels eines 3-D-Roboters erfolgen kann wurde hierfiir im Labormal3stab ein X-Y-
Tisch samt elektrischer Schrittmotoren aufgebaut. Mittels PC werden diese Motoren durch ein
NC-Programm angesteuert und geregelt. Somit kommen zusatzlich zu den galvanischen Para-
metern wie Spannung, Stromstarke und Elektrolyttemperatur noch die Bewegungsdaten des
Roboters hinzu. Diese sind die Verfahrgeschwindigkeit des Behandlungskopfes und der Zeilen-
sprung (Offsetwert) der Behandlungsbahnen zueinander. Abbildung 2.3-1 zeigt die Versuchs-
anordnung der X-Y-Verfahreinheit.
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Abbildung 2.3-1: Verfahreinheit X-Y-Tisch mit Steuereinheit der Schrittmotoren

Ergebnisse bei der Ermittlung eines optimierten Parameterfensters SAA-Elektrolyt

Eine Temperaturerniedrigung des Elektrolyten von 20°C auf 10°C verschlechtert die
Korrosionsbestandigkeit, wobei insbesondere im neutralen Salzsprihtest (NSS) die Ak-
zeptanzkriterien nicht mehr erreicht wurden

In &hnlicher Weise verschlechtert eine Verdoppelung der Uberfahrgeschwindigkeit von
50 mm/sec auf 100 mm/sec die Korrosionsbestandigkeit. Auch hier wurden im NSS die
Akzeptanzkriterien nicht mehr erreicht

Wahrend mit dem I6semittelbasierten, chromathaltigen Lacksystem mit ausgewahlten
Parametern die Akzeptanzkriterien hinsichtlich Korrosion und Lackhaftung erreicht wer-
den konnten, zeigt das wasserbasierte, alternativ inhibierte Lacksystem bereits beim
Haftungstest (Gitterschnitt trocken/nass) ungeniigende Ergebnisse.

Als bester Anodisierparameter fir den Schwefelsaureelektrolyt (SAA) wurde ermittelt: 30
V; 2,5 A; 20 °C; 50 mm/s, Offset 1mm

Untersuchung Phosphorsaure-Elektrolyt (PAA)

Zur Untersuchung der Oxidschichtbildung kamen zwei Elektrolyttemperaturen (10 und 40°C)
zum Einsatz. Damit erzielbare Schichtdicken sollten in Vorversuchen ermittelt werden.
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Ergebnisse:
- Bei niedrigen Spannungen (25 V) ist keine Schichtbildung zu beobachten.

- Anodisation bei 50 V erzeugt Oxidschichten im Bereich von 40 — 60 nm; héhere Span-
nungen wurden aus Grinden der Arbeitsplatzsicherheit nicht eingesetzt.

- Die Oxidschicht ist kompakt und glatt, eine offene Porenstruktur wie sie gewdhnlich aus
dem PAA Badprozess her bekannt konnte nicht erzeugt werden.

- Der Einfluss der Temperatur ist gering. 40°C Elektrolyttemperatur fiihrt zu etwas ver-
minderten Schichtdicken von ca. 40 nm gegenuber 50-60 nm bei 10°C.

Der vorliegende PAA-Elektrolyt ist demnach ungeeignet zur Anodisation bei diesen Parametern.
Eine Rucksprache mit dem Lieferanten DALIC ergab, dass es weitere Elektrolyte auf Basis PAA
im Lieferprogramm gibt, die sich jedoch in der Konzentration der Wirkbestandteile unterschei-
den. Da die PAA jedoch von untergeordneter Prioritat fir den Schweissprozess ist werden kei-
ne weiteren Versuche durchgefihrt.

Laserbehandlung

Die Ergebnisse zeigten, dass Laserparameter, die zu einer hdheren Oxidschichtdicke fiihren,
tendenziell bessere Korrosionsergebnisse zeigen. Allerdings konnte mit den untersuchten La-
serparametern die von Airbus geforderte Schutzwirkung nicht ganz erreicht werden. Es wurde
daher versucht Prozessparameter bei hoherer Laserleistung einzusetzen.

2.3.3 Planung und Ablauf

Es wurde von Anfang an die lokale Behandlung als wesentlicher Bestandteil dieses Arbeitspa-
kets angesehen und festgelegt. Dies fuhrte dazu, dass die Pramisse auf ,lokal”, das heif3t an
der Baugruppe ohne eine Zerlegung selbiger in Einzelkomponenten als Fernziel applizierbar
sein muss.

Airbus als Endanwender hat seine Vorgaben beziiglich einer Langzeitstabilitat des Oberfla-
chenschutzes entsprechende Voraussetzungen definiert. Fir den Rumpf gilt das Systeme des
Oberflachenschutzes auf Basis anodischer Oxidschichten mittels TSA-Prozess in galvanischen
Badern aufzubringen sind. Hierdurch stehen Schutzsysteme auf Basis von Oxidschichten zu-
nachst im Vordergrund. Fir unsere Anwendung miissen sie dementsprechend lokal applizierbar
sein. Dies fuihrte zur Auswahl der Verfahren der anodischen Oxidation in wassrigen Medien
(Schwefelsaureanodisation SAA) bzw. zu einer trockenen Alternative, der Laservorbehandlung
zur Erzeugung von Oxidschichten durch Energieeintrag. Letztere Methode ist insbesondere von
Interesse, wenn man die europaische Chemikalienverordnung REACH bericksichtigt.

Fur das Projekt fuhrte dies zur Vorentwicklung eines laser-basierten Oberflachenschutzsystems
im Labormassstab als Machbarkeitsstudie. Diese fiel von Anfang an durch positive Ergebnisse
auf und zeigt das zukinftige Potenzial dieser Technologie auf. Da der Reifegrad jedoch relativ
niedrig ist im Vergleich zum Ruhrreibschweissen, wurde die Laser-Behandlung nicht mit der
hochsten Prioritat durch Airbus versehen. Dies fiihrte dazu, dass die hochste Prioritat der loka-
len Anodisation nach dem SAA-Verfahren zukam. Die Lasertechnologie wurde jedoch als zu-
kunftsweisend bewertet mit der Aufforderung zu grundlegender Untersuchung dieser Thematik
in der nahen Zukunft auBerhalb dieses Forschungsprojekts. Somit liegt der Schwerpunkt dieses
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Arbeitspakets bei der systematischen Untersuchung einer Schwefelsaureanodisation mittels
lokaler Applikation

2.3.4 Wissenschaftlicher und technischer Stand

Die lokale Anodisation ist seit Jahren im Reparaturbereich fester Bestandteil und wird als soge-
nanntes Tamponverfahren bezeichnet. Lagen die Urspringe anlagenbedingt bei sehr einfacher
Applikation Uber wiederholtes Eintauchen und handischem Auftrag eines mit Behandlungselekt-
rolyt getrankten Griffels und entsprechendem Elektrolyttropfverlust unter Verwendung von Auf-
fangwannen stehen heute moderne Anlagen zur Verfligung, die elektrolytverlustfreies Arbeiten
selbst Gber-Kopf gestatten.

Mit solch einer Anlage wurden die Versuche im Rahmen dieses Projekts durchgefihrt. Die An-
lage konnte bei der Airbus Division ,Airbus Defence & Space” genutzt werden. Da sich jedoch
im Hinblick auf die zu behandelnden, meterlangen Schweil3nédhte eine handische Verwendung
aus Qualitats- und Reproduktionsgriinden verbietet wurde bei der Airbus Group Innovations
(AGI) von Anfang an eine semi-automatische Anodisationsanlage aufgeplant und dementspre-
chend eine Vorrichtung in Form eines X-Y-Tisches, der eine numerisch kontrollierte Verfahrbe-
wegung des Behandlungsgriffels ermdglicht, aufgebaut. Somit steht eine 2-dimensionale, halb-
automatische Verfahreinheit zur Verfiigung mit der alle Einzelversuche bearbeitet wurden. Die-
se Art der Behandlung ist neu und hat eine spatere Aufskalierung auf eine 3-D-Kontur zum Ziel.
Nur so kdnnen zukunftig unter Fertigungsbedingungen konkave und / oder konvexe Schweiss-
nahte an Rumpfstrukturen behandelt werden. Ein Technologiereifegradreview (TRL) im Jahr
2014 bescheinigte dieser Art der Oberflachenbehandlung den Level ,2“. Die FSW-Technolgie
steht im Vergleich hierzu bei Level ,3".

2.3.5 Zusammenarbeit mit anderen Stellen
Das Arbeitspaket 3 ist inhaltlich vernetzt:

Der Projektpartner und der industrielle Endanwender Airbus Operations definierten die Rand-
bedingungen, die fir die Entwicklung des entsprechenden Oberflachenschutz erforderlich sind.
Ziel ist es die gesetzten Anforderungen zu erreichen, wie sie bei Airbus dem Stand der Technik
in den aktuellen Flugzeugbaureihen entsprechen. Dies ist erforderlich um die Kompatibilitat in
der final assembly line* beizubehalten im Falle einer zukiinftigen Integrierung des lokalen Ano-
disierprozesses in diese. Zeitlich nach der Definition wurde in regelmaRigen Arbeitsfortschritts-
besprechungen sowie streng formalen internen Reifegradreviews (Technological Readiness
Prozess) der Status dieses Arbeitspakets erfasst und bei Bedarf fiir den nachsten Bearbei-
tungszeitraum angepasst.

Eine spatere Integration beim Projektpartner Fraunhofer IWS in das dortige, schienengefihrte
MUVAX Handhabungssystem ist geplant. Dies wird jedoch erst im Nachfolgeprojekt ,NeWeFe*
umgesetzt werden. Die Zusammenarbeit mit dem Endanwender ,Airbus Operations*” als auch
dem Projektpartner ,Fraunhofer IWS* ist als offen und kooperativ zu beschreiben. Der Aus-
tausch geschah lber gegenseitige Besuche als auch regelmafiig per Telefonkonferenz mit den
Airbusstandorten Bremen und Hamburg.
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2.3.6 Ergebnisse

= Nach Vorversuchen wurde der Laserparametersatz: 43A_10 kHz, 400 mm/s, 40pum Linien-
breite, 2-fache Uberfahrt ausgewahlt (P2)

= Mit diesem konnte eine Schichtdicke von 2000 nm erzielt werden gegeniiber 400 nm beim
Standardparametersatz (P1)

= Die Oxidmorphologie ist bei beiden Parametern vergleichbar, d.h. es ist auch bei P2 eine
offenporige Nanostruktur zu erzielen

= Die Oxidschicht ist in sich kompakt und haftet gut auf der Substratoberflache

= Durch die Erh6hung der Oxidschichtdicke erhoffte man sich eine verbesserte Bestandigkeit
unter korrosiven Bedingungen. Im Salzspriihtest (EN-ISO 9227) konnte jedoch diese Ver-
besserung im lackierten Zustand nicht gefunden werden. Die Unterwanderung am Ritz er-
reicht auch mit der erhéhten Schichtdicke nicht die Akzeptanzkriterien

= Versuche die Korrosionsbestandigkeit mit Hilfe von Nachbehandlungen zu verbessern sind
getestet worden und unter Arbeitspaket AP1.1 beschrieben.

Die Versuche zeigen, dass eine Laserbehandlung generell ein hohes Potenzial besitzt, um eine
lokale, chemiefreie Schichtbildung und Strukturierung auf Aluminium zu erzeugen. Es sind je-
doch systematische Versuche durchzufiihren, die jedoch im Rahmen des Programms ,RADI-
CAL" aus Zeitgrinden nicht méglich sind. Airbus beflirwortet eine weitere Untersuchung dieser
erfolgversprechenden Technologie in einem separaten Forschungsprojekt.

Ergebnisse Lokalanodisation

Diverse Vorbehandlungen auf unplattiertem AA2024 wurden durchgefiihrt. Die Proben wurden
im Anschluss lackiert und dann neben dem Haftungstest nach der Gitterschnittmethode einer
Auslagerung in korrosiver Umgebung unterzogen. Dies sind der Salzspruhtest (NSS) und der
Filiformtest (FFT).

