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Zusammenfassung 
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Thema der Bacheorarbeit: Machbarkeitsstudie zum Einsatz von Kleber bei der Montage von 

Zugstreben im Druckbereich eines Verkehrsflugzeuges 
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Kurzzusammenfassung:  

In dieser Arbeit wird die Umstellung der Zugstreben Montage von der Flächenvernietung zu 
einer Klebung unter wirtschaftlichen Gesichtspunkten untersucht.  

Es werden verschiedene Fügeverfahren und die Unterschiede von Struktur- und Nicht-
Struktur-Klebungen im Flugzeugbau dargestellt. Des Weiteren wird die Position und Funktion 
sowie der Montageprozess der vernieteten Zugstreben beschrieben. Der Montageprozess 
wird außerdem anhand von einer Kalt- und einer Warm-Klebung aufgezeigt. Diese drei 
Prozesse werden in der Machbarkeitsstudie anhand von Kostenanalysen miteinander 
verglichen und es wird die Umstellung zu einem Klebeprozess überprüft. Außerdem werden 
die Anforderungen eines Vergleichstests mit seinem Testaufbau und seiner Durchführung 
beschrieben.  

Das Ergebnis dieser Bachelorarbeit soll die Zulassung für den Flugbetrieb mit verklebten 
Tension Struts unterstützen. 

 

 

Name of Student:  Fabian Croissier 

Bachelor Thesis title: Feasibility study for application of adhesive during assembly of 

tension struts in the range of pressure of commercial aircrafts 

 

Keywords:   A380, Tension Strut, riveting, adhesive, structure bonding  

Abstract:   

Tension struts used in aircraft construction are traditionally riveted. This thesis analyzes the 
possibility of bonding tension struts in respect to economic feasibility.  

Different assembly methods and structural and non-structural bonding techniques applied in 
aircraft construction are demonstrated. 

Moreover, this work describes the position, function and assembly process of riveted tension 
struts. A possible assembly process is also demonstrated for cold and warm bonded tension 
struts. A feasibility study compares these three processes against each other regarding the 
financial aspects. This is including material and installation costs as well as costs for 
reorganization of the assembly process. Furthermore, this work describes the requirements for 
a benchmark test, its set-up and development. 

The results of this work will be supporting the approval for flight operations of bonded tension 
struts in aircraft construction. 
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1 Einleitung  
 

In dieser Bachelorarbeit „Machbarkeitsstudie zum Einsatz von Kleber bei der 

Montage von Zugstreben im Druckbereich eines Verkehrsflugzeuges“ wird eine 

Optimierung des Fertigungsprozesses einer vormontierten Baugruppe im Airbus 

A380 geprüft. Das Ziel dieser Studie ist, die Wirtschaftlichkeit dieses Prozesses unter 

Berücksichtigung einer Gewichtsreduzierung zu verbessern.   

Die Entwicklung des Airbus A380 wurde nach der Erstauslieferung im Jahr 2007 

fortgeführt. Dieser permanente Optimierungsprozess soll die Senkung der 

Produktionskosten sowie die Verbesserung der Qualität des Produktes ermöglichen. 

Zusätzlich sind die in der Forschung und Entwicklung entstehenden Innovationen für 

die Zukunftssicherung  des Unternehmens von großer Bedeutung, um sich dauerhaft 

mit diesem Produkt am Markt zu etablieren.   

Im Flugzeugbau rücken immer mehr neue Werkstoffe, Technologien und Fertigungs-

verfahren in den Vordergrund, die kontinuierlich für Neu- und Weiterentwicklungen 

einzelner Bauteile geprüft werden. Eine Umsetzung von neuen Entwicklungen muss 

sich, gemäß der Vorgaben von Airbus, nach 40 bis 50 produzierten Flugzeugen 

amortisiert haben, damit eine wirtschaftliche Umstellung des Fertigungsprozesses 

erfolgen kann. Ein wesentlicher Punkt für die Wirtschaftlichkeit von Flugzeugen ist 

das Gewicht. Weniger Gewicht führt immer zu geringerem Treibstoffverbrauch und 

daraus resultieren geringere Betriebskosten. Dadurch kann sich die Umsetzung einer 

Entwicklung schneller amortisieren, denn durch eine Senkung der Betriebskosten 

steigt die Attraktivität des Produktes auf dem Markt und neue Kunden können 

gewonnen werden.  

Ein großes Optimierungspotential bei der Gewichtseinsparung bietet die Rumpf-

struktur des A380. Hier werden viele Strukturbauteile nach wie vor genietet und 

bestehen aus Aluminiumlegierungen. Durch die Weiterentwicklung von Füge-

technologien, wie Laserstrahlschweißen, Reibrührschweißen oder Kleben, ergeben 

sich neue Möglichkeiten diese Bauteile zu verbinden. Angesichts der engen 

Zusammenarbeit zwischen Klebstoffherstellern und Flugzeugbauern werden neue 

Klebstoffe entwickelt, die genau für die Belastungen und Anforderungen eines Flug-
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zeuges ausgelegt sind. Durch die Verwendung von Leichtbauwerkstoffen, wie 

beispielsweise Faserverbundwerkstoffen oder GLARE, werden immer häufiger die 

traditionellen Blechkonstruktionen ersetzt. Im Zusammenhang mit diesen Werk-

stoffen gewinnt das Fügeverfahren Kleben mit seiner gleichmäßigen Spannungs-

verteilung im Fügeteil weiter an Bedeutung.  
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2 Ziel und Durchführung 

 

Ziel der „Machbarkeitsstudie zum Einsatz von Kleber bei der Montage von 

Zugstreben im Druckbereich eines Verkehrsflugzeuges“ ist es, den Fertigungs-

prozess, der sich im Heck des Rumpfes befindenden Zugstreben (Tension Struts), 

wirtschaftlicher zu gestalten. Mit der Umstellung von einer Flächenvernietung zu 

einer Klebung, soll die Fertigungszeit verringert sowie Gewicht eingespart werden. 

Die derzeit verwendete Flächenvernietung beinhaltet viele Arbeitsschritte, die durch 

eine Verklebung der Shear Webs entfallen könnten. Damit könnte der 

Fertigungsprozess kostengünstiger gestaltet werden.  

In dieser Arbeit wird auf die Historie der Fügeverfahren im Flugzeugbau 

eingegangen. Es werden die Besonderheiten des Klebens und die Unterschiede bei 

Struktur- und Nicht-Strukturklebungen beschrieben. Um die Änderung der Füge-

verfahren zu beschreiben, werden speziell die Fügeverfahren des Nietens und des 

Klebens untersucht und miteinander verglichen. 

Außerdem wird auf die Aufgabe und Funktion der Tension Struts eingegangen sowie 

auf den aktuellen Fertigungsprozess mit der Flächenvernietung zwischen den beiden 

Shear Webs. Des Weiteren werden in dieser Arbeit die internen Konstruktions-

richtlinien von Airbus vorgestellt, nach denen die Flächenvernietungen ausgelegt 

worden sind. 

In der Machbarkeitstudie wird die Umstellung des Fertigungsprozesses zu einer 

Klebung dargestellt. Hierbei werden die vorzunehmenden Verfahrensänderungen 

und die möglichen Klebeverfahren beschrieben. Anhand einer Kostenanalyse der 

verschiedenen Fügeprozesse sowie einer daraus resultierenden Klebstoffauswahl 

werden die besten wirtschaftlichen und technischen Eigenschaften für diese Klebung 

aufgezeigt. Außerdem werden die Anforderungen eines Vergleichstests mit seinem 

Testaufbau und seiner Durchführung beschrieben. Das Ergebnis dieser 

Bachelorarbeit soll die Zulassung für den Flugbetrieb mit verklebten Tension Struts 

unterstützen. 
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3 Grundlagen zu Airbus sowie zur Rumpfkonstruktion 

 

 

3.1 EADS 

 

Die European Aeronautic Defence and Space Company (EADS) ist der Mutter-

konzern von Airbus. Zum Firmenportfolio von EADS gehören außerdem das Raum-

fahrtunternehmen Astrium, Cassidian sowie der Hubschrauberhersteller Eurocopter. 

EADS ist ein weltweit führendes Unternehmen der Luft- und Raumfahrt, des 

Verteidigungsgeschäftes und der dazugehörigen Dienstleistungen. Es beschäftigte 

im Jahr 2012 bis zu 140.405 Mitarbeiter und erzielte einen Umsatz von 56,5 

Milliarden Euro [1]. 

Airbus ist einer der weltweit führenden Hersteller modernster Flugzeuge für zivile und 

militärische Luftfahrt, einschließlich der Sparte Airbus Military mit ihren Tank-, 

Transport- und Missionsflugzeugen. Astrium ist ebenso eines der weltweit führenden 

Raumfahrtunternehmen und an der Raumstation ISS, der Ariane-Rakete sowie an 

verschiedenen Satellitendienstleistungen beteiligt. Cassidian ist ein weltweit 

führender Anbieter modernster Lösungen für Streitkräfte und zivile Sicherheit. EADS 

ist über Cassidian auch größter Partner im Eurofighter-Konsortium sowie Anteils-

eigner am Lenkflugkörperhersteller MBDA. Eurocopter ist der weltweit größte zivile 

Hubschrauber Hersteller mit einem umfassenden zivilen und militärischen Produkt-

spektrum [1]. 

 

In Folge einer Strategieüberprüfung bei EADS wird sich der Konzern bis Mitte 2014 

zur Airbus Group umbenennen und aus den folgenden drei Divisionen bestehen.  

• Airbus,  beinhaltet das Zivilflugzeuggeschäft 

• Airbus Defence & Space, zuständig für die Verteidigungs- und Raumfahrt-

aktivitäten des Unternehmens 

• Airbus Helicopters, zuständig für das zivile und militärische Hubschrauber-

geschäft 
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Die Airbus Defence & Space stellt sich aus den drei Unternehmenszweigen Airbus 

Military, Astrium und Cassidian zusammen. Airbus Helicopters geht unverändert aus 

Eurocopter hervor, genau wie Airbus, dass nur seine Airbus Military Sparte abgibt [1]. 

 

 

Abb. 1: Umsatzverteilung EADS 

 

 

3.2 Airbus 

 

Aus der Umsatzverteilung von EADS geht hervor, dass Airbus den größten Teil des 

Umsatzes erwirtschaftet (vgl. Abb. 1). Der Airbusumsatz lag im Jahr 2012 bei 38,6 

Milliarden Euro, was einen Anteil von 69% des Umsatzes von EADS ausmacht. 

Airbus hat weltweit circa 59.000 Mitarbeiter, von denen alleine in Deutschland circa 

20.000 arbeiten [2]. 

Das Unternehmen Airbus wurde bereits 1970 als Airbus Industrie (GIE) gegründet 

und schloss sich aus dem deutschen Flugzeugbauerkonsortium Deutsche Airbus 

sowie der französischen Aérospatiale zusammen. Ein Jahr später traten die 

spanische CASA und 1979 auch die British Aerospace der Allianz bei.  
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Das Ziel dieser Vereinigung von europäischen Flugzeugbauern war die 

amerikanische Vorherrschaft im Passagierflugzeugbau zu durchbrechen und ein 

konkurrenzfähiges eigenes Produkt auf den Markt zu bringen.   

Als erstes Flugzeug von Airbus wurde der A300 im Jahr 1974 an Air France aus-

geliefert und in Betrieb genommen. Bis Juli 2013 gingen mehr als 13.200 Flugzeug-

bestellungen bei Airbus ein, wovon mehr als 7.970 Flugzeuge bereits ausgeliefert 

wurden. Von den bereits ausgelieferten Flugzeugen befinden sich noch mehr als 

7.300 Maschinen in Betrieb [2]. 

Zur Veranschaulichung der multinationalen Fertigung bei Airbus sind in Abbildung 2 

die einzelnen Komponenten des A380 jeweils den Ländern und Städten ihrer 

Fertigung zugeteilt. Die eingerahmte Sektion 18 wird in Hamburg montiert und 

beinhaltet die in dieser Bachelorarbeit untersuchten Tension Struts. 

 

 

 

Abb. 2: A380 Komponentenfertigung [3] 
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3.3 Airbus Flotte 

 

Abb. 3: Airbus Flotte [4] 

 

Das erste Flugzeug, das Airbus gebaut hat, war der A300, der bis zu 300 

Passagieren Platz bot und  im Jahr 1972 seinen Jungfernflug absolvierte. Im Jahr 

1983 kam der A310 auf den Markt. Hier handelt es sich um eine kürzere Variante des 

A300 mit einer größeren Reichweite, die jedoch nur bis zu 200 Passagieren Platz 

bot. Die Produktion der A300/A310 Familie wurde 2007 eingestellt, nachdem von 

beiden Modellen 816 Passagier- und Frachtmaschinen ausgeliefert wurden [2]. 

