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1 Einleitung

Als eines der hochst belasteten Strukturbauteile ist der Turbine Center Frame (TCF),
Verbindungs- und Versorgungselement zwischen Hochdruckwellenlagerung und Ge-
hause, enormen thermomechanischen Herausforderungen ausgesetzt. Um weiter die
ambitionierte Gewichtsvorgabe und Effizienzsteigerung im Bereich des Moduls TCF
zu erreichen, wurden innovative Ansatze in Auslegung und Konzeption, sowie entspre-
chende Entwicklungen bzgl. Werkstoffen und Bauweisen in diesem Fordervorhaben
angegangen. Diese unterstitzen die Zielsetzungen gemalf Flightpath 2050.
Durch eine Weiterentwicklung der Auslegungsverfahren und Untersuchung innovativer
Konzepte wurde das Strukturgewicht bei gleichzeitig verbesserter Bestimmung der ae-
rodynamischen Zustandsgréf3en reduziert. Durch neue Bauweisen und Werkstoffe
konnen neben der Flow-Path Hardware auch Streben und Gehause in ihren Eigen-
schaften und ihrer Herstellung verbessert werden.
Das Vorhaben besteht aus zwei Hauptarbeitspaketen.
e HAP1 ,Advanced Auslegung*“
Hier wurden zum einen die Aussagegenauigkeit der CFD Modellierung hinsicht-
lich der Modellierung der drallbehafteten Nachlaufeffekte aus der Hochdruck-
turbine (HDT) verbessert und damit Strouhal- und Durchflusszahl- abhangige
Effekte auf TCF Profile realistischer abgebildet (AP1.1). Zum anderen konnten
alternative Designs die Masse des TCF deutlich reduzieren. Diese Arbeiten sind
durch die Erweiterung der Simulation der komplexen Innenstrémung auf 3D-
CFD mit unstrukturierter Vernetzung eng verknupft, um zusatzlich Kihl- und

Sperrlufteinsparung zu realisieren (AP1.2).

¢ HAP2 ,Neue Werkstoffe und Bauweisen fur Panel, Strebe und Gehause*
In diesem Hauptarbeitspaket wurden geeignete Prifverfahren bewertet, um
Schadensstrukturen an CMC als Basis fir eine verbesserte Lebensdauerbe-
wertung strukturiert zu bewerten (AP2.1). Die LCF-Lebensdauervorhersage fur
MAR M247 wurde durch die erweiterte Simulation von Porositatseffekten im Le-

gierungsaufbau verbessert und konnte um ein FEM basiertes Rissentstehungs-
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modell erweitert werden (AP2.2). Fur die SLM basierte Herstellung von stati-
schen Triebwerksbauteilen aus IN718 wurde bei gleicher Werkstoffqualitat die
Aufbaurate gesteigert und die Einsatzreife mit dem Referenzbauteil TCF er-
reicht (AP2.3). Durch Laserauftragsschweil3en konnte ein Weg aufgezeigt wer-
den, Wertschopfung von der Herstellung des Schmiederohlings hin zur Fertig-
bearbeitung zu verlagern und damit das Gewicht des Schmiederohlings zu re-

duzieren. Insbesondere grol3e Gehausebauteile konnen so ressourceneffizien-

ter gefertigt werden (AP2.4).

Auflistung der Arbeitspakete mit durchfuhrenden Teilprojektleitern:
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Mayer AP2.4:
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2 Zusammenfassung

2.1 Projektstrukturplan

Abbildung 1 zeigt den Projektstrukturplan des Vorhabens.

Abbildung 1: Projektstrukturplan

In diesem Projekt waren folgende Hochschulen im Unterauftrag involviert:
AP1.1: Integrierte Aero-Auslegung TCF
TU Graz — Durchfiihrung der Ringgitterkaskasdentests
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Uni Hannover — Turbulenz- und Transitionsuntersuchungen mit erweiterten Modellen
in TRACE

AP2.1

IKTS-Dresden — Messung physikalischer Daten CMC

Universitat Augsburg — Durchfiihrung von Zugversuchen mit Schallemissionsanalyse
an CMC Proben

AP2.4

ILT Aachen - Parameteranpassung und Erstellung von Werkstoffproben

Fraunhofer IWS Dresden - Parameteranpassung und Erstellung von Werkstoffproben

2.2 Erreichte Ergebnisse

221 HAP1 Advanced Auslegung

2.2.1.1  APL.1 Integrierte Aero-Auslegung TCF

Erreichte Ergebnisse

Durch die im Rahmen des Vorhabens gewonnen Messdaten konnte ein vertieftes Ver-
stéandnis der wesentlichen Phanomene erreicht und darauf basierend eine verbesserte
Auslegungsstrategie fir TCF-Geometrien erarbeitet werden. In Kombination mit der
verbesserten Vorhersage der TCF-Durchstromung ist Uberdies eine Optimierung der
Niederdruckturbine (NDT) mdglich, da die Stromungszustande in der NDT signifikant

von der Abstromung des TCFs beeinflusst werden.

AP1.1.1 Rig Montage und Instrumentierung

Fur die Tests wurde der Ringgitterversuchsstand AnCa an der TU Graz verwendet. In
Erganzung zu friher durchgefuhrten Messungen wurde zwischen IGV (Inlet Guide
Vane) und TCF ein rotierendes Stabgitter montiert, um instationare Effekte, in Analogie

zur Hochdruckturbine, zu erzeugen und ihre Auswirkung auf die TCF-Durchstromung
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zu bewerten. Zusatzlich wurde in Erweiterung der Messtechnik eine instationar mes-

sende Totaldrucksonde eingesetzt.

AP1.1.2 Rig-Test

Es wurden umfassende Messungen mit instationaren Effekten durchgefuhrt, die in ei-
ner Datenbank fur die weitere Auswertung zur Verfiigung stehen.

Die anfangs geforderten Drehzahlen konnten wegen Beschrankungen des An-
triebsmotors bzw. des sicheren Betreibens des Rigs nicht vollumfanglich umgesetzt
werden. Die vorhandene Datenbasis liefert aber wichtige Erkenntnisse fir die weitere
Validierung der CFD.

AP1.1.3 Validierung und Analyse

Die im Rig-Test (AP1.1.2) gewonnen Daten wurden weiter aufbereitet und fur die Va-
lidierung der CFD und Analyse der Stromung verwendet.

Die analysierten Messdaten zeigten, dass sich Stérungen durch das Stabgitter auf die
Messung hinter dem Stabgitter des Totaldrucks auswirken. Durch die sehr tiefen Nach-
l&ufe im Totaldruck (grof3e Druckdifferenz) der Stabe konnte der instationare Charakter
nicht von der stationaren Messtechnik erfasst werden. Die Folge ist ein zu hoher To-
taldruck in der Zustromung des TCFs, der unphysikalisch hohe Druckverluste sugge-
riert. Die Validierung erfolgte aber unter Verwendung der angrenzenden Stufenmes-
sungen. Weiterhin zeigte sich, dass das zeitlich wechselnde Stromungsfeld eine sta-
bilisierende Wirkung auf die TCF-Gehausestromung hat und somit Ablésungen, die in

friheren Untersuchungen ohne periodische Anregung zu sehen waren, verschwinden.

AP1.1.4 Neuauslegung mit validierter Modellierung

Die Studien an der Ringgitterkaskade AnCa mit und ohne Speichenrad haben gezeigt,
dass die Berucksichtigung der Instationaritat der Zustrémung im Design-Prozess eines
TCFs zwingend erforderlich ist. Eine Neuauslegung darf dabei nicht unabhangig von
den angrenzenden Modulen angegangen werden. Es wurde auf Basis verschiedener
Rechnungen mit dem validierten Modell eine Korrelation fur eine erste grobe Ausle-
gung des TCF erarbeitet. Fur ein vollumfangliche Neuauslegung muss das komplexe

Zusammenspiel der benachbarten Module bertcksichtigt werden.
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2.2.1.2 APL1.2 alternative Designkonzepte TCF

Erreichte Ergebnisse
AP1.2.1 Aufbereitung der Erfahrung

In mehreren Workshops zu alternativen Designkonzepten mit Experten aus unter-

schiedlichen Fachbereichen wurden die verschiedenen Bereiche des gesamten TCF-
Moduls hinsichtlich konstruktivem und fertigungstechnischem Verbesserungspotential
hinterfragt. Es konnten 6 Bereiche naher identifiziert und erste Konzeptideen daraus
abgeleitet werden:

» Studie 1: Nozzle Support Cone

« Studie 2: Nozzleanbindung an Flow Path Hardware (FPH)

+ Studie 3: Ground Overlap mit Verschleissausgleich

+ Studie 4: Windage Screen /Trennung von HPT Bereich und LPT im Innenbe-

reich)

« Studie 5: Kraftleitung des Hub-Strut Case

+ Studie 6: Aufhdngung Panel und Fairing
Fur die verschiedenen Bereiche sind unterschiedlich aufwéndige Ideen entwickelt wor-
den, die die Ziele hinsichtlich Gewicht, Lebensdauer und Wartungsfreundlichkeit un-

terstitzen. Die weitere Untersuchung erfolgte dann im Arbeitspaket AP1.2.2.

AP1.2.2 Design und analytische Bewertung der Konzepte

FUr jede Studie wurden bis zu vier Konzeptideen ausgewahlt und weiter detailliert.
Néaher beleuchtet werden hier die Ergebnisse aus der Studie 1 (Nozzle Support Cone)
und 4 (Windage Screen).

Fur alle Studien wurden alternative Konzepte erarbeitet, die hinsichtlich Kosten und
Gewicht einen Beitrag liefern konnten. Da die Konzeptstudien vornehmlich das Grund-
konzept eines Bestands-TCF als Randbedingung hatten, konnte keine signifikante Re-
duzierung des Gewichts erzielt werden. Die Studien geben aber Hinweise, bei zukinf-
tigen Designs eines TCF diese Bereiche gezielt anzupassen, um dann das volle Po-
tenzial der erarbeiteten Konzepte heben zu kdnnen.
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AP1.2.5 Analytische Bewertung der TCF Innenstromung

Die Bauteiltemperaturen und die daraus resultierenden thermischen Spannungen ha-
ben einen signifikanten Einfluss auf die Masse und die Lebensdauer eines TCF-Mo-
duls. Zur Bestimmung der Bauteiltemperaturen wurden bisher die thermischen Rand-
bedingungen auf der Kuhlluftseite innerhalb der Fairing-Kavitat noch mittels einfacher
1D-Korrelationen bestimmt, die mit entsprechend aufwendig instrumentierten Tests
kalibriert werden mussten. Das Stromungsbild in der Kavitat wurde dabei auf Basis
von Erfahrungen abgeschatzt.

In Realitat erweisen sich die Luftstromungen in der TCF Fairing-Kavitat als hochkom-
plex. GroRe Querschnittsflachen und &ulRerst geringe treibende Druckdifferenzen in
Kombination mit verhaltnismafig grof3en Leckagen und einer komplexen Geometrie
ergeben ein komplexes, instationéres 3D-Stromungsbild inklusive grol3er Wirbelstruk-
turen und Ruckstrémungen. Das reale Stromungsbild wurde durch hochauflésende 3D
CFD Verfahren erfasst und damit die Thermalmodellierung der Fairing-Kavitét eines

TCF-Modells verbessert, um die Genauigkeit der Temperaturvorhersage zu erhéhen.

Zur Erfassung der realen 3D-Stromung sind einige Schritte erforderlich, beginnend mit
der Entwicklung einer Vernetzungsstrategie. Diese Strategie schlief3t die Bestimmung
von Prismenschichten und Netzfeinheit sowie die Handhabung des sogenannten
,Ground Overlap“, also des Spalts zwischen Fairing und Panels, mit ein. Das ideale
Netz ist ein Kompromiss aus ausreichender Feinheit, z.B. fur die Auflosung der Grenz-
schicht, und einer madglichst geringen Anzahl an Zellen, um Einschnitte bei der Re-
chenzeit zu vermeiden.

Nach einer ausfihrlichen Netzstudie wurden im zweiten Schritt die Randbedingungen
festgelegt und variiert zum Zweck der Modellrobustheitsbestimmung. Dabei wurden
Sensitivitaten der Randbedingungen, z.B. Luftleckagen, Wandtemperatur und die Aus-
wirkung von freier Konvektion, auf das Ergebnis der Analysen untersucht.

Zur Bewertung der Vielzahl an Rechnungen und Studien wurde ein automatisches
Auswertungsverfahren mit Hilfe einer kommerziellen CFD-Postprozessing-Software
entwickelt. Das Verfahren ermdglicht eine schnelle Analyse des Stromungsfeldes und

einen schnellen Vergleich verschiedener Stromungsfelder untereinander. Neben der
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Stromungsfeldbewertung wurden verschiedene Methoden zur Bestimmung von War-
meubergangskoeffizienten an den Innenwanden der Kavitat untersucht und bewertet.
Als letzter Schritt wurde ein 3D CHT-Modell entwickelt und eine konjugierte Berech-
nung der Innenstromung und Bauteiltemperatur im Fairing aufgesetzt. Das Rechener-
gebnis wurde mit den einfachen CFD- und FE-Modellrechnungen verglichen. Es zeigte
sich, dass wegen des erweiterten Aufwandes bei geringer Ergebnisanderung derzeit
die CHT-Berechnung fiir ein TCF-Modul sich nicht lohnt.

Es steht somit ein Prozess zur Verfigung, um mit optimalem Aufwand bezlglich Re-
chen- und Auswertungszeit die Innen-Stromung in einem TCF zu berechnen und fur

die Oberflachentemperaturberechnung zu verwenden.

2.2.2 HAP2: Neue Werkstoffe & Bauweisen fir Panel, Strebe, Gehause

2.2.21 AP2.1 Prifverfahren CMC-Panels

Erreichte Ergebnisse

AP2.1.1. Entwicklung Prufstrategie
Zunachst wurden bestehende statische und dynamische Prifverfahren fir CMC adap-
tiert, um die besonderen Eigenschaften des Werkstoffes und die notwendigen Um-
fange testen zu konnen. Zusatzlich wurden Sonderversuchstechniken identifiziert, die
zur zuverlassigen und robusten Untersuchung der Versagensmechanismen in CMC
notwendig sind. Hierzu gehoren

¢ die Digitale Bildkorrelation (DIC, z.B. Aramis von GOM)

e die Schallemissionsanalyse

e Mikrostrukturanalysen mittels Rontgen Computertomographie
Die Prifstrategie wurde entwickelt, um sowohl in-situ wahrend der Prifung als auch
ex-situ in Nachuntersuchungen nach Abschluss der Prifung die mikrostrukturellen Ab-

laufe wahrend des Versagens untersuchen zu kénnen.

AP2.1.2. Aufbau der Prifkapazitaten
Fur die erfolgreiche standardisierte Prifung der CMC wurde eine angepasste, norm-

gerechte Probenform erarbeitet. Diese unterscheidet sich fur Ox/Ox und SiC/SiC, um
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der unterschiedlichen Schubbestandigkeit der Werkstoffe Rechnung zu tragen. Die er-
arbeiteten Formen wurden erfolgreich an verschiedenen Prifstellen getestet und ein
Versagen im relevanten Bereich, der durch die Norm vorgegeben ist, wurde nachge-
wiesen.