In Tabelle 2.3-1sind die Ergebnisse der Langzeittests dargestellt.

Die von Airbus gesetzten Anforderungen beziiglich Langzeitstabilitat sind:
= Salzsprihtest 3000 Stunden, Unterwanderung < 1,25 mm
= Filiformtest 1000 Stunden, Unterwanderung <2 mm

Diese konnen erreicht werden bei Anwendung von Schwefelsdureanodisation mittels Dalic-
Verfahren.

Neu hinzugekommen ist die Verwendung einer geringeren Schichtdicke von ca. 3,5 pm im Ge-
gensatz zu den bisherigen Proben mit 7um Dicke. Der Grund fir diinnere Schichten liegt in der
Dicke der mit dem Referenzverfahren ,TSA" erzeugten Schichten, die Fertigungsstandard sind.
Diese liegen zwischen 2 und 4 um je nach Legierung. Im Sinne einer Taktzeitverkiirzung bei der
Fertigung wére eine dinnere Schichtdicke aus Zeitgrinden vorteilhaft, da der Prozess weniger
Zeit beansprucht und weniger Elektrolyt verbraucht wird. Allerdings miissen auch bei diinneren
Anodisierschichten die Anforderungskriterien von Airbus zur Erreichung der Langzeitbestandig-
keit von Airbus erfullt werden.
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Hier werden aus Reproduktionsgriinden weitere Testlaufe im Rahmen des Nachfolgerprojektes
.NeWeFe" erforderlich sein, um den Nachweis der Eignung diinnerer Schichten zu erbringen.

Der Arbeitsablauf zur Integration der Lokalanodisierung in die Oberflachenbehandlungslinie ist
in Abbildung 2.3-2 schematisch dargestellt.

Substrate: AA 2024 unclad
Paint A: solvent-based,
0 0 chromate containing

Set2)
st 2
| set 2
7pm $-096 | Set 2

Tabelle 2.3-1: Ubersicht der Langzeittests an lokal anodisiertem AA2024 unplattiert
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Abbildung 2.3-2: Arbeitsablauf zur Integration der Lokalanodisierung in bestehende Fertigungs-
linie des Oberflachenschutzes
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Die Anwendbarkeit auf die verschieden stark korrosiv belasteten Bereiche am Flugzeugrumpf
ist nachfolgender Abbildung 2.3-3 zu entnehmen.

Surface Protection for FSW in relation to environmental categories (ABP0078):

o Sy
2
7 AN
r/ N\
/ N\
/¢ Typical Section Single Deck A/C v,

Pax version

|:| Category A Category C2-1 . Category C2-2
Skin: TSA + Primer + TC TSA + Primer + TC
Clips, etc: TSA + Primer + TC TSA + Primer + TC

Abbildung 2.3-3: Korrosiv beanspruchte Bereich am Flugzeugrumpf

Hier ist insbesondere im Ortlich stark beanspruchten Rumpfbereich C2-2 nur eine Anodisier-
schicht zulassig. Dies bedeutet eine Herausforderung fiir die lokal aufzubringende SAA-Schicht.
Hier wird durch Versuche ermittelt werden wie hoch die Mindestschichtdicke der Lokalanodi-
sierschicht sein muss, um das Anforderungsprofil bzgl. der von Airbus geforderten Langzeitsta-
bilitdt gerecht zu werden.

Ergebnis Reifegradreview:

Am 18. November 2014 fand bei Airbus Bremen ein Reifegrad-Review (TRL=Technology Rea-
diness Level) statt. Es ging um den TRL der Stufe 2. Dieses Review wurde erfolgreich bestan-
den und die TRL-Planung fir 2015 ff beschlossen

Fir das Jahr 2015 wird es im Oktober ein TRL 3-Review geben. Fir 2016 wird TRL 4 avisiert.
Dies ist aus Synchronisationsgrinden wichtig, da das Rihrreibschweissen (FSW) derzeit bei
TRL3-4 liegt. Fir eine Umsetzung im Sinne der Fertigung missen beide Prozesse denselben
Reifegrad besitzen.

Probleme beim Lokalanodisieren

In den Versuchen ergab sich das Problem der Blasenbildung, die auf den lackierten Blechen
nach Wasserauslagerung auftrat (Abbildung 2.3-4).

Die Blasenbildung wird auf schlechte Spilung/Wasserung der Probenoberflache zurtickgefuhrt.
Die Proben wurden erst nach durchgefuhrter Anodisierung mit Wasser grof3flachig abgespult.
Dadurch hat der Elektrolyt vor der Spilung gentigend Zeit, um in den Poren der Anodisier-
schicht zu verbleiben und dort anzutrocknen. Dadurch bleiben eingetrocknete Elektrolytreser-
voirs in den Poren zurtick, die bei der Wasserauslagerung dann zu einer Blasenbildung fuhren.
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Diese These wird derzeit im Nachfolgeprojekt ,NeWeFe* Uberpriift und durch geeignete Abhil-
femaRnahmen korrigiert.

Abbildung 2.3-4: Blasenbildung an SAA lokalanodisiertem AA2024 unplattiert mit Lackaufbau
nach 14 Tagen Wasserauslagerung

2.3.7 Zusammenfassung

Zunachst wurden geeignete Beschichtungsparameter fiir einen stabilen Anodisierprozess mit-
tels SAA-Elektrolyten und unter Verwendung eines Dalic-Geréts erarbeitet. Diese elektrochemi-
schen Parameter sind dann auf den semi-automatischen X-Y-Tisch tUbertragen worden,
wodurch zusatzliche numerische Parameter wie die Uberfahrgeschwindigkeit und die Zeilen-
sprungbreite (Off-Set) hinzukamen.

Mit diesem erarbeiteten und optimierten Parametersatz konnte Im Verlauf des Projektes die
Eignung des lokalen Anodisationsverfahren an den Legierungen des Typs AIMgSc, sowie
AA2024 clad/unclad nachgewiesen werden. Technologische Priifkriterien sind die Lackhaftung
und die Langzeitstabilitéatsprifung im Korrosionstest nach dem Salzspriih- und Filiformverfah-
ren. Fur eine anodische Filmdicke von 7um konnte das Airbusanforderungsprofil erreicht wer-
den. In weiterer Untersuchung befindet sich im Rahmen des NeWeFe-Programms eine
Schichtdicke von 3,5 um, wie sie in etwa der Schichtdicke unter Anwendung eines TSA-
Badanodisierprozesses entspricht. Die Arbeiten wurden noch im RADICAL-Projekt begonnen,
konnten aber aus Zeitgriinden nicht mehr abgeschlossen werden.

Erste erfolgreiche Laserbehandlungen zur Ausbildung oxydischer Schichten konnten erfolg-
reich, experimentell nachgewiesen werden. Eine Vertiefung der Versuche wurde aus Prioritats-
grinden im Rahmen dieses Programms aufgegeben. Dies erfolgte in Abstimmung mit dem
Endanwender ,Airbus Operations”.
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2.3.8 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit

Der Inhalt der Arbeiten war neuartig im Hinblick auf die Aspekte GroRR3bauteile, Anodisation von
Schweif3nahten und Nutzung eines 2-D Oberflichenbehandlungsportals. Ferner wird die lokale
Oberflachenanodisation als sog. ,enabling technology” fiir den Fligeprozess ,Rihr-Reib-
SchweilRen® betrachtet. Letzterer bietet deutliche Kosteneinsparpotentiale in der Endmontage
sowie eine Gewichtsersparnis.

Insbesondere relativ lange Ruhrreibschwei3ndhte wie z.B. Langsnahte einer Sektion von 12
oder 16 Metern Lange sind deutlich kostenguinstiger darzustellen als mehrreihige Nietungen.
Der in der RADICAL Projektlaufzeit betriebene Aufwand ist angemessen, weil er kapazitats-
und risikoreduzierend in einem Laborbetrieb mit schlanker weil robotergestitzter Anlagentech-
nik als Fernziel stattfinden wird. Hierdurch ist geringerer Personaleinsatz erforderlich, da Teil-
schritte automatisiert ablaufen kbnnen.

2.3.9 Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan

Es Ist der Reifegrad TRL Stufe 2 von 9 im November 2014 attestiert worden und es werden
hohere Reifegradstufen in den nachsten Jahren folgen. Im Gegensatz hierzu besitzt der FSW-
Prozess derzeit die Reifestufe TRL 3. Dies bedeutet, dass der fir eine Einfiihrung unter Nutz-
barmachung der lokalen Anodisation am Ende beide TRL-Prozesse synchronisiert werden
missen, um genutzt werden zu kénnen. Die fertigenden Projektpartner PAG und Airbus Opera-
tions haben die Aktivitdten inhaltlich definiert und die Fortschritte begleitet.

Weiterfihrende Arbeiten sind Gegenstand des LuFo 5-1 Projektes NEWEFE.

Attraktiver wirtschaftlicher Nebeneffekt ist die Option des Technologietransfers in andere Bran-
chen wie Eisenbahn- und Schiffbau. Die Airbus Group hat fir die Erméglichung solcher Ge-
schéaftsvorgange mit der Airbus APWORKS GmbH in Ottobrunn eine 100% Tochterfirma ge-
grindet, deren Geschéaftsmodell genau darin besteht solche Technologien fiir andere Industrie-
branchen nutzbar zu machen. Siehe hierzu: http://www.apworks.de/maerkte

2.3.10 Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorha-
bens bei anderen Stellen

Derzeit sind keine Informationen hieriiber bekannt.

2.3.11 Veroéffentlichungen, Vortrage

Keine

2.3.12 Literatur

Keine
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2.4 AP3.2: Erhdhung Langzeitbestandigkeit durch Nachbehandlung

Autoren: D.P. Jonke, S. Nixon, H. Fietzek

2.4.1 Aufgabenstellung

Ziel des Arbeitspaketes ist es, die Langzeitbesténdigkeit des Korrosionsschutzes von Anodi-
sierschichten durch eine Nachbehandlung mit lokal wie auch grol3flachig applizierbaren, diinnen
Schichten zu verbessern, um eine Schutzwirkung, wie sie von herkdmmlichen Chromsaureano-
disierschichten her bekannt sind, zu erzeugen.

2.4.2 Voraussetzungen

Zunachst mussten die unter Kapitel 2.3 anodisierten Proben mit dem optimierten Parametersatz
erzeugt werden. Als Referenz dient der Badanodisationsprozess (TSA), wie er bei ,Airbus Ope-
rations” und in den Fertigungswerken von ,PAG" zum Einsatz kommt. Ein weiterer Satz Proben
auf denen mittels Laserbehandlung eine oxydische Oberflache erzeugt wurde kam ebenfalls zur
Anwendung.

Auf allen 3 Probensatzen wurde in einem Nachfolgeprozess mittels Nachtauchen in unter-
schiedlichen Medien eine Einlagerung von verschiedenen Wirksubstanzen in die porigen Ober-
flachen versucht.

2.4.3 Planung und Ablauf

Die mittels Oxidschichten vorbereiteten Proben (siehe 2.4.2) wurden durch Tauchen in ver-
schiedene Behandlungslosungen ,funktionalisiert* und an Luft getrocknet. Danach erfolgt eine
Lackierung mit dem chromathaltigen Primer gefolgt vom Decklacksystem wie es bei ,Airbus
Operations” in der Fertigung zum Einsatz kommt.

Die technologischen Prufkriterien sind Lackhaftung (Gitterschnitt trocken/nass) sowie der
Nachweis der Langzeitstabilitdt mittels Auslagerung in Klimakammern (Salzspriih- und Filiform-
test).