Das heute noch produzierte Produktportfolio beginnt mit der A320 Familie, zu der die 

Modelle A318, A319, A320, A321 zählen. Sie unterscheiden sich in ihrer Länge und 

der Anzahl an möglichen Passagiersitzen. Die verschiedenen Längen der einzelnen 

Modelle werden realisiert, indem die Rumpfsektionen den gleichen Querschnitt und 

den gleichen Durchmesser besitzen. Dadurch kann je nach Modell die Länge durch 

zusätzliche Rumpfsektionen variiert werden. Die Flügel, Triebwerke und das Cockpit 

bleiben immer baugleich. Diese Bauweise wird auch für alle anderen Modelle bei 

Airbus angewendet. Je nach Modell können die A320 Modelle zwischen 107 und 220 

Passagiere befördern und sind besonders für Kurz- und Mittelstreckenflüge 

konstruiert. Die A320 Familie ist im Mittelstreckensektor mit mehr als 5590 Aus-

lieferungen das erfolgreichste Airbusprodukt [2]. 
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Die Langstreckenfamilie nahm 1993 beziehungsweise 1994 ihren Dienst auf. Die 

Modelle A330 und A340 wurden für den Interkontinentalverkehr entwickelt. Sie 

haben eine Passagierkapazität von 246 bis 400 Plätzen. Der A330 wird wegen 

großer Nachfrage  weiterhin in zwei Varianten gebaut. Das A340 Programm wurde 

2011 beendet und soll ab 2014 durch den neu entwickelten A350 XWB ersetzt 

werden. Der A350 wird zuerst als mittlere Variante A350-900 gebaut und soll in den 

darauffolgenden Jahren mit einer kürzeren und einer längeren Variante ergänzt 

werden. Er bietet dann je nach Variante zwischen 270 und 350 Passagieren Platz 

[2]. 

Das größte Passagierflugzeug der Welt ist der A380. Er hat in der Drei-Klassen-

Variante Platz für bis zu 525 Passagiere und in einer Ein-Klassen-Variante kann er 

bis zu 853 Passagiere befördern. Durch den ovalen Querschnitt des Rumpfes gibt es  

zwei unterschiedlich breite durchgängige Passagierdecks sowie ein Frachtdeck. Die 

Erstauslieferung eines A380 erfolgte im Oktober 2007 und bis Juli 2013 wurden 106 

Maschinen ausgeliefert [2]. 

Um die Dimensionen des A380 einmal darzustellen, ist in Abbildung  4 eine mögliche 

Variante für 525 Passagiere mit einer Drei-Klassen-Bestuhlung zu sehen.  

 

 

 

Abb. 4: A380 Drei-Klassen-Ausstattungsvariante [5] 
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Die Airbus Military Produktpalette beinhaltet mit den Modellen C212, CN235, C295 

eine Flotte kleiner militärischer Transport- und Mehrzweckflugzeuge sowie mit dem 

A330 MRTT ein Tankflugzeug, das auch zum Personentransport und als Frachter 

genutzt werden kann. Das neueste Modell der Airbus Military ist das multifunktionale 

Transportflugzeug A400M [2]. 

 

 

3.4 Rumpfstrukturen Airbus  

 

3.4.1 Allgemeine Bauweise 

 

Die tragende Struktur des Flugzeugrumpfs setzt sich aus den Hautsegmenten, 

Spanten, Stringern (Längsversteifungen), den Fußbodenrosten und dem Fachwerk 

im Frachtraum zusammen (vgl. Abb. 8). Die Rumpfhaut wird in Längsrichtung durch 

die Stringer und in Umfangsrichtung durch die Spanten versteift. Die vorgefertigten 

Hautsegmente und Fußbodenroste werden in der Montage an Trennstellen zu den 

jeweiligen Rumpfsektionen zusammengefügt. Der daraus entstehende Rumpf-

querschnitt ist in Längsrichtung des Druckbereichs nahezu konstant (vgl. Abb. 5). Nur 

im hinteren Teilabschnitt des Rumpfes, indem der Druckbereich mit der Druckkalotte 

abschließt, verjüngt sich der Rumpfquerschnitt. Durch diesen konstanten Querschnitt 

können verschieden lange Varianten der Modelle entstehen. Dieses Verfahren wird 

schon in Kapitel 3.3 anhand der A320-Familie beschrieben. Der Querschnitt des 

Rumpfes verjüngt sich aus aerodynamischen Gründen neben dem Heck auch an der 

Rumpfnase des Flugzeuges.  
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3.4.2 A380 Rumpf-Bauweise 

 

 

 

 

Abb. 5: In Hamburg montierte Rumpfsektionen A380 [5] 

 

Die Rumpfbauweise des A380 unterscheidet sich, wie in Abbildung 8 zu sehen, 

maßgeblich durch den großen Durchmesser des ovalen Rumpfquerschnitts von 

anderen Airbus Modellen. Aufgrund der Größe ist es für die Stabilität der Rumpf-

konstruktion notwendig, dass die beiden Fußbodenroste zusätzlich zur Versteifung 

des Rumpfes beitragen. Ansonsten setzt sich der Rumpf, wie in Kapitel 3.4.1 

beschrieben zusammen. 

 

In Abbildung 6 sind die Spanten und Stringer, sowie die in dieser Bachelorarbeit 

untersuchten Tension Struts, in einem Ausschnitt der hinteren Rumpfsektion 18.3 

dargestellt.  
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Abb. 6: Ausschnitt der Sektion 18.3 [5] 

 

Zur besseren Einordnung der Struktur ist in Abbildung 7 die obere Hälfte des 

Rumpfes der Sektion 18 mit dem oberen Fußbodenrost (FBR) dargestellt. 

 

 

Abb. 7: Obere Sektion 18.1 mit FBR [5] 
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3.4.3 Anteil des Hamburger Werks an der Rumpfmontag e  

 

In Hamburg werden für den A380 die Rumpfsektionen 13, 15 FUU (Obere Halb-

schale) und 18.1 sowie Sektion 18.3, mit der den Druckbereich abschließenden 

Druckkalotte, vormontiert (vgl. Abb. 5). In der Strukturmontage werden die von einem 

Zulieferer schon vorgefertigten Hautsegmente mit den zwei Fußbodenrosten zu der 

sogenannten „Tonne“ der jeweiligen Rumpfsektion zusammen gefügt. Die Haut-

segmente sind, wie in Abbildung 8 zu sehen,  in Ober-, Unter- und Seitenschalen 

unterteilt. Es werden außerdem das Fachwerk im Frachtraum sowie diverse Halter 

und Streben eingebaut. Des Weiteren werden die Sektionen 18.1 und 18.3 inklusive 

Druckkalotte mit der aus Spanien angelieferten Sektion 19 zu einer großen Heck-

sektion verbunden. Nach Abschluss der Strukturmontage wird die gesamte „Tonne“ 

in der Restkonservierung versiegelt.  

 

 

 

 

Abb. 8: Struktur der Sektion 18.3 mit Druckkalotte [6] 
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Anschließend folgt die Ausrüstungsmontage. Dort werden neben der Isolierung die 

folgenden mechanischen und elektrischen Systeme montiert: Elektrik, Wasser, 

Hydraulik, Feuerwarn-  und Feuerlöschsysteme, Klimaanlage, Kraftstoff- und Heiß-

luftsysteme, Flugsteuerung, Küchenkühlung sowie die Sauerstoffversorgung und die 

benötigten Systemhalter und Leitungen [6]. 

Nach Abschluss der Vormontage werden die Rumpfsektionen zur Endmontage nach 

Frankreich transportiert. In Toulouse werden sie mit den anderen Sektionen und 

Komponenten zu einem fertigen A380 zusammengefügt.   

 

 

3.5 Abteilung: A380 Fuselage Design Section 18/RPB 

 

Die in Kapitel 3.4.3 beschriebene Sektion 18 und die Druckkalotte werden von der  

Abteilung „Fuselage Design Section 18/Rear Pressure Bulkhead“ betreut. Zu den 

Hauptaufgaben zählen die Erstellung von fachlich, luftfahrtrechtlich und fertigungs-

technisch korrekten Bauunterlagen sowie die Kontrolle des Qualitäts-, Termin- und 

Kostenrahmens. Des Weiteren zählt die Entwicklung, Konstruktion und Serien-

betreuung von Baugruppen und Einzelteilen in der Struktur der Sektionen 18.1/18.3 

zu ihren Aufgaben, sowie der Zusammenbau der Sektion18/19.  In diesen Bereich 

fallen auch die in dieser Bachelorarbeit betrachteten Tension Struts, welche die 

Druckkalotte mit der Sektion 18.3 verbinden [7]. 

Darüber hinaus gehören zu den Aufgaben dieser Abteilung die Bearbeitung von 

Beanstandungsblättern (BB), Bauabweichungen (BA) und Design Query Notes 

(DQN) / elektronische Beanstandungsmeldung (eBM). Außerdem ist die enge 

Zusammenarbeit mit dem Manufacturing Engineering (ME) und direkt mit den Bau-

plätzen der Sektion 18/RPB wichtig. Durch die enge Zusammenarbeit der 

Abteilungen wird die ständige Optimierung der genannten Bereiche und ihrer 

Komponenten weiter vorangetrieben [7]. 
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4 Fügeverfahren im Flugzeugbau 

 

 

4.1 Stand der Technik 

 

Das Nieten gehört seit vielen Jahrzehnten zu den Hauptfügeverfahren im Flugzeug-

bau. Es ist heute noch, trotz einiger negativer Eigenschaften, wie die durch Kerb-

wirkung der Nietbohrungen erzeugten Spannungsspitzen, ein häufig angewendetes 

Verfahren. In den letzten Jahren wurden im Flugzeugbau dennoch hochqualifizierte 

Fügetechniken, wie das Schweißen und Kleben, stetig weiterentwickelt und werden 

immer häufiger verwendet. Als Beispiel ist das Laserstrahlschweißen von hochfesten 

Aluminiumlegierungen zu nennen. Es wird beispielsweise im unteren Rumpfbereich 

zur Stringer-Haut-Verbindung eingesetzt und zeichnet sich gegenüber dem Nieten 

durch eine höhere Fügegeschwindigkeit und Struktursteifigkeit aus [8]. Eine andere 

interessante Technologie ist das Reibrührschweißverfahren, an dem intensiv 

geforscht wird. Es ist ein einfaches und sauberes Fügeverfahren für Leichtmetalle, 

hat eine hohe Nahtfestigkeit und führt zu Gewichtsersparnis, da Bleche ohne Über-

lappungen stirnseitig miteinander verbunden werden können (vgl. www.dlr.de/wf). 

Auch das Kleben ist durch bessere Klebstoffsysteme und Oberflächen-

vorbehandlungen ein nicht mehr wegzudenkendes Fügeverfahren. Bei Klebe-

verbindungen entfallen die Bohrungen für die Nieten, was  zu einer gleichmäßigeren 

Spannungsverteilung in den Bauteilen führt. Zudem haben Klebstoffe eine gute 

Dämpfeigenschaft sowie gute Dichtigkeit gegen Gase und Flüssigkeiten. Zusätzlich 

wird auch mit Hybridlösungen gearbeitet, bei denen die Niettechnik mit der Klebe-

technik kombiniert wird. Dadurch werden weniger Nieten zum Fügen benötigt. Das 

führt zu einer flächigeren Kraftverteilung im Bauteil und steigert die Belastungs-

fähigkeit [8]. Ein Ziel wird möglicherweise sein, in der Zukunft ein Flugzeug ganz 

ohne den Einsatz von Nieten zu bauen. 
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In Tabelle 1 werden die für den Flugzeugbau wichtigen Fügeverfahren und ihre 

Eigenschaften genauer aufgeführt.  

 

Tabelle 1: Vergleich von Fügeverfahren [8], [10], [11] 

  Nieten  Kleben Schrauben 
(Anpressen) Schweißen 

Fügever-
fahren Formschluss Stoffschlüssig 

Form-
/Kraftschlüssig Stoffschlüssig 

Verbindungs-
art 

lösbar durch 
Zerstörung der 
Nieten 

nicht lösbar lösbar nicht lösbar 

Wärme-
einfluss keiner 

nur bei 
warmhärtendem 
Kleben bis max. 
200°C 

keiner 

thermisches 
Verfahren, 
Schmelz-
temperatur des 
Werkstoffs 

Vorteile 

leichte und sichere 
Herstellung, Fügen 
verschiedener 
Werkstoffe, 
einfache 
Qualitätskontrolle 

Fügen verschiedener 
Werkstoffe, 
gleichmäßige 
Spannungs-
verteilung, leicht, 
keine 
Materialverletzung, 
für große Flächen 
und dünne Bleche 
geeignet 

große 
Klemmlängen, 
lösbare 
Verbindungen 
auch 
unterschiedlicher 
Werkstoffe, 
großes 
Einsatzgebiet 

hohe Festigkeit 
und Steifigkeit, 
Gestaltungs-
vielfalt der 
Verbindungs-
stellen 

Nachteile 

Schwächung des 
Bauteils durch 
Nietbohrung, Teile 
müssen 
überlappen 
(Gewicht), 
erfordert gute 
Zugänglichkeit 

geringe 
Warmfestigkeit, 
Aushärtezeit, 
behandelte 
Klebeflächen, 
Fixiervorrichtung 
notwendig 

teurer als Nieten 
oder Schweißen, 
schlecht bei 
dynamischer 
Beanspruchung  

großer Wärme-
einflussbereich, 
nur gleiche 
Werkstoffe 

Haupt-
anwendungs-
gebiete 

Luft- und 
Raumfahrt  

Luft- und Raumfahrt, 
Fahrzeugbau, 
Elektronik, 
Dentaltechnik 

universell 
einsetzbar 

Schiffbau, 
Fahrzeugbau, 
Maschinenbau 

 

Die Schweißtechnik und andere Fügeverfahren werden im weiteren Verlauf der 

Arbeit nicht näher betrachtet, da es in dieser Arbeit um die Umstellung von einer 

Nietung zu einer Klebung geht. 
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4.2 Nieten  

 

Das Nieten ist ein „unlösbares“ formschlüssiges Fügeverfahren, das allerdings durch 

Zerstörung der Nieten relativ einfach gelöst und wieder montiert werden kann. Das ist 

eine wichtige Eigenschaft für den Flugzeugbau, da beim Bau eines Airbus rund 3,5 

Millionen Nieten gesetzt werden. Das Nieten wird seit dem Übergang von Holz- zu 

Metallkonstruktionen im Flugzeugbau eingesetzt. Die Niettechnik ist durch die große 

Erfahrung, Automatisierung und relativ geringer Kosten im Flugzeugbau zurzeit 

immer noch ein unverzichtbares Fügeverfahren, um Belastungen bei großflächigen 

Verbindungen zu übertragen [8]. Die Niettechnik wird aber auch in weniger hoch 

beanspruchten Bereichen, wie beispielsweise zur Befestigung von Haltern für 

Leitungssysteme, genutzt. Durch die vielen verschiedenen Nietarten können Nieten 

in nahezu allen Bereichen eingesetzt werden. Allerdings müssen bei Niet-

verbindungen die korrosiven Eigenschaften der Fügeverbindung sorgfältig überprüft 

werden.  

