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Zusammenfassung

Name des Studierenden: Fabian Croissier
Thema der Bacheorarbeit: Machbarkeitsstudie zum Einsatz von Kleber bei der Montage von

Zugstreben im Druckbereich eines Verkehrsflugzeuges

Stichworte: A380, Zugstrebe, Nieten, Klebstoff, Strukturklebung,
Kurzzusammenfassung:

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

Es werden verschiedene Figeverfahren 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 auferdem 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 Uberpriift. AuRerdem werden
die Anforderungen eines Vergleichstests mit seinem Testaufbau und seiner Durchfiihrung
beschrieben.

Das Ergebnis dieser Bachelorarbeit soll die Zulassung fiir den Flugbetrieb mit verklebten
Tension Struts unterstitzen.

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

Berucksichtigung einer Gewichtsreduzierung zu verbessern.

Die Entwicklung des Airbus A380 wurde nach der Erstauslieferung im Jahr 2007
fortgefuhrt. Dieser permanente Optimierungsprozess soll die Senkung der
Produktionskosten sowie die Verbesserung der Qualitat des Produktes ermdglichen.
Zusétzlich sind die in der Forschung und Entwicklung entstehenden Innovationen fir
die Zukunftssicherung des Unternehmens von grof3er Bedeutung, um sich dauerhatft
mit diesem Produkt am Markt zu etablieren.

Im Flugzeugbau ricken immer mehr neue Werkstoffe, Technologien und Fertigungs-
verfahren in den Vordergrund, die kontinuierlich fir Neu- und Weiterentwicklungen
einzelner Bauteile gepruft werden. Eine Umsetzung von neuen Entwicklungen muss
sich, gemald der Vorgaben von Airbus, nach 40 bis 50 produzierten Flugzeugen
amortisiert haben, damit eine wirtschaftliche Umstellung des Fertigungsprozesses
erfolgen kann. Ein wesentlicher Punkt fir die Wirtschaftlichkeit von Flugzeugen ist
das Gewicht. Weniger Gewicht fuhrt 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 Attraktivitat des Produktes auf dem Markt und neue Kunden kdnnen

gewonnen werden.

Ein groRes 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 Fige-
technologien, wie Laserstrahlschweil3en, Reibrihrschwei3en oder Kleben, ergeben
sich neue Moglichkeiten diese Bauteile zu verbinden. Angesichts der engen
Zusammenarbeit zwischen Klebstoffherstellern und Flugzeugbauern werden neue

Klebstoffe entwickelt, die genau fur die Belastungen und Anforderungen eines Flug-



zeuges ausgelegt sind. Durch die Verwendung von Leichtbauwerkstoffen, wie
beispielsweise Faserverbundwerkstoffen oder GLARE, werden immer haufiger die
traditionellen Blechkonstruktionen ersetzt. Im Zusammenhang mit diesen Werk-
stoffen gewinnt das Flgeverfahren Kleben mit seiner gleichméafigen Spannungs-

verteilung im Fugeteil weiter an Bedeutung.



2 Ziel und Durchfihrung

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 Flachenvernietung zu
einer Klebung, soll die Fertigungszeit verringert sowie Gewicht eingespart werden.
Die derzeit verwendete Flachenvernietung beinhaltet viele Arbeitsschritte, die durch
eine Verklebung der Shear Webs entfallen koénnten. Damit konnte der
Fertigungsprozess kostengunstiger gestaltet werden.

In dieser Arbeit wird auf die Historie der Fugeverfahren im Flugzeugbau
eingegangen. Es werden die Besonderheiten des Klebens und die Unterschiede bei
Struktur- und Nicht-Strukturklebungen beschrieben. Um die Anderung der Fiige-
verfahren zu beschreiben, werden speziell die Fugeverfahren des Nietens und des

Klebens untersucht und miteinander verglichen.

AuRRerdem wird auf die Aufgabe und Funktion der Tension Struts eingegangen sowie
auf den aktuellen Fertigungsprozess mit der Flachenvernietung zwischen den beiden
Shear Webs. Des Weiteren werden in dieser Arbeit die internen Konstruktions-
richtlinien von Airbus vorgestellt, nach denen die Flachenvernietungen ausgelegt

worden sind.

In der Machbarkeitstudie wird die Umstellung des Fertigungsprozesses zu einer
Klebung dargestellt. Hierbei werden die vorzunehmenden Verfahrensanderungen
und die moglichen Klebeverfahren beschrieben. Anhand einer Kostenanalyse der
verschiedenen Flgeprozesse sowie einer daraus resultierenden Klebstoffauswahl
werden die besten wirtschaftlichen und technischen Eigenschaften fur diese Klebung
aufgezeigt. AuRerdem werden die Anforderungen eines Vergleichstests mit seinem
Testaufbau und seiner Durchfihrung beschrieben. Das Ergebnis dieser
Bachelorarbeit soll die Zulassung fur den Flugbetrieb mit verklebten Tension Struts

unterstutzen.



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 gehodren aufRerdem das Raum-
fahrtunternehmen Astrium, Cassidian sowie der Hubschrauberhersteller Eurocopter.
EADS ist ein weltweit fuhrendes Unternehmen der Luft- und Raumfahrt, des
Verteidigungsgeschaftes und der dazugehorigen Dienstleistungen. Es beschéftigte
im Jahr 2012 bis zu 140.405 Mitarbeiter und erzielte einen Umsatz von 56,5
Milliarden Euro [1].

Airbus ist einer der weltweit fihrenden Hersteller modernster Flugzeuge fur zivile und
militarische Luftfahrt, einschliel3lich der Sparte Airbus Military mit ihren Tank-,
Transport- und Missionsflugzeugen. Astrium ist ebenso eines der weltweit fihrenden
Raumfahrtunternehmen und an der Raumstation ISS, der Ariane-Rakete sowie an
verschiedenen Satellitendienstleistungen Dbeteiligt. Cassidian ist ein weltweit
fuhrender Anbieter modernster Losungen fur Streitkrafte und zivile Sicherheit. EADS
ist Uber Cassidian auch grofl3ter Partner im Eurofighter-Konsortium sowie Anteils-
eigner am Lenkflugkérperhersteller MBDA. Eurocopter ist der weltweit grél3te zivile
Hubschrauber Hersteller mit einem umfassenden zivilen und militdrischen Produkt-

spektrum [1].

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

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

* Airbus, beinhaltet das Zivilflugzeuggeschatt

e Airbus Defence & Space, zustandig fur die Verteidigungs- und Raumfahrt-
aktivitdten des Unternehmens

e Airbus Helicopters, zustandig fur das zivile und militdrische Hubschrauber-
geschaft



Die Airbus Defence & Space stellt sich aus den drei Unternehmenszweigen Airbus
Military, Astrium und Cassidian zusammen. Airbus Helicopters geht unverandert aus
Eurocopter hervor, genau wie Airbus, dass nur seine Airbus Military Sparte abgibt [1].

Umsatzverteilung E ADS

& EUROCOPTER
11%

@ CASSIDIAN
10%

C ASTRIUM

Abb. 1: Umsatzverteilung EADS

3.2 Airbus

Aus der Umsatzverteilung von EADS geht hervor, dass Airbus den grof3ten 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) gegriindet
und schloss sich aus dem deutschen Flugzeugbauerkonsortium Deutsche Airbus
sowie der franzdsischen Aérospatiale zusammen. Ein Jahr spéater traten die

spanische CASA und 1979 auch die British Aerospace der Allianz bei.



Das Ziel dieser Vereinigung von europaischen Flugzeugbauern war die
amerikanische Vorherrschaft im Passagierflugzeugbau zu durchbrechen und ein
konkurrenzfahiges 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 L&andern und Stadten ihrer
Fertigung zugeteilt. Die eingerahmte Sektion 18 wird in Hamburg montiert und
beinhaltet die in dieser Bachelorarbeit untersuchten Tension Struts.

St. Nazaire [ 'l

Bremen'

Nantesl[

Abb. 2: A380 Komponentenfertigung [3]



3.3 Airbus Flotte
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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 kirzere Variante des
A300 mit einer gréReren 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 zahlen. Sie unterscheiden sich in ihrer Lange und
der Anzahl an moéglichen Passagiersitzen. Die verschiedenen Langen der einzelnen
Modelle werden realisiert, indem die Rumpfsektionen den gleichen Querschnitt und
den gleichen Durchmesser besitzen. Dadurch kann je nach Modell die Lange durch
zusatzliche Rumpfsektionen variiert werden. Die Flugel, Triebwerke und das Cockpit
bleiben immer baugleich. Diese Bauweise wird auch fur alle anderen Modelle bei
Airbus angewendet. Je nach Modell kénnen die A320 Modelle zwischen 107 und 220
Passagiere beférdern und sind besonders fur Kurz- und Mittelstreckenflige
konstruiert. Die A320 Familie ist im Mittelstreckensektor mit mehr als 5590 Aus-

lieferungen das erfolgreichste Airbusprodukt [2].