Die Versuchsdurchfiihrung wurde auf Hochtemperaturbedingungen erweitert und er-
folgreich getestet. Die digitale Bildkorrelation (Aramis) wurde erprobt und ausgewertet.
Damit steht eine Messmethode zur Bewertung lokaler anisotroper Phdnomene zur
Verfigung und kann zur weiteren analytischen Bewertung wichtige Hinweise beztiglich

des Werkstoffverhaltens geben.

AP2.1.3. Ermittlung von Werkstoff-Kennwerten

Es wurden mit den entwickelten Probengeometrien Werkstoffproben hergestellt. Diese
wurden zur Ermittlung der Werkstoffkennwerte verwendet. Zunachst wurden normge-
rechte Zugversuche bei hohen Temperaturen durchgeftihrt. Mit Hilfe der neuen Pruf-
und Auswertesystematik konnten unabhangig von der Priuftemperatur fir die unter-
suchten CMC-Werkstoffproben (Ox/Ox) Zugfestigkeiten im Bereich von 220- 250 MPa
und Bruchdehnungen im Bereich 0,35 - 0,4% ermittelt werden.

Die gewonnen Werkstoffkennwerte wurden als Input fir die analytische Bewertung der
Zugversuche verwendet. Ein Modell der Probenformen wurde in Abaqus aufgesetzt
und die ermittelten orthotropen Eigenschaften tbernommen. Im linear elastischen Be-
reich lasst sich dabei eine zufriedenstellende Ubereinstimmung erkennen und das Ma-
terialverhalten von Ox/Ox und SiC/SiC kann gut voneinander unterschieden werden.

AP 2.1.4 Schallemission bei Zugversuchen

In drei Phasen konnte das Schallemissionsverhalten fir CMC Werkstoffe getestet und
adaptiert werden.

Zunachst konnte in einer Vorstudie die generelle Anwendbarkeit der Schallemissions-
analyse zur Messung des signifikanten Onset der Schallemission und damit der Matrix
cracking stress bei CMC gezeigt werden. Diese Messung wurde mit verschiedenen
Variationen der Bestimmung des Proportional Limits verglichen.

In der zweiten Phase wurde dies auf ausgelagerte Proben erweitert. Hierzu wurden

bei hohen Temperaturen CMC-Proben gealtert. Mit Hilfe der Schallemission zeigten
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sich eindeutig eine Materialveranderungen, die mit rein mechanischen Messungen
nicht sichtbar waren. Damit wurde erfolgreich das Potential der Schallemissionsana-
lyse in der Bewertung von Alterungseffekten in CMC nachgewiesen.

In der dritten Phase wurde die Statistik um weitere Ox/Ox Proben erweitert und erste
Versuche an SiC/SiC durchgefihrt. Dabei konnten Unterschiede in der Prifung der
beiden Materialklassen erkannt werden und notige Weiterentwicklungen fur eine zu-

kunftige erfolgreiche Priifung an SiC/SiC aufgezeigt werden.

2222 AP2.2 MAR M247-Panels Simulation Porositéat

Erreichte Ergebnisse

Die Lebensdauer von statisch und dynamisch belasteten Bauteilen, wie es die Panels
der Flow Path Hardware des TCF sind, wird stark negativ von der Risshildung beein-
flusst. Diese Risse entstehen vornehmlich an Unganzen, die bei Gussteilen vornehm-
lich aus Fremdkérnern und Poren bestehen.

Dazu wurden die beiden Bereiche Fremdkdrner und Poren und ihr Einfluss auf die

Rissbildung untersucht.

AP2.2.1 Materialbeschaffung und Probenversuche

Poren:

Es wurden gezielt porenbehaftete Gussproben aus MAR-M247 hergestellt, welche
madglichst typische Poren aufweisen. Daraus wurden HCF- und LCF Proben heraus-
gearbeitet und erfolgreich getestet und damit die Belastungsniveaus ermittelt. Fir die
bruchauslésenden Poren wurden die Bruchflachen aufwandig nachuntersucht und do-
kumentiert. Somit steht eine qualitativ hochwertige Datenbank nachuntersuchter
Bruchflachen zur Verfligung, die im weiteren Verlauf fur die Bewertung und Modellie-

rung verwendet wurde.

Kornstrukturfehler:

Um den Einfluss von Kornstrukturabweichungen auf die Ermidungseigenschaften zu

untersuchen wurden Materialien beschafft, aus denen Proben mit den entsprechenden
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Gussfehlern hergestellt werden konnten. Bei den Werkstoffen handelte es sich um ty-
pischerweise im Turbine Center Frame eingesetzte Nickel-Gusslegierungen. Mit dem
bereitgestellten Material konnten ausreichend viele Probenversuche durchgefiihrt wer-
den, um die geplanten Prifmatrizen abdecken zu kénnen. Die Ermtdungslebensdauer
der Proben wurde im LCF- (low cycle fatigue) und HCF- (high cycle fatigue) Schwing-
versuchen getestet. Anschliel3end wurden die Proben mittels Metallographie, REM
(Rasterelektronenmikroskopie) und EBSD (electron backscatter diffraction) nachunter-
sucht, um die Ausrichtung der Koérner und Seigerungen zu bestimmen. Die Ergebnisse

wurden fur den Aufbau der FEM Modelle verwendet.

AP2.2.2 Bewertung und Modellierung

Poren:

Die durchgefiihrten Probenversuche wurden ausgewertet und die Ergebnisse flir den
Vergleich mit der Analytik verwendet. Dabei wurde besonderer Fokus auf das Verfah-
ren der klassischer Rissfortschrittsrechnung gelegt. Dieses basiert auf dem Paris-Ge-
setz unter Beriicksichtigung von EIHaddad und lieferte folgende Ergebnisse:

- Im Bereich geringer Lebensdauern ist die berechnete Lebensdauer konservativ,
d. h. zu kurz. Hier dominieren plastische Effekte, die mittels CTOD oder J-In-
tegral bewertet werden kénnen.

- In einem mittleren Bereich stimmen die gerechneten Ergebnisse mit den ge-
messenen Ergebnissen gut Uberein.

- Im Bereich langer Lebensdauern weicht die Analytik von den Messungen ab.
Diese Divergenz erklart sich dadurch, dass die Rissinitierung die Lebensdauer
bestimmt.

- Die gerechneten Lebensdauern fur Karbide sind systematisch zu lange (nicht
konservativ), die gerechneten Lebensdauern fir Poren konservativ (zu kurz).

- Die Rechnung liefert fur viele gebrochene Proben eine unendliche Lebens-
dauer, da der Schwellenwert unterschritten ist.

- Der ElHaddad-Wert zur Berucksichtigung des gréf3enabhangigen Schwellwer-

tes muss an die Prifbedingungen angepasst werden. Nur so ist sichergestellt,
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dass bei experimentell gebrochenen Proben eine Lebensdauer gerechnet wer-
den kann.
Um gesamten Bereich der Lebensdauer (LCF und HCF) abzubilden, muss ein kombi-
nierter Ansatz verwendet werden. Dafir gibt es verschiedene Mdglichkeiten:

- Verwendung der experimentell bestimmten Lebensdauer fur kleine Fehler mit
anschlielender Rissfortschrittsrechnung. In diesem Fall ist die Rissinitiierung in
der Lebensdauerkurve enthalten.

- Bestimmung der Lebensdauerkurve aus einer Rissfortschrittsrechnung fur
kurze Lebensdauern und Bestimmung der Dauerfestigkeit aus Schwellwertver-
suchen

- Ermittlung einer Kurve ,Rissinitiierung“ als Funktion der Spannung basierend
auf den Ergebnissen. Die Rissinitiierung wird zu der analytisch bestimmte Le-

bensdauer addiert.

Kornstrukturfehler:

Bei der Simulation kamen Rissentstehungs-, Rissfortschritts- und Lebensdauermo-
delle sowie FEM (Finite Elemente Methode) zum Einsatz. Die Lebensdauer der Proben
liel3 sich mit kalibrierten Werkstoffmodellen im Rahmen der angestrebten Genauigkeit

gut vorhersagen.

AP2.2.3 Ubertragung auf Bauteilbewertung

Poren:

Die erarbeiteten Ansatze wurden erfolgreich im Prozess der Bauteilbewertung ange-
wendet. Es wurde gezeigt, dass diese Ansatze flr die Bauteilbewertung funktionieren.
Aktuell werden die Ansétze parallel zum klassischen Ansatz angewendet, um weitere
Erfahrung fir die Bauteilbewertung zu erhalten und so die Voraussetzung fur einen

potenziellen Einsatz im produktiven Designprozess zu schaffen.

Kornstrukturfehler:

Die Lebensdauer-Ergebnisse wurden fir die Bewertung von Bauteilen aufbereitet.

Hierzu wurden Modellkurven an die experimentellen Daten angepasst und fir die
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strukturmechanische Bauteilbewertung bereitgestellt. Fir spezifische Kornstrukturab-
weichungen wurden besondere Bewertungsansatze erarbeitet und mittels der experi-
mentellen und simulativen Ergebnisse validiert. Damit stehen Lebensdauerkurven zur
Verfiigung, mit denen die Ermidungsfestigkeit von Bauteilen abhangig von der lokalen

Spannung bewertet werden kdnnen.

2223 AP 2.3 TCF-Strebe: Hochtemperaturbelastetes Strukturbauteil in SLM

Erreichte Ergebnisse

AP2.3.1 Datenermittlung

Mit diesem Arbeitspaket wurde die Datenbasis flur die Werkstoffdaten des Werkstoffs
IN718 SLM erweitert. Fokus lag auf Tests, um die Lebensdauervorhersage des Werk-
stoffs bei hohen Anwendungstemperaturen unter Last zu verbessern.

Die Gefugebeschaffenheit von additiv hergestellten Werkstoffen unterscheidet sich
von Werkstoffen, die durch Giel3en oder Schmieden hergestellt worden sind, erheblich.
Kornform, Korngr6Re, Kornorientierung und die Verteilung der Geflugebestandteile
hangen wesentlich von den additiven Herstellparametern (Energieeintrag) ab. Die Ge-
fugebeschaffenheit zeigt eine merkliche Anisotropie. Die Festigkeits- und Steifigkeits-
eigenschaften sind deshalb auch anisotrop. Fur das Kriechverhalten wurde ebenfalls
eine entsprechende Anisotropie erwartet.

Die Lebensdauervorhersage der zeit- und temperaturabhangigen plastischen Verfor-
mung wurde flr unterschiedliche Lastniveaus an 44 Kriech- & Zeitstandversuchen er-
mittelt. Die Untersuchungen dokumentieren die Dehnungen von 0,1% bis zum Bruch.
Insgesamt erfolgte die Ermittlung auf 3 unterschiedlichen Lastniveaus mit einer Lauf-
zeit von bis zu 600h. Samtliche Proben wurden im Anschluss fraktografisch untersucht
und lhre Gultigkeit bewertet.

Aufgrund der untersuchten Anisotropie der Mikrostruktur sowie der unterschiedlichen
statischen Festigkeiten in Abhangigkeit der Richtung, erfolgte die Charakterisierung
der Kriech- und Zeitstandfestigkeit an Proben aufgebaut in vertikaler, horizontaler und
45° Richtung zur Bauplattform.

Copyright © MTU Aero Engines AG Seite 15



Die Ergebnisse zeigen die bereits erwartete Anisotropie des additiv gefertigten Mate-
rials. Die ertragbaren Spannungen bis zum Bruch in Abhangigkeit der Richtung liegen

hierbei je nach Aufbaurichtung Uber bzw. unter der von Schmiedematerial.

AP2.3.2 Desinganpassung

Das Original-Strebendesign, optimiert fur die Herstellung mittels Guss, wurde fir die
Herstellung mittels SLM untersucht. Dabei mussten die Aspekte der anisotropen Werk-
stoffkenngroRen und die Rahmenbedingungen des additiven Aufbaus berlcksichtigt
werden. Beschrankend waren hierbei die maximale Aufbauhdhe der SLM-Maschine,
die Ausrichtung des Bauteils, um weiterhin die Belastbarkeit sicherzustellen, die Ver-
meidung von Uberhangen, um Nacharbeiten zu vermeiden sowie Optimierung von
Supportstrukturen fir eine optimale Aufbaugeschwindigkeit. Einschrankend war auch
das Bestreben, das Bauteil méglichst nah am Originaldesign zu belassen und grol3ere
Designoptimierungen fur SLM nicht zu bertcksichtigen.

Es wurde ein optimiertes Design gefunden, das diese Aspekte bertcksichtigt. Die
Strebe wurde in einer Mischung aus Roh- und Fertigteil konstruiert und in einem Pro-

beaufbau bestatigt.

AP2.3.3 Strukturmechanische Bewertung

Parallel zu den Designhanpassungen wurde das Design strukturmechanisch beziglich
Lebensdauer unter Betriebslast bewertet und kritische Bereiche herausgearbeitet. Fir
die Berechnungen mussten Werkstoffkennwerte fur geschliffene Oberflachen verwen-
det werden, da sonst die geforderte Zyklenzahl nicht erreicht wurde. Kleinere Anpas-
sungen in kritischen Bereichen durch Materialaufdickung und modifizierte Radien wur-
den im Design (AP2.3.2) berlcksichtigt. Das Festigkeitspotential fiir eine Anwendung
des Bauteils ist somit gegeben, sofern die Oberflache mit einem geeigneten Verfahren

nachbearbeitet wird.

AP2.3.4 Herstellung Demo-Bauteil einer Strebe mittels SLM
Die Arbeiten wurden in enger Zusammenarbeit/Abstimmung mit den Arbeitspaketen
2.3.2 und 2.3.3 durchgefuhrt. Entscheidend waren die Beriicksichtigung der maxima-

len Aufbauhthe der SLM-Maschine, die Ausrichtung des Bauteils, die Vermeidung von
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Uberhangen, um Nacharbeiten zu vermeiden sowie Optimierung von Supportstruktu-
ren fur eine optimale Aufbaugeschwindigkeit. Auf diese Weise konnte ein Demo-Roh-
teil hergestellt werden. Die Rauhigkeitsanforderung sowohl innen als auch auf3en
(siehe AP2.3.3) konnten durch ein neu entwickeltes Gleitschleifverfahren eingehalten
werden. Mit Hilfe dieses Oberflachenverfahrens konnten die von der Strukturmechanik
geforderte Oberflachenrauhigkeit erfillt werden.

Auf Basis dieser Ergebnisse konnte jetzt ein AM Demobauteil der Strebe in einer se-
riennahen Umgebung die komplette Prozesskette von der AM Herstellung bis zur Roh-

teilfertigbearbeitung durchlaufen.

AP2.3.5 Einfluss Pulveralterung auf Materialqualitat

Ziel dieses Arbeitspakets war es, in einem ersten Schritt grundlegende Erkenntnisse
uber den Einfluss von wiederverwendetem Pulver zu gewinnen. Dazu wurde Pulver
aus IN718 beschafft und die originare Pulverqualitdt dokumentiert. Mit diesem Pulver
wurden in der ersten Verwendung Proben aufgebaut, um die initiale Qualitat der Pro-
ben hinsichtlich Werkstoffkenngré3en und Fehlern zu erhalten. Das verbleibende Pul-
ver wurde fur weitere Aufbauten verwendet.