In Bereichen, in denen Vollnieten den Beanspruchungen nicht mehr genügen, 

werden Passnieten verwendet, die in Passbohrungen eingebracht werden. Die 

Passnieten setzten sich aus einem Schließringbolzen (Lockbolt) und dem auf-

geschraubten oder aufgequetschten Schließring (Collar) zusammen [8]. Durch die 

Fixierung des Schließrings auf dem Bolzen wird eine kraft- und formschlüssige 

Verbindung erzeugt (vgl. Abb. 9). Allerdings steigen die Fertigungskosten, weil mit 

einer höheren Genauigkeit gefertigt werden muss.  

 

Abbildung 9: Darstellung eines Schließringbolzens [9] 
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Das Hybridfügen von Nieten und Kleben, wie in Kapitel 4.1 schon erwähnt, verspricht 

weitere Potentiale zur Gewichtsminimierung in der Rumpfstruktur eines Flugzeuges 

[8]. 

 

 

4.3 Kleben 

 

4.3.1 Aufbau von Klebungen 

 

Kleben ist ein stoffschlüssiges Fertigungsverfahren. Dabei werden die Fügeteile 

durch einen Klebstoff miteinander verbunden. Um eine hohe Festigkeit der Klebung 

zu erreichen, muss sich der Klebstoff mit den Fügeteilen in einer Grenzschicht 

verbinden. Die Haftungskraft, die in der Grenzschicht auftritt, nennt sich Adhäsions-

kraft. Die Festigkeit der Klebstoffschicht ist die Kohäsionskraft. Diese beiden Kräfte 

sind die relevanten Bindungskräfte einer Klebung. Die zu fügenden Werkstoffe 

besitzen meistens eine deutlich höhere Festigkeit als die Klebstoffe. Deshalb kommt 

es bei einem Versagen von Metallklebungen normalerweise zum Bruch der Grenz-

schicht oder der Klebstoffschicht, auch Adhäsionsbruch oder Kohäsionsbruch 

genannt (vgl. Abb. 10) [11]. Zu einem Kohäsionsbruch kommt es, wenn die 

Bindungen der Grenzschichten stärker sind als die der Klebstoffschicht. Das ist zu 

bevorzugen, da es für eine gut Ausgeführte Klebung spricht.  

Die Adhäsion beschreibt das Haften des Klebstoffes durch physikalische und 

chemische Wechselwirkungen an den Fügeteilen. Damit ein Klebstoff eine gute 

Adhäsion erreichen kann, sind die Fügeteile durch mechanische und chemische 

Oberflächenvorbehandlungen vorzubereiten. Es ist unbedingt erforderlich, bei der 

Konstruktion und Gestaltung von Klebungen auf eine ausreichend große Fläche zu 

achten, die mit Klebstoff benetzt wird [11]. 

Die Kohäsion zeichnet sich durch die chemische Zusammensetzung des Klebstoffes 

aus, besonders die des Polymers. Durch die Vernetzung des Klebstoffsystems 

entsteht eine deutlich höhere Kohäsion als bei unvernetzten Systemen. Die 
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Vernetzung kann je nach Klebstoffart chemisch oder physikalisch erfolgen. Bei der 

Kohäsion ist die thermische Belastung der Fügeteile zu beachten, da bei hohen 

Temperaturen die Kohäsion immer abnimmt und damit auch die Festigkeit der 

Klebung [11]. 

 

 

Abb. 10: Aufbau einer Klebung 

 

Um eine dauerhafte Klebung zu gewährleisten, ist eine dem Klebstoff und dem 

Werkstoff entsprechende Oberflächenvorbehandlung der Klebeflächen durch-

zuführen. Erst nach Einhaltung dieser Vorgänge, ist eine hohe Lebenserwartung der 

Klebung zu erreichen.  

 

 

4.3.2 Kleben im Flugzeugbau 

 

Seit Anfang der 40er Jahre wurden unter Verwendung von warmhärtenden Phenol-

harzen, die mit Polyvinylformal plastifizieren, Aluminiumteile verklebt [12]. Es stellte 

sich heraus, dass durch eine Vorbehandlung der Klebeflächen mit einer wässrigen 
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Lösung von Schwefelsäure und Natriumdichromat eine hochfeste und ermüdungs-

resistente Verbindung entstand. Diese Vorbehandlung wurde als der „Pickling-

Prozess“ (Beizen) weltweit bekannt und eingesetzt. Der damals verwendete Klebstoff 

„Redux“ wird heute noch im Flugzeugbau eingesetzt. Es handelt sich um ein 2-

Komponentensystem aus einem Phenolharz, auf welches festes, körniges Polyvinyl-

formal gestreut wird. Nachdem beide Klebeflächen benetzt sind, werden die Teile 

unter einem Druck von bis zu 8 bar zusammen gepresst und bei einer Temperatur 

von 170°C bis zu 45 Minuten erhitzt. Die Klebung besteht aus circa 75 % 

geschmolzenem Polyvinylformal und 25 % ausgehärtetem Phenolharz. Die Warm-

festigkeit der Klebungen ist allerdings nur bis zu Temperaturen von etwa 60° bis 

70°C gegeben. Dieses Klebeverfahren wurde von der Firma „De Havilland“ 

hauptsächlich in der Rumpfstruktur ihrer Flugzeuge verwendet und bereitete auch 

nach 10 bis 15 Jahren Einsatzzeit keine Probleme [12].  

In den frühen 1960er Jahren wurden bei der Fokker F27 und F28 konsequent   

Klebungen mit Phenolharzen im Rumpf und in den Tragflächen durchgeführt. Die 

Fokker-F27-Friendship ist ein extremes Beispiel, weil hier über 70 % aller 

Verbindungen geklebt wurden und diese in drei Jahrzehnten nicht versagt haben 

[13]. Die guten Klebeeigenschaften wurden bei Fokker auch durch die Vor-

behandlungsprozesse der Klebeflächen erreicht. Nach dem Beizen folgte eine 

Chromsäure-Anodisierung, durch die eine poröse Oxidschicht auf dem Aluminium 

entsteht. Damit wurde die Adhäsion deutlich verbessert, denn der Klebstoff benetzt 

eine deutlich größere Fläche. Die guten Eigenschaften der Anodisierung sollten 

eigentlich den Korrosionsschutz im nicht-geklebten Bereich verbessern. Da sie die 

Klebeeigenschaften nicht negativ beeinflusste, wurde das Verfahren auch weiterhin 

eingesetzt. Erst viel später wurde realisiert, dass dieses Verfahren die nahezu 

perfekte Kombination von Oberflächenvorbehandlung, Fügewerkstoff und Klebstoff 

ist [12]. 

Anfang der 1970er Jahre wurden beim Airbus A300 Metall-Klebungen mit CSP- 

Oberflächenvorbehandlung (Chrom Sulfuric acid Pickling) und der ersten Generation 

von Epoxidharzklebstoffen durchgeführt. Die Klebungen waren weniger spröde, als 

Phenolharzklebungen und hatten eine höhere Wärmebeständigkeit bis zu 

Temperaturen von 80°C. Zu der Zeit gab es in der Luftfahrt noch keine Erfahrungen 

mit Epoxidharzklebungen. Damals wurden Standardregeln und -tests aus der 
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Industrie angewandt. Aus heutiger Sicht waren diese Regeln bei Weitem nicht 

ausreichend. In den damals durchgeführten Tests wurden keine Verbesserungen der 

Klebung durch den Anodisierungsprozess  festgestellt. Daraufhin wurde aus Kosten-

gründen auf dieses Verfahren verzichtet. Ende der 70er Jahre kam es dann zu 

ersten Korrosionserscheinungen bei Flugzeugen, die hauptsächlich in tropischen 

Regionen im Einsatz waren. Die Schäden wurden analysiert und mit neu definierten  

Tests wurde die Korrosion von Klebstoffverbindungen aus Epoxipharzsystemen 

untersucht. Anhand der Ergebnisse der Untersuchungen und weiterer Tests wurden 

neue Anwendungsbedingungen und Testmethoden festgelegt [12]. 

Der Anodisierungsprozess wurde nach den neu erworbenen Erkenntnissen weltweit 

wieder eingeführt. In Europa wurde weiterhin das Chromsäure-Anodisieren (CAA) 

durchgeführt, während in den USA das Phosphor-Schwefelsäure-Anodisieren (PSA) 

eingeführt wurde. Inzwischen wird Letzteres aus ökologischen Gründen auch bei 

Airbus angewendet. Das Anodisieren in Verbindung mit korrosionshemmenden Haft-

grundmitteln und Epoxidharzklebstoffen führt zu hoher Leistungsfähigkeit und 

Lebensdauer der Strukturklebungen. Anhand neuer Entwicklungen gewinnt das 

Kleben im Flugzeugbau heute immer mehr an Bedeutung, denn es lässt sich durch 

den konsequenten Einsatz von Klebstoffsystemen in der Flugzeugstruktur von Metall-

flugzeugen eine Gewichtsersparnis von bis zu 15% erreichen [12]. Ein weiterer 

Vorteil der Klebetechnik ist eine hohe Ermüdungsfestigkeit der Struktur bei einer 

hohen Steifigkeit. Außerdem ist durch die Gewichtsersparnis ein geringerer Treib-

stoffverbrauch zu erwarten [8]. 

 

 

4.3.3 Struktur- und Nicht-Strukturklebungen 

 

Bei den in 4.3.2 beschriebenen historischen Klebungen handelt es sich 

hauptsächlich um Strukturklebungen. Als Strukturklebungen gelten im Allgemeinen 

alle Klebungen, die an hochbelasteten Komponenten durchgeführt werden. Dazu 

zählen bei einem Flugzeug die Tragflächen, das Seitenleitwerk und das Gerüst des 

Rumpfes sowie die Hautsegmente. Durch die hohen Belastungen, denen Struktur-

klebungen ausgesetzt sind, gelten für sie sehr strenge Zulassungsbedingungen 
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durch die Luftfahrtbehörden. Bei Airbus sind bisher nur warmhärtende Klebstoff-

systeme für dieses Verfahren zugelassen. Es kommen hauptsächlich filmförmige 

Epoxidharzsysteme, mit Gewebe- oder Mattenformen als Trägermaterial, zum 

Einsatz. Diese Systeme haben eine gute Beständigkeit gegen physikalische und 

chemische Einflüsse, besitzen eine sehr hohe Festigkeit und zeichnen sich durch 

einen geringen Härtungsschrumpf aus. Durch den geringen Schrumpf entstehen 

keine Eigenspannungen im Klebstoff und er ist daher für die Verklebung von dünnen 

Blechen sehr gut geeignet [12]. Der Nachteil von warmhärtendem Klebstoff ist der 

Verarbeitungsaufwand. Die Oberflächenvorbehandlungen sowie der Härtungs-

prozess im Autoklaven mit der Vor- und Nachbearbeitung des Bauteils (vgl. Abb. 27) 

sind sehr zeit- und kostenintensiv.  

Beispiele für Strukturklebungen im Flugzeugbau sind in Abbildung 11 dargestellt. 

 

 

Abbildung 11: Beispiele von Strukturklebungen im Flugzeug [11] 
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Nicht-Strukturkleber werden bei Airbus beispielsweise beim Kleben von gering 

beanspruchtem Haltern im Rumpfbereich und beim Innenausbau verwendet. Hierbei 

handelt es sich hauptsächlich um kalthärtende 2-Komponenten-Epoxidharzsysteme, 

die bei Raumtemperatur aushärten. 