Die Langstreckenfamilie nahm 1993 beziehungsweise 1994 ihren Dienst auf. Die
Modelle A330 und A340 wurden fur den Interkontinentalverkehr entwickelt. Sie
haben eine Passagierkapazitadt von 246 bis 400 Platzen. Der A330 wird wegen
grofRer 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 kirzeren und einer langeren Variante erganzt

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

2.

Das grof3te Passagierflugzeug der Welt ist der A380. Er hat in der Drei-Klassen-
Variante Platz fir bis zu 525 Passagiere und in einer Ein-Klassen-Variante kann er
bis zu 853 Passagiere beférdern. Durch den ovalen Querschnitt des Rumpfes gibt es
zwei unterschiedlich breite durchgangige 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 mogliche
Variante fur 525 Passagiere mit einer Drei-Klassen-Bestuhlung zu sehen.

Upper deck: 76 Business + 96 Economy
( s Rl ad%aaa‘aaat’aé’aa;’n@

g £33 S - 333333333m 33333
< edieaa sa | 3R333333Me 3333

Main deck: 10 First + 343 Economy

Abb. 4: A380 Drei-Klassen-Ausstattungsvariante [5]



Die Airbus Military Produktpalette beinhaltet mit den Modellen C212, CN235, C295
eine Flotte kleiner militarischer 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 (Langsversteifungen), den FulRbodenrosten und dem Fachwerk
im Frachtraum zusammen (vgl. Abb. 8). Die Rumpfhaut wird in Langsrichtung durch
die Stringer und in Umfangsrichtung durch die Spanten versteift. Die vorgefertigten
Hautsegmente und Ful3bodenroste werden in der Montage an Trennstellen zu den
jeweiligen Rumpfsektionen zusammengeflgt. Der daraus entstehende Rumpf-
guerschnitt ist in LAngsrichtung des Druckbereichs nahezu konstant (vgl. Abb. 5). Nur
im hinteren Teilabschnitt des Rumpfes, indem der Druckbereich mit der Druckkalotte
abschliel3t, verjingt sich der Rumpfquerschnitt. Durch diesen konstanten Querschnitt
kénnen verschieden lange Varianten der Modelle entstehen. Dieses Verfahren wird
schon in Kapitel 3.3 anhand der A320-Familie beschrieben. Der Querschnitt des
Rumpfes verjungt sich aus aerodynamischen Grinden neben dem Heck auch an der
Rumpfnase des Flugzeuges.



3.4.2 A380 Rumpf-Bauweise
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Sektion 13 Sektion 15 FUU Sektion 18.1/18.3

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

Die Rumpfbauweise des A380 unterscheidet sich, wie in Abbildung 8 zu sehen,
mafgeblich durch den groRen Durchmesser des ovalen Rumpfquerschnitts von
anderen Airbus Modellen. Aufgrund der Grol3e ist es fur die Stabilitdt der Rumpf-
konstruktion notwendig, dass die beiden FuRbodenroste zusatzlich 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
dargestelit.
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<SRN

'\

Spant

Stringer

Abb. 6: Ausschnitt der Sektion 18.3 [5]

Zur besseren Einordnung der Struktur ist in Abbildung 7 die obere Halfte des
Rumpfes der Sektion 18 mit dem oberen FulRbodenrost (FBR) dargestellt.

<€—— Rumpfhaut

Stringer

FuRBbodenrost
Oberdeck

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 fur den A380 die Rumpfsektionen 13, 15 FUU (Obere Halb-
schale) und 18.1 sowie Sektion 18.3, mit der den Druckbereich abschlie3enden
Druckkalotte, vormontiert (vgl. Abb. 5). In der Strukturmontage werden die von einem
Zulieferer schon vorgefertigten Hautsegmente mit den zwei Ful3bodenrosten zu der
sogenannten ,Tonne“ der jeweiligen Rumpfsektion zusammen geflgt. Die Haut-
segmente sind, wie in Abbildung 8 zu sehen, in Ober-, Unter- und Seitenschalen
unterteilt. Es werden aul3erdem 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 grof3en Heck-
sektion verbunden. Nach Abschluss der Strukturmontage wird die gesamte ,Tonne“
in der Restkonservierung versiegelt.

Oberschale
z \)(\%
\ %{\C\\\.

Seitenschalelinks

— QY
Druckkalotte - /

FuRbodenrost
Oberdeck

Seitenschalerechts

FuRbodenrost
Hauptdeck

Unterschale /

Abb. 8: Struktur der Sektion 18.3 mit Druckkalotte [6]
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Anschliel3end folgt die Ausristungsmontage. Dort werden neben der Isolierung die
folgenden mechanischen und elektrischen Systeme montiert: Elektrik, Wasser,
Hydraulik, Feuerwarn- und Feuerldschsysteme, Klimaanlage, Kraftstoff- und Heil3-
luftsysteme, Flugsteuerung, Kiichenkihlung sowie die Sauerstoffversorgung und die
bendtigten 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 zusammengefugt.

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 zahlen die Erstellung von fachlich, luftfahrtrechtlich und fertigungs-
technisch korrekten Bauunterlagen sowie die Kontrolle des Qualitats-, Termin- und
Kostenrahmens. Des Weiteren zahlt 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].

Daruber hinaus gehoren zu den Aufgaben dieser Abteilung die Bearbeitung von
Beanstandungsblattern (BB), Bauabweichungen (BA) und Design Query Notes
(DQN) / elektronische Beanstandungsmeldung (eBM). AulRerdem ist die enge
Zusammenarbeit mit dem Manufacturing Engineering (ME) und direkt mit den Bau-
platzen der Sektion 18/RPB wichtig. Durch die enge Zusammenarbeit der
Abteilungen wird die standige Optimierung der genannten Bereiche und ihrer

Komponenten weiter vorangetrieben [7].
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4 Fugeverfahren im Flugzeugbau

4.1 Stand der Technik

Das Nieten gehort seit vielen Jahrzehnten zu den Hauptfigeverfahren im Flugzeug-
bau. Es ist heute noch, trotz einiger negativer Eigenschaften, wie die durch Kerb-
wirkung der Nietbohrungen erzeugten Spannungsspitzen, ein haufig angewendetes
Verfahren. In den letzten Jahren wurden im Flugzeugbau dennoch hochqualifizierte
Fugetechniken, wie das Schweil3en und Kleben, stetig weiterentwickelt und werden
immer haufiger verwendet. Als Beispiel ist das Laserstrahlschweil3en von hochfesten
Aluminiumlegierungen zu nennen. Es wird beispielsweise im unteren Rumpfbereich
zur Stringer-Haut-Verbindung eingesetzt und zeichnet sich gegeniber dem Nieten
durch eine hohere Flgegeschwindigkeit und Struktursteifigkeit aus [8]. Eine andere
interessante Technologie ist das Reibrihrschweil3verfahren, an dem intensiv
geforscht wird. Es ist ein einfaches und sauberes Flugeverfahren fur Leichtmetalle,
hat eine hohe Nabhtfestigkeit und fiihrt zu Gewichtsersparnis, da Bleche ohne Uber-
lappungen stirnseitig miteinander verbunden werden kénnen (vgl. www.dIr.de/wf).
Auch das Kleben ist durch bessere Klebstoffsysteme und Oberflachen-
vorbehandlungen ein nicht mehr wegzudenkendes Fugeverfahren. Bei Klebe-
verbindungen entfallen die Bohrungen fur die Nieten, was zu einer gleichmaRigeren
Spannungsverteilung in den Bauteilen fuhrt. Zudem haben Klebstoffe eine gute
Dampfeigenschaft sowie gute Dichtigkeit gegen Gase und Flussigkeiten. Zuséatzlich
wird auch mit Hybridldsungen gearbeitet, bei denen die Niettechnik mit der Klebe-
technik kombiniert wird. Dadurch werden weniger Nieten zum Flgen bendtigt. Das
fuhrt zu einer flachigeren Kraftverteilung im Bauteil und steigert die Belastungs-
fahigkeit [8]. Ein Ziel wird mdglicherweise sein, in der Zukunft ein Flugzeug ganz

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

Eigenschaften genauer aufgefuhrt.