2.4.4 Wissenschaftlicher und technischer Stand

Das Prinzip der Nachtauchverfahren ist abgeleitet aus Untersuchungen zur gezielten Verbesse-
rung der Korrosionseigenschaften an Metallen durch Einlagerung und/oder Aufbringung von
Schichten

Schichten, welche Korrosionsschutzinhibitoren enthalten. In unserem Falle soll die oxydische
Schicht auf dem Aluminium als elektrische Barriereschicht wirken. Im Falle einer Verletzung
sind solche Schichten jedoch schnell unwirksam und an der Verletzungsstelle kommt es zu ver-
starkter Auflosung des Grundmetalls. Um dem entgegen zu wirken ware eine Einlagerung von
Inhibitoren, die diesem Mechanismus entgegenwirken wiinschenswert. Die pordse Barriere-
schicht erzeugt durch Anodisation bzw. Laserbehandlung ist durch ihre hohe spezifische Ober-
flache gut zur Aufnahme von Wirkstoffen geeignet (Kapillaritatseffekt).
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2.45 Zusammenarbeit mit anderen Stellen

Das Arbeitspaket 3 ist inhaltlich vernetzt:

Der Projektpartner und der industrielle Endanwender Airbus Operations definierten die Rand-
bedingungen, die fir die Entwicklung des entsprechenden Oberflachenschutz erforderlich sind.
Ziel ist es die gesetzten Anforderungen zu erreichen, wie sie bei Airbus dem Stand der Technik
in den aktuellen Flugzeugbaureihen entsprechen. Dies ist erforderlich um die Kompatibilitat in
der final assembly line* beizubehalten im Falle einer zukiinftigen Integrierung des lokalen Ano-
disierprozesses in diese. Zeitlich nach der Definition wurde in regelmaRigen Arbeitsfortschritts-
besprechungen sowie streng formalen internen Reifegradreviews (Technological Readiness
Prozess) der Status dieses Arbeitspakets erfasst und bei Bedarf fiir den nachsten Bearbei-
tungszeitraum angepasst. Die Ideen zur Auswahl geeigneter Nachtauchlésungen wurde inten-
siv mit dem Entwicklungsbereich der Airbus Operations in Bremen diskutiert und abgestimmt

2.4.6 Ergebnisse
Als Basis fir die Nachtauchversuche wurden Oxidschichten verwendet, die nach folgenden Ver-
fahren hergestellt wurden:

= TSA (Wein-/Schwefelsaureanodisation) im Badverfahren als Referenz
nach Airbusvorschrift

= SAA (Schwefelsaureanodisation) aufgebracht im Lokalanodisationsverfahren (Tampon-
Anodisation)
30V; 2,5 A; 20 °C; 50 mm/s (derzeit optimaler Parameter siehe AP 3)

= Laserbehandlung
Parameter P1 und P2 (siehe AP 3)

Als Substratmaterial wurde Al 2024 unclad eingesetzt. Diese Legierung ist neben der neu ent-
wickelten Al5028 (AlMgSc) fur Airbus von Interesse, da man fir Flugzeuge der bestehenden
Baureihen die lokale Oberflachenvorbehandlung ebenfalls einsetzen mdchte. Die unplattierte
Variante des Al 2024 zeigt jedoch eine deutlich h6here Korrosionsanfalligkeit im Salzsprihtest
(NSS) gegeniber den AlMgSc Legierungen (Typ 5028).
Als Nachtauchlésungen wurden Produkte aus folgenden Gruppen gewabhilt:

= Konversionsschichten

= Silan-/Sol-Gel-Schichten

= Korrosionsinhibitor

Es handelt sich dabei um folgende Handelsprodukte:
= Konversionsschichten: ChromitAl 650
= Silan-/Sol-Gel: Ardrox 1768, GPTMS, Socogel A104 und Wasserglas
= Korrosionsinhibitor: Halox 650
Nach dem Nachtauchen wurden die Proben mit zwei verschiedenen Lacksystemen — l6semit-

telbasiert und chromathaltig = Standardlacksystem sowie wasserbasiert und alternativ inhibiert
(chromatfrei) = Alternative zum Fertigungsprozess — beschichtet.
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Lackhaftung

Die Lackhaftung war fir alle Oxidschichten mit applizierten Nachtauchlésungen im vorgegebe-
nen Akzeptanzbereich (GTO trocken, GT<2 nass) in Ordnung. Nur beim System ,Halox 650"
und ,ChromitAl 650“ wurden im Falle der Laservorbehandlung ein Gitterschnittwert von 2 er-
reicht. Dieser ist nach Airbus-Standards inakzeptabel.

Korrosion

Zwischenergebnisse nach 500 Stunden zeigen im NSS (EN-ISO 9227) keinerlei Unterwande-
rung am Ritz und keine Korrosion/Blasenbildung in der Flache.

Im Filiformtest (EN-ISO 3665) nach 500 Stunden kann das wasserbasierte, alternativ inhibierte
Lacksystem die Akzeptanzkriterien nicht erfillen.

Mit dem I6semittelbasierten, chromathaltigen Lack (Standardsystem der Airbuslackierung) zeigt
die lokale Anodisation mit ChromitAl 650 Nachbehandlung die besten Ergebnisse mit 1,0 mm
Unterwanderung am Ritz.

Die Laserbehandlung (Parameter P1, siehe AP 3) liegt mit allen Nachbehandlungen - aul3er
Socogel A104 — im Rahmen des Akzeptanzkriteriums mit einer Fadenl&nge unter 2mm Lange.

In Tabelle 2.4-1 sind die Ergebnisse der bisher getesteten Nachtauchsysteme dargestellt.

Tabelle 2.4-1: Einfluss der Nachtauchldésungen in Bezug auf das technologisches Anforde-
rungsprofil
Pretreatment Oxide Nachbehandiun: Paint
Konversion Silane/Sol-GelSilikat Primer/ Tests
1 Topcoat
é = = § = = - . E 5 -
AN HAR BAH N HEREAEAR R AR
- |s|g|s I E13|2|% 3 =S| & -sE,S 288 |28 | 255 | £8 | =8
HEL  EI i L | 3 |852|852|958|8358| ¥8 | %%
> FIEI PR S|SB S| e e £|5 2 |385|%8%| 985 |52F| Er | it
NN B N HER IR IR
o — | - 2|~ L I 2 - = - = = =
Substrate, [mm] [mm mm mm [GT] [GT]
X X 0 neng none
X X 0
X

P1
P1| X |
P1 X
P1 X

P1 X
P1 1 1 | X
P2

AAZ024
unclad

none
none

P1
P1| X
P1 1 X 1
P1 X

P1 X
P1 X
P2

BRI EAE A

olooloooo
oloo oo ooo
alolelalal=|=la

| e | e || (|| e || | | 2| |
e B
=
>
>
3¢ | 3¢ | 2| 3¢ 3¢ 2e |2 3| 2 3¢
olo o|o|alelale
alz
21 olo|olclo|ele
ol
T 10 R G Y G G Y

2
o
3
[
]
o
3
L]

Die Anforderungen von Airbus an lackierte Systeme betragen fiir den Salzspriih- bzw. den Fi-
liformtest:

= Salzspruhtest (SST): 3000 h, Unterwanderung < 1,25 mm
» Filiformtest (FFT): 1000 h, Fadenléange < 2 mm
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2.4.1 Zusammenfassung

Mit den Verantwortlichen des Airbus Fertigungswerks Hamburg als auch mit der Entwicklungs-
abteilung bei Airbus Bremen wurde nach Vorstellung der Ergebnisse vereinbart, alle weiteren
Nachtauchversuche, die noch anstehen, bis zum Projektende auszusetzen.Der Grund hierfur
liegt in der bisher nicht nachweisbaren Verbesserung durch die gewahlten, applizierten und in
Korrosionstests ermittelten Ergebnisse. Vielmehr ist durch das Nachtauchen eine Verschlechte-
rung der Langzeitstabilitédt zu beobachten gewesen. Eine mechanistische Erklarung dieses Ver-
haltens steht noch aus. Dies soll aber nicht zu vorschnellen Schlissen fiihren, dass Nachtauch-
konzepte generell ungeeignet sind im Hinblick auf eine Verbesserung der Langzeitstabilitat. Auf
anderen Gebieten der Vorbehandlung konnten nachweislich positive Ergebnisse erzielt werden.
Im Rahmen des Programms ,RADICAL" bedarf es einer intensiveren Erforschung unter Einbe-
zug weiterer chemischer Losungssysteme. Dies wird auf das Nachfolgeprogramm ,NeWeFe*
verschoben und daher im Programm ,RADICAL" nicht mehr nachverfolgt. Die eingestellten Ak-
tivitaten des AP11 werden zugunsten des durch Airbus héher priorisierte Arbeitspaket AP30
aufgegeben, um dort schneller den durch Airbus geforderten technischen Reifegrad im Sinne
einer Hochskalierung fur die Umsetzung in die Fertigung zu erreichen.

2.4.2 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit

Hier betritt man in Bezug auf Oxidschichten ,Neuland® im Flugzeugbau. Industriebranchen, wie
z.B. die Automobilindustrie machen sich &hnliche Technologien fir eisenhaltige Substratwerk-
stoffe zu Nutzen und setzen diese bereits serienméf3ig mit Erfolg ein.

Daher ist eine Unterstitzung hier im Falle des Flugzeugbaus erforderlich und sinnvoll.

2.4.3 Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan

Die ersten Versuche zeigen, dass eine intensivere Erforschung auf dem Gebiet der Nachtauch-
I6sungen fir den Werkstoff Aluminium erforderlich ist. Dies ist sehr grundlagenorientiert und
bedarf einer eigenen Untersuchung. Fur die aktuelle Nutzung in einem Szenario zwischen den
Reifegraden 2 bzw. 3 wirden die Nachtauchprozesse eher mit ,0“ bzw. , 1" zu bewerten sein.
Daher wurde die Priorisierung in ,RADICAL" als gering eingestuft und die Versuchsdurchfiih-
rung nach ersten Tastversuchen beendet, da diese eher zu einer Verschlechterung der Lang-
zeitstabilitat fuhrten. Eine Nutzung bzw. Verwertung kann in diesem frihen Stadium noch nicht
beurteilt werden.

2.4.4 Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorha-
bens bei anderen Stellen

In Bezug auf die luftfahrttypischen Legierungen ist derzeit nichts bekannt.

2.4.5 Veroffentlichungen, Vortrage

Keine.

2.4.6 Literatur

Keine
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2.5 AP4: Schnelle Schalenfertigung

Autor: H. Fietzek

2.5.1 Motivation und Ziele

Das Projekt befasst sich mit der Entwicklung alternativer Werkstoff- und Fertigungskonzepte fiir
den metallischen Flugzeugrumpf.

Auf werkstofftechnischer Seite wird eine Prozessroute dargestellt, die eine kostenguinstige Her-
stellung von Rumpfschalensegmenten mit Stringern aus der hochfesten Aluminium-Magnesium-
Scandium Legierung (AIMgSc) erlaubt. Der Werkstoff soll, sowohl als Hautblech als auch als
roll-geformter Stringer eingesetzt, zu einer deutlichen Verbesserung der Leistungsfahigkeit ei-
nes metallischen Flugzeugrumpfes beitragen. Hier wird untersucht ob die Produktionsschritte
Umformen der Bleche und Aufkleben der Stringer, simultan in einem Herstellungsschritt moglich
sind.

2.5.1.1 Motivation fur das Hochtemperaturkleben von AIMgSc

Im Gegensatz zu den herkdmmlich eingesetzten hochfesten Al-Legierungen wie z.B. A2024
kann das AIMgSc auf Temperaturen tiber 350°C erhitzt und umgeformt werden ohne seine me-
chanischen Eigenschaften zu verlieren.

Im AP 40 ,Schnelle Schalenfertigung” wird die herausragende Temperaturstabilitdt des AIMgSc
ausgenutzt um eine Maglichkeit zur Optimierung der Herstellungsroute fir Hautbleche mit
Stringern durch das Zusammenlegen der Fertigungsschritte ,Umformen der Bleche® und ,Auf-
kleben der Stringer” zu evaluieren.