Die Flugzeugbauer werden in Zukunft durch den immer größeren Einsatz von faser-

verstärkten Kunststoffen dazu übergehen, die kalthärtenden Klebstoffsysteme auch 

im Strukturbereich von Flugzeugen einzusetzen. Diese Systeme besitzen heute 

schon eine ähnlich hohe Festigkeit wie die warmhärtenden Klebstoffsysteme und 

sind für Einsatztemperaturen im Bereich von -55°C bis 80°C geeignet [12]. Allerdings 

gibt es bis zum heutigen Zeitpunkt noch kein für Strukturklebungen zugelassenes 

kalthärtendes Klebstoffsystem bei Airbus. Es existieren zwar einige kalthärtende 

Epoxidharzsysteme, die im Strukturbereich eines Airbus eingesetzt werden dürfen, 

allerdings nur als Flüssig-Shim. Das bedeutet, sie werden als Fugenfüllmittel und 

zum Glätten von Kanten verwendet, dürfen aber nicht als Klebstoff eingesetzt 

werden. Airbus arbeitet seit einigen Jahren mit dem Klebstoffhersteller 3M daran, ein 

kalthärtendes qualifiziertes Klebstoffsystem zu definieren. Die Zulassung eines 

Systems für Strukturbauteile ist laut 3M allerdings in naher Zukunft noch nicht 

wahrscheinlich. 

 

 

4.3.4 Vorbehandlung der Fügeflächen 

 

Vertiefend zu den Ausführungen in Kapitel 4.3.2 wird hier die Oberflächen-

vorbehandlung für Strukturklebungen bei Airbus nach dem heutigen Standard 

beschrieben. Diese ist in dem Airbus Fertigungshandbuch 80-T-34-9000 „Kleben 

struktureller Verbindungen“  detailliert dargestellt.  

Durch die hohen Belastungen, denen die Strukturklebungen ausgesetzt sind, muss 

die Adhäsion zwischen Fügeteil und Klebstoff besonders hoch sein. Um das zu 

gewährleisten, müssen die Klebeflächen in mehreren Schritten vorbereitet werden. 

Bei Klebungen von Aluminiumlegierungen, die im Strukturbereich des Flugzeugbaus 
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zum Einsatz kommen, ist eine Kombination aus Reinigungs-, Beiz- und 

Anodisierungsvorgängen durchzuführen.  

Das Vorreinigen der Fügeteile erfolgt mit organischen Lösungsmitteln, anschließend 

folgt alkalisches Entfetten und danach ein alkalisches Beizen. Ein saures 30 

minütiges Beizbad  wird vor dem abschließenden Vorbehandlungsprozess, dem 

Phosphor-Schwefelsäure-Anodisieren (PSA), durchgeführt. Zwischen den einzelnen 

Schritten wird das Fügeteil immer wieder mit Wasser abgespült.  

Nach dem Anodisieren wird noch ein Haftgrundmittel aufgetragen. Dieses schützt die 

vorbehandelte Klebefläche und dient als Vermittler zwischen Werkstoff und Klebstoff 

[12].  

Die chemischen Prozesse sind teilweise aus ökologischen und toxikologischen 

Gründen problematisch und sehr kostenintensiv. Deshalb sind unter anderem seit  

2006 die Verwendung chromhaltiger Substanzen durch umweltverträglichere 

Verfahren, wie beispielsweise PSA, ersetzt worden [12]. 

 

Für die Oberflächenvorbehandlung von faserverstärkten Kunststoffen müssen die 

Klebeflächen sauber und fettfrei sein. Um das zu erreichen, kann die Oberfläche 

mechanisch angeschliffen werden oder es wird in die Deckschicht des zu klebenden 

Bereichs Gewebe einlaminiert, dass vor der Klebung entfernt wird [12]. Dadurch 

entsteht eine raue Oberfläche, durch die eine bessere Adhäsion zwischen Klebstoff 

und Werkstoff erreicht wird.  
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5 Situationsanalyse  

 

In der Situationsanalyse werden die in dieser Arbeit untersuchten Tension Struts 

näher beschrieben. Es wird ihre Position im Flugzeug beschrieben und die Funktion, 

die sie in der Struktur erfüllen.  

 

  

5.1 Aufgabe und Funktion der Tension Struts 

 

Die hier untersuchten Tension Struts befinden sich im hinteren Teil des Druck-

bereichs des A380. Sie verbinden die den Druckbereich abschließende Druckkalotte 

mit der Rumpfsektion 18.3 (vgl. Abb.12).  

 

Abb. 12: Ortsbestimmung der untersuchten Tension Struts [5] 
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Die Tension Struts nehmen die auf die Druckkalotte wirkenden Zug- und Drucklasten 

in Flugrichtung auf und leiten sie in die Rumpfstruktur weiter. Sie sind über den Spant 

C95, der an der Druckkalotte vormontiert ist, mit der Rumpfsektion 18.3 verbunden. 

Die Lasteinleitung erfolgt über eine Titan-Fingerlasche, die mit Spant C95 und der 

Druckkalotte verbunden ist (vgl. Abb. 13). Die Tension Struts geben die Lasten über 

zwei Kupplungen an den Stringer weiter und dadurch auch in die Rumpfhaut. 

Zusätzlich sind die Tension Struts zur Stabilisierung über Anschlusswinkel mit den 

Spant C94 und im unteren Bereich auch mit Spant C93 verbunden. 

 

 

Abb. 13: CAD-Bild: Tension Strut Einbau im Flugzeug [5] 

 

 

5.2 Position und Design der Tension Struts 

 

Die Tension Struts sind in drei Bereiche unterteilt. In den oberen Bereich des 

Rumpfes von Stringer P2 bis P28, in den mittleren Bereich von P32 bis P36 sowie in 

den unteren Bereich von P54 bis P74. Der Rumpf ist zur genauen Positions-

bestimmung symmetrisch in zwei Hälften unterteilt. In Flugrichtung betrachtet wird 

die rechte Seite als „Rechte Hand“ (RH) und die linke Seite als „Linke Hand“ (LH) 
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bezeichnet. Zur genauen Positionierung der Stringer sind sie, wie in Abbildung 17 am 

Spant C95 zu sehen, an der linken Seite mit P‘ und an der rechten Seite mit P 

gekennzeichnet und zusätzlich wird die Nummer des Stringers angefügt. In dieser 

Arbeit werden die Tension Struts immer für die beiden Seiten, LH und RH, betrachtet.  

 

Im oberen Bereich des Rumpfes zwischen den Stringern P2 und P28 sind die 

Tension Struts aus zwei Shear Webs und dem Inner Strap aus Aluminiumblechen 

zusammengesetzt. 

In Abbildung 14 sind die Einzelteile in der Montagereihenfolge, mit der sie zu einem 

Tension Strut zusammengefügt werden, dargestellt. Als Beispiel dient hier der 

Tension Strut aus dem oberen Bereich von Stringer P2. 

 

 

Abb.14: Montage der Einzelteile zum Tension Strut [5] 
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An den Stringern P32, P34 und P36 sind die Tension Struts robuste Frästeile, wie in 

Abbildung 15 dargestellt. Sie werden aus zwei Shear Webs ohne einen Inner Strap 

montiert. Die Frästeile bestehen  aus massivem Aluminium, da sich in diesem 

Bereich der Sektion 18.3 eine Tür befindet (vgl. Abb. 8). Durch diese Tür treten 

zusätzliche Belastungen in der Struktur auf, die durch die verstärkten Tension Struts 

aufgenommen werden müssen.  

Die Tension Struts an den Stringern P30 und P38 bis P52 werden in dieser Bachelor-

arbeit nicht betrachtet, weil sie durch die Belastungen der Tür in diesem Bereich 

einen anderen Aufbau haben und für diese Untersuchung nicht gefordert waren. 

 

Abb. 15: Tension Strut mittlerer Rumpfbereich [5] 

 

 

Abb. 16: Tension Strut unterer Rumpfbereich [5] 
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Im unteren Rumpfbereich zwischen den Stringern P54 und P75 verlaufen die 

Tension Struts von Spant C95 über Spant C94 bis zu Spant C93 (vgl. Abb. 17). Da 

wie in Abbildung 16 und 17 zu sehen, die Shear Webs durch den Spant C94 unter-

brochen werden, bestehen sie aus bis zu vier Shear Webs und werden über 

zusätzliche Winkelhalter an den Spanten befestigt. Der Grund für die größere Bau-

länge in Längsrichtung des Rumpfes liegt in der Geometrie des Spantes C95. Der 

Spant hat zwischen den Stringern P38 und P75 einen breiteren Steg, wie in 

Abbildung 18 zu sehen ist. Da die Kraftlinie von allen Tension Struts in einem Winkel 

von 30°C Grad in die Hautsegmente einlaufen müssen, verlaufen die Tension Struts 

in diesem Bereich über Spant C94 bis an den Spant C93. Dies gewährleistet eine 

gleichmäßige Kraftübertragung der Tension Struts in den gesamten Rumpf.  

 

 

Abb. 17: Tension Strut P68 im unteren Rumpfbereich [5] 

 

Zudem werden die Tension Struts in der Unterschale mit einer weiteren Schicht 

Oberflächenschutz versehen, um gegen die sich in der Unterschale sammelnden 

Flüssigkeiten, wie Kondensat und andere auftretende Fluide, geschützt zu sein.  
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Abb. 18: Aufbau von  Spant C95 [5] 

 

 

5.2.1 Airbus Design Priciples 

 

Bei Airbus gibt es eine Vielzahl von Design Principles. Sie sind nach jedem 

Programm (A320, A330/A340, A350, A380), jedem Werkstoff und jedem Fügever-

fahren  zu unterscheiden. Die hier gültigen Design Principles geben eine allgemeine 

Lösung für Konstruktionsaufgaben vor. Durch den Einsatz von Design Principles 

entsteht ein einheitliches Design der Bauteile. Es wird die Effektivität erhöht und 

dadurch werden Kosten eingespart.  

Auch die Flächenvernietung zur Verbindung der beiden Shear Webs wird nach dem 

in Abbildung 19 dargestellten Design Principle konstruiert. Der Randabstand C der 

Nieten sowie der Nietabstand P zu den benachbarten Nieten werden hier vorge-

schrieben. Diese Design Principles sind so weit wie möglich auf den gesamten 
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Rumpf des A380 anwendbar. Kommt es bei der Anwendung zu Komplikationen, 

beispielsweise zu einer Kollision von Bauteilen, führt dies zu Abweichungen der 

Principles. Für diese Abweichungen, müssen dann die verantwortlichen 

Konstrukteure und Statiker nach Lösungen suchen.  

 

 

Abb. 19: A380 Design Principles [5] 

 

Bei der Flächenvernietung der Tension Struts werden Nieten mit einem Durch-

messer von � � 4,8	�� verwendet. Daraus folgen aus den Design Principles 

für die Aluminium-Struktur: 

  

Randabstand (Edge Margin): � � 2 
 � 

� � 2 
 4,8	�� � 9,6	��	 

 

Nietabstand (Target Pitch):  
 � 4,5 
 � 


 � 4,5 
 4,8	�� � 21,6	�� 
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5.2.2 Fail-Safe- und Damage-Tolerance-Prinzip 

 

Die einzelnen Tension Struts sind nach dem Fail-Safe-Prinzip konstruiert. Das Fail-

Safe-Prinzip zeichnet sich durch mehrere mögliche Lastpfade in einem Bauteil aus. 

Das hat den Vorteil, dass bei Ausfall eines Lastpfades, ein oder mehrere andere 

Lastpfade die Belastungen des beschädigten Bauteils übernehmen können [14]. Aus 

diesem Grund sind die Tension Struts aus zwei Shear Webs zusammengesetzt. Die 

zwei Kupplungen zur Verbindung der Tension Struts mit dem Rumpf, erfüllen neben 

der symmetrischen Lastübertragung in den Rumpf auch das Fail-Safe-Prinzip. Im Fall 

der Tension Struts würde bei Versagen eines Lastpfades (Shear Webs), der andere 

Lastpfad (Shear Web) die zu übertragenen Lasten aufnehmen, bis der Fehler bei 

einer Inspektion auffällt und behoben werden kann. 

Das Fail-Safe-Prinzip ist aufgrund seiner Bauart die Basis für das Damage-

Tolerance-Prinzip, bei dem die Inspektionen an die Konstruktion angepasst sind. Das 

Damage-Tolerance-Prinzip beruht auf der Fähigkeit, dass eine fehlerbehaftete 

Struktur die zu erwartenden Belastungen mindestens so lange erträgt, bis der Fehler 

durch eine geplante Inspektion oder einen nicht sicherheitsgefährdenden Funktions-

ausfall entdeckt und repariert werden kann [14].  
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5.3 Prozessdarstellung der Montage des Tension Struts   

 

Abb.20: Flussdiagramm des Fertigungsprozesses der Tension Struts 

 

Nach der Anlieferung der Einzelteile aus Bremen wird die Vormontage in Nordenham 

durchgeführt. Hier werden die zwei Shear Webs aneinander ausgerichtet und 

zusammen geheftet, um anschließend die Vorbohrlöcher von dem einen Shear Web 

auf den anderen zu übertragen (vgl. Abb. 19). Nach dem Entgraten werden die 

Shear Webs wieder getrennt und die aneinander zufügenden Flächen gereinigt und 

mit Aktivierer benetzt. Der Aktivierer muss einige Minuten einwirken bevor er 

abgewaschen wird. Nach der Trocknung wird die Dichtmasse auf die Fügeflächen 

aufgetragen und die zwei Shear Webs werden wieder aufeinander positioniert und in 

einer Vorrichtung fixiert (vgl. Abb. 21). Dort härtet die Dichtmasse mindestens eine 

halbe Stunde aus. Danach werden die Shear Webs aus der Vorrichtung entnommen 

und die an den Seiten überstehende Dichtmasse entfernt, die Bohrungen auf Maß 

aufgebohrt und entgratet. Abschließend werden die Shear Webs durch die 

Aluminium Nieten EN 6081 mit einem Durchmesser von 4,8 mm vernietet.  
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Dieser oben geschilderte Vorgang wird mit dem Inner Strap, der auf die Stege der 

Shear Webs montiert wird, wiederholt. Der einzige Unterschied ist, dass der Inner 

Strap zum Aushärten der Dichtmasse mit Klemmzwingen auf den Shear Webs fixiert 

wird, anstatt in einer Vorrichtung. Abschließend werden die Tension Struts noch mit 

Oberflächenschutz versiegelt. 