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

Nieten Kleben Schrauben Schweil3en
(Anpressen)
Fugever- L Form- L
fahren Formschluss Stoffschliissig IKraftschliissig Stoffschliissig
Verbindunas- I6sbar durch
art 9 Zerstorung der nicht I6sbar l6sbar nicht I6sbar
Nieten
: thermisches
nur bei Verfahren
Warme- . warmhartendem . !
. keiner . keiner Schmelz-
einfluss Kleben bis max.
200°C temperatur des
Werkstoffs
Flgen verschiedener roRe
Werkstoffe, %Iemmlén en
leichte und sichere | gleichmaRige ) gen. hohe Festigkeit
N I6sbare Py
Herstellung, Figen | Spannungs- . und Steifigkeit,
. ) . Verbindungen
. verschiedener verteilung, leicht, Gestaltungs-
Vorteile . auch :
Werkstoffe, keine - vielfalt der
) . unterschiedlicher .
einfache Materialverletzung, Verbindungs-
o N N Werkstoffe,
Qualitatskontrolle | fir groRe Flachen stellen
" grol3es
und didnne Bleche . :
: Einsatzgebiet
geeignet
Schwachung des eringe
Bauteils durch geringe :
) . Warmfestigkeit, teurer als Nieten .
Nietbohrung, Teile N . . grol3er Warme-
. Aushartezeit, oder Schweil3en, . .
. mussen . einflussbereich,
Nachteile N behandelte schlecht bei X
Uberlappen N . nur gleiche
X Klebeflachen, dynamischer
(Gewicht), I . Werkstoffe
Fixiervorrichtung Beanspruchung
erfordert gute notwendi
Zuganglichkeit 9
Luft- und Raumfahrt, )
Haupt- Luft- und Fahrzeugbau, universell Schiffbau,
anwendungs- Raumfahrt Elektronik einsetzbar Fahrzeugbau,
gebiete ! Maschinenbau

Dentaltechnik

Die Schweildtechnik und andere Flugeverfahren werden im weiteren Verlauf der

Arbeit nicht naher 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 ,unlésbares” formschlussiges Fugeverfahren, das allerdings durch
Zerstorung der Nieten relativ einfach geldst und wieder montiert werden kann. Das ist
eine wichtige Eigenschaft fur den Flugzeugbau, da beim Bau eines Airbus rund 3,5
Millionen Nieten gesetzt werden. Das Nieten wird seit dem Ubergang von Holz- zu
Metallkonstruktionen im Flugzeugbau eingesetzt. Die Niettechnik ist durch die grol3e
Erfahrung, Automatisierung und relativ geringer Kosten im Flugzeugbau zurzeit
immer noch ein unverzichtbares Fugeverfahren, um Belastungen bei grof3flachigen
Verbindungen zu Ubertragen [8]. Die Niettechnik wird aber auch in weniger hoch
beanspruchten Bereichen, wie beispielsweise zur Befestigung von Haltern fur
Leitungssysteme, genutzt. Durch die vielen verschiedenen Nietarten kbnnen Nieten
in nahezu allen Bereichen eingesetzt werden. Allerdings missen bei Niet-
verbindungen die korrosiven Eigenschaften der Flgeverbindung sorgfaltig Uberprift

werden.

In Bereichen, in denen Vollnieten den Beanspruchungen nicht mehr gentgen,
werden Passnieten verwendet, die in Passbohrungen eingebracht werden. Die
Passnieten setzten sich aus einem Schlieringbolzen (Lockbolt) und dem auf-
geschraubten oder aufgequetschten Schliel3ring (Collar) zusammen [8]. Durch die
Fixierung des Schliedrings auf dem Bolzen wird eine kraft- und formschlissige
Verbindung erzeugt (vgl. Abb. 9). Allerdings steigen die Fertigungskosten, weil mit
einer hoheren Genauigkeit gefertigt werden muss.

Setzwerkzeug

Schlieldring

pmem—

Schliel3ringbolzen

Abbildung 9: Darstellung eines Schliel3ringbolzens [9]
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Das Hybridfigen von Nieten und Kleben, wie in Kapitel 4.1 schon erwahnt, verspricht

weitere Potentiale zur Gewichtsminimierung in der Rumpfstruktur eines Flugzeuges

[8].

4.3 Kleben

4.3.1 Aufbau von Klebungen

Kleben ist ein stoffschliissiges Fertigungsverfahren. Dabei werden die Flgeteile
durch einen Klebstoff miteinander verbunden. Um eine hohe Festigkeit der Klebung
zu erreichen, muss sich der Klebstoff mit den Fugeteilen in einer Grenzschicht
verbinden. Die Haftungskraft, die in der Grenzschicht auftritt, nennt sich Adhasions-
kraft. Die Festigkeit der Klebstoffschicht ist die Kohasionskraft. Diese beiden Kréafte
sind die relevanten Bindungskrafte einer Klebung. Die zu fligenden Werkstoffe
besitzen meistens eine deutlich hohere Festigkeit als die Klebstoffe. Deshalb kommt
es bei einem Versagen von Metallklebungen normalerweise zum Bruch der Grenz-
schicht oder der Klebstoffschicht, auch Adh&sionsbruch oder Kohasionsbruch
genannt (vgl. Abb. 10) [11]. Zu einem Kohasionsbruch kommt es, wenn die
Bindungen der Grenzschichten starker sind als die der Klebstoffschicht. Das ist zu
bevorzugen, da es fur eine gut Ausgefihrte Klebung spricht.

Die Adhéasion beschreibt das Haften des Klebstoffes durch physikalische und
chemische Wechselwirkungen an den Fugeteilen. Damit ein Klebstoff eine gute
Adhésion erreichen kann, sind die Figeteile durch mechanische und chemische
Oberflachenvorbehandlungen vorzubereiten. Es ist unbedingt erforderlich, bei der
Konstruktion und Gestaltung von Klebungen auf eine ausreichend grol3e Flache zu
achten, die mit Klebstoff benetzt wird [11].

Die Kohasion zeichnet sich durch die chemische Zusammensetzung des Klebstoffes
aus, besonders die des Polymers. Durch die Vernetzung des Klebstoffsystems

entsteht eine deutlich hohere Kohasion als bei unvernetzten Systemen. Die
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Vernetzung kann je nach Klebstoffart chemisch oder physikalisch erfolgen. Bei der
Kohasion ist die thermische Belastung der Flgeteile zu beachten, da bei hohen
Temperaturen die Kohasion immer abnimmt und damit auch die Festigkeit der
Klebung [11].

Grenzschicht A

Klebstoffschicht

Grenzschicht B

Abb. 10: Aufbau einer Klebung

Um eine dauerhafte Klebung zu gewahrleisten, ist eine dem Klebstoff und dem
Werkstoff entsprechende Oberflachenvorbehandlung der Klebeflachen durch-
zufuhren. Erst nach Einhaltung dieser Vorgange, ist eine hohe Lebenserwartung der
Klebung zu erreichen.

4.3.2 Kleben im Flugzeugbau

Seit Anfang der 40er Jahre wurden unter Verwendung von warmhéartenden Phenol-
harzen, die mit Polyvinylformal plastifizieren, Aluminiumteile verklebt [12]. Es stellte
sich heraus, dass durch eine Vorbehandlung der Klebeflachen mit einer wassrigen
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L6sung von Schwefelsaure und Natriumdichromat eine hochfeste und ermidungs-
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, kérniges Polyvinyl-
formal gestreut wird. Nachdem beide Klebeflachen 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 % ausgehartetem 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®
hauptsachlich in der Rumpfstruktur ihrer Flugzeuge verwendet und bereitete auch
nach 10 bis 15 Jahren Einsatzzeit keine Probleme [12].

In den frGhen 1960er Jahren wurden bei der Fokker F27 und F28 konsequent
Klebungen mit Phenolharzen im Rumpf und in den Tragflachen durchgefiihrt. Die
Fokker-F27-Friendship ist ein extremes Beispiel, weil hier Gber 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 Klebeflachen erreicht. Nach dem Beizen folgte eine
Chromséaure-Anodisierung, durch die eine pordse Oxidschicht auf dem Aluminium
entsteht. Damit wurde die Adhasion deutlich verbessert, denn der Klebstoff benetzt
eine deutlich groRere Flache. 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 spater wurde realisiert, dass dieses Verfahren die nahezu
perfekte Kombination von Oberflachenvorbehandlung, Fugewerkstoff und Klebstoff
ist [12].