Dazu wurde das nicht verschweil3te Pulver mehrfach, ohne Beimischung von Neuma-
terial, gesiebt, analysiert und wiederverwendet. Bei der Analyse des Pulvers wurden
folgende Eigenschaften Uberpruft: Partikelgrof3e und deren Verteilung, Pulvermorpho-
logie sowie chemische Veranderungen.

Bei den Analysen konnten Uber 11 Iterationen weder bei der KorngréRenverteilung,
noch bei der Partikelgeometrie Veranderungen festgestellt werden. Ein signifikanter
Trend wurde lediglich bei der Sauerstoffaufnahme sichtbar, die sowohl im Pulver, als
auch in verbauten Material ermittelt wurde. Bei Sicherstellung eines stabilen Pro-
zessablaufes und Uberwachung des Sauerstoffanteils im Pulver kann aufgrund der
ermittelten Ergebnisse das IN718 Pulver im AM-Prozess mehrfach wiederverwendet

werden.

Copyright © MTU Aero Engines AG Seite 17



2.2.2.4 AP 2.4 TCF-Gehause: additive Herstellung Laserauftragsschwei3en (LAS)

Erreichte Ergebnisse

Im Zeitraum seit Oktober 2015 konnten beim Auftragschweil3en folgende Fortschritte
erzielt werden. Die erreichten Ergebnisse sind nach den einzelnen Arbeitspaketen auf-

gelistet.

AP2.4.1 Verfahren

Im Arbeitspaket 2.4.1 wurden zu Beginn unterschiedliche Verfahren zum Auftrag-
schweil3en untersucht: Die zwei Laserverfahren Laser-Pulver-Auftragschweil3en (LPA)
und Laser-Draht-Auftragschweilen (LDA) sowie das Lichtbogenverfahren Metall-
Schutzgas-AuftragschweilRen (MSG). Durch metallografische Untersuchungen sowie
die Prifung von Festigkeitsproben kristallisierte sich das Laser-Draht-Auftragschwei-
3en als vielversprechendstes Verfahren fur die Anwendung auf Triebwerks-Geh&usen
heraus. Anschliel3end wurden mit diesem Verfahren noch weitere Parameteroptimie-

rungen durchgefuhrt.

AP2.4.2 Werkstoff/Festigkeit

Im Arbeitspaket Werkstoff/Festigkeit wurden von allen Verfahren Probekdrper metallo-
grafisch auf kritische Fehlstellen untersucht. Zudem wurden sowohl statische als auch
dynamische Festigkeitsproben untersucht und bewertet. Die Bruchflachen wurden an-
schlieRend mittels REM untersucht, um die bruchausldsenden Fehlstellen zu doku-

mentieren.

AP2.4.3 Entwicklung, Optimierung Prozesskette

Im Rahmen von Arbeitspaket 2.4.3 wurde die Prozesskette fur das Laserauftrag-
schweil3en von Features auf Gehausebauteile festgelegt. Im Rahmen dieser Prozess-
kette wurde die Warmebehandlung fir diese Hybrid-Bauteile festgelegt. Zudem wurde
im Rahmen von Versuchen die Zerspanbarkeit des LDA-Werkstoffes hachgewiesen.

Zuletzt wurden unterschiedliche Prifverfahren untersucht und bewertet.
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AP2.4.4 Konstruktion/Bautell

In Arbeitspaket 2.4.4 wurden unterschiedliche Rohteile konstruiert, die das nachtrag-
lich Auftragen von Bossen oder Flanschen mittels LDA bertcksichtigen.

Der Versuch an einem TCF-Gehause zeigten keine Probleme bei der Handhabung
des Bauteils sowie bei der Schweil3ung darauf. Die Ergebnisse der Verzugsmessung
zeigten, dass sich der Schrumpf an dem Gehause gleichméalig Gber den Radius aus-
breitet. Zudem liegt er in einer beherrschbaren GréRenordnung. Somit ist der Versuch

an dem Demobauteil erfolgreich durchgefiihrt worden.
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3 Technische Darstellung der Arbeitspakete

3.1 HAP1 Advanced Auslegung
3.1.1 AP1.1 Integrierte Aero-Auslegung TCF

AP1.1.1 Rig Montage und Instrumentierung

Fur den Test wurde in diesem Vorhaben auf einen bestehenden Ringgitter-Prifstand
(siehe Abbildung 2) an der TU Graz aufgesetzt, der um ein rotierendes Speichenrad
erweitert wurde.

Um die Zu- und Abstromung zum TCF sowie den Effekt auf das erste Leitrad der
stromabliegenden LPT (Low Pressure Turbine) optimal zu vermessen, sind die Ebe-
nen BO, C und D Uber den gesamten Umfang vermessen worden. Hierzu ist eine Ver-
teilung der Rechen verwendet worden, die eine gegenseitige Beeinflussung der Re-
chen untereinander verhindert. Sowohl Totaltemperatur als auch Totaldruck sind in
den Ebenen A, BO, C und D vermessen worden.

Um dartber hinaus Informationen tiber Zustromwinkel, Machzahl und statischen Druck

zu erhalten, sind in den Ebenen BO und C auch Funflochsonden zum Einsatz gekom-

men.

[ —
| ——
8|

lektromotor

Abbildung 2: Schnittdarstellung der 3D-Kaskade (AnCa) inklusive Messebenen und
kurzer Erlauterung zum Speichenrad
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AP1.1.2 Rig-Test

Ein wesentliches Ziel in diesem Arbeitspaket war der Forderung nach definierten, zeit-

lich periodischen Stromungsstérungen. Hierzu wurde die Strouhalzahl Sr als dimensi-
onsloser Vergleichsparameter herangezogen, um den Vergleich zur Hochdruckturbi-

nenabstromung zu gewahrleisten. Die Definition lautet wie folgt:

Geschwindigkeit

- Frequenz - Lange Gl. (1-1)

Uber die Strouhal-Zahl der Hochdruckturbine, den Stabdurchmesser, der Stabanzahl
sowie der Stromungsgeschwindigkeit konnte die notwendige Drehzahl (Frequenz) des
Speichenrads definiert werden.

Wegen der Drehzahl-Begrenzung durch eine starker als erwartete Aufheizung des vor-
handenen Elektromotors konnte aber die geforderte maximale Drehzahl nicht erreicht
werden. Eine zur Hochdruckturbine vergleichbare Strouhalzahl konnte so nicht einge-
stellt werden. Dies lasst eine direkte Validierung der CFD unter Berucksichtigung der
HPT Strouhal-Zahl nicht zu, l&asst sich aber mit geringer Unsicherheit auf diese Werte

skalieren.

AP1.1.3 Validierung und Analyse

Zur Validierung der Ergebnisse sind in einem ersten Schritt die Messdaten aus einer

vorangegangenen Messkampagne, in denen eine gute Vergleichbarkeit zwischen
CFD (Computational Fluid Dynamics) und dem Experiment erreicht werden konnte,
mit jenen Daten in diesem Arbeitspaket verglichen worden.

Die Nachlaufe des stromaufliegenden IGVs sind auch mit Speichenrad (Abbildung 3
(b)) klar zu erkennen. Durch die Zunahme des Teilungsverhaltnisses in Richtung Ge-
hause kommt es allerdings beim Speichenrad zu einer Massenstromverschiebung in
Richtung Gehause, infolgedessen eine Kippung des Totaldruckprofils vorliegt (verglei-
che Abbildung 4 (a) mit (b)). Das erhdhte Totaldruckgebiet am Gehause ist Folge des
Radialspalts zwischen Stab und Gehause.
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Abbildung 3: Totaldruckkontur in der Zustrémung des TCFs stromab der IGVs in
Ebene BO: a) ohne Speichenrad; b) mit Speichenrad

Im Vergleich der zwei Messtechniken, Totaldruckrechen und Funflochsonde (5LS),
konnte eine gute Ubereinstimmung erreicht werden. Der Vergleich zwischen dem To-
taldruck der 5LS-Messung und den Rechenmessung im Fall mit Speichenrad zeigt
hingegen einen signifikante Offset (vergleich hierzu Abbildung 4 (b)). Der Grund fur
diesen Offset begriindet sich mit dem Einfluss des zeitlich variierenden Stromungs-
felds.

Da das Druckniveau der Funflochsonde eher den Voraussagen der CFD entspricht,
wird vermutet, dass das Ergebnis dieser Messtechnik vertrauensvoller ist. Aufgrund
der Unsicherheit erfolgt der detaillierte Vergleich zwischen Numerik und Experiment
auf Basis von Ebene C, stromab des TCFs, in welcher die Schwankungen durch die
Stabe bereits stark abgeklungen sind (vergleiche Abbildung 5).
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Abbildung 4: In Umfangsrichtung flachengemitteltes Totaldruckprofil der
Funflochsonde und des Totaldruckrechen: a) ohne Speichenrad (w/o SW), b)
mit Speichenrad (w SW).
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Abbildung 5: In Umfangsrichtung flachengemitteltes Totaldruckprofil der
Funflochsonde und des Totaldruckrechen inklusive instationérer CFD: a) ohne
Speichenrad (w/o SW), b) mit Speichenrad (w SW).

Im Gegensatz zur Ebene BO liegen die von den zwei Messtechniken gemessenen To-
taldriicke wieder naher beieinander. Der Grund in der bestehenden Abweichung wird
den immer noch existenten instationdren Nachlaufen des Speichenrads zugespro-
chen. Die deutlichen Unterschiede im stationdren Fall sind die Folge der Stromungs-
ablésung am Gehause im Experiment, die mit der CFD nicht nachvollzogen werden
konnte.
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Eine Zusammenfassung der unterschiedlichen Modellkombinationen gibt die nachfol-

gende Tabelle:

Tabelle 1. Zusammenstellung der Modellkombinationen

Turbulenzmodell Erweiterung
Referenz 1 SST-Modell none
Referenz 2 k-w-Modell (Wilcox) none
k-w_VRPM k-w-Modell VRPM
k-w_VB_VRPM k-w-Modell VB + VRPM
k-w_TM2 k-w-Modell VB + VRPM + VGJ + CF
k-w_SLC k-w-Modell Stream-line-Curvature®
SST_VRPM SST-Modell VRPM
Abklrzung Bedeutung
VB Viscous Blending
VRPM Vortex Reactive Production Model — wirbelreaktives Produktionsmodell)
VGJ Vortex Generating Jet
CF Crossflow
SST Shear Stress Transport

Fir Details zu den einzelnen Modellen sei auf [1] — [5] verwiesen.

Das fur die Nachrechnung verwendete numerische Modell nutzt zur besseren Abbil-
dung des Experiments zwischen TCF und IGV ein zonales Interface, um ein Ausmi-
schen der IGV-Nachlaufe zu verhindern. Da die Ablésung am Gehause ohne Spei-
chenrad nicht wiedergegeben werden konnte, ist die Abweichung in der Radialvertei-
lung in der Ebene C (vergleiche Abbildung 5) zwischen CFD und Experiment beson-
ders grof3. Die mit dem Speichenrad unterdriickte Abldsung bewirkt eine Homogeni-
sierung des Abstromprofils des TCFs, das beide Messtechniken tbereinstimmend zei-
gen (vgl. Abbildung 5 (b)). Im Fall der CFD-Vorhersage ist das Totaldruckprofil etwas
bauchiger ausgepragt, was auf eine vorliegende Massenverschiebung in Richtung
Nabe zurtickzufuhren ist. Ursache fur die Unterschiede zwischen CFD und Experiment
ist das unterschiedliche Ausmischverhalten zwischen der CFD und dem Experiment.
Mit Bezug zu Abbildung 6 sind im Fall der CFD noch klar die Nachlaufe der IGVs zu

erkennen, wahrend diese im Experiment nicht mehr identifiziert werden kénnen. Die in
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der Realitat vorliegende, erhohte Ausmischrate, die das homogene Abstromprofil be-
dingt, kann von der CFD so nicht wiedergegeben werden.
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Abbildung 6: Totaldruckverteilung in Ebene C (stromaufblickend): a) CFD (interpoliert
auf Messgitter); b) EXP.
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Abbildung 7: Machzahlverteilung in Ebene C (stromaufblickend): a) CFD (interpoliert
auf Messgitter); b) EXP.

Anhand des Totaldrucks wird ersichtlich, dass die CFD, bedingt durch das nicht abge-
schlossene Ausmischen der Nachlaufe, die Verluste gegeniber dem Experiment in
der Passage unterschatzt. Ein weiteres Indiz fur die nicht abgeschlossene Mischung
ist das sehr homogene Machzahlprofil im Austritt des TCFs (vergleiche Abbildung 7).
Wahrend im Experiment zwischen Saug- und Druckseite kein Gradient mehr vorliegt,
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ist er in der CFD, besonders am Gehause nahe des TCF-Nachlaufs, noch zu erken-

nen.

AP1.1.4 Neuauslegung mit validierter Modellierung

Auf Basis der Messdaten und der validierten CFD konnte fur die Nachrechnung dieses
Prufstands ein entsprechendes Setup definiert werden. In AP1.1.3 wurde auch ge-
zeigt, dass das zeitlich wechselnde Stromungsfeld ein zentrales Element im Design-
Prozess eines TCFs ist und bei der Auslegung durch instationare CFD mit beriicksich-
tigt werden muss. Dabei spielen die periodischen Zustrombedingungen eine entschei-
dende Rolle. Die Neuauslegung eines TCF ist damit sehr aufwendig und nur mit der
Kenntnis des angrenzenden Moduls HPT (Hochdruckturbine) sinnvoll zu optimieren.
Nur bei Kenntnis und richtiger Vorhersage dieser periodischen Effekte ist ein TCF-
Redesign sinnvoll moéglich.

Diese Erkenntnis war zu Beginn des Projektes nicht absehbar und tbersteigt bei wei-
tem den geplanten Anspruch und ist mit einem hohen Mal3 an Komplexitat verbunden.
Die aus den Versuchen abgeleiteten Korrelationen fir eine erste grobe Machbarkeits-

studie von neuen TCF konnten aber erarbeitet und prototypisch angewandt werden.