 

 

 

Abbildung 21: Klemmvorrichtung zum Aushärten der Dichtmasse (fertig montierter 

Tension Strut nur zur Anschauung positioniert) [5] 

 

Nach Fertigstellung der vormontierten Tension Struts werden sie verpackt, in 

Transportkisten gelagert und nach Hamburg zur weiteren Montage im Flugzeug-

rumpf transportiert. In Abbildung 22 sind die endmontierten Tension Struts im 

oberen Rumpfbereich zu sehen. Die Nieten und Fugen sind nochmals mit Ober-

flächenschutz versiegelt worden. 
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Abb. 22: Abgeschlossene Montage der Tension Struts im oberen Rumpfbereich [5] 
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6  Machbarkeitsstudie für ein neues  Montagekonzept  der Tension 

Struts 

 

Das Ziel der Umstellung der Tension Struts-Montage sind eine Gewichts- und 

Kostenoptimierung des Prozesses. Bei der Umstellung der Montage, der in dieser 

Arbeit betroffenen 45 Tension Struts, entfallen ca. 2.600 Nieten pro Flugzeug. 

Dadurch ist allerdings nur eine geringe Gewichtseinsparung  von ungefähr 1,5 kg zu 

erreichen. Diese 1,5 kg setzen sich aus dem Gewicht der Setz- und Schließköpfe der 

Aluminiumnieten zusammen. Der Fokus des Optimierungsprozesses liegt daher auf 

einer Senkung der Fertigungskosten durch die Verklebung der Bauteile.  

 

 

6.1 Änderungen an dem vorhandenen Tension Struts  
 

Die Flächenvernietung, die beide Shear Webs verbindet, soll durch eine Klebe-

verbindung ersetzt werden. Durch Entfall der durchschnittlich 58 Bohr- und Niet-

vorgänge pro Tension Strut soll der Montageprozess, durch die Verklebung der 

Shear Webs, effizienter gestaltet werden. Dadurch ändern sich einige Arbeitsabläufe 

in der Einzelteilfertigung. Es müssen weniger Vorbohrlöcher gebohrt werden und die 

Aufbringung des Oberflächenschutzes muss an die Anforderungen einer Klebe-

verbindung angepasst werden. Die Montage des Inner Strap verändert sich hingegen 

nicht.  

Zur Verdeutlichung in welchen Umfang die Bohr- und Nietvorgänge entfallen, sind in 

den Abbildungen 23 und 24 die Tension Struts mit Flächenvernietung und Klebung 

dargestellt. In dem verklebten Tension Struts befinden sich nur noch die drei Auf-

fädellöcher sowie die Bohrungen die für die Montage an den Stringer-Kupplungen 

notwendig sind.  
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Abb. 23: Tension Struts mit Flächenvernietung [5] 

 

 

Abb. 24: Tension Struts mit Klebung [5] 

 

 

6.2 Anforderungen an die Umstellung der Tension Struts -Montage 

 

Die Anforderungen an eine Umstellung der Montage von der Flächenvernietung zu 

einer Verklebung der Tension Struts sind in der folgenden Anforderungsliste (Tabelle 

2) dargestellt. 
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Tabelle 2: Anforderungsliste an die Umstellung des Montageprozesses 

F - Forderung        

W - Wunsch 

Anforderungsliste 
Erstellt am: 15.04.2013                  

von: Fabian Croissier                               

Blatt 1   von 1 

Lfd. F / W  Anforderung Änderung 
Verant-

wortlich 

1 F Reduzierung von Bohrungen   Croissier 

2 F Reduzierung von Nietvorgängen   Croissier 

3 W Reduzierung von Maschinenstunden  Croissier 

4 F Konstante Klebstoffdicke  Croissier 

5 F Einhalten der Fertigungstoleranzen  Croissier 

6 W Automatisierbare Fertigung  Croissier 

7 F 
Temperaturbeständige Verbindung                       

(-55° bis 80°C) 
 Croissier 

8 W Umweltfreundliche Herstellung  Croissier 

9 F 
Dauerschwingfestigkeit auf 2,5-fache 

Lebensdauer  
 Croissier 

10 F Korrosionsbeständigkeit  Croissier 

11 F Resistent gegen Airbus spezifische Flüssigkeiten  Croissier 

12 F Maximale Wärmeeinfluss von 120°C  Croissier 

13 W Kurze Ruhezeiten/Härtezeiten  Croissier 

14 W Weniger Arbeitsschritte  Croissier 

15 W Schnellere Durchgangszeiten  Croissier 

16 F Ergonomische Arbeitsplätze  Croissier 

17 F Umstellung nach max. 40 MSN amortisiert  Croissier 

 

Wie aus Kapitel 3.4.2 bekannt ist, befinden sich die Tension Struts im A380 in der 

Rumpfstruktur. In diesem Bereich sind die Tension Struts im Flugzeug nach dem 

Einbau der Systeme und der Kabinenausstattung schwer zu erreichen, um diese auf 

Beschädigungen zu prüfen. Die Strukturbauteile müssen eine sehr hohe Lebens-

erwartung haben, um damit ein Versagen auszuschließen. Die Lebenserwartung 

eines Airbus A380 ist auf 18.500 Flüge ausgelegt. Um eine ausreichende Sicherheit 

gewährleisten zu können, werden die Bauteile auf die 2,5-fache Lebensdauer 
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getestet. Dies entspricht einer Belastung von 46.250 Flügen. Zusätzlich zu den 

dynamischen Belastungen des normalen Flugbetriebes muss eine Klebung im 

Rumpfstrukturbereich auch den extremen Temperaturen von minus 55°C im Flug 

und von plus 80°C auf einem Rollfeld standhalten. Die Temperaturwechsel dürfen die 

Eigenschaften der Klebung nicht negativ beeinflussen. Ferner muss die Klebung 

gegen jegliche Form der Korrosion und der von Airbus verwendeten spezifischen 

Flüssigkeiten resistent sein. Dazu gehören das durch die Luftfeuchtigkeit 

entstehende Kondensat, das aggressive Hydrauliköl Skydrol sowie Kerosin und 

andere Flüssigkeiten die in Flugzeugen zum Einsatz kommen.  

 

 

6.3 Darstellungen der Klebeverfahren 

 

Bei der Darstellung der beiden hier untersuchten Klebeprozesse wird nur die 

Klebung zwischen den beiden Shear Webs beschrieben. Das Fügen des Inner 

Straps auf die verklebten Shear Webs wird in Kapitel 5.4 beschrieben. Ausnahmen 

sind die gefrästen Tension Struts an den Stringern P32, P34 und P36, da hier kein 

Inner Strap benötigt wird. Des Weiteren wird nach der Inner Strap-Montage der 

gesamte Tension Strut mit Oberflächenschutz versiegelt. Diese beiden Vorgänge 

sind bei den beiden folgenden Klebeprozessen identisch. 

Die Anwendung der Klebstoffsysteme ist immer nach den jeweiligen Benutzungs-

hinweisen des Klebstoffherstellers und den Airbus internen Richtlinien durch-

zuführen. 
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6.3.1 Montage mit Kalt-Härtendem Klebstoff 

 

 

Abb. 25: Flussdiagramm Kalt-Klebeprozess 

 

Die Tension Struts sind Strukturbauteile, deshalb muss nach heutigem Standard eine 

Strukturklebung nach dem Fertigungshandbuch 80-T-34-9000 erfolgen. Darin wird, 

neben dem Klebeverfahren, auch die chemische Oberflächenvorbehandlung für eine 

Strukturklebung beschrieben (vgl. Kapitel 4.3.4).  

Nach der chemischen Vorbehandlung der Klebeflächen wird der bei Raumtemperatur 

aushärtende 2-Komponenten-Epoxidharzklebstoff vermischt und nach nochmaliger 

Reinigung der zu fügenden Flächen aufgetragen. Nachdem beide Teile ausgerichtet 

und zusammengefügt sind, werden sie in einer Vorrichtung unter Druck zum 

Aushärten fixiert. Die Härtezeiten und der erforderliche Anpressdruck unterscheiden 

sich von Klebstoff zu Klebstoff und sind in den Datenblättern oder Anwendungs-

hinweisen der Klebstoffhersteller angegeben. Anschließend werden die Klebstoff-

reste entfernt und die für die Endmontage benötigten Vorbohrlöcher aufgebohrt und 
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entgratet. Hiernach wird der Inner Strap auf die Shear Webs montiert und Ober-

flächenschutz aufgetragen.  

 

 

6.3.2 Montage mit Warm-Härtendem Klebstoff 

 

 

Abb. 26: Flussdiagramm Warm-Klebeprozess 

 

Auch beim Warmkleben wird eine chemische Vorbehandlung (vgl. Kapitel 4.3.4) der 

Klebeflächen vollzogen. Direkt vor der Klebung werden die Teile am Bauplatz 

nochmal mit Kaltreiniger gesäubert und anschließend wird der Klebefilm aufgetragen. 

Dann werden die Bauteile nach AIPI 06-02-007 (Airbus Process Instruction 

„Structural Bonding Process“)  vorbereitet und daraufhin wird die Charge in einem 

erzeugten Vakuum im Autoklaven gehärtet (vgl. Abb. 27). Nach dem Aushärten im 

Autoklaven wird die Charge dem Autoklaven entnommen und die Bauteile werden 
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entformt. Der überstehende Klebstoff wird vom Bauteil entfernt sowie die Vorbohr-

löcher für die Endmontage aufgebohrt und entgratet. Im Anschluss daran werden die 

Teile einer zerstörungsfreien Prüfung (NDT) unterzogen. Dabei wird anhand einer  

Ultraschalluntersuchung geprüft, ob die Klebung fehlerfrei ausgeführt wurde. 

Abschließend wird der Inner Strap auf die Shear Webs installiert sowie Oberflächen-

schutz aufgetragen. 

 

 

Abb. 27: Vorbereitung für eine Klebung im Autoklaven [15] 

 

 

6.4 Kostenanalysen der Prozesse 

 

Um den Kostenumfang des Montageprozesses der Tension Struts einschätzen zu 

können, wurden überschlägige Kalkulationen der Klebeprozesse erstellt. Diese 

orientieren sich an der Kostenanalyse des vorhandenen Nietprozesses und beziehen 

sich exemplarisch auf den Tension Strut für den Stringer P2 im oberen Rumpf-

bereich. 

In der Kostenanalyse sind die Fertigungskosten der Einzelteile und die Material-

kosten dargestellt, sowie die Kosten der Montage zum Endprodukt, dem Tension 

Strut (vgl. Tabellen 3,4,5). 



 

42 

 

Eine detaillierte Darstellung von den einzelnen Kostenträgern des Nietprozesses 

sowie der Kalt- und Warm-Klebeprozesse befindet sich im Anhang 6, 7 und 8. 

 

 

6.4.1 Nietprozess 

 

Der Nietprozess, wie er heute durchgeführt wird, ist eine kostengünstige Füge-

methode. Anhand der langen Erfahrungen im Flugzeugbau, ist der Ablauf des 

Prozesses sehr weit entwickelt und bietet kaum noch  Verbesserungspotential. 

Aus der Kostenanalyse des Nietprozesses, geht hervor, dass alleine die Montage-

kosten für einen Tension Strut 57 % der Gesamtfertigungskosten ausmachen. Die 

anderen 43 % der Kosten ergeben sich aus den Materialkosten sowie den 

Fertigungskosten der drei Einzelteile (vgl. Tabelle 3). Die Materialkosten machen 

dabei nur ungefähr ein Viertel der Einzelteilfertigungskosten aus. Die anderen drei 

Viertel der Einzelteilkosten werden durch die einzelnen Fertigungsschritte verursacht. 

Die höheren Herstellkosten des zweiten Shear Webs ergeben sich durch die 

zusätzlichen Bohrungen für die Vorbohrlöcher, die bei der späteren Montage auf den 

anderen Shear Web übertragen werden (vgl. Abb. 14). Auf das ganze Flugzeug 

gerechnet, ergeben sich die wiederkehrenden Fertigungskosten (RC) für die 45 

Tension Struts zu einer Summe der RC von 11.552,4 Euro. 

 

Tabelle 3: RC eines Tension Struts mit Flächenvernietung 

 

Kosten Prozentanteil
Inner Strap 20,95 € 8%
Shear Web 42,26 € 16%
Shear Web mit VBL 47,17 € 19%
Summe Einzelteilfertigung 110,38 € 43%

Summe Montagekosten 146,34 € 57%

Summe Gesamtprozess 256,72 € 100%
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6.4.2 Kalt-Klebeprozess 

 

Durch den Entfall der Vorbohrlöcher und des Oberflächenschutzes auf den Klebe-

flächen sinken die Einzelteilfertigungskosten um circa 14 %. Daraus folgt ein Anteil 

an den Gesamtfertigungskosten von 30 %. Wohingegen der Klebeprozess, inklusive 

der Inner Strap-Montage, den weitaus größeren Anteil von 70 % der Gesamt-

fertigungskosten ausmacht (vgl. Tabelle 4). Die höheren Montagekosten des Kalt-

Klebeprozesses sind hauptsächlich durch den chemischen Vorbehandlungsprozess 

(PSA) der Klebeteile zu erklären. Daraus folgen eine Summe der RC von 14.144,4 

Euro für das gesamte Flugzeug. 