Anfang der 1970er Jahre wurden beim Airbus A300 Metall-Klebungen mit CSP-
Oberflachenvorbehandlung (Chrom Sulfuric acid Pickling) und der ersten Generation
von Epoxidharzklebstoffen durchgefiihrt. Die Klebungen waren weniger spréde, als
Phenolharzklebungen und hatten eine hoéhere Warmebestandigkeit 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 durchgeflhrten Tests wurden keine Verbesserungen der
Klebung durch den Anodisierungsprozess festgestellt. Daraufhin wurde aus Kosten-
grinden auf dieses Verfahren verzichtet. Ende der 70er Jahre kam es dann zu
ersten Korrosionserscheinungen bei Flugzeugen, die hauptsachlich in tropischen
Regionen im Einsatz waren. Die Schaden 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 eingefihrt. In Europa wurde weiterhin das Chromséure-Anodisieren (CAA)
durchgefuhrt, wahrend in den USA das Phosphor-Schwefelsaure-Anodisieren (PSA)
eingefihrt wurde. Inzwischen wird Letzteres aus o©kologischen Grinden auch bei
Airbus angewendet. Das Anodisieren in Verbindung mit korrosionshemmenden Haft-
grundmitteln und Epoxidharzklebstoffen fiihrt zu hoher Leistungsfahigkeit und
Lebensdauer der Strukturklebungen. Anhand neuer Entwicklungen gewinnt das
Kleben im Flugzeugbau heute immer mehr an Bedeutung, denn es lasst 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 Ermidungsfestigkeit der Struktur bei einer
hohen Steifigkeit. AuRerdem 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
hauptsachlich um Strukturklebungen. Als Strukturklebungen gelten im Allgemeinen
alle Klebungen, die an hochbelasteten Komponenten durchgefiihrt werden. Dazu
zahlen bei einem Flugzeug die Tragflachen, das Seitenleitwerk und das Gerust des
Rumpfes sowie die Hautsegmente. Durch die hohen Belastungen, denen Struktur-
klebungen ausgesetzt sind, gelten fur sie sehr strenge Zulassungsbedingungen
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durch die Luftfahrtbehorden. Bei Airbus sind bisher nur warmhartende Klebstoff-
systeme fur dieses Verfahren zugelassen. Es kommen hauptséchlich filmférmige
Epoxidharzsysteme, mit Gewebe- oder Mattenformen als Tragermaterial, zum
Einsatz. Diese Systeme haben eine gute Bestandigkeit gegen physikalische und
chemische Einflusse, besitzen eine sehr hohe Festigkeit und zeichnen sich durch
einen geringen Hartungsschrumpf aus. Durch den geringen Schrumpf entstehen
keine Eigenspannungen im Klebstoff und er ist daher fir die Verklebung von diinnen
Blechen sehr gut geeignet [12]. Der Nachteil von warmhartendem Klebstoff ist der
Verarbeitungsaufwand. Die Oberflachenvorbehandlungen sowie der Hartungs-
prozess im Autoklaven mit der Vor- und Nachbearbeitung des Bauteils (vgl. Abb. 27)

sind sehr zeit- und kostenintensiv.

Beispiele fur Strukturklebungen im Flugzeugbau sind in Abbildung 11 dargestelit.

- Auflenblechversteifungen durch Stringer verschiedener geometrischer Ab-
messungen:

g LEY

- Primirstrukturen fiir Rumpf, Zelle, Fliigel, Leitwerke, Rotoren als Sandwich-
konstruktionen auf Basis von Honigwaben-Kernmaterialien aus Alumi-
nium oder Nomex (Aramid aus Phenylendiamin und Isophthalsiure), wei-
terhin Schaumstoff-Kernmaterialien und faserverstirkte Decklagen:

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 hauptsachlich um kalthartende 2-Komponenten-Epoxidharzsysteme,

die bei Raumtemperatur ausharten.

Die Flugzeugbauer werden in Zukunft durch den immer grél3eren Einsatz von faser-
verstarkten Kunststoffen dazu tUbergehen, die kalthartenden Klebstoffsysteme auch
im Strukturbereich von Flugzeugen einzusetzen. Diese Systeme besitzen heute
schon eine ahnlich hohe Festigkeit wie die warmhartenden Klebstoffsysteme und
sind fur Einsatztemperaturen im Bereich von -55°C bis 80°C geeignet [12]. Allerdings
gibt es bis zum heutigen Zeitpunkt noch kein fur Strukturklebungen zugelassenes
kalthartendes Klebstoffsystem bei Airbus. Es existieren zwar einige kalthartende
Epoxidharzsysteme, die im Strukturbereich eines Airbus eingesetzt werden durfen,
allerdings nur als Flussig-Shim. Das bedeutet, sie werden als Fugenfillmittel und
zum Glatten von Kanten verwendet, dirfen aber nicht als Klebstoff eingesetzt
werden. Airbus arbeitet seit einigen Jahren mit dem Klebstoffhersteller 3M daran, ein
kalthartendes qualifiziertes Klebstoffsystem zu definieren. Die Zulassung eines
Systems fur Strukturbauteile ist laut 3M allerdings in naher Zukunft noch nicht
wahrscheinlich.

4.3.4 Vorbehandlung der Figeflachen

Vertiefend zu den Ausfihrungen in Kapitel 4.3.2 wird hier die Oberflachen-
vorbehandlung fur 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 Adhasion zwischen Fugeteil und Klebstoff besonders hoch sein. Um das zu
gewahrleisten, mussen die Klebeflachen 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

Anodisierungsvorgangen durchzufuhren.

Das Vorreinigen der Flgeteile erfolgt mit organischen Losungsmitteln, anschlieRend
folgt alkalisches Entfetten und danach ein alkalisches Beizen. Ein saures 30
minutiges Beizbad wird vor dem abschlieenden Vorbehandlungsprozess, dem
Phosphor-Schwefelsaure-Anodisieren (PSA), durchgefihrt. Zwischen den einzelnen
Schritten wird das Fugeteil immer wieder mit Wasser abgesplilt.

Nach dem Anodisieren wird noch ein Haftgrundmittel aufgetragen. Dieses schitzt die
vorbehandelte Klebeflache und dient als Vermittler zwischen Werkstoff und Klebstoff
[12].

Die chemischen Prozesse sind teilweise aus Okologischen und toxikologischen
Griinden problematisch und sehr kostenintensiv. Deshalb sind unter anderem seit
2006 die Verwendung chromhaltiger Substanzen durch umweltvertraglichere
Verfahren, wie beispielsweise PSA, ersetzt worden [12].

Fur die Oberflachenvorbehandlung von faserverstarkten Kunststoffen missen die
Klebeflachen sauber und fettfrei sein. Um das zu erreichen, kann die Oberflache
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 Oberflache, durch die eine bessere Adhasion zwischen Klebstoff
und Werkstoff erreicht wird.
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5 Situationsanalyse

In der Situationsanalyse werden die in dieser Arbeit untersuchten Tension Struts
naher beschrieben. Es wird ihre Position im Flugzeug beschrieben und die Funktion,
die sie in der Struktur erfullen.

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

w8
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Lmuj_m12|_ TR13 | TR15/21 TR18 TR19 _Lmsl
isu"'su i s13 ‘ S15/21 |
| i | [~
| T a g
- J]I 1 TEELeLL ! 7
[ é i B I -

X 21255.2

Druckkalotte
Tension

Struts

Sektion 18.3 mit
Druckkalotte

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 Uber den Spant
C95, der an der Druckkalotte vormontiert ist, mit der Rumpfsektion 18.3 verbunden.
Die Lasteinleitung erfolgt Uber eine Titan-Fingerlasche, die mit Spant C95 und der
Druckkalotte verbunden ist (vgl. Abb. 13). Die Tension Struts geben die Lasten uber
zwei Kupplungen an den Stringer weiter und dadurch auch in die Rumpfhaut.
Zusatzlich sind die Tension Struts zur Stabilisierung tber Anschlusswinkel mit den
Spant C94 und im unteren Bereich auch mit Spant C93 verbunden.