Das Stringerkleben erfolgt aktuell mit Epoxidklebern, die bei maximal mit 180°C beaufschlagt
werden durfen. Diese erlauben somit nicht die thermische Prozessfihrung mit bei 325°C, wie
sie das Kriechumformen von AIMgSc voraussetzt.

Vorversuche fir die Rumpfschalenfertigung haben generell gezeigt das moderne Hochleis-
tungsthermoplaste als Kleber bei den angepeilten 325°C fungieren kénnen.

Wird ein geeigneter ,Hochtemperaturkleber”, d.h. Thermoplast gefunden, kdnnte die gleichzeiti-
ge Nutzung von Temperatur und Zeit des Blechumformprozesses auch fiir die Klebung die Ein-
sparung eines Fertigungsschrittes ermdglichen. Im AP 40 soll ein entsprechender Nachweis
erbracht werden.

2.5.1.2 Ziele

Es ist beabsichtigt, in der Fertigung von Schalenbauteilen die zwei Prozesse Umformen und
Stringerkleben gleichzeitig stattfinden zu lassen, um Fertigungszeit, Energie und Vorrichtungs-
aufwand zu sparen.

Ziel im APA40 ist die Bewertung der Machbarkeit der zeitlichen Kombination der zwei Ferti-
gungsschritte Kriechumformen und Aufkleben von Stringern. Diese Prozesskombination, die als
solche bisher nicht existiert und daher neue spezifische Randbedingungen hat, wird hier von
Beginn an neu konzipiert.

FB 108d Technischer Bericht 2015-09 Seite 62 / 92
giltig bis zur nachsten Anderung



Bericht-Nr.: AIRBUS
TX2-2015-281

GROUP

Da das Kriechumformen Temperaturen um 325°C bendtigt, und konventionelle Klebstoffe fir
strukturelle Klebungen bei nur bis 180°C ausgehartet werden kdnnen, besteht die Herausforde-
rung darin einen Kleber und die passende Klebevorbehandlung fir diesen Temperaturbereich
zu finden. Folgende Teilziele wurden definiert:

= |dentifikation eines geeigneten Hochleistungsthermoplasts der als Kleber bei den Um-
formbedingen der AIMgSc Bleche fungiert

= Finden und Optimieren einer geeigneten Klebevorbehandlung fur AIMgSc

=  Demonstration der Machbarkeit der Prozesskombination Kriechumformen und strukturel-
les Kleben im Labormaf3stab

2.5.2 Planung und Vorgehensweise

2.5.2.1 Meilensteine

M 4.1 12/2012 Die Entwicklung und Fertigung einer tauglichen Fertigungsvorrichtung ftr
den Laborbetrieb ist abgeschlossen. Ein oder mehrere Thermoplastwerkstof-
fe sind als tauglich identifiziert. Eine geeignete Oberflachenvorbehandlung
fur Stringer und Blech ist ermittelt.

M 4.2 12/2013 Der kombinierte Kriechumform- & Klebevorgang ist reproduzierbar. Das Pro-
zedere fir eine lokale Optimierung in Folge ist bekannt.

M 4.3 12/2014 Die Bewertung des optimierten Prozesses hinsichtlich notwendiger Randbe-
dingungen, Eigenschaften und Kosten ist abgeschlossen.

2.5.2.2 Partner im Unterauftrag

Es waren keine Unterauftrage geplant.

2.5.3 Ergebnisse

2.5.3.1 Kleberscreening

Um mogliche Thermoplaste als Kleber zu identifizieren, wurde eine umfassende Recherche
durchgefihrt. Die Hauptauswahlkriterien waren: Schmelztemperatur > 300°C, Zersetzungstem-
peratur > 400°C und Dauergebrauchstemperatur > 180°C.

Tabelle 2.5-1listet die Kandidaten mit ihren thermischen und mechanischen Eigenschaften auf,
die das Anforderungsprofil am besten erfillen.

Generell wird angenommen dass ein Kunststoff, der in dem Temperaturbereich um 325°C eine
niedrigviskose Schmelze mit hoher Oberflachenspannung aufweist, die besten Voraussetzun-

gen hat einen vorgegeben Klebespalt auszufiillen. Daher wurde die Kandidatenliste in Experi-

menten zur Bewertung des Verhaltens der Kunststoffschmelze in Bezug auf Viskositat, Benet-

zungsvermogen und FlieRverhalten weiter eigegrenzt.
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Tabelle 2.5-1: Ausgewadhlte Thermoplaste mit geeigneten thermischen Eigenschaften. Werte
sind den Herstellerangaben entnommen.
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VICTREX® PEEK 450 PF 143 343 >400 45 i 160 3.7
(Pulver)
VESTAKEEP® 2000FP .
(PEEK Pulver) ~150 340 >400 60 bis 260 100 3,7
VESTAKEEP® AR1056 .
(PEEK Pulver) ~150 340 >400 60 bis 260 100 3,7
InChem Corporation PKHP-
200 (Folie) 92 - >400 - - - 2,6
PPS (Folie) 0] 300-320 | >700 52 220 85 24
PPS-20% CFR (Granulat) 90 300-320 | >700 15 220 180 17
PPS-40% GFV (Granulat) 0] 300-320 | >700 22-35 | 200-240 | 124-160 | 7,6-12
PEEK mit C-Fasern (Folie) 143 ca. 340 - 15 bis 260 180 18,5
Solvay PR-250 SRP (Folie) 168 343-349 - - - 152 6
Ultem1000B PEI (Folie) 217 340-415 | >530 52 - 85-112 | 2,5-3,2

Da die meisten Thermoplaste nur in Pulverform erhéltlich sind, wurden die Pulver in verschie-
denen Dicken auf einer teflonbeschichteten Folie mit Variationen der Temperatur und Haltezeit
aufgeschmolzen. Analog wurde mit den Thermoplasten in Folienform verfahren. Die Beobach-
tungen geben Aufschluss tber die thermische Bestandigkeit des Thermoplasts, sein Vermdgen
einen Klebspalt zu fullen und Luft zu verdrangen oder einzuschlie3en. Im gleichen Aufbau wur-
de das Benetzungsverhalten der Schmelzen auf Aluminiumblechen mit unterschiedlichen Kle-
bevorbehandlungen getestet.

Abbildung 2.5-1 zeigt die Herstellung von definierten Pulverschichtdicken und aufgeschmolzene
Proben auf der Teflonfolie und einen Aluminiumblech.
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Abbildung 2.5-1: Oben: Herstellung von 1,6 mm dicken Pulverschichten zur Bestimmung von
Viskositéat, FlieR- und Benetzungsverhalten der Thermoplastschmelzen.
Unten: Exemplarische Proben nach dem Aufschmelzen

Die PEEK Pulver und PPS, als verstarktes Granulat und reine Folie, zeigten die besten Ergeb-
nisse. Beide haben das gewlinschte Schmelzverhalten, bleiben im getesteten Temperaturbe-
reich chemisch unverandert und zeigen positives Fliel3- und Benetzungsverhalten.

Fur die Applikation der PEEK-Pulver wurde versucht Schichten mittels thermisch Spritzen her-
zustellen. Gute Schichten erzielten jedoch speziell fur thermisches Spritzen optimierte Pulver.
Diese optimierten Pulver sind eigentlich dafiir bestimmt glatte, porenfreie Uberziige zu erhalten
und beinhalten daher Additive die das FlieBverhalten beeinflussen. Wahrscheinlich sind diese
Additive der Grund, dass die mit thermischem Spritzen applizierten Schichten in spéateren Kle-
beversuchen nicht zu zufriedenstellen den Klebefestigkeiten fuhrten.

Das Resultat des Screenings ist das die unverstarkte PPS Folie die gestellten Anforderungen
am besten erfillt. Daneben hat PPS (hauptsachlich faserverstéarkt) den Vorteil, dass es ein von
Airbus zugelassener Werkstoff ist, der sich besonders durch Dimensionsstabilitat Uber einen
groRen Temperaturbereich, Harte, Schlagfestigkeit und exzellente Bestandigkeit gegen Chemi-
kalien auszeichnet. Dazu zeigt er praktisch keine Feuchtigkeitsaufnahme und erfillt durch seine
inharente Flammwidrigkeit die Brandschutzbestimmungen von Flugzeugen [1, 2]. Neben den
guten Materialeigenschaften des PPS kann durch den Verstarkungsfasergehalt der Warmeaus-
dehnungskoeffizient an den von Aluminiumlegierungen angepasst werden, wodurch der Aufbau
thermischer Spannungen in der Klebung verhindert werden kann.

L Airbus fliegt mit PPS* Henning Kull, Carl Hanser Verlag, Miinchen, Jahrg. 92 (2002)
2 http://www.resinex.de/produkte/fortron.html
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2.5.3.2 Finden und Optimieren der Klebevorbehandlung und Prozessfihrung

Anforderungen an eine Klebevorbehandlung fur AIMgSc ist eine bis > 325°C chemisch stabile,
offenporige, gut haftende Schicht zu erzeugen. Die Oberflaichenmorphologie soll ein mecha-
nisch formschliissiges Verkrallen der Thermoplastschmelzen ermdéglichen und funktionelle
Gruppen fur die chemische Anbindung bereitstellen. Hier wurden typische galvanische Klebe-
vorbehandlungsverfahren und das Laserstrukturieren auf ihre thermische Stabilitdt und Eignung
Uberpruft.

Die galvanischen Vorbehandlungsverfahren sind Anodisieren im Phosphor- Schwefelsdurege-
misch (PSA) und Wein- Schwefelsduregemisch (TSA). In der Luftfahrt ist PSA die Standardkle-
bevorbehandlung fur Aluminiumlegierungen. TSA findet Verwendung als Vorbehandlung zum
Lackieren und Klebungen auf TSA hatten den Vorteil einer einheitlichen Vorbehandlung fur Kle-
ben und Lackieren. AGI untersucht schon seit langerem Laserstrukturieren fir Klebeanwen-
dungen mit epoxidbasierten Klebstoffen und konnte schon damit schon hohe Klebefestigkeiten
mit ausgezeichneter Langzeitstabilitat darstellen. Gegeniiber den galvanischen Badprozessen
hat Laserstrukturieren den Vorteil, dass es lokal angewendet werden kann und keine Beschran-
kungen der Bauteilgré3e durch Bader existieren.

2.5.3.3 Thermische Stabilitat der Klebevorbehandlungen

Im Vergleich zum Ausgangszustand wurde mittels physikalischer Oberflachenanalytik (REM,
XPS, EDX, Goniometrie) die thermische Stabilitat der Vorbehandlungen nach Auslagerung im
Ofen bei 350°C untersucht. Keine der getesteten Oberflachen zeigte thermisch induzierte De-
gradationen.

2.5.3.4 Optimieren der Klebevorbehandlungen und Prozessfiihrung

Die Oberflachenvorbehandlungen und die zum Kleben verwendete Pressung werden durch die
resultierende Klebefestigkeit (Haftung) charakterisiert. Anpassung der Vorbehandlung auf den
.Kleber* PPS fand nur bei der Laserstrukturierung statt, da galvanisches PSA oder TSA bereits
optimierte qualifizierte Prozesse sind, die nicht die Mdglichkeit der Variation von StrukturgréfRen
bieten. Der Bereich der mdglichen Parameter fiir die Laserstrukturierung wurde durch Topogra-
phiebetrachtung im REM und mit Stirnabzugsversuchen auf 3 Parametersatze eingegrenzt. Aus
Mangel an AlMgSc-Blechen fanden Optimierungen auch auf AA2024 statt, welches sich jedoch
in Bezug auf die Vorbehandlungen sehr &hnlich zu AIMgSc verhalt.