3.1.2 AP1.2 alternative Designkonzepte TCF

AP1.2.1 Aufbereitung der Erfahrung

In diesem Arbeitspaket wurden mehrere Workshops mit den Experten zu alternativen
Designkonzepten abgehalten. Es wurden die verschiedenen Bereiche des gesamten
TCF-Moduls hinsichtlich konstruktivem und fertigungstechnischem Verbesserungspo-

tential hinterfragt.
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Studie 1: Nozzle Support Cone
Studie 2: Nozzleanbindung an Flow Path Hardware (FPH)

| Studie 3: Ground Overlap mit Verschleissausgleich |

Studie 4: Windage Screen /Trennung von HPT Bereich und LPT im
Innenbereich)

Studie 5: Kraftleitung des Hub-Strut Case
| Studie 6: Aufhéngung Panel und Fairing |

Abbildung 8: TCF mit Position der zu untersuchenden Verbesserungspotentiale

Es konnten 6 Bereiche naher identifiziert und erste Konzeptideen daraus abgeleitet
werden:

* Studie 1: Nozzle Support Cone

« Studie 2: Nozzleanbindung an Flow Path Hardware (FPH)

+ Studie 3: Ground Overlap mit Verschleissausgleich

+ Studie 4: Windage Screen /Trennung von HPT Bereich und LPT im Innenbe-

reich)

« Studie 5: Kraftleitung des Hub-Strut Case

+ Studie 6: Aufhdngung Panel und Fairing
Fur die verschiedenen Bereiche sind unterschiedlich aufwéndige Ideen entwickelt wor-
den, die die Ziele hinsichtlich Gewicht Lebensdauer und Wartungsfreundlichkeit unter-

stitzen. Die weitere Untersuchung erfolgte dann im Arbeitspaket AP1.2.2.

AP1.2.2 Design und analytische Bewertung der Konzepte

FUr jede Studie wurden bis zu vier Konzeptideen ausgewahlt und weiter detailliert.
Naher beleuchtet werden hier die Ergebnisse aus der Studie 1 (Nozzle Support Cone)
und 4 (Windage Screen) als typische Bereiche fur untersuchte Konzeptvarianten.

Fur den Bereich des Nozzle-Support-Cone, der in Studie 1 untersucht wurde, sind die

untersuchten Konzepte in Tabelle 2 zusammen mit den Auswirkungen aufgelistet.
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Tabelle 2: Untersuchte Designstudien im Bereich des Nozzle-Support Cone

Bereich Konkretes Thema Kurzbeschreibung | Prioritat | Kosten/Gewichtsvorteil

1 N1 Nozzle'-Pln-De- Nozzle Cone/Nozzle Sheet metal inducers Posn!ver Einfluss auf
sign Support Gewicht und Kosten
> | N2 Nozzle-Pin-De- | Nozzle Cone/Nozzle Nozzle Support Positiver Einfluss auf
sign Support pp Gewicht und Kosten
3 | N3 Nozzle-Pin-De- | Nozzle Cone/Nozzle Anbindung NSC- Positiver Einfluss auf
sign Support Strebe Gewicht und Kosten
Nozzle-Pin-De- | Nozzle Cone/Nozzle Nur Cone mit "Iso- Positiver Einfluss auf

4 | N4 . w i
sign Support mesh Gewicht und Kosten

Fur Studie 4 wurden vier konkrete Themen ausgewahlt und weiter ausgearbeitet, wie
in Abbildung 9 dargestellt.

Ausfiihrung Dreh-/Frasteil Dreh-/Frasteil Blech Blech Blech
Windage Screen
Verbindungstechnik Presssitz Presssitz Presssitz Schweilen Schweillen
(+ geschweilte
Umfangsnaht)
Potentielle
+ = + ++ ++

Massenreduktion
(vgl. Excel sheet)

Abbildung 9: Konzeptstudie fur Windage Screen

Die anschlieRende Bewertung erfolgte mit starker Gewichtung von Kosten und Ge-
wicht. Damit war Konzept V4 praferiert. Die Umsetzung des Schweil3ens als Verbin-
dungstechnik wurde als kritisch gesehen und wird in weiteren Projekten untersucht.
Da in diesem Fall vornehmlich ein Bauteil angefasst wurde, konnte eine Kombination
verschiedener Konzepte nicht weiter diskutiert werden.

Fur alle Studien wurden alternative Konzepte erarbeitet, die hinsichtlich Kosten und
Gewicht eine Beitrag liefern konnten. Die Studien dienen dazu, , bei zukinftigen De-
signs eines TCF auf diese Bereiche ein verstarktes Augenmerk zu legen, um das volle
Potenzial der erarbeiteten Konzepte heben zu kénnen.
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AP1.2.5 Analytische Bewertung der TCF Innenstromung

Die Innenstromung der Luft durch die hochzerklifteten Kavitaten eines TCF-Fairings
sind hochkomplex, da es Bereiche gibt, in denen die Querschnittsflachen grof3 sind
und geringe treibende Druckdifferenzen vorliegen. Daraus resultiert ein komplexes,
instationares 3D-Stromungsbild inklusive groRer Wirbelstrukturen und Ruckstromun-
gen. Ziel dieses Arbeitspakets war es, das reale Stromungsbild durch hochauflésende
3D CFD Verfahren zu erfassen und dabei die Thermalmodellierung der Fairing-Kavitét
eines TCF-Modells zu verbessern, mit dem tbergeordneten Ziel, die Genauigkeit der
Temperaturvorhersage zu erh6hen. Parallel sollte dies mit einer hinsichtlich Netzgrélie
und Rechenzeit optimierten Analyse erfolgen.

Geometrie und Randbedingungen

Die in diesem Projekt untersuchte Geometrie ist ein Segment eines Turbine Center
Frames, TCF (Abbildung 10a). Das TCF-Modell besteht aus 1) einem auf3eren Bereich
zwischen Gehause (grau) und OD-Panels, in der sich ein diinnes Hitzeschutzblech
(dunkelblau) befindet, 2) einer groRen stromlinienférmigen Verkleidung, dem soge-
nannten Fairing (hellgriin), in dem sich eine kleine Strebe, der sogenannte Strut
(orange), befindet, und 3) einem inneren Bereich zwischen ID-Panels (rot) auf der ei-
nen Seite und Hub-Box bzw. Dichtungstrager auf der anderen. Das gesamte Volumen
wird TCF-Fairingkavitat genannt.

Auf den Seitenwénden des Modells (gelb) sind periodische Randbedingungen aufge-
bracht. Bei allen anderen Wéanden wird eine Temperaturverteilung auf die Wéande auf-

gepragt, die aus einer Thermalrechnung eines FE-Modells stammt.

Abbildung 10: Geometrie und Interface-Zonen des TCF-Modells; a) CAD Modell; b)
Interfaces der Luftstrémung
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Bereiche mit ein- und ausstromender Luft sind in Abbildung 10b dargestellt. Die Luft

wird Uber den auf3eren Bereich zugefiuhrt. Die Kuhlluft wird entweder nach innen trans-
portiert oder geht Uber die Segmentspalte in den Heil3gaskanal. Wahrend bei der Luft-
zufUhrung Totaldruck und -temperatur vorgegeben werden, wird ab den Luftauslassen
der Massendurchsatz festgelegt. An den Kontaktstellen zwischen Panels und Fairing
befindet sich ein axialer Spalt, der sogenannte Ground Overlap. Hier wird die statische
Druckverteilung aus einer CFD-Rechnung der Hei3gasstromung als Randbedingun-

gen aufgepragt.

Netzstudie
In der Netzstudie wurde die notwendige Auflosung des Netzes untersucht. Ziel war es
ein geeignetes Netz fur die weiteren CFD-Rechnungen zu finden, das ausreichende
Genauigkeit bei moglichst geringer Zellenanzahl besitzt. Die Vernetzungsstrategie
sieht vor, die gesamte TCF-Fairingkavitat in drei Teilen zu vernetzen und die Teile
miteinander mittels Interface-Bedingungen zu verbinden. Vorteile dieser Methode sind
eine schnelle Vernetzung und die Méglichkeit, eine Verfeinerung des Netzes in einem
der drei Teile vorzunehmen ohne das komplette Netz neu erstellen zu mussen.
Es wurden insgesamt 17 Netze erstellt und untersucht. Diese Netze weisen Variatio-
nen in der Ground Overlap Spaltbreite, in der Anzahl der Prismenschichten im wand-
nahem Bereich sowie in lokalen Verfeinerungen auf. Ein detaillierter Vergleich der Re-
chenergebnisse wurde vorgenommen. Die Variante mit 44 Mio. Zellen, 12 Prismen-
schichten zeigte den besten Kompromiss aus Rechenaufwand und Ergebnis gegen-
Uber dem aufwandigsten Netz. Entscheidungskriterien waren:

e gute Auflésung der Grenzschicht, d.h. akzeptable y+-Werte

e gute Ubereinstimmung des Massendurchsatzes mit der 1D-Bewertung des Luft-

systems
e gutes Konvergenzverhalten

e gute Stabilitat

Stromungsstruktur

Die Stromung oberhalb des Hitzeschutzblechs stellt Abbildung 11 dar. Die Luft verlasst
die Offnung im Strut mit hoher Geschwindigkeit in Umfangsrichtung, trifft auf den Strut
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im nachsten Segment und wird dort durch den Spalt zwischen Hitzeschutzblech und

Strut nach unten umgelenkt.

0.5

ro.2

I 0.0

Abbildung 11: Stromlinien mit dimensionsloser Stromungsgeschwindigkeit im Bereich
oberhalb des Hitzeschutzblechs

Unterhalb des Hitzeschutzblechs wird die Strémung noch komplexer. Von oben kom-
mend stréomt die Luft mit hoher Geschwindigkeit auf der einen Seite nach innen. Auf
der anderen Strutseite stromt relativ wenig Luft mit geringer Geschwindigkeit zuerst
nach unten, teilweise dann wieder nach oben. Es bilden sich dabei grofRere Wirbel-

strukturen aus.

Automatisches Auswerteverfahren

Zur Auswertung der Vielzahl an CFD-Rechnungen fir die Netzstudie und fur weitere
Studien wurde eine Strategie zur Bewertung der Stromungsstruktur entwickelt. Dabei
spielten die beiden Faktoren eine Rolle: eine sinnvolle Parameterwahl fur die Charak-
terisierung der Stromung und die Moglichkeit, das Auswerteverfahren in einem vor-
handenen kommerziellen Postprozessingtool zu automatisieren.

Basierend auf diese Strategie wurde fur die automatische Auswertung ein 11.000-Zei-
len-Skript in der CFX-Skriptsprache entwickelt. Das Skript verarbeitet ein CFD-Ergeb-
nis, erzeugt dabei sogenannte User-Surfaces im Rechendomain und berechnet auf
diesen Surfaces eine Reihe von Kennzahlen, z.B. Durchsatz, massengemittelte Total-
temperatur, Stromungsrichtung, mittlere Geschwindigkeit, Geschwindigkeitskompo-
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nenten, Wandschubspannung, usw. DarlUber hinaus wird eine Vielzahl von Darstel-
lungen automatisch erzeugt und als png-Files exportiert. Abbildung 12 zeigt einige Bei-

spiele.

Abbildung 12: Beispieldarstellungen der Schnittebenen fur die automatischen CFD-
Auswertung.

Stabilitatsstudie

In den oben beschriebenen Netzstudien kamen teils geringe teils grof3e Unterschiede
in der Stromungsstruktur mit den verschiedenen Netzen zu Tage. Obwohl alle Rech-
nungen auskonvergiert waren, blieb die Frage, inwiefern die Unterschiede durch Stro-
mungsinstabilitdten beeinflusst waren. Um dies zu untersuchen, wurde flr eine statio-
nare Rechnung das Referenznetz mit einem weiteren Netz verglichen und die Ergeb-
nisse an verschiedenen Iterationsstellen ausgewertet. Untersucht wurden viele Para-
meter inklusive Durchsatze, Geschwindigkeiten und Totaltemperaturen. Aus dem Er-
gebnis konnten Streuung und Standardabweichung bestimmt werden.

Die Stromung zeigt fur beide Netze ein instationares Verhalten. Die Standardabwei-
chung dient als Mal3stab fiur die Instationaritat. Die Standardabweichung fur den Mas-
sendurchsatz durch bestimmte User Surfaces in der Stromung stellt Abbildung 13 bei-
spielhaft dar. Das Referenznetz weist ein besseres Stabilitdtsverhalten auf als das
Netz ohne Prismenschichten.
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Abbildung 13: Standardabweichung des Massendurchsatzes durch ausgewéhlte
Querschnittsflachen.

Leckagestudie

Ziel der Leckagestudie war es, die Auswirkung der Bauteilfertigungs- und Lagetoleran-
zen auf die Kavitatenstromung systematisch zu untersuchen und die sensitiven Ein-
flussgréf3en zu ermitteln. Hierzu wurden die Fertigungstoleranzen systematisch an den
verschiedenen Leckagestellen ermittelt und extremste Kombinationen aus diesen To-
leranzen abgeleitet. Aus den Variationen der Leckageflachen wurde somit die Sensiti-
vitat der verschiedenen Parameter auf die Innenstréomung untersucht. Die Ergebnisse
wurden dann mit folgendem Ergebnis analysiert:

e Eine Variation der Leckage im oberen Bereich der Kavitat hat einen relativ ge-
ringen Einfluss auf das Stromungsverhalten.

e Anderungen in der Leckageflache im unteren Bereich der Kavitat haben den
gréRten Einfluss auf den Gesamtdurchsatz und auf die Strdomungsstruktur in-
klusive Stromungsrezirkulation. Dartber hinaus beeinflusst eine Zunahme der
Leckageflache die Stromungsstruktur starker als eine Abnahme der Flache.

e Der Massendurchsatz durch Ground Overlap war relativ konstant.

Wandtemperaturstudie

Ziel der Wandtemperaturstudie war es, die Auswirkung der Wandtemperatur auf die
Stromungsstruktur zu untersuchen. In dieser Studie wurden bei konstant gehaltenen

Druck- und Durchsatzrandbedingungen die Wandtemperaturen derjenigen Zonen um
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+100K variiert, die sich im Kontakt mit hei3en Bauteilen befinden. Die betroffenen Zo-
nen sind Fairing, Panels und Hitzeschutzblech.

Das Ergebnis der Studie zeigt zwar eine leicht zunehmende Totaltemperatur in der
Stromung mit zunehmender Wandtemperatur aber einen nur geringen Einfluss auf die
Stromungsstruktur. Lediglich der Gesamtdurchsatz am Eintritt zeigt eine eindeutige
Tendenz mit der Wandtemperatur. Grund dafir ist die Abhangigkeit des Massendurch-
satzes am Ground Overlap mit der Luftdichte. Je hoher die Wandtemperatur, desto
geringer die Luftdichte, umso geringer der GO-Austrittsdurchsatz bei konstanten

Druckbedingungen. Der Einfluss ist allerdings gering.

Studie der freien Konvektion

Ziel der Studie zur freien Konvektion war es festzustellen, ob die Schwerkraft eine
nennenswerte Auswirkung auf die Stromung hat, da bei der geringen Strémungsge-
schwindigkeit konvektive Therme die Stromung beeinflussen kénnen.

Dazu wurde ein 360° Modell fiir eine genaue Untersuchung aufgebaut. Da das Refe-
renznetz als Basis fur dieses Umfangsmodell zu grol3 war, wurde zunachst das Seg-
mentmodell weiter vereinfacht und mit dem Ergebnis des Referenzmodells verglichen,
um weiterhin vergleichbare Ergebnisse zu erhalten. Das komplette 360°-Modell um-
fasst ca. 102 Millionen Zellen. Eine Rechnung unter nominalen Bedingungen wurde
mit eingeschalteter Schwerkraft durchgefiihrt. Eine Auswertung fand in den drei axia-
len Ebenen in Abbildung 14 mit den Bezeichnungen ,Front Plane®, ,Middle Plane® und

,Rear Plane” statt.
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Abbildung 14: Auswertungsebenen im 360°-Modell

Die Ergebnisse aller Stromungsparameter und in allen Auswerteebenen zeigen kei-

nerlei Einfluss der Schwerkraft.