Druckkalotte Hautsegment
Deckblech
Inner Strap

Titanfingerlasche

Shear Webs

Spant C94 Kupplungen

Abb. 13: CAD-BIild: 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 Halften 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 zuséatzlich wird die Nummer des Stringers angefiigt. In dieser
Arbeit werden die Tension Struts immer fir 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 zusammengefigt werden, dargestellt. Als Beispiel dient hier der

Tension Strut aus dem oberen Bereich von Stringer P2.
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1 ) oS | l 2 .
/ '4'4', \ -
........... + - : +
. R +tj‘£i¢,iiii+
Shear Web mit Shear Web ohne Inner Strap mit
Vorbohrléchern Vorbohrlocher Vorbohrlochern
3
2
SECTION AZ-A3 1
L]
L]
Zusammenbau

des Tension Strut

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 Frasteile, wie in
Abbildung 15 dargestellt. Sie werden aus zwei Shear Webs ohne einen Inner Strap
montiert. Die Frasteile bestehen aus massivem Aluminium, da sich in diesem
Bereich der Sektion 18.3 eine Tur befindet (vgl. Abb. 8). Durch diese Tur treten
zusatzliche Belastungen in der Struktur auf, die durch die verstarkten Tension Struts
aufgenommen werden missen.

Die Tension Struts an den Stringern P30 und P38 bis P52 werden in dieser Bachelor-
arbeit nicht betrachtet, weil sie durch die Belastungen der Tur in diesem Bereich
einen anderen Aufbau haben und fur diese Untersuchung nicht gefordert waren.

SECTION B5-B86

Abb. 15: Tension Strut mittlerer Rumpfbereich [5]

|

|

SECTION Ad-RQ \
© |
‘ {

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 uber 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 uber
zusatzliche Winkelhalter an den Spanten befestigt. Der Grund fur die grol3ere Bau-
lange in Langsrichtung 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 mussen, verlaufen die Tension Struts
in diesem Bereich tUber Spant C94 bis an den Spant C93. Dies gewahrleistet eine
gleichmalige Kraftibertragung der Tension Struts in den gesamten Rumpf.

st SR

. Tension Strut P68 ¢

Druckkalotte

Spant C93 Spant C94 Spant C95

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

Zudem werden die Tension Struts in der Unterschale mit einer weiteren Schicht
Oberflachenschutz versehen, um gegen die sich in der Unterschale sammelnden
Flussigkeiten, wie Kondensat und andere auftretende Fluide, geschitzt zu sein.
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___L_ Stringer P*38 (LH)

Stringer P54 (RH)/ , T Tk ‘

\ Stringer P75

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 Figever-
fahren zu unterscheiden. Die hier gultigen Design Principles geben eine allgemeine
L6sung fur Konstruktionsaufgaben vor. Durch den Einsatz von Design Principles
entsteht ein einheitliches Design der Bauteile. Es wird die Effektivitdt erhdht und
dadurch werden Kosten eingespart.

Auch die Flachenvernietung 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 mdglich auf den gesamten
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Rumpf des A380 anwendbar. Kommt es bei der Anwendung zu Komplikationen,

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

Principles. Fur diese Abweichungen, muissen

dann die verantwortlichen
Konstrukteure und Statiker nach Losungen suchen.
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Abb. 19: A380 Design Principles [5]

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

messer von D = 4,8 mm verwendet. Daraus folgen aus den Design Principles
fur die Aluminium-Struktur:

Randabstand (Edge Margin): C=2xD

C=2%x48mm=96mm

Nietabstand (Target Pitch): P=45xD

P=45%x48mm = 21,6 mm
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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 mdgliche Lastpfade in einem Bauteil aus.
Das hat den Vorteil, dass bei Ausfall eines Lastpfades, ein oder mehrere andere
Lastpfade die Belastungen des beschadigten Bauteils Ubernehmen kdénnen [14]. Aus
diesem Grund sind die Tension Struts aus zwei Shear Webs zusammengesetzt. Die
zwei Kupplungen zur Verbindung der Tension Struts mit dem Rumpf, erfillen neben
der symmetrischen Lastubertragung in den Rumpf auch das Fail-Safe-Prinzip. Im Fall
der Tension Struts wirde bei Versagen eines Lastpfades (Shear Webs), der andere
Lastpfad (Shear Web) die zu Ubertragenen Lasten aufnehmen, bis der Fehler bei

einer Inspektion aufféllt und behoben werden kann.

Das Fail-Safe-Prinzip ist aufgrund seiner Bauart die Basis fur das Damage-
Tolerance-Prinzip, bei dem die Inspektionen an die Konstruktion angepasst sind. Das
Damage-Tolerance-Prinzip beruht auf der Fahigkeit, dass eine fehlerbehaftete
Struktur die zu erwartenden Belastungen mindestens so lange ertragt, bis der Fehler
durch eine geplante Inspektion oder einen nicht sicherheitsgefahrdenden Funktions-

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

Shear Webs - Innengurt auf Oberflachen-
ausrichten Niete setzen Shear Webs Niete setzen schutz
und heften fixieren auftragen

Vorbohrlocher Auf Maf3 Vorbohrlécher
aufbohren, aufbohren, aufbohren,
entgraten entgraten entgraten

Aufbohren,

entgraten Verpacken

Aus
Vorrichtung
nehmen,
saubern

reinigen,
Aktivierer
auftragen

reinigen,
Aktivierer
auftragen

Fixierung In Transport-
I6sen, reinigen kisten lagern

Aktivierer Dichtmasse Aktivierer Dichtmasse
entfernen ausharten entfernen ausharten

Dichtmasse - In Vorrichtung Dichtmasse - Innengurt auf

Shear Webs

auftragen fixieren auftragen Fiaran

Abb.20: Flussdiagramm des Fertigungsprozesses der Tension Struts

Nach der Anlieferung der Einzelteile aus Bremen wird die Vormontage in Nordenham
durchgefuihrt. Hier werden die zwei Shear Webs aneinander ausgerichtet und
zusammen geheftet, um anschlie3end die Vorbohrldcher von dem einen Shear Web
auf den anderen zu Ubertragen (vgl. Abb. 19). Nach dem Entgraten werden die
Shear Webs wieder getrennt und die aneinander zufiigenden Flachen gereinigt und
mit Aktivierer benetzt. Der Aktivierer muss einige Minuten einwirken bevor er
abgewaschen wird. Nach der Trocknung wird die Dichtmasse auf die Fugeflachen
aufgetragen und die zwei Shear Webs werden wieder aufeinander positioniert und in
einer Vorrichtung fixiert (vgl. Abb. 21). Dort hartet die Dichtmasse mindestens eine
halbe Stunde aus. Danach werden die Shear Webs aus der Vorrichtung entnommen
und die an den Seiten Uberstehende Dichtmasse entfernt, die Bohrungen auf Mald
aufgebohrt und entgratet. AbschlieRend 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 Ausharten der Dichtmasse mit Klemmzwingen auf den Shear Webs fixiert
wird, anstatt in einer Vorrichtung. Abschliel3end werden die Tension Struts noch mit

Oberflachenschutz versiegelt.

Klemmvorrichtungen

Abbildung 21: Klemmvorrichtung zum Ausharten 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-

flachenschutz versiegelt worden.
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Abb. 22: Abgeschlossene Montage der Tension Struts im oberen Rumpfbereich [5]
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6 Machbarkeitsstudie fir 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 ungefahr 1,5 kg zu
erreichen. Diese 1,5 kg setzen sich aus dem Gewicht der Setz- und SchlieRkopfe der
Aluminiumnieten zusammen. Der Fokus des Optimierungsprozesses liegt daher auf

einer Senkung der Fertigungskosten durch die Verklebung der Bauteile.

6.1 Anderungen an dem vorhandenen Tension Struts

Die Flachenvernietung, die beide Shear Webs verbindet, soll durch eine Klebe-
verbindung ersetzt werden. Durch Entfall der durchschnittlich 58 Bohr- und Niet-
vorgange pro Tension Strut soll der Montageprozess, durch die Verklebung der
Shear Webs, effizienter gestaltet werden. Dadurch andern sich einige Arbeitsablaufe
in der Einzelteilfertigung. Es missen weniger Vorbohrlocher gebohrt werden und die
Aufbringung des Oberflachenschutzes muss an die Anforderungen einer Klebe-
verbindung angepasst werden. Die Montage des Inner Strap verandert sich hingegen
nicht.