Abbildung 2.5-2 gibt eine Ubersicht der letzten Versuchsreihe zur Bestimmung der erreichten
Haftungswerte der PPS-Klebungen in Stirnabzugs- und Scherzugversuchen wieder. Als Refe-
renz dienen die zwei typischen Epoxidkleber fur Strukturklebung in der Luftfahrt, FM73 und
FM300.
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Rohmaterial Vorbehandlung / Kleben mit PPS unter Bewertung der Klebung
Reinigung Umformbedinungen
bei 325°C
. PsA

AA2024 \ [_r> ‘ TSA J . _ Stirnabzugs-
[ SN Fldchenpressungen | | | Ve

| Leser1/2/3 |CZ | 31/63/94/158 —L> DIN EN

oL ISO 4624

PPS Folie | [ > Re':'g‘:“ mit
ceton

)

PSA J .

L__F
AlMgSc [_L> ‘ _ _
Laser 2/3 JE—I\> Flachenpressungen [—P>
V] 0,05/0,1 MPa B
: LI Reinigen mit Scherzug-
e el [_l> Aceton versuch nach
Referenzen: Kleber DIN EN 1465

FM73 bei 120°C und
FM300 bei 180°C

L} . |
AA2024 [ PSA J E:D;, Flachenpressung [
s 0,25 MPa ;/

Abbildung 2.5-2 Versuchsmatrix fiir die Bewertung von Klebungen mit PPS und den Vergleich
mit den Strukturklebern FM73 und FM300.

a1

Im Stirnabzugsversuch wurden die Vorbehandlungen, die Parameter der Laservorbehandlung
(Laser 1, 2 und 3) und die Pressungen beim Verkleben variiert. Anschliel3end wurden im Scher-
zugversuch die besten Vorbehandlungen mit den Referenzklebern FM73 und FM300, die nach
Airbusvorschrift auf PSA bei 0,25 MPa und 120°C bzw. 180°C verklebt wurden, verglichen.

Die beim Kleben mit PPS verwendeten Pressungen sind die mit den jeweiligen Vorrichtungen
realisierbaren Pressungen. Beschréankungen fiir die Gewichte ergaben sich aus den Abmal3en
der zur Verfiigung stehenden Ofen.

Abbildung 2.5-3 zeigt die fur beide Probenformen verwendeten Klebevorrichtungen.

Die abschlieRende Bewertung der Klebungen erfolge im Zugscherversuch. Das Diagramm in
Abbildung 2.5-4 stellt die Zugscherspannungen der besten PPS-Systeme den qualifizierten Re-
ferenzklebungen mit FM73 und FM300 gegentiber.

An den in Abbildung 2.5-5 dargestellten typischen Bruchflachen der mit PPS verklebten Scher-
zugproben ist Giberall 100% adhasives Versagen zu erkennen und die Klebeflachen enthalten
Blasen.

Die nicht dargestellten Bruchbilder der Referenzproben weisen ein 100% kohé&sives Versagen
auf. Dem zur Folge sind die gemessenen Zugscherspannungen die maximal mit den Struktur-
klebern FM300 und FM73 erreichbaren Werte.
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0,05 MPa

Laser 2

Abbildung 2.5-5 Bruchflachen der Scherzugproben mit PPS auf PSA und Laser 2 verklebt bei
0,05 MPa

Die Klebepressung hat im getesteten Bereich keinen nachweisbaren Einfluss auf die erreichten
Spannungswerte.

Die PPS-Klebung auf dem mit PSA behandeltem AIMgSc ordnet sich mit Maximalwerten von
28 MPa zwischen den Epoxidklebern FM300 (26 MPa) und FM73 (32 MPa) ein. Das bedeutet
dass die Klebung mit PPS mit einem adhasiven Bruchbild bessere Werte erreicht als der Struk-
turkleber FM300 und beinahe so gute Werte wie der FM73, die komplett kohé&siv brechen.

Die Zugscherspannung von PPS auf der Vorbehandlung Laser 2, verklebt bei 0,05 MPa, liegt
mit 27 MPa ebenfalls hoéher als die Werte des FM300.

Da PPS adhasiv und die Strukturkleber kohasiv — kohasiv bedeutet die Haftung ist hoher als die
Zugfestigkeit des Klebermaterials - versagen, kdnnen bei PPS-Klebungen durch Weiterentwick-
lung der Klebevorbehandlung noch deutliche Steigerungen der Haftung erreicht werden.

2.5.3.5 Demonstration der Prozesskombination Kriechumformen und Kleben

Die Machbarkeit der Prozesskombination Kriechumformen bei 325°C und gleichzeitiges Kleben
wurde an einem 150 mm langen Stringer aus Aluminium 2024, der auf ein AIMgSc Blech ge-
klebt wurde demonstriert. Beide Teile wurden in einem Arbeitsschritt umgeformt und gleich zei-
tig verbunden. Abbildung 2.5-6 zeigt den Stringer auf dem umgeformten Blech und die Umform-
vorrichtung (Grundplatte mit gefrastem Radius und in den Radius passenden Stempel). Der
Bogen zwischen Bodenplatte und Stempel der Umformvorrichtung beschreibt einen Kreis mit
R= 643 mm.
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R =643 mm

Abbildung 2.5-6: Links: Demonstrator Stringer auf Blech.
Rechts: Umformvorrichtung zum Kriechumformen und gleichzeitigem Kleben
bei 325°C.

Zwischen Grundplatte und Stempel der Umformvorrichtung wurden die laserbehandelte Platte,
darauf die PPS Folie und dann der Stringer und gelegt und im Ofen bei 325°C und 0,05 MPa
Pressung umgeformt und gleichzeitig verklebt (Aufwarmen von RT auf 325°C = 4 h / Haltezeit
2 h/ Abkuhlen auf ca. 100°C = 4 h).

Abbildung 2.5-7 ist ein Foto des Demonstrators hach dem Umform- Klebevorgang. Obwohl fiir
den Versuch der Stringer nur in AA 2024 verflgbar war, konnte der Prozess erfolgreich de-
monstriert werden. Die fir den Umformprozess sehr geringe Pressung von 0,05 MPa flhrte zu
einer Verformung der Platte und des Stringers, wobei der Ful3 des Stringers etwas mehr als das
Profil verformt wurde. Der Thermoplast ist gleichmafig im Klebespalten verlaufen.

S
.'.‘J.‘J"_-I

=)

P

Abbildung 2.5-7: Umgeformt und gleichzeitig verklebter Demonstrator einer Klebeverbindung
eines Stringers auf einem Flugzeugrumpfpanel.
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Abbildung 2.5-8: Bruchflachen der Stringerprobe nach dem Trennen

Die Form der gebogenen Stringerprobe lasst keine objektive Messung der Haftung zu, aber
subjektiv wird die Klebung als sehr stabil angesehen, da das Trennen der Probe erst nach
mehrmaligem Ansetzten mit einem Stemmeisen und Hammerschlagen gelang, wobei sich die
gesamte Probe verbogen hat. Wie bei den Zugscherproben ist das Versagensbild adhasiv, je-
doch finden sich im Grof3teil der Klebeflache keine Blasen. In den Bereichen mit Blasen ist die
Schichtdicke des PPS deutlich diinner als in den merkmalsfreien Bereichen, was darauf hindeu-
tet dass die Hohe des Klebespalts ein wichtiger Parameter fur erfolgreiche Klebungen ist.

Nachdem hier die Machbarkeit der Prozesskombination Kriechumformen und gleichzeitiges
Verkleben mit einem Thermoplast erfolgreich nachgewiesen wurde, beschéftigen sich die nach
dem Projektende weiterfihrenden Arbeiten mit der Umsetzung der Verbindungstechnik auf gro-
Rere Bauteile, die Entwicklung der notwendigen Positionier- und Spannvorrichtungen und der
Abklarung aller mit dem Up-Scaling verbundener Problemstellungen.

2.5.4 Zusammenfassung

Im Gegensatz zu den herkdmmlich eingesetzten hochfesten Al-Legierungen wie z.B. A2024
kann das AIMgSc auf Temperaturen Uber 350°C erhitzt und umgeformt werden ohne seine me-
chanischen Eigenschaften zu verlieren. Im AP 40 ,Schnelle Schalenfertigung” wird die heraus-
ragende Temperaturstabilitat des AIMgSc ausgenutzt, um eine Moglichkeit zur Optimierung der
Herstellungsroute fur Hautbleche mit Stringern durch das Zusammenlegen der Fertigungsschrit-
te ,Umformen der Bleche durch Relaxationsumformen bei ca. 300°C* und ,Aufkleben der Strin-
ger” zu evaluieren. Die Herausforderung besteht darin einen Klebstoff zu finden der bei Tempe-
raturen um 300°C ausgehartet werden kann, da die aktuell verwendeten Epoxidkleber nur mit
maximal 180°C beaufschlagt werden durfen. Das Kleberscreening identifizierte den Thermo-
plast PPS als mdglichen ,Hochtemperaturkleber“. Als Klebevorbehandlung der Blech- und
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Stringerproben wurden die qualifizierten galvanischen Verfahren und Laserstrukturierung unter-
sucht. Nach Optimierung der Prozessparameter konnten mit PPS auf den Vorbehandlungen
Phosphor-Schwefelsaureanodisieren (PSA) und Laserstrukturierung im Scherzugversuch Kle-
befestigkeiten in der Gré3enordnung der zugelassenen Strukturkleber FM300 und FM73 auf
PSA erreicht werden. Die Prozesskombination Umformen mit simultanem Stringerkleben wurde
abschlie3end im Labormaf3stab demonstriert.

2.5.5 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit

Um den Vorteil der geringeren Dichte von AIMgSc gegeniiber AA2024 und die damit verbunde-
ne Treibstoffeinsparung zu einem annehmbaren Preis anbieten zu kénnen, muss der héhere
Preis der AlIMgSc-Legierung teilweise durch Einsparungen in der Produktion kompensiert wer-
den. Der Ansatz im AP40 war neuartig und notwendig, um die theoretisch magliche Zusammen-
legung der zwei Produktionsschritte Blechumformen und Stringerkleben, und damit das Einspa-
rungspotential in Bezug auf Prozesszeiten und Energieverbrauch abzuschatzen. Die Untersu-
chungen waren angemessen, da im Labormafistab mit stark vereinfachten Standardproben
gearbeitet wurde.

2.5.6 Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan

Das Kleben mit Thermoplasten, und besonders mit PPS, ist in vielen Gebieten des Flugzeug-
baus von Interesse, da I6ésbare Klebungen mit hoher Temperaturbestandigkeit erzeugt werden
kénnen. Voraussetzung fur gute Klebungen ist immer die Klebevorbehandlung. Die hier fir PPS
weiterentwickelte Laserbehandlung kann ebenfalls mit den hier nicht betrachteten faserverstark-
te PPS-Varianten eingesetzt werden. Aufgrund der guten Projektergebnisse und der engen Zu-
sammenarbeit im Konsortium unternimmt der fertigende Partner PAG Versuche den Konstrukti-
onswerkstoff faserverstarktes PPS mit Titan zu verkleben. Durch die im Projekt gesammelte
Erfahrung konnte AGI die auf AA2024 und AIMgSc optimierte Laserbehandlung ebenfalls fir
Titan anbieten.

2.5.7 Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorha-
bens bei anderen Stellen

Die untersuchte Zusammenlegung der Prozessschritte Umformen von AIMgSc-Blechen und
simultanes Stringerkleben in gleicher Prozesswéarme ist einzigartig, da diese Anwendung sehr
speziell auf den Fertigungsprozess von Flugzeugriimpfen abgestimmt und auch nur mit der re-
lativ neuartigen AlMgSc-Legierung mdglich ist, die kurz vor der Kommerzialisierung steht.