 

Tabelle 4: RC eines Tension Struts mit einer Kaltklebung 

 

 

Die hier dargestellten Kosten sind die RC. Das sind die Kosten, die bei der Fertigung 

von jedem Tension Strut anfallen, wie beispielsweise Material-, Lager- und 

Maschinenkosten. Bei der Umstellung des Fertigungsprozesses auf das Kleben, 

fallen zusätzlich noch Non-Recuring Costs (NRC) an. Hierbei handelt es sich um 

einmalige Kosten. Dazu gehören Kosten für die Änderungen der Bauunterlagen, 

Berechnungen und FEM-Analysen, NC-Programme und eine First Article Inspection 

(FAI) sowie Kosten für die Anschaffung von neuen Vorrichtungen für den Klebe-

prozess und Personalschulungen (vgl. Tabelle 5).  

 

Kosten Prozentanteil
Inner Strap 20,95 € 6%
Shear Web 36,91 € 12%
Shear Web 36,91 € 12%
Summe Einzelteilfertigung 94,77 € 30%

Klebeprozess mit PSA 142,33 € 45%
Restmontage 76,99 € 25%
Summe Montagekosten 219,32 € 70%

Summe Gesamtprozess 314,32 € 100%
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Tabelle 5:  Anfallende NRC bei einem Klebeprozess 

Anfallende Kostenträger 
Aufwand 
pro TS 

Kosten pro 
Engineering 

Stunde 

Kosten 
pro TS 

NRC 

Änderungen der Bauunterlagen ca. 16h 95 € 1.520 € 68.400 € 
Berechnungen und FEM-Analysen ca.   5h 95 € 475 € 21.375 € 
Personalschulungen vernachlässigbar 
Neue Werkzeuge, Vorrichtungen 1.000 € 
Änderung der NC-Programme und 
First Article Inspection 435 € 

Summe: 91.210 € 
 

 

6.4.3 Warm-Klebeprozess 

 

Bei der Warmklebung in einem Autoklaven ist ein hoher Aufwand zu betreiben. Durch 

die vielen Arbeitsschritte erreichen die Montagekosten einen Anteil von 87 % der 

Gesamtkosten, obwohl sich die Kosten der Einzelteilfertigung gegenüber dem Kalt-

Klebeprozess nicht verändert haben. Hinzu kommen noch die Maschinenzeit im 

Autoklav und die Auf- und Abbauzeit der Charge. Zusätzlich muss noch eine NDT-

Prüfung durchgeführt werden. Durch diese Arbeitsschritte liegen die RC für die 

Durchführung einer warmhärtenden Klebung deutlich über den Kosten der anderen 

beiden Verfahren. Pro Flugzeug entstehen RC von 33.006,6 Euro. 

.  
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Tabelle 6: RC eines Tension Struts mit einer Warmklebung 

 

 

Bei der warmhärtenden Klebung fallen zusätzlich die gleichen NRC wie beim 

kalthärtenden Verfahren an (vgl. Tabelle 5).  

 

 

6.4.4 Auswertung der Kostenanalyse 

 

In dieser Kostenanalyse wurden die Montagekosten für einen Tension Strut anhand 

der drei Fügeverfahren Nieten, Kalt-Kleben und Warm-Kleben ermittelt.  

Die RC des Nietprozesses sind aufgrund der großen Erfahrung im Flugzeugbau 

relativ gering. Sie betragen pro Tension Strut ca. 257 Euro. Allerdings entstehen bei 

diesem Prozess durch die vielen Bohr- und Nietvorgänge auch Kosten, die bei einer 

Klebung entfallen. Dem gegenüber stehen die Oberflächenvorbehandlungskosten die 

für einen Klebeprozesse durchgeführt werden müssen.  

Der Kalt-Klebeprozess liegt aufgrund seiner Vor- und Nachbereitung, sowie der 

Durchführung der Klebung bei RC von ca. 314 Euro. Damit liegt er 22 % über den 

Kosten des Nietprozesses. Wohingegen sich die RC des Warm-Klebeprozesses auf 

ca. 733 Euro belaufen. Dadurch ist die wirtschaftliche Umsetzung des Prozesses 

nicht möglich. Diese nahezu drei Mal höheren Kosten ergeben sich hauptsächlich 

Kosten Prozentanteil
Inner Strap 20,95 € 3%
Shear Web 36,91 € 5%
Shear Web 36,91 € 5%
Summe Einzelteilfertigung 94,77 € 13%

Klebeprozess im Autoklav 561,72 € 77%
Restmontage 76,99 € 10%
Summe Montagekosten 638,71 € 87%

Summe Gesamtprozess 733,48 € 100%
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aus den Autoklavprozess mit seinen aufwendigen Vor- und Nachbearbeitungen 

sowie einer NDT-Prüfung der Klebung. 

Zu den hier beschriebenen RC kommen zu beiden Klebeprozessen noch die NRC für 

die Umstellung des Montageprozesses von der Vernietung zu einer Verklebung. Den 

Großteil dieser sich auf ca. 91.210 Euro belaufenden Kosten macht die Ingenieurs-

arbeit aus, die sich aus den Änderungen der Bauunterlagen sowie den 

Berechnungen und FEM-Analysen ergeben (vgl. Tabelle 5).  

Einzig die Gewichtseinsparung von 1,5 kg die sich durch eine Klebung ergibt, bringt 

eine Kosteneinsparung ein. Beim Airbus A380 wird für ein Kilogramm Gewichts-

ersparnis ein Wert von 1000 Euro gegen gerechnet (vgl. Abb. 28). Daraus folgt, dass 

pro Flugzeug nur 1500 Euro eingespart werden. 

Anhand der folgenden Formel lässt sich der Return of Invest (ROI) berechnen. Der 

ROI gibt an, nach wie viel produzierten Maschinen sich eine Änderung amortisiert 

haben muss. Das Ziel einer Amortisierung für den Airbus A380 liegt momentan bei 

20 Flugzeugen. 

 

 

Abbildung 28: Airbus interne Formel zur Berechnung des ROI [5] 
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Bei einer Änderung der Tension Strut-Montage sind nur die NRC, die Einsparung der 

RC pro Flugzeug und die Kosteneinsparung durch die Gewichtsreduzierung von 

Bedeutung. Die anderen Werte werden in dieser Rechnung werden gleich Null 

gesetzt. Die hier Betrachteten Werte beziehen sich auf den Nietprozess und den 

Kalt-Klebeprozess und beinhalten die Kosten für die 45 Tension Struts des A380. 

 

��� � 	��. ���	€ 

∆��	 � 	������������ − ��"#��� � 14.144,4€ − 11.552,4€ = �. $��	€ 

∆%		 � 	−1,5&' × 1.000 € &' = −�. $��	€⁄  

 

�*+	 � 	
���

−∆�� − ∆%
�	

91.210€

−2.592€ + 1.500€
	< 0 

 

Wie aus Abbildung 28 hervor geht, muss der ROI immer positiv sein. Aufgrund der 

höheren Kosten der Kalt-Klebung im Vergleich zum Nieten, ergibt sich bei dieser 

Rechnung durch die positiven ∆RC ein negativer ROI. Aus diesem Grund lässt sich 

eine Umsetzung der Verklebung unter den gegebenen Umständen nicht realisieren. 

Um den Momentan gewünschten ROI von 20 Flugzeugen zu erreichen, müssen die 

Kosten des Kalt-Klebeprozesses pro Tension Strut auf ca. 190 Euro sinken (vgl. 

Anhang 1). 
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6.5 Klebstoffauswahl 

 

Wie schon erwähnt, sind die Tension Struts Strukturbauteile. Auf Grund der 

besonderen Ansprüche an Klebungen im Strukturbereich, existieren bei Airbus bis 

zum heutigen Zeitpunkt keine zugelassenen kalthärtenden Klebstoffstoffsysteme für 

Strukturklebungen. Aus der Kostenanalyse geht hervor, dass warmhärtende und 

kalthärtende Klebungen aufgrund der höheren Fertigungskosten nicht zu realisieren 

sind. Für den weiteren Verlauf der Arbeit wird vorausgesetzt, dass in den nächsten 

Jahren bei Airbus ein kalthärtendes Klebstoffsystem für Strukturklebungen eine 

Qualifizierung für den Flugbetrieb erhält. Anhand dieses Systems müsste erneut 

überprüft werden, ob damit kostengünstigere Klebungen möglich sind.   

Um eine Testklebung durchführen zu können, folgt eine Auswahl an kalthärtenden 

Nicht-Strukturklebern. Es ist eine Übersicht aus vier unterschiedlichen Klebstoff-

systemen erstellt worden (vgl. Tabelle 7). Anhand dieser Tabelle ist die Entscheidung 

auf einen Klebstoff der Firma Henkel gefallen, den 2-Komponenten-Epoxid-

harzklebstoff Hysol EA 9309.3 NA. Der ausschlaggebende Vorteil gegenüber den 

anderen Klebstoffen ist die hervorragende Eignung für großflächige Klebungen, da 

ihm als Zusatz 0,13 mm große Glaskugeln beigefügt sind. Diese Kugeln dienen als 

Abstandshalter zwischen den Fügeteilen und sorgen für eine, über die gesamte 

Fläche, konstante Dicke der Klebstofffuge. Außerdem besitzt er eine gute Scher- und 

Abschälfestigkeit bei Aluminiumwerkstoffen und ist  gegen die im Flugzeugbau 

spezifischen Flüssigkeiten wie Wasser, Skydrol und Kerosin unempfindlich. Durch 

seine hohe Dehnbarkeit von bis zu 10 % kann der Klebstoff auch gut die 

dynamischen Belastungen aufnehmen, die auf die Tension Struts wirken. 

 

Wenn in Zukunft ein kalthärtendes Klebstoffsystem für Strukturklebungen bei Airbus 

eine Zulassung erhält, kann eine Umsetzung der Verklebung durch Berechnungen, 

FEM-Simulationen und einen im Kapitel 6.6 beschriebenen Test überprüft werden.  
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Tabelle 7: Auswahl an kalthärtenden 2-Komponenten Klebstoffsystemen 

Kalthärtende 2-Komponenten Klebstoffsysteme 

  
Scotch Weld 

7236 B/A 
Scotch Weld 

7256 B/A 
Hysol EA 

9309.3 NA 
Hysol EA 9394 

NA 

Härtetemperatur 23°C 23°C 25°C 25°C 

Weiter-
bearbeitung  6-8 h 70-80 min 12 h 24 h 

Aushärtung 15 Tage 7 Tage 3-5 Tage 3-5 Tage 

Zug-
Scherfestigkeit 

33 Mpa 35 MPa 28,9 MPa 28,9 MPa 

Dehnbarkeit k. A. k. A. 10% 1,70% 

Einsatz-
temperatur 

-55° bis 120°C -55° bis 85°C -55° bis 85°C -55° bis 177°C 

Vorteil 

hohe Festigkeit 
und Temperatur-
beständigkeit, 
Flüssigkeits-
beständig 

sehr kurze 
Härtezeit, hohe 
Festigkeit 

gleichmäßiger 
Klebefilm, gute 
Flüssigkeits-
beständigkeit, 
hohe 
Dehnbarkeit, 
gute Umwelt-
verträglichkeit 

hohe 
Temperatur-
festigkeit, 
verwendet als 
Flüssig-Shim  

Nachteil 

ungleichmäßiger 
Klebefilm, 
Endfestigkeit erst 
nach 15 Tagen 

kurze 
Verarbeitungs-
zeit, geringe 
Dehnbarkeit, 
ungleichmäßiger 
Klebefilm 

mittelmäßige 
Festigkeit, 
Härtezeit 

lange Härtezeit, 
geringe 
Dehnbarkeit, 
ungleichmäßiger 
Klebefilm 

 

 

 

6.5.1 Durchführung einer Testklebung 

 

Nachdem die Auswahl auf den 2-Komponenten-Epoxidharzklebstoff Hysol EA 9309.3 

NA gefallen ist, wurde eine Probeklebung an einem Tension Strut durchgeführt. 

Dafür wurden Shear Webs ohne Vorbohrlöcher und ohne die für die Vernietung 

benötigte Oberflächenvorbehandlung verwendet. Aus Zeit- und Kostengründen 

wurde außerdem auf eine PSA-Vorbehandlung für die Klebungen verzichtet. 
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Stattdessen wurden die Klebeflächen leicht angeschliffen und anschließend mit Kalt-

reiniger gesäubert. Aufgrund der Tatsache, dass diese Testklebung hauptsächlich 

Erkenntnisse über eventuelle Lufteinschlüsse in der Klebefuge liefern soll, ist diese 

Oberflächenvorbehandlung ausreichend. Anhand einer zerstörungsfreien Röntgen-

prüfung des Bauteils wird die Qualität der Klebung auf eventuelle Lufteinschlüsse 

überprüft.  