Zur Verdeutlichung in welchen Umfang die Bohr- und Nietvorgange entfallen, sind in
den Abbildungen 23 und 24 die Tension Struts mit Flachenvernietung und Klebung
dargestellt. In dem verklebten Tension Struts befinden sich nur noch die drei Auf-
fadellécher sowie die Bohrungen die fur die Montage an den Stringer-Kupplungen

notwendig sind.
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Abb. 23: Tension Struts mit FlAchenvernietung [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 Flachenvernietung 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

Anforderungsliste

Erstellt am: 15.04.2013

von: Fabian Croissier

W - Wunsch Blatt 1 von1
Lfd. |F/W Anforderung Anderung verant:
wortlich
1 F Reduzierung von Bohrungen Croissier
2 F Reduzierung von Nietvorgadngen Croissier
3 w Reduzierung von Maschinenstunden Croissier
4 F Konstante Klebstoffdicke Croissier
5 F Einhalten der Fertigungstoleranzen Croissier
6 w Automatisierbare Fertigung Croissier
Temperaturbestandige Verbindung o
7 F Croissier
(-55° bis 80°C)
8 w Umweltfreundliche Herstellung Croissier
Dauerschwingfestigkeit auf 2,5-fache o
9 F Croissier
Lebensdauer
10 F Korrosionsbestandigkeit Croissier
11 F Resistent gegen Airbus spezifische Flissigkeiten Croissier
12 F Maximale Warmeeinfluss von 120°C Croissier
13 w Kurze Ruhezeiten/Hartezeiten Croissier
14 w Weniger Arbeitsschritte Croissier
15 w Schnellere Durchgangszeiten Croissier
16 F Ergonomische Arbeitsplatze 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

Beschadigungen zu prufen. Die Strukturbauteile mussen eine sehr hohe Lebens-

erwartung haben, um damit ein Versagen auszuschlieBen. Die Lebenserwartung

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

gewahrleisten zu konnen, werden die Bauteile auf die 2,5-fache Lebensdauer
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getestet. Dies entspricht einer Belastung von 46.250 Flugen. Zusatzlich 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 durfen die
Eigenschaften der Klebung nicht negativ beeinflussen. Ferner muss die Klebung
gegen jegliche Form der Korrosion und der von Airbus verwendeten spezifischen
Flissigkeiten resistent sein. Dazu gehtren das durch die Luftfeuchtigkeit
entstehende Kondensat, das aggressive Hydraulikdl Skydrol sowie Kerosin und

andere Flussigkeiten 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 Figen des Inner
Straps auf die verklebten Shear Webs wird in Kapitel 5.4 beschrieben. Ausnahmen
sind die gefrasten Tension Struts an den Stringern P32, P34 und P36, da hier kein
Inner Strap benétigt wird. Des Weiteren wird nach der Inner Strap-Montage der
gesamte Tension Strut mit Oberflachenschutz versiegelt. Diese beiden Vorgange
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-

zufthren.

38



6.3.1 Montage mit Kalt-Hartendem Klebstoff

Chemische Vorbohrlécher
Vorbehandlung der Kleberreste entfernen aufbohren und
Klebeflache entgraten

Unter Druck

Klebstoff vorbereiten -
ausharten lassen

Inner Strap
Montage

und auftragen

Shear Webs
ausrichten und In Vorrichtung fixieren
zusammenflgen

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 Oberflachenvorbehandlung fir eine
Strukturklebung beschrieben (vgl. Kapitel 4.3.4).

Nach der chemischen Vorbehandlung der Klebeflachen wird der bei Raumtemperatur
aushartende 2-Komponenten-Epoxidharzklebstoff vermischt und nach nochmaliger
Reinigung der zu fugenden Flachen aufgetragen. Nachdem beide Teile ausgerichtet
und zusammengeflgt sind, werden sie in einer Vorrichtung unter Druck zum
Ausharten fixiert. Die Hartezeiten und der erforderliche Anpressdruck unterscheiden
sich von Klebstoff zu Klebstoff und sind in den Datenbléattern oder Anwendungs-
hinweisen der Klebstoffhersteller angegeben. Anschlie3end werden die Klebstoff-
reste entfernt und die fir die Endmontage benotigten Vorbohrlécher aufgebohrt und
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entgratet. Hiernach wird der Inner Strap auf die Shear Webs montiert und Ober-
flachenschutz aufgetragen.

6.3.2 Montage mit Warm-Hartendem Klebstoff

Chemische Nachbearbeiten und Vorbohrlocher

Vorbehandlung der reinigen aufbohren
Klebeflachen

Reinigen und Charaenabbau Ultraschall-
Klebefolie aufbringen 9 untersuchung

Vorbereitungen fur _
Autoklav, Harten im Autoklav Inner Strap

Chargenaufbau Montage

Abb. 26: Flussdiagramm Warm-Klebeprozess

Auch beim Warmkleben wird eine chemische Vorbehandlung (vgl. Kapitel 4.3.4) der
Klebeflachen vollzogen. Direkt vor der Klebung werden die Teile am Bauplatz
nochmal mit Kaltreiniger gesaubert und anschlie3end wird der Klebefilm aufgetragen.
Dann werden die Bauteile nach AIPlI 06-02-007 (Airbus Process Instruction
~otructural Bonding Process”) vorbereitet und daraufhin wird die Charge in einem
erzeugten Vakuum im Autoklaven gehartet (vgl. Abb. 27). Nach dem Ausharten im
Autoklaven wird die Charge dem Autoklaven entnommen und die Bauteile werden
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entformt. Der tUberstehende Klebstoff wird vom Bauteil entfernt sowie die Vorbohr-
I6cher fUr die Endmontage aufgebohrt und entgratet. Im Anschluss daran werden die
Teile einer zerstorungsfreien Prifung (NDT) unterzogen. Dabei wird anhand einer
Ultraschalluntersuchung geprift, ob die Klebung fehlerfrei ausgefiihrt wurde.
Abschlieend wird der Inner Strap auf die Shear Webs installiert sowie Oberflachen-

schutz aufgetragen.

Vakuumfolie

Absaugvlies

Trennfilm
Abreissgewebe

T Klebeteile

Trennmittel
Form

Dichtband—{ 2

[ R -

7

VakuumanschluRl

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

6.4 Kostenanalysen der Prozesse

Um den Kostenumfang des Montageprozesses der Tension Struts einschatzen zu
kénnen, wurden uUberschlagige Kalkulationen der Klebeprozesse erstellt. Diese
orientieren sich an der Kostenanalyse des vorhandenen Nietprozesses und beziehen
sich exemplarisch auf den Tension Strut fir 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).
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Eine detalillierte Darstellung von den einzelnen Kostentrdgern 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 durchgefuhrt wird, ist eine kostenginstige Flge-
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 fir 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 ungefahr ein Viertel der Einzelteilfertigungskosten aus. Die anderen drei
Viertel der Einzelteilkosten werden durch die einzelnen Fertigungsschritte verursacht.
Die hoheren Herstellkosten des zweiten Shear Webs ergeben sich durch die
zusatzlichen Bohrungen fur die Vorbohrlécher, die bei der spateren Montage auf den
anderen Shear Web lbertragen werden (vgl. Abb. 14). Auf das ganze Flugzeug
gerechnet, ergeben sich die wiederkehrenden Fertigungskosten (RC) fur die 45

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

Tabelle 3: RC eines Tension Struts mit Flachenvernietung

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 Vorbohrlécher und des Oberflachenschutzes auf den Klebe-
flachen 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 gro3eren Anteil von 70 % der Gesamt-
fertigungskosten ausmacht (vgl. Tabelle 4). Die hoheren Montagekosten des Kalt-
Klebeprozesses sind hauptsachlich durch den chemischen Vorbehandlungsprozess
(PSA) der Klebeteile zu erklaren. Daraus folgen eine Summe der RC von 14.144.,4

Euro fur das gesamte Flugzeug.

Tabelle 4: RC eines Tension Struts mit einer Kaltklebung

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%

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 zusatzlich noch Non-Recuring Costs (NRC) an. Hierbei handelt es sich um
einmalige Kosten. Dazu gehoren Kosten fiir die Anderungen der Bauunterlagen,
Berechnungen und FEM-Analysen, NC-Programme und eine First Article Inspection
(FAI) sowie Kosten fur die Anschaffung von neuen Vorrichtungen fir den Klebe-
prozess und Personalschulungen (vgl. Tabelle 5).
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Tabelle 5: Anfallende NRC bei einem Klebeprozess

Kosten pro
Anfallende Kostentrager Aufwand Enginee?ing Kosten NRC
pro TS pro TS
Stunde
Anderungen der Bauunterlagen ca. 16h 95 € 1.520 € 68.400 €
Berechnungen und FEM-Analysen ca. 5h 95 € 475 € 21.375 €
Personalschulungen vernachlassigbar
Neue Werkzeuge, Vorrichtungen 1.000 €
Anderung 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 gegentber dem Kalt-

Klebeprozess nicht verandert haben. Hinzu kommen noch die Maschinenzeit im

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

Prifung durchgefuhrt werden. Durch diese Arbeitsschritte liegen die RC fir die

Durchfiihrung einer warmhartenden Klebung deutlich Uber 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

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%

Bei der warmhartenden Klebung fallen zusatzlich die gleichen NRC wie beim
kalthartenden Verfahren an (vgl. Tabelle 5).