2.5.8 Veroéffentlichungen, Vortrage

Keine

2.5.9 Literatur

Keine
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2.6 AP5.1: Aufdornprozess fiur ,one-step-assembly*

Autor: E.D. Reese

2.6.1 Aufgabenstellung

Aufgabe dieses Arbeitspaketes war die Weiterentwicklung eines Aufdornwerkzeuges
(Abbildung 2.6-1) zur industriellen Reife, mit welchem die Ermidungsfestigkeit von Montage-
bohrungen in Flugzeugstrukturen verbessert und ein einstufiges Montagekonzept (,one-step-
assembly®) - fuir die aktuell notwendige mehrstufige Montage - realisiert werden sollte. Die ge-
nerelle Funktionsweise des Werkzeugs konnte anhand der im Vorfeld zu diesem Vorhaben
durchgefiihrten Studien nachgewiesen werden. Fir einen industriellen Einsatz sind aber Ro-
bustheit und Langlebigkeit des Werkzeugs mafRgebend. Je mehr Bohrungen (> 5.000 Bohrun-
gen) mit einem Werkzeug aufgedornt werden kénnen, desto gréRRer ist bei den Fertigungskos-
ten das Einsparungspotential.

* VarEx 14.3 (9/167)

Abbildung 2.6-1: Schematische Darstellung des Aufdornwerkzeuges

Aufgaben im Vorhaben waren:

= die Optimierung der Werkzeuggeometrie in Verbindung mit einer geeigneten Werkstoffaus-
wabhl,

= die Minimierung von Reibung und Verschleifld durch optimale Gestaltung der Funktionsfl&-
chen mittels geeigneter Beschichtung,

= Anbindung an die Airbus-Infrastruktur, idealerweise fur einen 1:1-Austausch des vorhande-
nen Werkzeuges.

2.6.2 Voraussetzungen

Das Aufdornen von Montagebohrungen ist ein etablierter Prozess zur Einbringung von Druckei-
genspannungen; dadurch wird die Ermidungsfestigkeit verbessert. Diese Methode wird seit
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vielen Jahren im Hause Airbus eingesetzt. Mit der Einfihrung neuer, hochfester Aluminiumle-
gierungen (z.B. 7xxx-Serie) hat sich gezeigt, dass mit der konventionellen Methode bei diesen
Werkstoffen - vermutlich auf Grund der starken Anisotropie der Mikrostruktur - eine homogene
Verformung nicht méglich war und es schon bei geringen Aufweitgraden zur Rissbildung kam.
Bei AGI (ehemals: EADS IW) wurde daraufhin ein alternatives Verfahren entwickelt, mit dem
eine gleichférmige Aufweitung Uber die gesamte Plattendicke erzielt werden konnte, ohne dass
eine Schadigung des Materials (Rissbildung) eintrat. Dieses Verfahren bot zudem weitere Vor-
teile, unter anderem auch einen deutlich geringeren ,volcanoe-Effekt* (Wulstbildung in der
Randzone), weshalb die Herstellung von z.B. Uberlappverbindungen in einem einstufigen Ferti-
gungsprozess realisierbar schien.

2.6.3 Planung und Ablauf

Mit Hilfe der Finite-Element-Methode sollte die Belastung des Werkzeuges (u.a. kritische Span-
nungen) analysiert und eine optimale Geometrie definiert werden. Mit Blick auf eine lange Funk-
tionsdauer (Betriebsdauer) sollten geeignete Werkstoffe fir Dorn und Hiilse ausgewahlt wer-
den. Untersuchungen zum Reibungs- und VerschleiRverhalten sollten Aufschluss tber die idea-
le Werkstoffpaarung bzw. Oberflachenbeschichtung liefern. Letztlich war die Konstruktion des
Werkzeugkopfes fiir die Anbindung und den Einsatz in der Montage zu optimieren.

2.6.4 Wissenschaftlicher und technischer Stand

Das Aufdornen von Montagebohrungen zur Verbesserung der Ermiidungseigenschaften von
Verbindungen ist nicht neu. Konventionell werden seit vielen Jahren Methoden wie das ,split-
sleeve-, oder das ,split-mandrel-Verfahren“ eingesetzt. In Zusammenhang mit der Anwendung
dieser Fertigungsverfahren auf neue Aluminiumlegierungen mit ausgepragt orthotropen Eigen-
schaften wurden die Grenzen dieser Methoden deutlich. Auf der Suche nach alternativen Mog-
lichkeiten, den Effekt der Steigerung der Ermidungsfestigkeit Giber das Einbringen von Druckei-
genspannungen auch in den neuen Legierungen nutzen zu kénnen, sind in der Vergangenheit
Airbus-intern Entwicklungsarbeiten durchgefiihrt worden, die nun im Rahmen des Forderpro-
grammes weiter vorangetrieben werden sollen.

2.6.5 Zusammenarbeit mit anderen Stellen

Die Arbeiten sollten mit den Firmen MATFEM und KERN Micro-und Feinwerktechnik durchge-

fuhrt werden. Das Ingenieurbiiro MATFEM sollte mittels der Finite-Element-Methode die Belas-
tungssituation am Werkzeug analysieren. Die Firma KERN war fir die Fertigung des Werkzeu-
ges vorgesehen.

2.6.6 Ergebnisse

2.6.6.1 Optimierung der Werkzeuggeometrie

Die bisher gewahlte Werkzeuggeometrie hatte sich im Laborversuch bewéhrt. Fir den industri-
ellen Einsatz waren die Abmessungen im Hinblick auf die zu erwartenden Beanspruchungen
wie die maximal zu tGbertragenden Krafte zu optimieren. Aufbauend auf den bisherigen Entwick-
lungsstand wurde daher in Zusammenarbeit mit dem Ingenieurbiiro MATFEM, Minchen, die
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Belastungssituation am Werkzeug anhand von Finite-Element-Simulationen analysiert
(Abbildung 2.6-2).

aluminium plate pyramidal mandrel

split bushing (four segments)

retention plate (simplified)
Kinematic

» axial movement of mandrel
fixed retention plate
movement of all other parts are only constrained by contacts

3
>
» perfect alignment of all parts is assumed
[ 3

symmetric boundary conditions for quarter model

Abbildung 2.6-2: Analyse der Belastungssituation am Werkzeug mit Hilfe der FEM.

Am Beispiel eines typischen Durchmessers fur eine Montagebohrung, wie er tGiberwiegend in
der Fertigung von Flugzeugstrukturen zur Anwendung kommt, wurden folgende Parameter be-
trachtet:

= der Winkel am Dorn beziglich des Einflusses auf die GréRe der axialen Last,

= der minimale Dorndurchmesser bzw. —querschnitt hinsichtlich der maximal ertragbaren
Drucklast,

» der Radius im Ubergang von den Funktionsflichen zu dem Flansch.

Danach ist der diinnste Querschnitt der Segmente auch der kritischste Bereich. Der Querschnitt
kann vergrofRert werden durch:

= Reduzierung des Dornquerschnitts
= Reduzierung des Winkels
= Modifizierung des Ubergangsradius
Das Lastniveau kann angepasst werden durch:
* Verringerung des Winkels
* Verringerung der Reibung zwischen Dorn und Hulsensegmenten

Anhand der konkreten Werte aus der Simulation wurden die bisherigen geometrischen Abmes-
sungen modifiziert und eine auf die zu erwartenden Lasten abgestimmte Werkzeuggeometrie
festgelegt.
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2.6.6.2 Werkstoffwahl

Kriterien fur die Werkstoffauswahl von Dorn und Hilsensegmenten waren zuné&chst eine aus-
reichende Festigkeit bei gentigender Duktilitat, um die Lasten tbertragen zu kénnen. Zum an-
deren war die Beschaffenheit der Funktionsflachen so zu wéhlen, dass die Werte fir Reibung
und Verschleil? so niedrig wie maglich lagen. Fiur den Dorn wurde ein Hartmetall-Werkstoff ho-
her Druckfestigkeit, fir die Hllsensegmente wurde eine hochfeste Nickel-Kobalt-Legierung ge-
wéhlt. Die Funktionsflachen wurden mit einer mehrere Mikrometer dicken Schutzschicht verse-
hen. Um Reibbeiwert und Verschleil zu minimieren, wurde das System mit einem speziellen
Luftfahrt-Schmierstoff gefettet.

2.6.6.3 Kapsel

Im Gegensatz zu den konventionellen Aufdornwerkzeugen ,split-sleeve” und ,split-mandrel” ist
der Aufweitgrad bei dem VarEx-Werkzeug fiir einen gegebenen Bohrungsdurchmesser in
Grenzen einstellbar. Dies hat den Vorteil, dass Abweichungen von einem nominell vorgegebe-
nen Aufweitgrad — z.B. auf Grund von Bohrungstoleranzen oder Verschleil3 am Aufdornwerk-
zeug - kompensiert werden konnen. In dem hier verfolgten Losungsansatz wird die Dorn-
Hulsen-Kombination des VarEx-Werkzeug in einer Kapsel gelagert, mit deren Hilfe der Ver-
fahrweg des Dorns kontrolliert und so die Aufweitung gesteuert werden kann. Aus Experimen-
ten ist bekannt, dass die Elemente ,Dorn“ und ,Hulse" speziell montiert und gelagert sein mis-
sen, um einen verschleiRarmen und stérungsfreien Betrieb zu ermdglichen und zu gewahrleis-
ten. Es wurde eine entsprechende Vorrichtung entwickelt und konstruiert, die im Wesentlichen
die Anforderungen an (a) Feineinstellung des gewtiinschten Aufweitgrades, (b) Lastlibertragung,
(c) Schmierung der Funktionsflachen, (d) Anbindung an der Kraftquelle bei (e) méglichst niedri-
gem Gewicht erfilllt, da das Gerat fir den Handbetrieb geeignet sein soll.

2.6.7 Anderung im Arbeitspaket

Auf Grund der Vorteile des alternativen Verfahrens, insbesondere der erwarteten hohen Einspa-
rungen bei den Fertigungskosten, und um einen zeitnahen Einsatz des Werkzeugs zu ermégli-
chen, entschied Airbus, die Industrialisierung des Werkzeugs einem Zulieferer zu tibertragen.
Die Entwicklungsarbeiten bei Airbus Group Innovations im Rahmen dieses Vorhabens wurden
daraufhin eingestellt. (siehe auch Anderungsantrag).
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2.7 APS5.2: Einfluss der Anodisierung auf das Ermidungsverhalten
von AIMgSc Ko8542

Autoren: T. Hack

2.7.1 Motivation und Ziele

In Vorversuchen wurde festgestellt, dass durch Anodisierung das Ermidungsverhalten bei der
AlMgSc-Legierung Ko8542 starker herabgesetzt wird als bei der Referenzlegierung AA2024
plattiert.

Im Rahmen des Arbeitspaketes wurde ein neues Versuchsprogramm aufgelegt, das die Ursa-
chen der Beeintrachtigung des Ermidungsverhaltens néher eingrenzen und zur weiteren Kla-
rung der Ursachen beitragen sollte.

2.7.1.1 Motivation

Die Anodisierverfahren Tartaric Sulfuric Acid Anodising (TSA) und Phosphoric Sulfuric Anodi-
sing (PSA) beeinflussen das Ermudungsverhalten von Aluminiumbauteilen.

Die Beeintrachtigung der Ermudungsfestigkeit der AIMgSc-Legierung Ko8542H116 ist offen-
sichtlich wesentlich starker ist als bei der Standardlegierung AA2024. Dieser Effekt ist insbe-
sondere im relevanten Bereich von 105 Lastwechseln der Wohlerkurve zu erkennen. Weiterhin
wurde festgestellt, dass bei Vorbehandlung nur mit Chemischer Konversionsbehandlung (ohne
chemische Reinigung, nur in Verbindung mit mechanischem Schleifen) das Ermiidungsverhal-
ten der AlIMgSc-Legierung nicht beeintrachtigt wird (Airbus Operations Bericht Nr.
X53RP1409600).

Da der Einsatzbereich der AIMgSc-Legierung in der Flugzeugstruktur durch die Erniedrigung
der Ermudungseigenschaften erheblich eingeschrankt ware, ist es notwendig fur die Abschét-
zung des Einsatzpotentials des Werkstoffes die Ursachen dieses Verhaltens naher zu untersu-
chen damit mdgliche Abhilfen aufgezeigt werden kdnnen.