Studie zur Bestimmung des Wandwéarmeuibergangs

Fur eine thermomechanische Bewertung eines TCF-Designs dient ein FE-Thermalmo-
dell mit hochwertigen Randbedingungen inklusive einer Verteilung des Warmedber-
gangskoeffizienten (HTC) auf den internen Wéanden der Fairingkavitat. Die Bestim-
mung einer solchen Verteilung fur die komplexe Strémung ist nicht trivial. Eine Vielzahl
verschiedener Methoden wurde in dieser Studie untersucht. Diese Methoden sind ge-
maf Abbildung 15 klassifiziert und wie folgt beschrieben:

e Standardmethoden per HTC-Definition. Fir diese Methoden werden Wandwar-
mestromdichte, Wandtemperatur und die lokale Temperatur in der freien Stro-
mung benotigt. Fur die Bestimmung der freien Stromungstemperatur oberhalb
der Grenzschicht gibt es mehrere Mdglichkeiten:

o konstanter Mittelwert tber eine Kontrollflache

o lokaler Wert in einem festgelegten konstanten Abstand zur Oberflache

o lokaler Wert in einem konstanten Abstand zur Oberflache, bestimmt
durch die Grenzschichtdicke 6=vA*/u. mit konstanten A*, v, und u.

o lokaler Wert in einem lokal variablen Abstand zur Oberflache, bestimmt

durch die Grenzschichtdicke d=vA*/u. mit konstantem A* und lokalen v
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und ux

e Superpositionsprinzip. Hier wird der lokale HTC-Wert aus der Differenz zwi-
schen zwei diabaten Rechnungen mit unterschiedlichen Wandtemperaturen ge-
bildet. Es wird angenommen, dass die Stromungsstruktur und die Fluidtempe-
ratur nicht durch die Wandtemperatur beeinflusst sind. Fiur diese Methode wer-
den nur Properties direkt an der Wand benétigt, namlich Wandtemperatur und
Wandwarmestromdichte.

e Kader-Methode. Grundlage dieser Methode ist die Ahnlichkeit der Wand-
schubspannung mit der Wandwéarmestromdichte in einer turbulenten Grenz-
schicht einer vollausgebildeten Stromung. Mit Hilfe einer empirischen Wand-
funktion wird der HTC in Relation zur turbulenten Wandschubgeschwindigkeit
gesetzt. Fur diese Methode werden nur Properties direkt an der Wand und eine

dimensionslose Grenzschichtdicke A* benétigt.

HTC method
Kader method Standard method Superposition principle
pCyur _ Qw Aqy
HTC= —F— HTC = . HTC= %
T+ Tw + Triia AT,
Constant Local

T f1uia massflow Wall offset
average at control

surface

Constant offset

Variable offset

Tfiyiq ata T f1uiq at averaged T f1uiq at thermal T fiuia at & with
reference distance & thickness with BL thickness. At =30

from the Strut At =30 defined manually

Abbildung 15: Klassifizierung der untersuchten Methoden zur HTC-Bestimmung.

Ergebnisse der Standardmethoden zeigen Diskontinuitdten und Konturen mit HTC
gleich Null oder sogar negativ. Dieses unphysikalische Ergebnis liegt zum Teil daran,
dass die Stromung unmittelbar in der Nahe des Strut sehr komplex ist und z.B. rezir-
kulierende warmere Luft von unten nach oben aufweist. Ferner liegt das schlechte Er-
gebnis dieser Methoden zum Teil an der Problematik, dass der Abstand zwischen Strut
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und Fairing so gering ist, dass es keine feste Grenzschicht bzw. keine freie Strémung

in diesem Bereich gibt, in der sich eine lokale Fluidtemperatur korrekt bestimmen lasst.
Ergebnisse der Superpositions-Methode sind auch nicht zufriedenstellend, denn die
Annahme, dass sich Stromung und Fluidtemperatur unabhangig von der Wandtempe-
ratur verhalten, trifft in unmittelbarer N&he des Strut nicht zu. In diesem Bereich ist eine
starke Kopplung zwischen Wand- und Fluidtemperatur zu erwarten.

Die Kader-Methode ist von allen Methoden am vielversprechendsten. Diese Methode
ist gegenuber der Wahl des A*-Parameters relativ unempfindlich und zeigt stetige Va-
riationen ohne Diskontinuitaten. Lediglich im Bereich der Prallwirkung, wo die An-
nahme einer vollausgebildeten Strémung nicht gilt, zeigt die Kader-Methode leichte
Defizite.

Abbildung 16 zeigt das Ergebnis der Kader-Methode mit A*=30 auf der oberen Halfte

des Strut. Die Prallwirkung ist durch die erhdhten Werte links oben ersichtlich.

Abbildung 16: HTC-Verteilung am Strut (obere Halfte) bestimmt mit der Kader-Me-
thode und konstantem A*=30.

CHT-Modell

Ziel der Conjugate Heat Transfer (CHT)-Studie war es, das CFD-Ergebnis durch das
CHT-Verfahren zu bestatigen, und dariber hinaus festzustellen, ob der Mehraufwand
eines CHT-Verfahrens durch ein qualitativ besseres Ergebnis zu rechtfertigen ist.

Fir das CHT-Netz wurde das CFD-Referenznetz ibernommen und modifiziert. An-
stelle der festen Wande wurde die Geometrie der angrenzenden TCF-Bauteile vernetzt

und an das CFD-Netz angehangt. Dies gilt fur Fairing, Panels, Geh&use, Hub-Box und
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innere Dichtungstrager. Durch das FE-Netzteil werden ca. 66 Millionen Zellen mehr

verwendet.

An der AulRenseite des FE-Netzteils wurde eine konvektive Randbedingung, d.h. Flu-
idtemperatur und Warmeubergangskoeffizient, aus einer CFD-Rechnung der Heil3gas-
stromung aufgepragt.

Die Bauteiltemperatur im FE-Netzteil wird gleichzeitig mit der Strémung im CFD-Netz-
teil berechnet. Da der Strahlungsaustausch das CHT-Rechenmodell weiter kompliziert
hatte, wurde dieser nicht als Rechnung mit in das Modell genommen. Stattdessen wur-
den Strut und Fairing nicht in als CHT Modell mit einbezogen, sondern die Tempera-
turen aus den vorangegangen Rechnungen als Randbedingung auf der Oberflache
vorgegeben. Diese MalRnahme ersetzt den Warmeaustausch durch Strahlung nicht,
reduziert aber die negative Auswirkung des Weglassung im CHT-Modell.

Obwohl die Strémung Instationaritaten aufweist, wurde wegen der erheblichen Netz-
grof3e nur stationdr gerechnet. Das Ergebnis der CHT-Rechnung wurde mit dem des
CFD-Modells unter Referenzbedingungen verglichen. Hierbei wurde z.B. Durchsatz-
verteilung, Fluid- und Wandtemperaturverteilung, Wandwéarmestromdichte und War-
meilibergangskoeffizient untersucht Abbildung 17vergleicht beispielhaft die Ergebnisse
der mit der Kader-Methode berechneten HTC-Verteilung auf der Fairing-Innenseite mit
den Ergebnissen der CHT-Rechnung.

Das CHT-Modell zeigt fast identische Stromungsstrukturen zu denen der CFD-Rech-
nung. Lediglich bei der Temperatur einiger Bauteile weisen die beiden Methoden auf-
grund der fehlenden Strahlung im CHT-Modell grél3ere Unterschiede auf.

Trotz des passenden Ergebnisses der Bauteiltemperatur zur entsprechenden berech-
neten Stromung durch die konjugierte Berechnung von Stromung und Bauteiltempe-
ratur ist derzeit der Zusatzaufwand bei Netzerstellung und Rechendauer nicht gerecht-
fertigt.

Damit wird die Kadermethode zukiinftig als Standard fur die Berechnung der komple-

xen Innenstromung verwendet.
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Abbildung 17: HTC-Verteilung auf der Innenseite des Fairing: (links) CFD Modell,
(rechts) CHT Modell

3.2 HAP2: Neue Werkstoffe & Bauweisen fur Panel, Strebe, Gehause

3.21 AP2.1 Prufverfahren CMC-Panels

AP2.1.1. Entwicklung Prifstrategie
Zunachst wurden bestehende statische und dynamische Prifverfahren fir CMC adap-
tiert. Dartiber hinaus wurden aus Literaturstudien Sonderversuchstechniken identifi-
zZiert, die zur zuverlassigen und robusten Untersuchung der Versagensmechanismen
in CMC notwendig sind. Ein besonderer Fokus lag dabei auf Werkstoffeigenschaften,
die keramische Faserverbundwerkstoffe von klassischen metallischen Hochtempera-
turmaterialien unterscheiden. Diese Techniken umfassen u.a.:

e Die Digitale Bildkorrelation (DIC, z.B. Aramis von GOM)

e die Schallemissionsanalyse

e Mikrostrukturanalysen mittels Rontgen Computertomographie
Die Computertomographie kann genutzt werden, um Risse und Defekte im Inneren der
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Probe erkennen und bewerten zu kénnen. Daneben missen auch mikroskopische Me-
thoden erweitert werden, weshalb die Praparationsmethode zur Herstellung von Quer-
schliffen an CMC optimiert wurde. Die angepasste Methodik erlaubt eine zuverlassige
und hoch-qualitative Auswertung von CMC Werkstoffen. Diese optimierten mikrostruk-
turellen Untersuchungen stellen eine wichtige Grundlage fur spéatere Nachuntersu-
chungen an versagten Proben dar.

Abschlie3end konnte eine Prifstrategie entwickelt werden, mit der mikrostrukturelle
Ablaufe wahrend des mechanischen Versagens von CMC Werkstoffen sowohl in-situ
wahrend der Prifung als auch ex-situ in Nachuntersuchungen nach Abschluss der

Prufung untersucht werden kdénnen.

AP2.1.2. Aufbau der Prifkapazitaten

Zu Beginn der Arbeiten in AP 2.1.2 wurden erste Schritte einer Standardisierung ge-
eigneter Prufkorper unternommen. Dazu wurden Zeichnungen unterschiedlicher norm-
gerechter Probengeometrien fir verschiedene Prifungen erstellt, inklusive Form- und
Lagetoleranzen. Fur die beiden Werkstoffklassen Ox/Ox und SiC/SiC mussten dabei
zwei individuelle Probengeometrien entwickelt werden. Um der generell geringeren
Schubbestandigkeit von Ox/Ox- gegeniuber SiC/SiC- Materialien gerecht werden zu
konnen, wurden fir die Ox/Ox Proben wesentlich flachere Ubergangsradien zwischen
Einspannung und Prifbereich verwendet als fur SiC/SiC Proben. Die beiden individu-
ellen Probengeometrien konnten erfolgreich gefertigt werden und lassen sich sowonhl
fur Zugversuche als auch fir die Ermidungs- und Kriechprifung anwenden. Ein norm-
gerechtes Versagen der Proben auch bei verschiedenen Prifinstituten konnte aufge-
zeigt und damit die Eignung der Probengeometrien nachgewiesen werden.

Die bestehenden Prifanlagen wurden weiterfihrend erfolgreich fur die Versuchs-
durchfihrung unter Hochtemperaturbedingungen angepasst und notwendige Anpas-
sungen in der Versuchsdurchfiihrung und —auswertung vorgenommen, so dass erfolg-
reiche erste Versuche moglich waren. Parallel wurde die 2-dimensionale optische
Messtechnik bei Raumtemperatur mittels eines Aramis-Messsystems erfolgreich er-
probt und ausgewertet. Diese Messmethode erlaubt die Bewertung lokaler anisotroper
Phanomene im Werkstoff und bietet damit essentielle Informationen fir eine spatere

analytischen Bewertung des Werkstoffs.
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Schliel3lich konnten an den Werkstoffen weiterflhrende Untersuchungen wie erste
LCF Versuche erfolgreich durchgefuihrt werden und die Tauglichkeit der Probengeo-
metrien nachgewiesen werden. Dabei konnte der Abfall der Steifigkeit des Materials
mit zunehmender Zyklenzahl erstmals dargestellt werden, eine Eigenheit, die CMC-
Werkstoffe ganzlich von metallischen Alternativen unterscheidet und erhebliche Be-
deutung fur eine strukturelle Auslegung von CMC Bauteilen besitzt.

AP2.1.3. Ermittlung von Werkstoff-Kennwerten

Auf Basis der in AP2.1.2 entwickelten Probengeometrien konnten gezielte Versuche
an Werkstoffproben zur Ermittlung von Werkstoff-Kennwerten durchgeftihrt werden.
Dabei wurde sich zunachst auf standardisierte Zugversuche nach ASTM Norm (C1275
und C1359) bei unterschiedlichen Priftemperaturen konzentriert. Es wurde vorrangig
bei 750°C und 980°C gepruft. Mit Hilfe der neuen Pruf- und Auswertesystematik konn-
ten unabhangig von der Pruftemperatur Zugfestigkeiten im Bereich von 220- 250 MPa
und Bruchdehnungen im Bereich 0,35 - 0,4% ermittelt werden.

Zur stabilen Bestimmung der Proportionalitatsgrenze (proportional limit, PPL) wurden
Sensitivitatsstudien zu den Einflussgro3en der Bestimmung durchgefihrt. Auf Basis
dieser Studien konnte ein passendes Spannungsintervall fir die E-Modul Ermittlung
abgeleitet werden. Uber den E-Modul wird das PPL ermittelt, wobei die Norm zwei
verschiedene Vorgehen vorschlagt: Eine parallele Verschiebung zum linearen Bereich
mit einem Offset von 0,05% oder eine Abweichung von der Linearitat um 10%. Es
konnten Unterschiede in den Ergebnissen aus diesen beiden Vorgehen aufgezeigt
werden, wobei die Methode mittels Parallelverschiebung deutlich héhere Werte, bei
deutlich geringerer relativer Streuung aufzeigt. Fir eine Optimierung der Bestimmung
des PPL (vgl. AP 2.1.4) wurden passsende alternative Werte fir den Offset bzw. die
Abweichung von der Linearitat abgeleitet, ein zulassiges Vorgehen nach Norm. Es
konnte dadurch ein Verfahren auf Basis der Verschiebung parallel zum linearen Be-
reich mit einem alternativen Offset entwickelt werden, das einen konservativen Wert
fur das PPL mit geringer Streuung zeigt.

Die Ergebnisse der Kennwertermittiung konnten als Input fur eine analytische Bewer-
tung der Zugversuche verwendet werden. Zu diesem Zweck wurde eine FE Simulation

mit der Software Abaqus aufgesetzt, wobei die beiden unterschiedlichen Geometrien
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fur Ox/Ox- und SiC/SiC-Proben beriicksichtigt wurden (siehe Abbildung 18) .