6.4.4 Auswertung der Kostenanalyse

In dieser Kostenanalyse wurden die Montagekosten fur einen Tension Strut anhand
der drei Fugeverfahren Nieten, Kalt-Kleben und Warm-Kleben ermittelt.

Die RC des Nietprozesses sind aufgrund der grofRen Erfahrung im Flugzeugbau
relativ gering. Sie betragen pro Tension Strut ca. 257 Euro. Allerdings entstehen bei
diesem Prozess durch die vielen Bohr- und Nietvorgdnge auch Kosten, die bei einer
Klebung entfallen. Dem gegenuber stehen die Oberflachenvorbehandlungskosten die

fur einen Klebeprozesse durchgefuhrt werden muissen.

Der Kalt-Klebeprozess liegt aufgrund seiner Vor- und Nachbereitung, sowie der
Durchfiihrung der Klebung bei RC von ca. 314 Euro. Damit liegt er 22 % uber den
Kosten des Nietprozesses. Wohingegen sich die RC des Warm-Klebeprozesses auf
ca. 733 Euro belaufen. Dadurch ist die wirtschaftliche Umsetzung des Prozesses
nicht moglich. Diese nahezu drei Mal héheren Kosten ergeben sich hauptséchlich
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aus den Autoklavprozess mit seinen aufwendigen Vor- und Nachbearbeitungen
sowie einer NDT-Prufung der Klebung.

Zu den hier beschriebenen RC kommen zu beiden Klebeprozessen noch die NRC fur
die Umstellung des Montageprozesses von der Vernietung zu einer Verklebung. Den
Grol3teil dieser sich auf ca. 91.210 Euro belaufenden Kosten macht die Ingenieurs-
arbeit aus, die sich aus den Anderungen 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 fur 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 lasst sich der Return of Invest (ROI) berechnen. Der
ROI gibt an, nach wie viel produzierten Maschinen sich eine Anderung amortisiert
haben muss. Das Ziel einer Amortisierung fur den Airbus A380 liegt momentan bei
20 Flugzeugen.

NRC
ROI =
Revenue—ARC—AW—-ACD*1200—7+*AYDMC—ACLT
ROI: Return on investment
NRC: Non recurring costs (k€)
Revenue: Additional customer revenue due to RFC or new capability (k€)
ARC: Change in recurring costs (in k€, positive or negative
AW: Change in weight(expressed in kilograms, positive or negative)
ACD: Change in drag(expressed in drag counts, positive or negative)

AYDMC: Change in yearly Direct maintenance costs or economic impact of the

Operational interruption calculated with the AEA Model provided by SBO (k€)
ACLT: Impact on cost of Leadtime = 0.00022 * ALT * Costcomponent

(ALT is expressed in days)

Note that:

ROI has to be positive

The above coefficients assume a ratio of 1000 €/kg for weight savings and 1.2M€/dc for aerodynamic improve-
ments

All costs must be expressed in k€

Revenue figures will be provided by central functions (FCN)

An exchange ratio €/$ of 1.45 to be used

Abbildung 28: Airbus interne Formel zur Berechnung des ROI [5]
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Bei einer Anderung 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 fiir die 45 Tension Struts des A380.

NRC = 91.210 €
ARC = RCxait—xieven — RCrioten = 14.144,4€ — 11.552,4€ = 2.592 €

AW = —1,5kg x 1.000€/kg = —1.500 €

NRC 91.210€

ROI = — o =AW = —2.592€ + 1.500€ ~°

Wie aus Abbildung 28 hervor geht, muss der ROI immer positiv sein. Aufgrund der
hoheren Kosten der Kalt-Klebung im Vergleich zum Nieten, ergibt sich bei dieser
Rechnung durch die positiven ARC ein negativer ROI. Aus diesem Grund lasst sich
eine Umsetzung der Verklebung unter den gegebenen Umstanden nicht realisieren.

Um den Momentan gewlnschten ROI von 20 Flugzeugen zu erreichen, missen die
Kosten des Kalt-Klebeprozesses pro Tension Strut auf ca. 190 Euro sinken (vgl.
Anhang 1).
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6.5 Klebstoffauswabhl

Wie schon erwahnt, sind die Tension Struts Strukturbauteile. Auf Grund der
besonderen Anspriiche an Klebungen im Strukturbereich, existieren bei Airbus bis
zum heutigen Zeitpunkt keine zugelassenen kalthartenden Klebstoffstoffsysteme flr
Strukturklebungen. Aus der Kostenanalyse geht hervor, dass warmhéartende und
kalthartende Klebungen aufgrund der héheren Fertigungskosten nicht zu realisieren
sind. Fur den weiteren Verlauf der Arbeit wird vorausgesetzt, dass in den néchsten
Jahren bei Airbus ein kalthartendes Klebstoffsystem fir Strukturklebungen eine
Qualifizierung fur den Flugbetrieb erhélt. Anhand dieses Systems misste erneut
Uberpruft werden, ob damit kostengtinstigere Klebungen méglich sind.

Um eine Testklebung durchfihren zu konnen, folgt eine Auswahl an kalthartenden
Nicht-Strukturklebern. Es ist eine Ubersicht 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 gegeniber den
anderen Klebstoffen ist die hervorragende Eignung fir grof3flachige Klebungen, da
ihm als Zusatz 0,13 mm grof3e Glaskugeln beigefiigt sind. Diese Kugeln dienen als
Abstandshalter zwischen den Flgeteilen und sorgen fir eine, Uber die gesamte
Flache, konstante Dicke der Klebstofffuge. Aul3erdem besitzt er eine gute Scher- und
Abschalfestigkeit bei Aluminiumwerkstoffen und ist gegen die im Flugzeugbau
spezifischen Flussigkeiten 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 kalthartendes Klebstoffsystem fir Strukturklebungen bei Airbus
eine Zulassung erhalt, kann eine Umsetzung der Verklebung durch Berechnungen,
FEM-Simulationen und einen im Kapitel 6.6 beschriebenen Test Uberprift werden.
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Tabelle 7: Auswahl an kalthartenden 2-Komponenten Klebstoffsystemen

Kalthartende 2-Komponenten Klebstoffsysteme

Scotch Weld Scotch Weld Hysol EA Hysol EA 9394
7236 B/A 7256 B/A 9309.3 NA NA
Hartetemperatur 23°C 23°C 25°C 25°C
Weiter- .
bearbeitung 6-8 h 70-80 min 12 h 24 h
Aushartung 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' o i o o i o o i o o i o
temperatur -55° bis 120°C -55° bis 85°C -55° bis 85°C | -55° bis 177°C
gleichmaliger
hohe Festigkeit QSSseiﬁlline ’itgfjte hohe
und Temperatur- | sehr kurze bestar? digkeit Temperatur-
Vorteil bestandigkeit, Hartezeit, hohe hohe grett, festigkeit,
Flussigkeits- Festigkeit Dehnbarkeit verwendet als
bestandig ’ Flissig-Shim
gute Umwelt-
vertraglichkeit
kurze lange Hartezeit
ungleichmaliiger |Verarbeitungs- . . 9 ;
; i . mittelmafige geringe
. Klebefilm, zeit, geringe . .
Nachtell L . Festigkeit, Dehnbarkeit,
Endfestigkeit erst | Dehnbarkeit, y i ) i
) i Hartezeit ungleichméafiiger
nach 15 Tagen ungleichméafiiger .
; Klebefilm
Klebefilm

6.5.1 Durchfihrung einer Testklebung

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

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

Dafur wurden Shear Webs ohne Vorbohrlécher und ohne die fir die Vernietung

benotigte Oberflachenvorbehandlung verwendet. Aus Zeit- und Kostengrinden

wurde aullerdem auf eine PSA-Vorbehandlung fir die Klebungen verzichtet.
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Stattdessen wurden die Klebeflachen leicht angeschliffen und anschlieRend mit Kalt-
reiniger gesaubert. Aufgrund der Tatsache, dass diese Testklebung hauptséchlich
Erkenntnisse Uber eventuelle Lufteinschltisse in der Klebefuge liefern soll, ist diese
Oberflachenvorbehandlung ausreichend. Anhand einer zerstorungsfreien Réntgen-
prufung des Bauteils wird die Qualitat der Klebung auf eventuelle Lufteinschlisse

Uberpruft.