2.7.1.2 Ziele

Das Ziel der Arbeiten im Jahr 3 des AP50 war die Analyse des Ermidungsverhaltens der
AlMgSc-Legierung Ko8542 in Abhangigkeit der einzelnen Teilschritte der Vorbehandlungskette.
Die Ergebnisse sollen einen wesentlichen als Beitrag zur Klarung der Ursachen des Ermii-
dungsabfalls liefern. Das Versuchsprogramm soll Aufschluss geben inwieweit Reinigung, Beiz-
behandlung, Anodisierbehandlung oder die resultierende Anodisierschicht selbst fur die Beein-
trachtigung ausschlaggebend sind.

2.7.2 Planung und Vorgehensweise

Es wurden Ermidungsversuche an Proben mit verschiedenen Vorbehandlungen durchgefiihrt
und Wéhlerkurven mit Schwerpunkt im Bereich um 10° Lastwechsel erstellt. Die Darstellung des
Einflusses der Oberflachenbehandlung auf die Zeitfestigkeit erfolgte Uber die Bestimmung des
Verhaltnisses des Airbus Fatigue Index (“AFI"). Darunter versteht man die Netto-Oberspannung
der 50%-Line bei 10° Lastwechseln.
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Aus dem Verhaltnis des AFI im Zustand mit Oberflachenbehandlung (AFlmwiy ) bezogen auf den
Zustand ohne Oberflachenbehandlung (AFlqep) ermittelt man den Airbus Fatigue Index — Knock-
Down Faktor (AFI-KFD). Fur den AFlqen wurde bei der Legierung Ko8542 der Airbus Fatigue
Index der Behandlungsserie O (nur alkoholisch entfettet) herangezogen. Beim Werkstoff
AA2024 wurde als Referenz ein entsprechender Wert aus dem Airbus Operations Versuchs-
programm (Bericht Nr. X53RP1409600) verwendet.

Der Airbus Fatigue Index — Knock Down Faktor (AFI-KFD) wird bestimmt:
AFI-KFD = AFlmiy/ AFl e

Weitere Untersuchungen zur Auswertung beinhalten Fraktographie mittels Lichtmikroskop und
Rasterelektronenmikroskop sowie metallographische Auswertung.

2.7.2.1 Untersuchte Werkstoffe und Probenformen

Untersucht wurde die AIMgSc-Legierung Ko8542 H116 mit der Lot-Nr. 450560 und als Refe-
renzmaterial diente die Legierung AA2024 T351 plattiert. Beide Werkstoffe lagen in einer Plat-
tendicke von ca. 3,2 mm vor.

2.7.3 Ermiudungsversuche

Die Ermudungsversuche wurden EN6072 an gekerbten Proben Kt 2.3 (,Open hole specimens
with the T-type geometry”, siehe Abbildung 2.7-1.) mit der Resonanzpriifmachine Type Mikrot-
ron Fa. RUMUL durchgeftihrt

Prifbedingungen

Test Standard: EN 6072:2011
Kraftmessdose: 24 kN
Testfrequenz: 105-110 Hz
Spannungsverhaltnis R=0.1
Probenorientierung: T-L
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Abbildung 2.7-1: Probenform fir Ermudungsversuche, L=200mm, b=30 mm, d=10 mm, a=3,2mm

Ziel der Versuchsdurchfiihrung war es, Probenversagen im Zeitfestigkeitsbereich von 10* — 10°
Lastwechseln zu erhalten, um den interessanten Zeitfestigkeitsbereich von 10° Lastwechseln
maglichst gut beschreiben zu kénnen. Die Analyse der Ermiidungsversuche erfolgte nach der
Weibullauswertung gemafd HSB. Der Einfluss der Vorbehandlung wurde tber die Bestimmung
der Knock Down Faktoren ermittelt.

2.7.3.1 Probenvorbehandlung

Fur Ermudungsversuche an der Legierung Ko8542 (Legierung Nummer 1) wurden 8 Probense-
rien hergestellt. Fur die Legierung AA2024 plattiert (Legierung Nummer 2) wurden 2 Probense-
rien hergestellt, die nur jeweils den Standardprozess fur TSA und PSA Behandlung repréasentie-
ren (Tabelle 2.7-1).

Tabelle 2.7-1 Probennomenklatur und Vorbehandlungsserien (n =1fd. Nr 1- 8)
Proben | Werkstoff Behandlungsserie
Nr
1.0.n Ko8542 H116 Serie 0 Entfetten mit Isopropylalkohol
1.1.n Ko8542 H116 Serie 1 Serie 0 + Alkalisches Entfetten
1.2.n Ko8542 H116 Serie 2 Serie 1 + Alkalisches Beizen
1.3.n Ko8542 H116 Serie 3 Serie 2 + Saure Dekapierung
1.4.n Ko8542 H116 Serie 4 Serie 3 + Weinséure-/Schwefelsaure Anodisieren (TSA)
1.5.n Ko8542 H116 Serie 5 Serie 3 + Phosphorsaure Anodisieren (PSA)
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1.6.n Ko8542 H116 Serie 6 Serie 1 + TSA (,Sole TSA")

1.7.n Ko8542 H116 Serie 7 Serie 1 + PSA (,Sole PSA")

2.4.n | AA2024T351 pl. Serie 4 Serie 3 Weinsdure-/Schwefelsdure Anodisieren (TSA)
2.5.n | AA2024T351 pl. Serie 5 Serie 3 + Phosphorsaure Anodisieren (PSA)

Zwei Probenserien (Serie 6 und Serie 7) von Anodisierungen an Ko8542 enthalten als Vorbe-
handlung nur die Reinigungsschritte (Alkoholische Entfettung und Alkalische Reinigen). Dane-
ben wurden weitere Probenserien hergestellt, die schrittweise die einzelnen Reinigungs- und
Beizprozesse der Standardbehandlung abbilden. In Abstimmung mit Airbus Operation wurde fur
beide Anodisierungen die gleiche Beizprozedur verwendet (Abbildung 2.7-2). Abweichend von
der AIPI 02-01-003 wurde daher bei TSA die alkalische Beizbehandlung mit P3 Almeco 51 vor-
genommen. Fur PSA wurden die Behandlungen gemal AIP1 02-01-006 fur PSA durchgefihrt.

x.0.n
Solvent Cleaning

Alcohol

x.1.n
Alkaline Cleaning

Metaclean T2001, 65 °C, 15 min

X.2.n
Alkaline Etching

P3 Almeco 51, 35 °C, 6 min

x.3.n
Acid De-smutting

Turco Smutgo NC, 40 °C, 5 min

x.6.n . x.7.n x.4.n x.5.n
Tartaric Sulfuric Acid Phosphoaric Sulfuric Tartaric Sulfuric Acid Phosphoric Sulfuric
Anodisation Acid Anodisation Anodisation Acid Anodisation

Sole TSA _ Sole PSA Standard TSA Standard PSA

Abbildung 2.7-2: Oberflachenbehandlung der Ko8542 Proben (x = 1, n = Ifd. Probennummer))

Fir das Alkalische Beizen wurde ein neues Bad angesetzt und die Beizrate mit 0,9 um/min er-
mittelt. Das Soll der Beizrate liegt bei 0,5 — 1um/min.

Meilensteine

M 5.x Thema war urspringlich nicht in der Planung enthalten.

2.7.4 Zusammenarbeit mit anderen Stellen

Es waren keine Unterauftrage geplant.
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2.7.5 Ergebnisse

2.7.5.1 Ermudungsversuche

Die Ermudungsversuche haben fiir Ko8542 einen starken Einfluss der Vorbehandlung auf das
Ermudungsverhalten. Fir die Standardanodisierung stehen KDF-Werten von 0,88 bis 0,93 bei
AA2024T351 sehr niedrige Werte von 0,62 bis 0,68 bei Ko8542 entgegen. Der Abfall der Ermii-
dungsfestigkeit ist im Falle der PSA-Behandlung etwas weniger stark ausgepragt.

HCF_Ko8542 H116_2024 clad T351 R=0.1_Kt=2.3_T-Type
200 194 1,20
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Abbildung 2.7-3: Ermidungsergebnisse Ko8542 und AA2024 plattiert

Ein beachtlicher Abfall des AFI kann bei Ko8542 bereits nach dem Alkalischen Reinigen ermit-
telt werden (vgl. Ubergang Serie 0 => Serie 1). Ein weiterer etwas moderater Abfall wird nach
dem Alkalische Beizen erhalten. Das zusétzliche Saure Beizen wirkt sich nur noch wenig aus.
Der anschliel3ende Abfall durch den eigentlichen Anodisierprozess ist aber wiederum starker
ausgepragt.
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HCF_Ko8542 H116_R=0.1_Kt=2.3_T-Type
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Abbildung 2.7-4: Ermidungsergebnisse Ko8542

2.7.5.2 Mikroskopie und Fraktographie

Es kdnnen generell Al (Mg,Mn), Al (Sc, ..), und Al(Fe, Mn) Phasen im EDX erkannt werden
(Abbildung 2.7-5). Fur die rissauslésenden Korrosionspits sind primér die Al-Fe Phasen verant-
wortlich. Als Beispiel ist hierfur die Bruchflache der Probe 1.1.8 dargestellt. Hier ist die Phase
nicht komplett herausgeltst und im EDX kann Eisen nachgewiesen werden (Abbildung 2.7-6,
Abbildung 2.7-7). Die Pittingtiefe wird durch die Grof3e der intermetallischen Phasen bestimmt
und liegt in der GréRenordnung von ca. 15 pm.
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Abbildung 2.7-5: Identifikation der Intermetallischen Phasen, Probe 1.4.11 ohne Ermidung,
Standard TSA-Behandlung, L-ST Schliffebene

In der fraktographischen Auswertung kann man deutlich erkennen, dass in der Regel die Ermi-
dungsrisse von Lochern ausgehen, die wahrend des chemischen Angriffs der Vorbehandlung
durch mikrogalvanische Effekte zwischen Matrix und intermetallischen Phasen erzeugt werden.

Die Anzahl und Grof3e der Pits scheinen sich nicht signifikant zwischen den Zustanden nur ge-
beizt und gebeizt plus TSA bzw. PSA zu veréandern (Abbildung 2.7-10, obere Reihe). Der weite-
re Abfall des AFI zwischen Beizen und Anodisieren diirfte daher auch auf die Eigenschaften
des Oxides zurtickzufiihren zu sein. Diesen Befund untermauert auch die Tatsache, dass die
TSA und PSA Behandlungen, auch unter Ausschluss der Beizschritte 3 und 4 AFI-Knock Down
Faktoren in der gleichen GréRenordnung haben wie die Standardbehandlungen. Die Abfélle
sind bei TSA starker ausgepragt als bei PSA.