Abbildung 18: FE-Netze der in der Simulation zu verwendenden Probengeometrien:
WD6430212 fir SiC/SiC Proben (links), WD6430227 fur Ox/Ox Proben
(rechts)

Das Materialverhalten der faserverstarkten CMC-Werkstoffe wurde mittels des in
Abaqus vorhandenen makromechanischen linear-elastischen Materialmodells model-
liert, welches die Orthotropie der Materialeigenschaften bertcksichtigt. Abbildung 19
zeigt einen Vergleich der im linear-elastischen Bereich berechneten und der gemes-
senen Zugkurven fir je einen ausgewahlten Beispielwerkstoff der Werkstoffgruppe
Ox/Ox und SiC/SiC Material.
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0 0.001 0.002 0.003 0.004 0.005 0.006
Strain E11 [-]

Abbildung 19: Vergleich experimenteller und numerisch generierter Spannungs-Deh-
nungs-Kurven im Zugversuch (0°/90°) fur die Beispielwerkstoffe aus Ox/Ox
und SIC/SIC. Die kraftgesteuerte FE-Simulation erfolgte mit einer vorgegebe-
nen Zugspannung von 100 MPa.
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Im linear elastischen Bereich lasst sich dabei eine zufriedenstellende Ubereinstim-
mung erkennen und das jeweilige Materialverhalten kann gut voneinander unter-
schieden werden.

Abbildung 20 zeigt eine Finite-Elemente Analyse der beiden Probengeometrien fur
das ausgewahlte Ox/Ox Material. Dabei wird die Verteilung der Normalspannung bei
100MPa angelegter Zugspannung untersucht. Fur die Probengeometrie WD6430212
kann man eine Spannungsakkumulation im Radiusbereich erkennen. Diese ist we-

sentlich weniger stark ausgepragt fir die Probengeometrie WD6430227.

I LOM4E+02
8.723E+01
p S 0307E+01

Abbildung 20: Finite Elelement Analyse des lastgesteuerten Zugversuchs (100MPa),
Normalspannung in Langsrichtung o11. fur Ox/Ox Beispielmaterial. Links:
Probengeometrie WD6430212, rechts: Probengeometrie WD6430227

Abbildung 21 zeigt die Verlaufe der Normalspannungen entlang der Probenstirnflache.
Man kann erkennen, dass fur beide Geometrien und Materialtypen im Prifbereich eine
homogene Spannungsverteilung erreicht wird. Fir die Geometrie WD6430212 ergibt
sich aber im Ubergangsbereich zur Einspannung eine Spannungsiiberhéhung, die fir
das ausgewdahlte Ox/Ox Material leicht hoher ausfallt. Die Kombination aus
lokalisierten Normal- und Schubspannungen im Ubergang zum Befestigungsbereich,
gekoppelt mit der durch hohe Matrixporositat bedingten deutlich kleineren
Schubfestigkeit oxidischer (im Gegensatz zu SIiC/SiC) CMC-Werkstoffe, fuhrt
offensichtlich dazu, dass Ox/Ox-Proben der WD6430212-Geometrie oder auch
vergleichbarer Probengeometrien mit gleichem Radius am Ubergang zu den
Befestigungsbereichen versagen. Fur SiC/SiC-Materialien, die durch dichte
Matrixzusammensetzungen mit héherer Schubfestigkeit gekennzeichnet sind, ist die

WD6430212-Probengeometrie anscheinend nicht kritisch. Das Verhaltnis zwischen
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Schub- und Elastizitatsmodul ist offensichtlich ein wichtiger Parameter, der bei der
Beurteilung der Robustheit der Probengeometrie herangezogen werden kann. Durch
diese Berechnungen konnte gezeigt werde, dass die durchgefiihrten Messungen

wertvollen Input fur die analytische Bewertung liefern.

WD6430212: Tensile stress along specimen edge WD6430227: Tensile stress along specimen edge
120 T T T r 120 T

100 | L i B
........
..........

80 - 80 |

60 60

Stress S11 [MPa]
Stress S11 [MPa]

40 | 40 |

20 20

WD6430212, Ox/Ox
| WD6430212, SiC/SiC ——

WD6430227, OX/Ox =======+
0 N WD6430227, SliC/SiC --------
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Abbildung 21: Normalspannung 011 in Langsrichtung, entlang der Probenkante (zwi-
schen den Befestigungsbereichen), links: Probe WD6430212, rechts: Probe
WD6430227. Der Messbereich ist zwischen den grauen Linien gekennzeich-
net.

AP 2.1.4 Schallemission bei Zugversuchen

In der ersten Phase des Arbeitspakets wurde eine Vorstudie zur Anwendbarkeit der
Schallemissionsanalyse auf CMC durchgeftihrt. Mit dieser Methode werden Schadi-
gungen in Phasengrenzflachenbereichen bei z.B. faserverstarkten Kunstoffen oder
Rissbildungs- und Rissfortschrittsprozesse detektiert, welche als Schallquellen wirken
und aus einer mechanischen (Uber)Beanspruchung resultieren. Dazu wurde ein
Messaufbau, der bisher zur Schallemissionsanalyse an carbonfaserverstarkten Kunst-
stoffen genutzt wurde, erfolgreich auf das Prifen von CMC angepasst. Die Schalle-
missionsanalyse konnte in der Folge erfolgreich auf CMC angewendet werden und
fundamentale Einflussfaktoren, wie etwa die Ankopplung der Sensoren und die Pruf-
geschwindigkeit identifiziert und fur die Prifung von CMC optimiert werden.

In der zweiten Phase des Arbeitspakets wurde die Schallemissionsanalyse erweitert

und auf vorher bei Hochtemperaturbedingungen (Burner Rig, Furnace Cycle Test) aus-
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gelagerte Proben erweitert. Mit Hilfe dieser Studie konnte eindeutig eine Materialver-
anderung in den CMC Proben nachgewiesen werden, die mit den rein mechanischen
Ergebnissen der Messungen nicht nachweisbar ist. Damit wurde erfolgreich das Po-
tential der Schallemissionsanalyse in der Bewertung von Alterungseffekten in CMC
nachgewiesen.

In der dritten Phase des Arbeitspakets wurde die Statistik um weitere Ox/Ox Proben
erweitert und erste Versuche an SiC/SiC durchgefuhrt. Dabei konnten Unterschiede in
der Prifung der beiden Materialklassen erkannt werden. Dies ist auf die unterschied-
liche Anbindung der Fasern an die Matrix bzw. dem Porositatsunterschied und dem
damit einhergehenden unterschiedlichen Versagensmechanismus zuruckzufuhren.
Mit diesen Versuchen konnten notwendige Weiterentwicklungen fur die zukinftige er-
folgreiche Prifung an SiC/SiC aufgezeigt werden.

Schlie3lich wurde in all den bereits vorgestellten Prufvarianten der signifikante Onset
der Schallemission und damit der Matrix cracking stress, ermittelt und mit verschiede-
nen Variationen der Bestimmung des Proportional Limits verglichen (siehe AP 2.1.3).
Es konnte aufgezeigt werden, dass keine Variation der PPL in allen betrachteten Fal-
len erfolgreich den Onset der Schallemission abbilden kann (siehe Abbildung 22). Der
Vergleich zur Schallemissionsanalyse erlaubt aber fir zukinftige Bewertung des PPL
eine Auswahl einer konservativen Variante, die den matrix cracking stress moglichst
gut beschreibt bzw. nicht Uberschatzt. Schlie3lich liefert der Onset der Schallemissi-
onsanalyse damit aber auch einen wertvollen weiteren Kennwert, der so auch nicht

rein Uber eine Auswertung des mechanischen Verhaltens erlangt werden kann.

] P
B Untreated 0/90 0.8 1 W Untreated 0/90

o ]
' + @ER
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@ Untreated 45 : [
el ]
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p '
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Mhhhy BHAR

AE onset 0,05%offset  Alternative  10% dev. from Alternative dev.

Abbildung 22: Vergleich des AE Onsets mit verschiedenen Varianten der PPL Be-
stimmung a) in Abhangigkeit der Probenorientierung, b) in Abhangigkeit der
Vorbehandlung

AE onset 0,05% offset  Alternative  10% dev. from Altel
t lin

a) offset
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3.2.2 AP2.2 MAR M247-Panels Simulation Porositat

AP2.2.1 Materialbeschaffung und Probenversuche

Poren:

Die beschafften Proben enthalten Karbide und Poren in der gewiinschten Gréf3e und
mit ausreichender Haufigkeit.

Aus dem Probenmaterial lassen sich die bei MTU ublicherweise verwendeten Proben
herstellen. Die durchgefuhrten LCF- und HCF finden unter Standardprifbedingungen

statt.

Kornstrukturfehler:

Kornstrukturfehler in gerichtet erstarrten Gusslegierungen lassen sich Ubergeordnet
als Abweichungen von der idealen stangelkristallinen Gefligestruktur beschreiben (vgl.
Abbildung 23 links). Die Fehler treten in verschiedenen Auspragungen auf, z.B. als
Querkorngrenzen mit Winkeln > 80° zur Erstarrungsrichtung und High Angle Bounda-
ries (HAB, Abbildung 23 rechts) mit Winkeln > 20°.

Abbildung 23: Ideale stangelkristalline Gefugestruktur eines gerichtet erstarrten Bau-
teils, links, und Abweichungen in Form von Querkorngrenzen (TGB), Mitte,
und High Angle Boundaries (HAB), rechts.

Um Kornstrukturfehler durch Probentests adaquat zu beschreiben, wurden Proben aus

bikristallin gegossenen Platten hergestellt, so dass die Proben eine Korngrenze im
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Zentrum aufwiesen. Probenlage und kristallographische Orientierung illustriert Abbil-

dung 24. Eine photographische Abbildung der Gussplatten und daraus entnommener

Proben ist Abbildung 25 zu sehen.

Korngrenze
(ideal)

o
T
T

\ 1
5\ <010>
\
!
001 - * ixm '
0° 16° 32° 45° 4

Erstarrungs-
richtung <001>

Abbildung 24: Probenentnahme aus Bikristall-Platten der Legierung M-247LC SX

Abbildung 25: Bikristall-Platte mit Skizze des Probenentnahmeortes (links)
und Probenrohlinge mit nachgezeichneter Korngrenze (rechts).

Die dehnungsgesteuerten LCF-Testergebnisse bei 600°C zeigen, dass bei vergleich-
barer Dehnung die Bikristall-Proben mit waagrechter Korngrenze (0°) eine deutlich ge-
ringere Lebensdauer aufweisen im Vergleich zu einkristallinen oder gerichtet erstarrten
Proben. Zudem verkurzt sich die Lebensdauer tendenziell, wenn der Orientierungsun-

terschied zwischen den beiden Kdrnern groRer wird.

Copyright © MTU Aero Engines AG Seite 47



600°C,R = -1

>

>

>

>

%
|

|| & Einkristalliner Werkstoff

© gerichtet erstarrter Werkstoff

+| A Korngrenze 0°, Orientierung 20-25°

A Korngrenze 0°, Orientierung 26-32°

11 AKorngrenze 0°, Orientierung 33-39°

AKorngrenze 0°, Orientierung 40-45°
|

Dehnung (%)
a8
>
>
P>

|
1,E+02 1,E+03 1,E+04 1,E+05

Lebensdauer

Abbildung 26: Ergebnisse der dehnungsgesteuerten LCF-Versuche bei 600°C, R=-1.

AP2.2.2 Bewertung und Modellierung

Poren:

Zur Berechnung der Lebensdauer dienen die auf der Bruchflache bestimmte Fehler-
grof3en. Diese umfassen z. B. den maximalen oder minimalen Durchmesser des um-
schreibenden Kreises, maxFeret bzw. minFeret, oder den Durchmesser eines flachen-
aquivalenten Kreises. Die beste Ubereinstimmung ergibt sich bei Verwendung des ma-
ximalen Durchmessers des umschreibenden Kreises, siehe Abbildung 27. Die Ver-
wendung kleinerer Werte wie z. B. der Radius des flachen&quivalenten Kreises fihrt
haufig dazu, dass die Rechnung eine unendliche Lebensdauer liefert, siehe Abbildung

27, Punkte am oberen Rand des Diagramms.
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Aus dem Versuch an Proben ermittelte Lebensdauer

Abbildung 27: Unterschiedliche Fehlergrol3en.

Als Rissfortschrittsmodell wird das oben genannte Modell verwendet, um die Ubertrag-

barkeit der Ergebnisse sicher

Den Vergleich zwischen gem

28. Mit zunehmender Lebensdauer nimmt die Rissinitiierung zu. Eine Methode, wie
aus Ergebnissen von Rissfortschrittsversuchen und Schwellwertversuchen die Rissini-
tiierungslebensdauer bestimmt werden kann, ist derzeit nicht bekannt. Alternativ wird

die Rissinitiierungslebensdauer indirekt z. B. unter Verwendung der experimentell er-

zu stellen.

essener und gerechneter Lebensdauer zeigt Abbildung

mittelten Dauerfestigkeit in ein Lebensdauermodell implementiert.
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" Aus dem Versuch an Proben ermittelte Lebensdauer

Abbildung 28: Gemessene Lebensdauer verglichen mit der gerechneten Lebensdauer.
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Aus diesen, in Abbildung 28 dargestellten Daten, kann ein Diagramm ,Rissinitiierung®

generiert werden, siehe Abbildung 29. Die Rissinitiierung ergibt sich aus der Differenz

zwischen gerechneter und gemessener Lebensdauer.

— Versuch
— Rechnung

Rissinitiierung

T~

Lastwechsel

Spannungschwingbreite [MPa]

Abbildung 29: Rissinitiierungslebensdauer.

Um Uber den gesamten Bereich der Lebensdauer, LCF bis HCF, eine Lebensdauer
berechnen zu kénnen, gibt es mehrere Ansatze:

- Verwendung der experimentell bestimmten Lebensdauer fur kleine Fehler mit
anschlieBender Rissfortschrittsrechnung. In diesem Fall ist die Rissinitiierung in
der Lebensdauerkurve enthalten.

- Bestimmung der Lebensdauerkurve aus einer Rissfortschrittsrechnung fur
kurze Lebensdauern und Bestimmung der Dauerfestigkeit aus Schwellwertver-
suchen

- Ermittlung einer Kurve ,Rissinitiierung® als Funktion der Spannung. Die Rissini-

tilerung wird zu der analytisch bestimmte Lebensdauer addiert.

Kornstrukturfehler:

Zur Berechnung der Lebensdauer der Bikristall-Proben wurde ein FEM-Modell erstellt,
dass die Geometrie der Probe, die Lage der Korngrenze und die Kornorientierungen
abbildet (Abbildung 30). Aus der maximalen lokalen Spannung wurde mittels eines
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Lebensdauermodells die Lebensdauer der Probe vorhergesagt. Wie Abbildung 31
zeigt, liegt die berechnete Lebensdauer innerhalb eines Streubands Faktor 3 um die

gemessene Lebensdauer oder darunter.

@

¥

"

v (]

Abbildung 30: FEM-Modell der Bikristall-Probe (links) und Spannungsverteilung
mit maximaler Spannung in der Nahe der Korngrenze (rechts).