Die Ergebnisse der Röntgenprüfung lagen bis zum Abgabetermin der Arbeit leider 

noch nicht vor.  

 

In Abbildung 29 ist das Auftragen des Klebstoffes auf einen der Shear Webs zu 

sehen sowie die Fixierung der Shear Webs aufeinander zum Aushärten des Kleb-

stoffes.  

 

 

 

Abbildung 29: Durchführung der Testklebung mit Hysol EA 9309.3 NA 
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6.6 Anforderung und Planung von Laborversuchen 

 

Vor der Durchführung eines Tests werden die zu erwartenden Beanspruchungen und 

Belastungen, die auf das Bauteil wirken, theoretisch und aus Erfahrungswerten  

bestimmt. Anhand von FEM-Simulationen werden die Bauteile untersucht. Dabei 

werden alle möglichen Belastungen und ihre Folgen, die auf die Bauteile wirken, 

simuliert. Wenn Schwachstellen in der Konstruktion vorliegen, werden diese auf-

gezeigt und verbessert. Erst nach der positiven theoretischen Betrachtung des Bau-

teils wird die kostenintensive Testphase eingeleitet. 

Der Einsatz von alternativen oder weiterentwickelten Werkstoffen und Fertigungs-

prozessen erfordert neue Qualifikations- und Zulassungstests. Der Aufbau dieser 

Tests ist in der sogenannten Testpyramide dargestellt. Es werden statische, 

zyklische und dynamische Tests, von der Werkstoffprobe über einzelne Bauteile bis 

zum kompletten Flugzeug, beschrieben. Vor allem werden die statischen und 

dynamischen Eigenschaften betrachtet. Weiterhin sind das Verhalten der Bauteile 

bei auftretenden Schäden sowie das Verhalten des Schadens unter anhaltender 

Belastung sehr wichtig. Dabei ist vor allem der Rissfortschritt einer Beschädigung 

von großem Interesse, um die Ermüdungsfestigkeit des Bauteils zu ermitteln [8]. 

Unter Berücksichtigung der Tests zum Rissfortschritt werden die Intervalle für die 

Inspektionen der Bauteile nach dem Damage-Tolerance-Prinzip bestimmt. Zusätzlich 

sind besonders bei Klebungen noch Thermalanalysen durchzuführen, wobei die 

Bauteile den Belastungen bei extremen Temperaturen ausgesetzt werden. 

Der Aufbau dieser Untersuchungen wird in dem folgenden Abschnitt  anhand der 

Testpyramide bildlich dargestellt und beschrieben (vgl. Abb. 30). 

 

 

6.6.1 Testpyramide 

 

Das Ziel einer Testpyramide ist, die Ergebnisse der theoretisch berechneten FEM-

Simulationen durch  praktische Tests zu bestätigen und eventuelle auftretende 

Probleme zu erkennen. Es werden durch die Prüfnachweise die Belastungsniveaus 
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der Bauteile festgelegt. Außerdem ist das Verhalten der Bauweise gegenüber 

Schäden besonders sicherheitsrelevant. Zusätzlich wird die Anwendbarkeit der 

Prozesse zur Dimensionierung und Fertigungsfähigkeit geprüft. Diese Prüfnachweise 

dienen zur Verifizierung und Validierung der Flugzeugkonstruktion [16].  

Der Aufbau der Testpyramide zeigt die verschiedenen Untersuchungen, die für eine 

Einführung von neuen Werkstoffen und Bauteilen durchgeführt werden. Dies beginnt 

im Sockel der Pyramide mit den Coupontests und endet in der Spitze mit dem 

Gesamtzellenversuch (Major Test) des Flugzeugs.  

 

 

Abb. 30: Test Pyramide [17] 

 

Bei den Material- oder Coupons-Tests werden die Eigenschaften der Coupons (Test-

streifen) von einem Werkstoff getestet. Bei den Element-Tests werden die 

allgemeinen Eigenschaften einzelner Bauteile untersucht. Die Detail-Tests und Sub-

Component-Tests untersuchen die Struktureigenschaften von komplexeren Bauteilen 

bis hin zu ganzen Baugruppen, die sich auf die gesamte Sektion auswirken können 

[17]. 
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Bei den Component-Tests werden die Struktureigenschaften von ganzen Sektionen, 

wie beispielsweise einer Tragfläche oder dem Fahrwerk, getestet. Als Abschluss der 

Pyramide und des Testprogramms ist der Gesamtzellenversuch auch Major-Test 

genannt, durchzuführen. Das bedeutet, es werden Großteile bis hin zu einem 

kompletten Flugzeug getestet. Die Component- und Major-Tests sollen die Flug-

tauglichkeit des Flugzeuges bestätigen [17].  

 

 

6.6.2 Airbus interne Durchführung eines Strukturtests 

 

 

Abb. 31: Flussdiagramm der Airbus internen Testdurchführung [17] 

 

Im ersten Schritt werden die allgemeinen Anforderungen an alle Strukturtests des 

Projekts definiert. Nach Zustimmung aller beteiligten Verantwortlichen wird die Test-

spezifikation eingeleitet. Hier werden die speziellen Anforderungen an den, für das 

betroffene Bauteil, durchzuführenden Test in einem Test-Request dokumentiert und 

durch den verantwortlichen Ingenieur genauer definiert. Der Test-Request wird an die 

Testabteilung weitergeleitet. Hier werden dann die konkreten Test-Definitionen 

entworfen. Im nächsten Schritt erfolgen eine Kostenvorkalkulation und die Planung 

des Tests. Bei Einhaltung des Budgets und Zustimmung der verantwortlichen 

Ingenieure werden die Vorbereitungen für die Durchführung des Tests 

aufgenommen. Der Teststand wird mit der notwendigen Technik und Ausrüstung 
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ausgestattet und für die Testdurchläufe vorbereitet. Nach Durchführung der Tests 

werden die Ergebnisse in einem Test-Report festgehalten und je nach Erfolg des 

Tests, werden weitere Schritte eingeleitet.  

 

 

6.6.3 Anforderungen an den Test 
 

Bei der Weiterentwicklung von einzelnen Bauteilen werden nicht alle Ebenen der 

Testpyramide durchlaufen. Es wird speziell ein Test für das betroffene Bauteil 

konzipiert. Der Test soll die realen Bedingungen der Bauteile wiedergeben, denen 

sie im Flugzeug ausgesetzt sind. Um die Eigenschaften des neuen Bauteils richtig 

bewerten zu können, ist der Test auch mit dem qualifizierten alten Bauteil 

durchzuführen. Durch den Vergleich der beiden Testergebnisse, den theoretisch 

berechnetet Werten sowie den Ergebnissen des Erstzulassungstests der alten Bau-

teile, werden die Ergebnisse des neuen Bauteils überprüft und bewertet.  

 

Für die Umstellung der Tension Strut-Montage, ist ein Vergleichstest zwischen den 

flächenvernieteten und den geklebten Tension Struts durchzuführen. Um die 

Eigenschaften der Tension Struts mit der Verklebung positiv bewerten zu können, 

müssen die Testergebnisse mindestens die gleichen oder bessere Werte liefern wie 

die Testergebnisse mit den flächenvernieteten Tension Struts.   

Für die Beantragung eines Testsk, ist durch den verantwortlichen Ingenieur vorab ein 

Test-Request zu erstellen (vgl. Anhang 9). Der Test-Request beinhaltet eine kurze 

Zusammenfassung der Ziele des Tests, sowie Skizzen zur Veranschaulichung des 

Bauteils. Hilfreich sind auch Darstellungen von der Umgebung des Bauteils und 

eines möglichen Testaufbaus mit seinen Abmessungen. Des Weiteren müssen die 

Randbedingungen, wie Belastung, Testdurchläufe, Krafteinleitung, Einspannung und 

Temperatur definiert werden. Anhand von den vorher durchgeführten FEM-

Simulationen, sowie den Ergebnissen der Zulassungstests der flächenvernieteten 

Tension Struts, können weitere Informationen hinzugefügt werden.  
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Bei dem Test sollten beispielsweise drei Tension Struts mit Flächenvernietung sowie 

drei mit der Verklebung auf ihre Dauerschwingfestigkeit untersucht werden, um einen 

aussagekräftigen Vergleich der Bauteile zu erlangen. Die Belastung soll zyklisch in 

den Tension Strut eingeleitet werden und es soll auf die 2,5-fache Lebenserwartung 

des Airbus A380 getestet werden. 

 

 

6.6.4 Testaufbau 

 

Der Testaufbau muss dem Einbau im Flugzeug entsprechen, um eine reale 

Einschätzung des Verhaltens der Tension Struts unter Belastung zu bekommen. 

In dem Testaufbau wird der Tension Strut vorne mit einem Anschlusswinkel an den 

Spant C94 fixiert. Unten wird der Tension Strut mit zwei Kupplungen an den 

Stringern und damit der Rumpfhaut befestigt. Die Krafteinleitung erfolgt über die 

Titan-Fingerlasche, die zwischen dem Tension Strut und einem Deckblech fixiert ist. 

Das andere Ende der Titanlasche ist zwischen dem Spant C95 und der Druckkalotte 

fixiert und soll durch eine zyklische Krafteinleitung belastet werden.  

In der Seitenansicht des Testaufbaus (vgl. Abb.32) sind die einzelnen Verbindungs-

elemente, wie Anschlusswinkel, Stringer-Kupplungen und die Titan-Fingerlasche 

dargestellt. In Abbildung 33, der Draufsicht des Testaufbaus, sind die Nietfelder zur 

Fixierung der Titan-Fingerlasche zu sehen.  

Zum Vergleich zwischen Testaufbau und Originaleinbau ist in Abbildung 34 die 

abgeschlossene Tension Struts-Montage im oberen Rumpf angefügt.   
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Abb. 32: Testaufbau Seitenansicht 

 

 

Abb. 33: Testaufbau Draufsicht 
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Abb. 34: Zum Vergleich der Einbau im Flugzeug [5] 
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7 Fazit 
 

Ziel dieser Arbeit war die Untersuchung, ob eine Klebung bei dem Montageprozess 

der Tension Struts die vorhandene Flächenvernietung ersetzten kann. Die Gegen-

überstellung dieser Fertigungsprozesse fand unter Berücksichtigung einer Gewichts-, 

Zeit- und Kostenoptimierung statt.  

Aufgrund der geringen Gewichtsersparnis bei einer Klebung von ca. 1,5 kg pro A380, 

liegt der Fokus der Studie auf der Zeit- und Kostenoptimierung des Montage-

prozesses. Anhand der Prozessdarstellungen in Kapitel 5.3 bzw. 6.3.1 und 6.3.2 wird 

deutlich, dass beim Kleben durch den Entfall der Bohrungen sowie dem Setzen der 

Nieten, viel Arbeitszeit im Vergleich zu dem Nietprozess eingespart wird. Dem 

gegenüber stehen die höheren Fertigungskosten der Klebungen, die aus der 

Kostenanalyse der Fügeverfahren in Kapitel 6.4 hervor gehen.  

Die Analyse des Warm-Klebeprozesses hat für die Tension Struts ergeben, dass es 

keine Alternative im Vergleich zum Nieten und Kalt-Kleben ist. Das ergibt sich aus 

den nahezu drei Mal höheren Fertigungskosten im Vergleich zum Nietprozess. Diese 

Kosten setzen sich aus der Oberflächenvorbehandlung, den Härtungsprozesses im 

Autoklaven sowie dem Aufwand für die Vor- und Nachbereitung der Klebeteile 

zusammensetzen. Hinzu kommen Kosten für die Umstellung des Montageprozesses 

(NRC) sowie die Kosten für die Durchführungen von Tests, um eine Zulassung der 

Luftfahrtbehörde für den Einsatz der verklebten Tension Struts im Flugzeug zu 

erreichen. 

Aus der Analyse des Kalt-Klebeprozesses lassen sich die etwa 22 % höheren Kosten 

im Vergleich zum Nietprozess hauptsächlich durch die Oberflächenvorbehandlung 

der Fügeteile und den Fügeprozess erklären. Hinzu kommen die gleichen NRC und 

Testkosten wie beim Warm-Klebeprozess. Zu erwähnen ist noch, dass es bis heute 

kein für Strukturklebungen bei Airbus qualifiziertes kalthärtendes Klebstoffsystem 

gibt.  

Anhand der zuvor genannten Ergebnisse geht aus der Machbarkeitsstudie hervor, 

dass sich aus heutiger Sicht eine wirtschaftliche Umstellung des Montageprozesses 

von der Flächenvernietung zu einer Klebung aufgrund des hohen Kostenaufwandes 

nicht umsetzen lässt. 
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8 Ausblick 

 

Aufgrund der stärkeren Anwendung von kunstfaserverstärkten Werkstoffen im 

Strukturbereich der Flugzeuge, ist in der Zukunft davon auszugehen, dass die 

Zulassung kalthärtender Klebstoffsysteme für Strukturklebungen bei Airbus weiter 

vorangetrieben wird. Durch die gemeinsame Forschung an Klebstoffsystemen, die 

von Airbus und den Klebstoffherstellern, wie z. B. 3M und Henkel,  betrieben wird, ist 

es nur noch eine Frage der Zeit bis ein entsprechendes Klebstoffsystem definiert 

wird.  