Die Morphologie der TSA Schicht kann sich offensichtlich ahnlich negativ auf das Ermidungs-
verhalten auswirken wie bei den Proben mit vorhergehender Beizbehandlung und damit ver-
bundener héherer Lochtiefe bzw. Lochhaufigkeit. In den Féallen ohne Beizbehandlung ist die
mechanisch verformte Walzoberflache noch nicht entfernt worden. Diese verfestigte Zone, die
auch Walzriefen enthélt, kénnte sich auch noch beschleunigend auf die Rissinitiierung auswir-
ken (Abbildung 2.7-8, Abbildung 2.7-9).
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Alkaline Cleaning
Specimen 1.1.8,
103000 Cycles, 169,5 MPa

(LI T o A N i A
Abbildung 2.7-6: Rissinitiierung an Pits, Ko8542, Probe 1.1.8, nach Alkalischem Reinigen,

Fe-Nachweis

Standard TSA
Specimen 1.4.2
95842 Cycles, 125 MPa

Hachsp. = 16,00 kv Signal A = NTS BS!
Arbetsabstand = 9.6mm  Photo Nr. = 23031

"

= X, » . a \ A, l__ :

100 um Hochsp. = 15.00 kV Signal A = SE2 AIRBUS
Arbeitsabstand = 96 mm  Photo Nr. = 23926 Vergroerung= 100X GROUP

Abbildung 2.7-7: Rissinitiierung an Pits, Ko8542, Probe 1.4.2, Standard Anodisierung
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20 um Hochsp. = 15.00 kV Signal A = SE2 AlRBUS
Arbeitsabstand = 89 mm  Photo Nr. = 25053  Vergraflerung™= 250 % GROUP

Abbildung 2.7-8: Rissinitiierung/-verlauf entlang von Pits, Ko8542, Probe 1.1.8, Sole PSA

10 pm Hochsp. = 15.00 kV Signal A = SE2 AlRBUS
Arbeitsabstand = 89 mm  Photo Nr.= 25057  Vergrifenung™= 1.00 KX GROUP

Abbildung 2.7-9: Rissinitiierung/-verlauf entlang von Pits und Riefen, Ko8542, Probe 1.1.8, Sole
PSA
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Dekapierung 70000 1.4 Std S

S Y

Hachsp. 200 kW Signal A = BE2
Arbeitsabstand = 122 mm  Phato Nr. = 23111 vegs

S ore AIRBUS
Arbeitsabstand = 122 mm  Photo Nr. = 23105 vepetesy™ 200 [k

o igral A = - . Hochsp. = 15.00 kv
20pm Hothsp, = 16.00 kv Signal A = SE2 AIRBUS 20 pm hsp. =
H Arbetsobstand = 128mm  Photo Ne. = 23008 e 0% H

2pm Hachsp, = 15.00 KV Signal A = SE2

2y Hochsp. = 15.00 KV Signal A = SE2 AIRBUS 2 pm Hoehsp. = 15.00 kv Signal A = SE2 AIRBUS
Arbeitsabstand = 128 mm  Photo Ne. = 23100 vepstesg’s 281k Bl

H Asbeitsabstand = 122 mm  Photo M. = 23108 vagedeneg™ 2505x GRGUP H Arbaitsabstand = 12.2mm  Photo Nr. = 23114 vegstoneg™ 28050

Abbildung 2.7-10: Oberflachenmorphologie in der Bohrung, verschiedene Vorbehandlungen, Ko8542, nach Dekapierung, Standard TSA,
Standard PSA
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1.4 Standard TSA

1.6 alk. clean. + TSA

KDF 0.59

&5 L “

)

Hochsp. = 15.00 kv Signal A = SE2
Asbeitsabstand = 12.1 mm  Photo Nr. = 23117

Hochsp. = 15.00 kv Signal A= SE2
Arbeitsabstand = 122mm  Photo Nr. = 23105 0% ShaL
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|: { w152 Photale = 2808, Viwsiwedh 10KR AIRBUS | Arbeitsabstand = 121 mm  PhotoNr = 2318 vegodaemg™ 1005 s

Abbildung 2.7-11: Oberflachenmorphologie in der Bohrungen, Vergleich Standard TSA mit Nur
Reinigen plus TSA

Abbildung 2.7-11 zeigt den Vergleich der Oberflachenmorphologie nach Anodisierung mit Beiz-
schritten (linke Spalte) und ohne Beizschritte (rechte Spalte). Bei den ungebeizten Proben er-
kennt man noch die ausgepragte Oberflachenstruktur aus dem Walzprozess, die bei der Stan-
dardbehandlung durch den Beizabtrag vor der Anodisierung abgetragen wurde. Es ist deutlich
sichtbar, dass die die Haufigkeit und Tiefe der Pits bei der Standard TSA-Behandlung hoher ist.
Beide Behandlungen zeigen aber in den Ermiidungsversuchen ahnliche Einbul3en der Zeitfes-
tigkeit bei 10° Lastwechseln.

2.7.5.3 Metallographische Auswertung der Ermidungsproben

An den Ermidungsproben der 8 verschieden oberflachenbehandelten Varianten der Legierung
KO8542 wurden Mikroschliffe (Flachschliffe) in L - LT Ausrichtung (Abbildung 2.7-12) angefer-
tigt. Die Oberflachen in der Bohrung wurden hinsichtlich maximaler Muldentiefe und Anzahl der
Angriffe ausgewertet. Die Ergebnisse sind im nachfolgenden Diagramm (Abbildung 2.7-13) dar-
gestellt.
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Abbildung 2.7-12: Metallographische Untersuchung, Schlifflage
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Abbildung 2.7-13: Metallographische Auswertung der Muldenbildung nach Oberflachenbehand-
lung

Die Quantitative Auswertung kann zwar aufgrund der geringen statistischen Sicherheit nur ten-
denzielle Aussagen liefern, aber dennoch werden die obigen Beobachtungen aus der oberfla-
chenmorphologischen Analyse hier auch mit den wenigen Daten aus der Metallographie erhar-
tet.

Trotz der wesentlich geringeren Anzahl und Auspragung der Oberflachendefekte in der Boh-
rung der nicht gebeizten TSA und PSA Proben der Legierung Ko8542 werden die gleichen Ab-
falle in der Zeitfestigkeit festgestellt. Die maximale Muldentiefe liegt bei den Standardanodisier-
prozessen hoher als bei Eliminierung der Beizprozesse vor der Anodisierung (Abbildung 2.7-14
bis Abbildung 2.7-17).
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50 pm

Abbildung 2.7-16: Probe 1.6.2, Sole TSA Abbildung 2.7-17: Probe 1.7.3, Sole PSA

2.7.6 Zusammenfassung

Die Beeintrachtigung des Ermidungsverhaltens durch Anodisierung (TSA und PSA) ist bei der
Legierung Ko8542 wesentlich hoher als bei der Standardlegierung AA2024 plattiert.

Die Mikrostruktur der Legierung Ko8542 enthalt edle intermetallische Phasen die in Vorbehand-
lungsprozessen tiber mikrogalvanische Effekte Locher und Mulden erzeugt. Primar lauft die
Pitbildung Uber Auflosung der die Phasen umgebenden Aluminiummatrix und endet schlieflich
mit dem Herausfallen der edleren Phasen. Hauptsachlich sind hierfur die Fe-haltigen Phasen
verantwortlich. Da Distanzen zwischen den Phasen grof3 sind und keine zusammenhangenden
Cluster und Pfade entstehen, bestimmt die Grof3e der intermetallischen Phase an der Oberfla-
che auch die Muldentiefe. Diese Mulden sind in der Regel rissauslésend im Ermiidungsversuch
und beeinflussen zudem den Rissverlauf an der Oberflache. Die Anzahl und Tiefe der Mulden
korreliert nicht immer mit dem AFI-Knock Down Faktor. Trotz der geringeren Anzahl und Hau-
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figkeit der Oberflachendefekte bei den Anodisiervarianten ohne Beizbehandlung wurden &hnli-
che Beeintrachtigungen beim AFI-Knock-Down Faktor gefunden. Daraus wird abgeleitet, dass

die Anodisierung (Prozess, Oxideigenschaften) bei der Legierung Ko8542 auch mafigeblich fur
die Erniedrigung der Zeitfestigkeit mitverantwortlich ist.

Der Einfluss auf das Ermidungsverhalten ist generell bei der PSA-Behandlung etwas geringer
als bei TSA. Durch das Untersuchungsprogramm konnte gezeigt werden, dass fur die Bewer-
tung des Einflusses der Anodisierbehandlung auf das Ermiidungsverhalten von K08542 die
Morphologie und sonstigen Auswirkungen der Oxidschicht eine grol3e Bedeutung haben. Die
geringen Knock Down Faktoren und damit starkere Reduktionen der Zeitfestigkeiten sind auf
eine Uberlagerung von Lochgeometrieeffekten und Oxideigenschaften zuriickzufiihren. Inwie-
fern sich bei den Sole TSA/PSA Proben die noch nicht entfernte oberflachennahe Verfor-
mungszone und Walzriefenstruktur auswirken, konnte in diesem Versuchsprogramm nicht be-
wertet, sollte aber nicht auf3er Acht gelassen werden.

Um das Ermudungsverhalten besser zu verstehen sind daher weitere Untersuchungen erforder-
lich, wie z.B. die Bestimmung des Einflusses der Oxidschichtdicke auf das Ermidungsverhalten
in Verbindung mit Versuchen an nur mechanisch gereinigten, polierten Proben. Fir die Praxis
waére es sicherlich hilfreich, den Fe-Gehalt der Legierung weiter zu senken um die Lochbildung
bei der Vorbehandlung und Anodisierung zu minimieren.

2.7.7 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit

Die Kenntnis des Ermidungsverhaltens nach Vorbehandlung und Anodisierung ist ein wesentli-
ches Kriterium fir das das Einsatzspektrum der AIMgSc-Werkstoffe. Die Ergebnisse der Arbei-
ten im Rahmen das AP50 haben gezeigt, dass sowohl bei der chemischen Reinigung als auch
wéhrend der Anodisierung Oberflachenangriffe erzeugt werden kdnnen, die fur die Rissinitiie-
rung und Beeintrachtigung der Zeitfestigkeit ausschlaggebend sind.

2.7.8 Voraussichtlicher Nutzen und Verwertungsplan

Im Rahmen des APs wurden mikrogalvanische Korrosionseffekte wahrend Reinigung und Ano-
disierung zwischen spezifische intermetallische Phasen und der Matrix als ursachlich fur den
Ermiudungsabfall nachgewiesen. Es konnen Empfehlungen fir mikrostrukturelle Verbesserun-
gen des Werkstoffes abgeleitet werden.

2.7.9 Bekannt gewordener Fortschritt auf dem Gebiet des Vorhabens
bei anderen Stellen

Keiner.

2.7.10 Veroffentlichungen, Vortrage

Keine.

2.7.11 Literatur

Keine.
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3 Weitere Informationen
3.1 Zahlenmaliger Nachweis

Verwendungsnachweis

Zahlenmé&Riger Nachweis gem. Nr. 19.3 NKBF 98

flr die Zeit vom 01.01.2012 bis 31.03.2015 zum Zuwendungsbescheid

des Bundesministeriums fur Wirtschaft und Energie vom 12.12.2011

Forderkennzeichen: 20W1111F

Zuwendungsempfanger: AIRBUS DEFENCE AND SPACE GMBH

Thema des Vorhabens: ,Verbundprojekt: Radikal neue Werkstoffe und Fertigungsverfahren fur den
metallischen Flugzeugrumpf (RADIKAL)"

1. Nachkalkulation der gesamten Selbstkosten

1.1 Position Gesamtvorkalkulation (€) Gesamtnachkalkulation (EJ"
0813 Material 112.500,00 65.737,15
0823 FE-Fremdleistungen 32.500,00 28.856,00
0837 Personalkosten 2.496.000,00 2.682.500,78
0838 Reisekosten 10.000,00 9.727.97
0847 Abschreibungen auf vorhaben- 0.00 0,00

spezifische Anlagen
0848 Abschreibungen auf sonstige ge- 0,00 0,00
nutzte Anlagen des FE-Bereichs
0850 sonstige unmittelbare Vorhaben- 100.000,00 25.512,86
kosten
0855 Summe unmittelbare Viorhaben- 2.751.000,00 281233476
kosten (Pos. 0813 - 0850)
0856 Kosten innerbetrieblicher Leistungen 0.00 0.00
0860 Verwaltungskosten 217.000.00 140.854,14
0881 gesamte Selbstkosten des
Vorhabens (Summe Pos. 0855 — 0860) 2.968.000,00 2.962.188,90
1.2 Pauschalierte Kostenabrechnung gem. Nr. 5.6 NKBF 98: |:| ja X nein

Bei pauschalierter Abrechnung sind die Anlagen 1 bis 3 Bestandteil des Verwendungsnachweises. Die
Vorlage der Stundennachweise (Anhang 1) entfallt aber ggf. bei Verzicht auf Anforderung aufgrund
einer Regelung im Zuwendungsbescheid.

BMBF-Vordr. 0640a/09.05

Eine detaillierte Aufstellung ist dem abschliel3enden Kostennachweis zu entnehmen.
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