1,E+05
1,E+04

1,E+03

Lebensdauer berechnet

1,E+02 1,E+03 1,E+04 1,E+05
Lebensdauer gemessen

Abbildung 31: Vergleich gemessene und berechnete Lebensdauer der Bikristall-Pro-
ben.
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AP2.2.3 Ubertragung auf Bauteilbewertung

Poren:

Die erarbeiteten Ansatze wurden erfolgreich im Prozess der Bauteilbewertung ange-
wendet. Es wurde gezeigt, dass diese Ansatze fur die Bauteilbewertung funktionieren.
Aktuell werden die Ansétze parallel zum klassischen Ansatz angewendet, um weitere

Erfahrung fur die Bauteilbewertung zu erhalten.

Kornstrukturfehler:

Wie der Vergleich zwischen Berechnung und Experiment im vorherigen Kapitel gezeigt
hat, lasst sich mit Hilfe des verwendeten Modells die Lebensdauer konservativ vorher-
sagen. Aus den experimentellen und simulativen Daten lassen sich daher Lebensdau-
erkurven ableiten, mit denen die Ermudungsfestigkeit von Bauteilen abhangig von der
lokalen Spannung bewertet werden kann (Abbildung 32). Dieser Prozess ist exempla-

risch an einem bauteilahnlichen Modell erfolgreich getestet worden.

Min . Life Max. Life
"ma

\
\

Belastungs-
amplitude

Lebensdauer

Abbildung 32: Lebensdauerbewertung von Bauteilen.
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3.2.3 AP 2.3 TCF-Strebe: Hochtemperaturbelastetes Strukturbauteil in SLM

AP2.3.1 Datenermittlung

In diesem Arbeitspaket wurden die notwendigen Voraussetzungen geschaffen, um die
Lebensdauervorhersage des Werkstoffs IN718 SLM bei hohen Anwendungstempera-
turen unter Last zu verbessern.

Die Lebensdauervorhersage der zeit- und temperaturabhangigen plastischen Verfor-
mung wurde fur unterschiedliche Lastniveaus an 44 Kriech- & Zeitstandversuchen er-
mittelt. Die Untersuchungen dokumentieren die Dehnungen von 0,1% bis zum Bruch.
Insgesamt erfolgte die Ermittlung auf 3 unterschiedlichen Lastniveaus mit einer Lauf-
zeit von bis zu 600h. Samtliche Proben wurden im Anschluss fraktografisch untersucht
und Ihre Gultigkeit bewertet.

Zeitstandfestigkeit:

Die Lebensdauervorhersage der zeit- und temperaturabhangigen plastischen Verfor-
mung fir unterschiedliche Lastniveaus wurde in Zeitstandversuchen fur den Werkstoff
IN718 SLM ermittelt. Die Versuche erfolgten auf zwei unterschiedlichen Temperaturni-
veaus unter ruhender Last. Die daraus bedingte irreversible plastische Verformung
fuhrt zu einer Werkstoffschadigung bis hin zum Bruch. Diese als Zeitstandfestigkeit
definierte Grol3e beschreibt neben der Kriechfestigkeit, bedingt durch die unterschied-
lichen Verformungsmechanismen, auch die Schadigungsmechanismen bis zum
Bruch. Eine Ubertragbargeit der Kennwerte von Guss- oder Schmiedematerial ist auf-
grund der unterschiedlichen Gefligeauspragungen jedoch nur bedingt moglich.
Abbildung 33 zeigt einen qualitativen Vergleich der Zeitstandversuche fiir eine Ausfall-
wahrscheinlichkeit von 50% bei einer Belastungsdauer von 23h. Die Datenermittlung
fur unterschiedliche Lasten und Temperaturen basiert auf 24 Zeitstandproben. Zur
besseren Einordnung der Ergebnisse werden die ermittelten Daten fur den IN718 SLM
mit Schmiede- und Gussmaterial verglichen (Abbildung 33).
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Priiftemperatur

80% 85% 90% 95% 100% 105% 110% 115% 120%
Spannung in % bis zum Bruch; 23 h

W IN718 Gussmaterial: PU =50 % W IN718 SLM: P4 =50 %
B IN718 Schmiedematerial: P4 =50 %

Abbildung 33: Qualitativer Vergleich der Zeitstanddaten fir IN718 SLM-, Guss- und
Schmiedematerial (23 h) fir zwei hohe Temperaturen (T1<T2)

Kriechen:

Auf Basis der Zeitstandversuche wurden die Parameter fir die Kriechuntersuchung
festgelegt.

Abbildung 34 zeigt einen qualitativen Vergleich fir eine Ausfallwahrscheinlichkeit von
50%, bei einer Belastungsdauer von 50h. Die gewahlte Belastungsdauer entspricht
dem Bereich mit der hdchsten statistischen Absicherung. Zur besseren Einordnung
der Ergebnisse werden die ermittelten Daten fur den IN718 SLM mit Schmiede- und

Gussmaterial verglichen.
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Priiftemperatur
T1

80% 85% 90% 95% 100% 105% 110% 115% 120%

Spannung in % bis zum Bruch; 50h
W IN718 Gussmaterial: Pii = 50 %, T1 W IN718 SLM: Pii = 50 %, T1, 45°
W IN718 SLM: Pii = 50 %, T1, horizontal MW IN718 SLM: Pii = 50 %, T1, vertikal

B IN718 Schmiedematerial: Pii =50 %, T1

Abbildung 34: Qualitativer Vergleich der Zeitstanddaten fir IN718 SLM in vertikaler,
horizontaler und 45° Richtung zur Bauplattform im Vergleich zu Guss- und
Schmiedematerial (50 h)

Die Ergebnisse zeigen die bereits erwartete Anisotropie des additiv gefertigten Mate-
rials. Die ertragbaren Spannungen bis zu Bruch in Abhangigkeit der Richtung liegen
hierbei je nach Aufbaurichtung oberhalb oder unterhalb von Schmiedematerial.

Die Daten wurden in die Werkstoffdatenbank tibernommen und stehen der Strukturme-

chanik fur weitere Rechnungen zur Verfigung.

AP2.3.2 Fertigungsgerechtes Design

Ausgangspunkt fur das fertigungsgerechte Design der Strebe war die Originalgeomet-
rie, die im GieRverfahren hergestellt wird.

In enger Abstimmung mit der Strukturmechanik und dem Herstellungsprozess wurden
iterativ verschiedene Designs erstellt und bewertet. Das optimierte Design ist in Abbil-
dung 35 dargestellt. Die Details der Modifikationen sind in Arbeitspaketen AP2.3.3 und
2.3.4 naher beschrieben. Neben der Optimierung der Aufbaurichtung konnten auch die
Anforderungen beziglich der Uberhange beriicksichtigt werden. Die Strebe wurde in
einer Mischung aus Roh- und Fertigteil konstruiert und in AP2.3.4 erfolgreich aufge-
baut.
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Abbildung 35: Originalmodell (griine Strebe), SLM optimierter Aufbau (Orangene
Strebe).

AP2.3.3 Strukturmechanische Bewertung

Auf Basis des in AP2.3.2 entwickelten optimierten Designs wurde ein strukturmecha-
nisches Modells erstellt. Dieses wurde fur die analytische Ermittlung der Lebensdauer
unter Betriebslast herangezogen. Zunachst wurden Werkstoffkennwerte fir unbear-
beitete SLM-Oberflachen fur die Berechnung verwendet, um das Festigkeitspotential
fur die kostengunstigste Variante zu ermitteln. Wie in Abbildung 36 zu erkennen ist,
wurden in der Simulation gro3e Bereiche identifiziert (Grin bis Rot eingefarbt), die die

Mindestanzahl der Betriebszyklen teilweise deutlich unterschreiten.
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Abbildung 36: Darstellung der simulierten Lebensdauer einer Strebe mit unbearbeite-
ter Oberflache. Ausschliel3lich die violetten Bereiche erreichen die Mindestan-
forderungen.
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Da die grofiflachigen Bereiche designtechnisch nicht weiter zu optimieren waren,

musste hier durch eine geeignete Oberflachenbearbeitung durch Nacharbeit wie z.B.
Schleifen oder Frasen die Oberflachengite und damit die strukturmechanischen Ei-
genschaften verbessert werden.

In einem weiteren Schritt wurden somit Kennwerte von geschliffenem SLM-Werkstoff
fur die Simulation verwendet. Das Ergebnis in Abbildung 37 offenbart ein deutliche
Steigerung der Lebensdauer der zuvor in Abbildung 36 identifizierten kritischen Berei-
che. Jedoch sind auch hier lokale, hochbelastete Bereiche an den Bohrungen zu er-

kennen, die als kritisch einzustufen sind.

Lebensdauermindest-
anforderung wird lokal
nicht erreicht

Abbildung 37: Darstellung der simulierten Lebensdauer einer Strebe mit geschliffener
Oberflache. Ausschliel3lich die violetten Bereiche Uberschreiten die Mindest-
anforderungen.

Fur diese Bereiche wurde eine weitere Anpassung der Geometrie notwendig. Hierbeli
wurde versucht, durch Modifikation von Radien und geringftigiger lokaler Materialauf-
dickung diese kritischen Bereiche zu entscharfen. Das so entstandene Model wurde
in einer weiteren Simulation analytisch bewertet. Die in Abbildung 38 dargestellten Er-
gebnisse dieser Simulation zeigen keine kritischen Bereiche beziiglich der Lebens-

dauer mehr.
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Abbildung 38: Darstellung der simulierten Lebensdauer einer Strebe mit geschliffener
Oberflache und lokal angepasster Geometrie. Ausschliel3lich die violetten Be-
reiche Uberschreiten die Mindestanforderungen.

Das Festigkeitspotential fir eine Anwendung des Bauteils ist gegeben, sofern die

Oberflache mit einem geeigneten Verfahren nachbearbeitet wird.

AP2.3.4 Herstellung Demo-Bauteil einer Strebe mittels SLM

In enger Zusammenarbeit mit den Arbeitspaketen AP2.3.2 und AP2.3.3, wurde an der
Umsetzung der Strebe in SLM iterativ gearbeitet.

Hierbei wurden neben der Aufbaurichtung der Strebe weitere Designelemente zur bes-
seren Herstellbarkeit durch den Additiven Herstellungs (AM)-Prozess optimiert. So war
es bei der gewahlten ,stehenden“ Aufbauausrichtung wichtig, an diversen Stellen die
sog. Uberhangwinkel so gering wie moglich zu gestalten. Hierzu wurden die fiir die
Nachbearbeitungsprozesse notige Ausrichtmarkierung versetzt, sowie Ubergange und
Radien angepasst (siehe Abbildung 39 bis Abbildung 41).
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Abbildung 39: Beispiel zur notwendigen Versetzung der Ausrichtmarkierung: links: ur-
sprungliches CAD-Modell; rechts: modifizierter Ort wegen Veranderung der
Aufbauausrichtung.

Abbildung 40: Beispiel zur Reduzierung des Uberhangs: links: urspriingliches CAD-
Modell mit 90°-Uberhang; rechts: Umsetzung mit 45°-Uberhang.

e

Abbildung 41: Beispiel zur Reduzierung des Uberhangs: links: urspringliches CAD-
Modell mit 75°-Uberhang; rechts: Umsetzung mit 15°-Uberhang.

Um aulRerdem den Nachbearbeitungsaufwand des Bauteils zu verringern wurden im
oberen Bereich der Strebe bereits zwei Bohrungen beim Aufbau der Strebe integriert,
wie in Abbildung 42 zu sehen ist. Diese sind mit einem Ubermaf3 konstruiert, damit nur

noch eine Nachbearbeitung der inneren Oberflache der Bohrung notwendig ist.
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Abbildung 42: Aufbau der Strebe mit integrierter Bohrung.

Abbildung 43: Demo-Rohteil, hergestellt mittels SLM

Auf diese Weise konnte ein komplettes Demo-Rohteil der Strebe aufgebaut werden,
vergleiche Abbildung 43.

Um die notwendige Festigkeit des Bauteils zu erhalten, wurde, wie in AP2.3.3 be-
schrieben, mit Werkstoffkenngré3en fur glatte Oberflachen gerechnet.

Um die Rauigkeitsanforderungen des Bauteiles (Innen- und Aul3engeometrie) zu er-
fullen, muss ein zusatzlicher Arbeitsschritt eingeplant werden. Dieser Prozess wurde
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aulRerhalb des Arbeitspaketes in einem parallel laufenden Projekt entwickelt. In diesem

Projekt wurde ein Gleitschleifverfahren entwickelt, das auch fur den inneren Bereich
der Sterbe angewandt werden kann. Somit konnte eine ausreichende Oberflachengute
erzielt werden.

Auf Basis dieser Ergebnisse konnte jetzt ein AM Demobauteil der Strebe in einer se-
riennahen Umgebung die komplette Prozesskette von der AM Herstellung bis zur Roh-
teilfertigbearbeitung durchlaufen.

Im Abbildung 44 sieht man die Gegenuberstellung der hergestellten Oberflache aus
der AM Anlage direkt nach der Herstellung (oben), und nach der Oberflachenbehand-
lung (unten).

L A3 L
Abbildung 44: Gegeniberstellung AM Rohteil zu bearbeitetem Rohteil.

Damit konnte ein Demobauteil der Strebe in einer seriennahen Umgebung die kom-
plette Prozesskette von der AM Herstellung bis zur Rohteilfertigbearbeitung durchlau-
fen und liegt in entsprechend guter Qualitat vor.
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AP2.3.5 Einfluss Pulveralterung auf Materialqualitat

Zunachst wurde das Ausgangspulver fir die ersten Baujobs untersucht. Mit diesem
Pulver wurden erste Proben fur eine Analyse der Qualitat hinsichtlich Werkstoffkenn-
groRen und Fehlern hergestellt.

Aus dem Restpulver wurden mehrere Baujobs durchgefiihrt, wobei das nicht ver-
schweildte Pulver mehrfach, ohne Beimischung von Neumaterial, gesiebt, analysiert
und wiederverwendet wurde. Die Versuche wurden jeweils mit hoher (25%) und nied-
riger (5%) Packungsdichte durchgefuhrt. Der Prozessablauf fiir die Pulverwiederver-

wendung wurde dabei gemald Abbildung 45 durchgefuhrt.
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Abbildung 45: Prozessablauf Pulver-Wiederverwendung

Bei der Analyse des Pulvers wurden folgende Eigenschaften Gberpruft: Partikelgrof3e
und deren Verteilung, Pulvermorphologie sowie chemische Veranderungen.

Bei den Analysen konnten Uber 11 Iterationen weder bei der Korngrof3enverteilung,
noch bei der Partikelgeometrie Veranderungen festgestellt werden, wie in Abbildung
46 dargestellt.
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Abbildung 46: Veranderung der Partikelgro3enverteilung Uber mehrere Iterationen
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Abbildung 47: Veranderung der Partikelmorphologie Gber mehrere Iterationen

Ein signifikanter Trend wurde lediglich bei der Sauerstoffaufnahme sichtbar, die so-
wohl im Pulver, als auch im verbauten Material ermittelt wurde. Dies ist in Abbildung
47 dargestellt.