Um die Kosten für eine kalthärtende Strukturklebung zu minimieren, wäre neben 

einem geeigneten Klebstoffsystem eine Optimierung der Oberflächenvor-

behandlungsverfahren. Diese Verfahren sind aufgrund der vielen chemischen 

Arbeitsschritte sehr Kosten- und Zeitintensiv und aus ökologischer Sicht 

problematisch. 

Nachdem diese zwei Faktoren, ein zugelassenes Klebstoffsystem und eine 

Optimierung der Oberflächenvorbehandlung erfüllt sind, ist eine Umstellung zu einer 

Klebung der Tension Stuts durchaus möglich. Um einen ROI von 20 Flugzeugen bei 

gleicher Gewichtsersparnis zu erreichen, müssen sich die Kosten des Montage-

prozesses der Klebung von aktuell 314 Euro auf ca. 190 Euro reduzieren lassen.  

 

Sollte dieser Fall eintreten, zeigt diese Bachelorarbeit in Kapitel 6.6 einen Weg für die 

Qualifizierung der verklebten Tension Struts anhand einer möglichen Testdurch-

führung. 
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Anhang 1: Berechnung zur Umsetzung einer Kalt-Klebung 

 

Dieser Rechnung dient zur Bestimmung der RC eines wirtschaftlichen Kalt-Klebe-
prozesses, wenn der ROI nach 20 Flugzeugen erreicht werden soll.  

 

Hierzu werden folgende Werte aus der Kostenanalyse(vgl. Kap. 6.4) verwendet: 

 

�*+	 � 20	 

��� � 91.210€ 

∆% = 1.500€ 

��"#��� = 11.552,4€ 

 

 

�*+	 � 	
���

−∆�� − ∆%
 

 

∆�� � −	
���

�*+
−	∆% �	−

91.210€

20
+ 1.500€ = 	−.�/�, $	€ 

 

∆�� � 	������������ −	��"#���  

 

������������ �	∆�� −	��"#��� �	−3.060,5€ − 11.552,4€ = 1. 2��, �€ 

 

Um einen wirtschaftlichen Kalt-Klebeprozess durchführen zu können, müssen sich 
die RC des Prozesses auf ca. 8.490 Euro pro Flugzeug reduzieren. Das entspricht 
pro Tension Strut den Kosten von ca. 189 Euro.  
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Anhang 2: Datenblatt Henkel Hysol EA 9309.3 NA   (Seite 1 von 4) 
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Anhang 2:  Datenblatt Henkel Hysol EA 9309.3 NA   (Seite 2 von 4) 
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Anhang 2:  Datenblatt Henkel Hysol EA 9309.3 NA   (Seite 3 von 4) 
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Anhang 2:  Datenblatt Henkel Hysol EA 9309.3 NA   (Seite 4 von 4) 
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Anhang 3: Datenblatt Scotch Weld 7236 B/A   (Seite 1 von 5) 
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Anhang 3: Datenblatt Scotch Weld 7236 B/A   (Seite 2 von 5) 
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Anhang 3: Datenblatt Scotch Weld 7236 B/A   (Seite 3 von 5) 
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Anhang 3: Datenblatt Scotch Weld 7236 B/A   (Seite 4 von 5) 
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Anhang 4: Datenblatt Scotch Weld 7256 B/A   (Seite 2 von 4) 
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Anhang 4: Datenblatt Scotch Weld 7256 B/A   (Seite 3 von 4) 
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Anhang 5: Datenblatt Henkel Hysol EA 9394   (Seite 1 von 4) 
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Anhang 5: Datenblatt Henkel Hysol EA 9394   (Seite 2 von 4) 
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Anhang 5: Datenblatt Henkel Hysol EA 9394   (Seite 3 von 4) 
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Anhang 6: Kostenanalyse des Nietprozesses 

 

Ressource (Text)
Wert 
gesamt

Währ
ung

Summe 
Fertigungskosten

Summe 
Materialkosten

Summe 
Herstellkosten

Bemerkungen

L534-70551-224-00#TS P2 INNER STRAP 20,95 EUR 20,95 €          keine Änderung
L534-70552-224-00#TS P2 SHEAR WEB 0,00 EUR 31,36 €               10,90 €          42,26 €          
ABS5044A024_02    X1200X2500#BLECH 7,69 EUR
SEEVENAX315-80(200LTR)#HAERTER 1,32 EUR
SEEVENAX313-81PALEGREEN(200LTR)#GRUNDIER 0,63 EUR
CLEANING SOLVENT96100#REINIGER 0,05 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Fräsen/M-Entgraten       - Kontur Fräsen 1,34 EUR
Fräsen/M-Entgraten       - Kontur Fräsen 1,61 EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 15,80 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,28 EUR
W-Schw.-Anod. G - Teilef.-G. Flae.Spr.G 1,13 EUR
W-Schw.-Anod. G - Teilef.-G. Flae.Spr.G 0,69 EUR
OS-Flae.Spr.Anl.- Oberflächenschutz 0,47 EUR
OS-Flae.Spr.Anl.- Oberflächenschutz 1,06 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 0,47 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 1,22 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR
L534-70552-226-00#TS P2 SHEAR WEB 0,00 EUR 36,27 €               10,90 €          47,17 €          
ABS5044A024_02    X1200X2500#BLECH 7,69 EUR
SEEVENAX315-80(200LTR)#HAERTER 1,32 EUR
SEEVENAX313-81PALEGREEN(200LTR)#GRUNDIER 0,63 EUR
CLEANING SOLVENT96100#REINIGER 0,05 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Fräsen-Flächen/M-Entgrat.- Kontur Fräsen 1,48 EUR
Fräsen-Flächen/M-Entgrat.- Kontur Fräsen 1,61 EUR
Entgraten-Hand           - Kontur Fräsen 0,30 EUR
Entgraten-Hand           - Kontur Fräsen 3,82 EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR

Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 16,45 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,28 EUR
W-Schw.-Anod. G - Teilef.-G. Flae.Spr.G 1,13 EUR
W-Schw.-Anod. G - Teilef.-G. Flae.Spr.G 0,69 EUR
OS-Flae.Spr.Anl.- Oberflächenschutz 0,47 EUR
OS-Flae.Spr.Anl.- Oberflächenschutz 1,06 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 0,47 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 1,22 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR
4456891, H102, Tension Struts Montage 4,07 EUR 146,34 €             0,00 146,34 €        
4456891, H102, Tension Struts Montage 74,39 EUR
456892, H102, Tension Struts Nieten 4,07 EUR
456892, H102, Tension Struts Nieten 24,05 EUR
QS Galerie/UG-Montage 9,91 EUR
QS Galerie/UG-Montage 0,00 EUR
455000, H102, Konservierung UG 0,53 EUR
455000, H102, Konservierung UG 13,34 EUR
456100 Kennzeichnen v. Bauteilen 9,66 EUR
456100 Kennzeichnen v. Bauteilen 0,15 EUR
456891, H102, Tension Struts Verpacken 1,45 EUR
456891, H102, Tension Struts Verpacken 4,72 EUR

213,97 €             21,80 €          256,72 €        
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Anhang 7: Kostenanalyse des Kalt-Klebeprozesses  

 

 

 

Ressource (Text)
Wert 
gesamt

Währ
ung

Summe 
Fertigungs
kosten

Summe 
Materialk
osten

Summe 
Herstellk
osten

Bemerkungen NRC Bemerkungen

L534-70551-224-00#TS P2 INNER STRAP 20,95 EUR 20,95 €   keine Änderung

L534-70552-224-00#TS P2 SHEAR WEB 0,00 EUR 28,01 €       8,90 €     36,91 €   
Bauteil ohne 
Vorbohrlöcher 

ABS5044A024_02    X1200X2500#BLECH 7,69 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Fräsen/M-Entgraten       - Kontur Fräsen 1,34 EUR
Fräsen/M-Entgraten       - Kontur Fräsen 1,61 EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 15,80 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,28 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 0,47 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 1,22 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR

L534-70552-226-00#TS P2 SHEAR WEB 0,00 EUR 28,01 €       8,90 €     36,91 €   
Bauteil ohne 
Vorbohrlöcher 

350,00 €     
neues NC 
Programm + 
FAI

ABS5044A024_02    X1200X2500#BLECH 7,69 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Fräsen-Flächen/M-Entgrat.- Kontur Fräsen 1,34 EUR
Fräsen-Flächen/M-Entgrat.- Kontur Fräsen 1,61 EUR
Entgraten-Hand           - Kontur Fräsen EUR
Entgraten-Hand           - Kontur Fräsen EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 15,80 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,28 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 0,47 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 1,22 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR

Reiniger 1,00 EUR 136,33 €     6,00 €     142,33 € 1.000,00 €   2 Druckstücke
Kleber 5,00 EUR
Chemische Vorbehandlung PSA 69,09 EUR
Vorbereitung für Zusammenbau 13,37 EUR
 - Klebeflächen mit Kaltreiniger reinigen EUR
 - Kaltkleber auftragen EUR
Zusammenfügen und in Vorrichtung fixieren 2,67 EUR
Bauteil entformen und reinigen/aufbohren 23,22 EUR
Farbauftrag 10,74 EUR
Logistik Oberflächenschutz 17,24 EUR
4456891, H102, Tension Struts Montage 4,07 EUR 76,99 €       0,00 76,99 €   85,00 €       FAI Neu
4456891, H102, Tension Struts Montage 24,06 EUR
456892, H102, Tension Struts Nieten 4,07 EUR
456892, H102, Tension Struts Nieten 12,98 EUR
QS Galerie/UG-Montage 9,91 EUR
QS Galerie/UG-Montage 0,00 EUR
455000, H102, Konservierung UG 0,53 EUR
455000, H102, Konservierung UG 5,39 EUR
456100 Kennzeichnen v. Bauteilen 9,66 EUR
456100 Kennzeichnen v. Bauteilen 0,15 EUR
456891, H102, Tension Struts Verpacken 1,45 EUR
456891, H102, Tension Struts Verpacken 4,72 EUR

269,34 € 23,80 € 314,09 € 1.435,00 €
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Anhang 8: Kostenanalyse des Warm-Klebeprozesses 

 

Ressource (Text)
Wert 
gesamt

Währ
ung

Summe 
Fertigungs
kosten

Summe 
Material
kosten

Summe 
Herstell 
kosten

Bemerkungen NRC Bemerkungen

L534-70551-224-00#TS P2 INNER STRAP 20,95 EUR 20,95 €    keine Änderung

L534-70552-224-00#TS P2 SHEAR WEB 0,00 EUR 28,01 €       8,90 €    36,91 €    
Bauteil ohne 
Vorbohrlöcher; 
Bauteil ohne OS

ABS5044A024_02    X1200X2500#BLECH 7,69 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Fräsen/M-Entgraten       - Kontur Fräsen 1,34 EUR
Fräsen/M-Entgraten       - Kontur Fräsen 1,61 EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 15,80 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,28 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 0,47 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 1,22 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR

L534-70552-226-00#TS P2 SHEAR WEB 0,00 EUR 28,01 €       8,90 €    36,91 €    
Bauteil ohne 
Vorbohrlöcher; 
Bauteil ohne OS

350,00 €     
neues NC 
Programm + FAI

ABS5044A024_02    X1200X2500#BLECH 7,69 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Fräsen-Flächen/M-Entgrat.- Kontur Fräsen 1,34 EUR
Fräsen-Flächen/M-Entgrat.- Kontur Fräsen 1,61 EUR
Entgraten-Hand           - Kontur Fräsen EUR
Entgraten-Hand           - Kontur Fräsen EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwälzofen       - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB              - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+Kühltruhe       - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 15,80 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendprüfung      - Werkstoffendp 0,28 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 0,47 EUR
Prüfen/Kennzeich- Oberflächenschutz 1,22 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR
H.55-Versand    - Teilef.-Versand 0,00 EUR
Verbrauchsmaterial 10,97 EUR 550,75 €     10,97 €  561,72 € 1.000,00 €  2 Druckstücke
Chemische Vorbehandlung PSA 69,09 EUR
Aufbau zum Kleben 144,29 EUR
Vor und Nachbereitung Autoklav 20,98 EUR
Autoklav 49,86 EUR
Chargenabbau 10,36 EUR
Nacharbeiten und reinigen 76,56 EUR
Bondtesten 117,45 EUR
Vorbehandlung Oberflächenschutz 34,18 EUR
Farbauftrag 10,74 EUR
Logistik Oberflächenschutz 17,24 EUR
4456891, H102, Tension Struts Montage 4,07 EUR 76,99 €       0,00 76,99 €    85,00 €       FAI Neu
4456891, H102, Tension Struts Montage 24,06 EUR
456892, H102, Tension Struts Nieten 4,07 EUR
456892, H102, Tension Struts Nieten 12,98 EUR
QS Galerie/UG-Montage 9,91 EUR
QS Galerie/UG-Montage 0,00 EUR
455000, H102, Konservierung UG 0,53 EUR
455000, H102, Konservierung UG 5,39 EUR
456100 Kennzeichnen v. Bauteilen 9,66 EUR
456100 Kennzeichnen v. Bauteilen 0,15 EUR
456891, H102, Tension Struts Verpacken 1,45 EUR
456891, H102, Tension Struts Verpacken 4,72 EUR

683,76 € 28,77 € 733,48 € 1.435,00 €
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Anhang 9: Test Request      (Seite 1 von 9) 
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