Eine Analyse des Prozessergebnisses an den hergestellten Bauteilen wurde Uber
mehrere Zyklen hinweg hinsichtlich chemischer Veranderungen, Einfluss auf die Ober-
flachenrauheit sowie einer Zunahme von Defekten auf Basis metallografischer Unter-
suchungen durchgefihrt. Die Analyse der Bauteileigenschaften erfolgte mittels stati-
scher mechanischer Kennwerte.

Abgesehen vom Sauerstoffgehalt konnte weder im Pulver, noch im aufgebauten Ma-
terial eine Veranderung festgestellt werden. Auffallig war lediglich, in Abh&angigkeit von
der Packungsdichte, die Zunahme des Sauerstoffgehalts bei zunehmenden Recycling-
zyklen, wobei der Sauerstoffanteil im aufgebauten Material unterhalb dessen im Pulver
lag (siehe Abbildung 48).
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Abbildung 48: Veranderung des Sauerstoffanteils Uber mehrere Iterationen

Bei Sicherstellung eines stabilen Prozessablaufes und Uberwachung des Sauerstoff-

anteils im Pulver kann aufgrund der gezeigten Ergebnisse das IN718 Pulver im AM-

Prozess mehrfach wiederverwendet werden.

3.24 AP 2.4 TCF-Gehause: additive Herstellung Laserauftragsschweifl3en (LAS)

AP2.4.1 Verfahren

Im Forderzeitraum wurden drei unterschiedliche Verfahren zum Auftragschweil3en von

einzelnen Features auf Gehausebauteile untersucht. Diese sind in Abbildung 49 dar-

gestellt.
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Abbildung 49: Darstellung der untersuchten Verfahren zum Auftragschweifl3en von
Features auf Gehausebauteile

Beim MSG kam es haufig zu kritischen Defekten mit einer Lange gréRer 200 pum. Ty-
pischerweise bestanden diese Defekte aus Poren, Bindefehlern und Heil3rissen. Zu-
dem kam es zu einem starken Verzug der Grundplatte, welcher beim Aufschweil3en
auf spatere Bauteile zu Schwierigkeiten fuhren konnte. Positiv zu erwahnen sind je-
doch die hohe Auftragsrate sowie die glunstige Anlagentechnik im Vergleich zu den
Laserverfahren. Das MSG wurde zwar fur das Auftragschweif3en an hoch belasteten
Gehausebauteilen nicht weiterverfolgt, ist jedoch mit Sicherheit bei anderen Anwen-
dungen ein vielversprechendes Verfahren.

Bei LPA und LDA sind Materialqualitat als auch Wirtschaftlichkeit &hnlich. Auch der
Verzug unterscheidet sich bei diesen beiden Verfahren kaum. Das LDA birgt jedoch
aus Sicht der MTU Aero Engines AG einige Vorteile gegeniber LPA. Hier ist zum einen
die geringe Porostitat infolge des Drahtes als Rohmaterial innerhalb der Proben zu
nennen. Des Weiteren bietet das LDA einige Vorteile hinsichtlich Arbeits- und Umwelt-
schutz. Das beim LPA verwendete Pulver ist lungengéngig, wodurch ein Schutz der
Mitarbeiter notwendig wird. Zudem ist bei Pulver mehr Aufwand hinsichtlich Lagerung
und Entsorgung zu betreiben. Aus diesen Grunden wurde in weiteren Versuchen das
LDA optimiert.

Hierbei wurden in mehreren Versuchsplanen Quader mit den Mal3en 50 mm x 50 mm
x 20 mm hergestellt. Dabei wurden zu Beginn die Parameter Laserleistung, Drahtvor-

schub, Vorschub, Hohenversatz sowie Lagenversatz variiert. Zum Ende der Variation
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wurden fur Vorschub, Hohenversatz und Lagenversatz Werte ermittelt und festgelegt.
Anschlie3end wurde ein Parameterfenster ermittelt, mit dem Proben ohne kritische
Fehlstellen hergestellt wurden (Abbildung 50).

A

|
I‘ Krit. Risse Krit. Riss
|

Krit. Riss

Krit. Bindefehler Fenster ohne

kritische Defekte

J.‘"‘I‘ Krit. Bindefehler
v Krit. Bindefehler

Streckenenergie in J/mm

Drahtvorschub in mm/min

Abbildung 50: Darstellung von einem Parameterfenster ohne kritische Defekte in Ab-
hangigkeit von Streckenenergie und Drahtvorschub

Wie in Abbildung 50 zu erkennen, bildet sich in Abhangigkeit von Streckenenergie und
Drahtvorschub ein Fenster mit Proben, die keine kritischen Fehlstellen aufwiesen. Im
Anschluss wurden diese Parameter auf umlaufende Schweil3ungen tbertragen. In Ab-

bildung 51 sind Proben fur umlaufende Schweilungen zu erkennen.
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Abbildung 51: Probeschweil3ungen fir umlaufende Features

AP2.4.2 Werkstoff/Festigkeit

In AP2.4.2 wurden die in AP2.4.1 hergestellten Proben metallografisch auf kritische
Defekte untersucht. Als kritische Fehlstellen wurden hierbei Bindefehler, Risse, Lunker
und Poren mit einer Ausdehnung grof3er 200 pum definiert.

Zudem wurden sowohl statische als auch dynamische Festigkeitsproben untersucht.
Um auch die Ubergangszone zwischen Schmiedematerial und aufgeschweifl3ten Ma-
terial zu prifen, wurden Hybridproben hergestellt (Abbildung 52). Diese bestehen zur
Halfte aus Schmiedematerial und zur anderen Halfte aus aufgeschweil3stem Material.

Anschlie3end wurden die einzelnen Proben aus den Blécken herausgetrennt.
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Abbildung 52: Festigkeitsproben aus Schmiedematerial (unten) und mittels LPA auf-
geschweil3ten Material (oben)

Alle gepruften Proben (sowohl LPA als auch LDA) rissen im aufgeschweil3ten Bereich,
was flr eine gute Materialqualitat in der Anbindungszone spricht. Bei den statischen
Festigkeitsproben wurden Warmzugversuche bei 650°C sowie Zugversuche bei
Raumtemperatur durchgefiihrt. Bei diesen Versuchen wurden nahezu die Abnahme-
werte fur das Schmiedematerial erreicht.

Bei den dynamischen Versuchen wurden LCF sowie HCF-Versuche durchgefihrt. Hier
schnitten sowohl die LDA- als auch die LPA-Proben erheblich schlechter ab als das
Schmiedematerial (Abbildung 53).

LPA LDA I Schmiedematerial
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Abbildung 53: Ergebnisse der LCF-Tests

In Abbildung 53 ist zu erkennen, dass die LCF-Werte beim LDA eine deutlich hohere
Streuung aufweisen als beim LPA. Die schlechten Werte wurden durch grol3e Defekte,
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wie beispielsweise Heildrisse, verursacht. Dennoch ist die Tendenz zu erkennen, dass
LDA hohere Festigkeitswerte als LPA erreichen kann. Hierfur missen jedoch die ver-
einzelten kritischen Defekte Uber eine weitere Optimierung der Parameter vermieden
werden.

Im Projektverlauf zeigte sich, dass das Gehause in vielen Bereichen sehr stark LCF-
belastet ist. Um das Auftragsschweil3en sicher einsetzen zu kdnnen, ist eine weitere
Optimierung der Parameter mit dem Ziel einer Erhéhung der Festigkeitseigenschaften
notwendig. Weitere notwendige Anpassung kénnen zukinftig auch tber Designédnde-
rungen (z.B. Querschnittsanpassungen, Anderung der Radien) umgesetzt werden, um
reduzierte Werkstoffeigenschaften zu kompensieren.

AP2.4.3 Entwicklung, Optimierung Prozesskette
Die Prozesskette umfasst einige relevante Schritte, die im Einzelnen untersucht wur-

den. Abbildung 54 gibt eine vereinfachte Prozesskette wider.

Vorbereitung ’ ;
e S m .

Abbildung 54: Prozesskette beim Laser-Auftragschweil3en auf Gehausebauteile

Nachdem auf das Gehéause Features aufgeschweil3t wurden, werden diese einer
Sichtprifung zu unterziehen. Anschliel3end erfolgt eine Warmebehandlung, um die Ei-
genspannungen in dem Bauteil zu reduzieren. Fir IN718 Schmiedematerial wurde
eine typische Warmebehandlung festgelegt. Diese setzt sich aus Losungsglihen und
Auslagern zusammen.

Im Anschluss an die Warmebehandlung findet eine zerspanende Bearbeitung auf End-
kontur statt. Hierfir wurden Zerspanungsversuche an Proben aus LDA-Material durch-
gefuhrt. Beim Drehen mit Hartmetallschneiden zeigten sich keine Auffalligkeiten und
das Material verhielt sich &hnlich wie IN718 Gussmaterial. Beim Drehen mit Keramik-
schneiden kam es jedoch zu einem erhdhten Verschleil3. Dieser resultiert vermutlich
aus der unebenen Oberflache und dem dadurch unterbrochenen Schneideneingriff.
Auch die Versuche zum Frasen zeigten positive Ergebnisse. In Abbildung 55 ist ein

Boss dargestellt, der aus LDA-Material herausgefrast wurde.
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Abbildung 55: Mittels LDA und Frasen hergestellter Boss

Auch zum zerstorungsfreien Prifen wurden Versuche durchgefihrt. Hierbei wurden
unter anderem die Verfahren Ultraschall, Computertomografie (CT) und analoges so-
wie digitales Rontgen getestet.

Die Versuche zeigten, dass Ultraschall nur bedingt fiir die Prifung von LDA-Material
geeignet ist. Bei den Versuchen konnte nur ein schwaches Rickwandecho erzielt wer-
den, was vermutlich durch die relativ grof3e Korngréf3e im Vergleich zu z.B. SLM ver-
ursacht wird. Infolgedessen kdnnen Fehlstellen nicht sicher erkannt werden.

Beim CT dagegen konnten auch kleine Defekte detektiert werden, jedoch lassen sich
mit diesem Verfahren nur kleine Proben untersuchen. Somit kommt fur ein komplettes
Gehéause nur Rontgen in Frage. Hier konnen in Abhangigkeit der Wandstérke Volu-

menfehler bis zu einer hinreichenden Auflosungsgrenze detektiert werden.

AP2.4.4 Konstruktion/Bauteil
Es wurden unterschiedliche Rohteile mit aufgeschweil3ten Features entworfen und
wirtschaftlich bewertet. In Abbildung 56 ist ein Rohteil mit mehreren aufgeschweildten

Bereichen zu erkennen.
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Abbildung 56: Entwurf fur ein Rohteil mit aufgeschweifl3ten Features

In diesem Fall wurde angenommen, dass alle Bereiche mittels Auftragschweil3en her-
gestellt werden koénnen. Dies hétte eine erhebliche Vereinfachung des Rohteils sowie
Verringerung des Einsatzmaterials zur Folge. Zudem wurden anhand des CAD-Mo-
dells die Volumina der aufgeschweil3ten Bereiche ermittelt und dienten als Input fir die
Bewertung der Wirtschaftlichkeit (Abbildung 57).

Volume v |=320282in"3

/™S
Abbildung 57: Ermittlung des aufgeschweil3ten Volumens mittels CAD-Modell

Weiterhin wurde im Rahmen des Projektes ein Flansch auf ein Gehduse aufge-
schweil3t. Hierbei wurden erste Erfahrungen zum Schweil3en auf ein Bauteil gesam-
melt. Um das notwendige Aufmald bei Rohteilen abschatzen zu kénnen, wurde der
Verzug infolge des Auftragschweil3ens sowie infolge der Warmebehandlung mittels
dreidimensionaler, optischer Vermessung ermittelt. In Abbildung 58 ist ein Bild des

Demobauteils zu erkennen.
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Abbildung 58: SchweilRversuch auf Demobauteil

Der Versuch auf dem Demobauteil zeigten keine Probleme bei der Handhabung des
Bauteils sowie bei der SchweiRung darauf. Die Ergebnisse der Verzugsmessung zeig-
ten, dass sich der Schrumpf an dem Gehause gleichmé&fig Gber den Radius ausbreitet.
Zudem liegt er in einer beherrschbaren Grol3enordnung. Somit ist der Versuch an dem

Demobauteil als Erfolg zu betrachten.

Copyright © MTU Aero Engines AG Seite 72



4 Literaturverzeichnis

[1] Mimic, Dajan (2017) Lufo V Call 1: Transition von Seitenwandgrenzschichten
schnelldrehender Niederdruckturbinen, Abschlussbericht

[2] Bode C, Aufderheide T, Friedrichs J, Kozulovi¢ D. Improved Turbulence and
Transition Prediction for Turbomachinery Flows. ASME. ASME International
Mechanical Engineering Congress and Exposition, Volume 1: Advances in Aerospace
Technology ():VO01T01A067. doi:10.1115/IMECE2014-36866.

[3] Maller, C. und Herbst, F. (2014): Modelling of Crossflow-Induced Transition Based
on Local Variables. In: 11th World Congress on Computational Mechanics, 5th
European Conference on Computational Mechanics, 6th European Conference on
Computational Fluid Dynamics, 20-25 July 2014, Barcelona, Spain.

[4] Herbst F, KozZulovi¢ D, Seume JR. Transition Modelling for Vortex Generating Jets
on low-Pressure Turbine Profiles. ASME. Turbo Expo: Power for Land, Sea, and Air,
Volume 7: Turbomachinery, Parts A, B, and C ():1197-1208. doi:10.1115/GT2011-
45621.

[5] Kozulovi¢ D, Réber T. Modelling the Streamline Curvature Effects in Turbomachin-
ery Flows. ASME. Turbo Expo: Power for Land, Sea, and Air, Volume 6: Turbomachin-
ery, Parts A and B ():1239-1248. doi:10.1115/GT2006-90265.

5 Abkiirzungsverzeichnis

CAD Computer Aided Design

CFD Computational Fluid Dynamic

CFX CFD Simulationssoftware von Ansys, Inc
CHT Conjugate Heat Transfer

CMC Ceramic Matrix Composite

CT Computertomografie

EBSD electron backscatter diffraction

EXP Experiment

GO Ground Overlap

FEM Finite Element Methode

Copyright © MTU Aero Engines AG Seite 73



FPH
HAB
HCF
HDT
HTC
IGV
LAS
LCF
LDA
LPA
MSG
PPL
REM
SLM
SwW
TCF
TGB

Flow Path Hardware
High Angle Boundaries
High Cycle Fatigue
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Proportional Limit (Proportionalitatsgrenze)
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CFD process. Therefore a variation of different boundary conditions as number of elements, unstructured grid etc. was looked at.
With this investigation a reduction of secondary air can be proved.

HAP2 ,New materials and manufacturing of panels caing and support*

New testing procedures for CMC materials has been looked at to establish a reliable material characteristic database.

For MAR M247 LCF-lifing prediction, taking porosity and foreign grain into account, was tested and used for increased lifing
prediction. Additive manufacturing of the static parts out of IN718 has been investigated, focusing on material quality and
increased build-up. This was shown for the support part of the TCF. First steps on Laser cladding were done to show the ability to
change the design of forged raw parts. This can be sued for reduced weight of such parts and reducing manufacturing processes.
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