Die Ergebnisse der Rontgenprifung 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 Aushéarten des Kleb-

stoffes.

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

Vor der Durchfiihrung 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 moglichen 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 tber einzelne Bauteile bis
zum kompletten Flugzeug, beschrieben. Vor allem werden die statischen und
dynamischen Eigenschaften betrachtet. Weiterhin sind das Verhalten der Bauteile
bei auftretenden Schéden sowie das Verhalten des Schadens unter anhaltender
Belastung sehr wichtig. Dabei ist vor allem der Rissfortschritt einer Beschadigung
von grofRem Interesse, um die Ermidungsfestigkeit des Bauteils zu ermitteln [8].
Unter Bertcksichtigung der Tests zum Rissfortschritt werden die Intervalle fur die
Inspektionen der Bauteile nach dem Damage-Tolerance-Prinzip bestimmt. Zusatzlich
sind besonders bei Klebungen noch Thermalanalysen durchzufiihren, 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 bestatigen und eventuelle auftretende

Probleme zu erkennen. Es werden durch die Prufnachweise die Belastungsniveaus
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der Bauteile festgelegt. Aul3erdem ist das Verhalten der Bauweise gegenuber
Schaden besonders sicherheitsrelevant. Zusatzlich wird die Anwendbarkeit der
Prozesse zur Dimensionierung und Fertigungsfahigkeit geprift. Diese Prifnachweise
dienen zur Verifizierung und Validierung der Flugzeugkonstruktion [16].

Der Aufbau der Testpyramide zeigt die verschiedenen Untersuchungen, die fir eine
Einfihrung von neuen Werkstoffen und Bauteilen durchgefihrt werden. Dies beginnt
im Sockel der Pyramide mit den Coupontests und endet in der Spitze mit dem
Gesamtzellenversuch (Major Test) des Flugzeugs.

N\
't' ‘Y
/o
/ \
J \
/
/
/
/

/MAJOR\

/
/ COMPONENTS

/
/ SUB-COMPONENTS '\

/ DETAILS

ELEMENTS

/ COUPONS

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 kénnen
[17].
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Bei den Component-Tests werden die Struktureigenschaften von ganzen Sektionen,
wie beispielsweise einer Tragflache oder dem Fahrwerk, getestet. Als Abschluss der
Pyramide und des Testprogramms ist der Gesamtzellenversuch auch Major-Test
genannt, durchzufiihren. Das bedeutet, es werden Groldteile bis hin zu einem
kompletten Flugzeug getestet. Die Component- und Major-Tests sollen die Flug-
tauglichkeit des Flugzeuges bestatigen [17].

6.6.2 Airbus interne Durchfiihrung eines Strukturtests

Test

Test "
Programm A : Test Definition
Defniton Spezifikation ’

Kalkulation
und Planung

Test
hfihrung Vorbereitung

Test

‘ Durc

Auswertung

Abb. 31: Flussdiagramm der Airbus internen Testdurchfiihrung [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, fur das
betroffene Bauteil, durchzufiihrenden 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 nachsten Schritt erfolgen eine Kostenvorkalkulation und die Planung
des Tests. Bei Einhaltung des Budgets und Zustimmung der verantwortlichen
Ingenieure werden die Vorbereitungen fur die Durchfihrung des Tests
aufgenommen. Der Teststand wird mit der notwendigen Technik und Ausriistung
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ausgestattet und fur die Testdurchlaufe vorbereitet. Nach Durchfihrung 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 fur das betroffene Bautell
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 koénnen, ist der Test auch mit dem qualifizierten alten Bauteil
durchzufuhren. 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 Uberprift und bewertet.

Fur die Umstellung der Tension Strut-Montage, ist ein Vergleichstest zwischen den
flachenvernieteten und den geklebten Tension Struts durchzufihren. Um die
Eigenschaften der Tension Struts mit der Verklebung positiv bewerten zu kénnen,
missen die Testergebnisse mindestens die gleichen oder bessere Werte liefern wie
die Testergebnisse mit den flachenvernieteten Tension Struts.

Fur 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 mdglichen Testaufbaus mit seinen Abmessungen. Des Weiteren missen die
Randbedingungen, wie Belastung, Testdurchlaufe, Krafteinleitung, Einspannung und
Temperatur definiert werden. Anhand von den vorher durchgefihrten FEM-
Simulationen, sowie den Ergebnissen der Zulassungstests der flachenvernieteten

Tension Struts, kbnnen weitere Informationen hinzugefligt werden.
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Bei dem Test sollten beispielsweise drei Tension Struts mit Flachenvernietung sowie
drei mit der Verklebung auf ihre Dauerschwingfestigkeit untersucht werden, um einen
aussagekraftigen 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
Einschéatzung 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 Uber 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 angefugt.

55



Zyklische

Krafteinleitung
Tension Strut Testaufbau \
Kalotte /
- Titan Fingeriasche /

€ Deckblech

Anschlusswinkel

B o o o0/ee |
NSO
Stringer-Kupplungen

Abb. 32: Testaufbau Seitenansicht

Spant 95 _
Kalotte Zyklische

[ Tension Strut Testaufbau Krafteinleitung

Titan Fingerlasche

Anschlusswinkel \ =
Deckblech '
r}‘??’é?fx - " =
r #**** P S
**, ***?*oooo - . =
RYTYVYNITELT
Shear Webs -
Innengurt
. Spant C94
orcaag

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 Flachenvernietung ersetzten kann. Die Gegen-
Uberstellung dieser Fertigungsprozesse fand unter Berlcksichtigung 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
gegenuber stehen die hoéheren Fertigungskosten der Klebungen, die aus der
Kostenanalyse der Fugeverfahren in Kapitel 6.4 hervor gehen.

Die Analyse des Warm-Klebeprozesses hat fir die Tension Struts ergeben, dass es
keine Alternative im Vergleich zum Nieten und Kalt-Kleben ist. Das ergibt sich aus
den nahezu drei Mal hoheren Fertigungskosten im Vergleich zum Nietprozess. Diese
Kosten setzen sich aus der Oberflachenvorbehandlung, den Hartungsprozesses im
Autoklaven sowie dem Aufwand fur die Vor- und Nachbereitung der Klebeteile
zusammensetzen. Hinzu kommen Kosten fur die Umstellung des Montageprozesses
(NRC) sowie die Kosten fur die Durchfihrungen von Tests, um eine Zulassung der
Luftfahrtbehorde fir den Einsatz der verklebten Tension Struts im Flugzeug zu

erreichen.

Aus der Analyse des Kalt-Klebeprozesses lassen sich die etwa 22 % hoheren Kosten
im Vergleich zum Nietprozess hauptsachlich durch die Oberflachenvorbehandlung
der Fugeteile und den Flugeprozess erklaren. Hinzu kommen die gleichen NRC und
Testkosten wie beim Warm-Klebeprozess. Zu erwahnen ist noch, dass es bis heute
kein fur Strukturklebungen bei Airbus qualifiziertes kalthartendes Klebstoffsystem
gibt.

Anhand der zuvor genannten Ergebnisse geht aus der Machbarkeitsstudie hervor,
dass sich aus heutiger Sicht eine wirtschaftliche Umstellung des Montageprozesses
von der Flachenvernietung zu einer Klebung aufgrund des hohen Kostenaufwandes

nicht umsetzen lasst.
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8 Ausblick

Aufgrund der starkeren Anwendung von kunstfaserverstarkten Werkstoffen im
Strukturbereich der Flugzeuge, ist in der Zukunft davon auszugehen, dass die
Zulassung kalthartender Klebstoffsysteme fir 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 fir eine kalthartende Strukturklebung zu minimieren, ware neben
einem geeigneten Klebstoffsystem eine Optimierung der Oberflachenvor-
behandlungsverfahren. Diese Verfahren sind aufgrund der vielen chemischen
Arbeitsschritte sehr Kosten- und Zeitintensiv. und aus 0©Okologischer Sicht
problematisch.

Nachdem diese zwei Faktoren, ein zugelassenes Klebstoffsystem und eine
Optimierung der Oberflachenvorbehandlung erfillt sind, ist eine Umstellung zu einer
Klebung der Tension Stuts durchaus mdglich. Um einen ROI von 20 Flugzeugen bei
gleicher Gewichtsersparnis zu erreichen, mussen 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 fur die
Qualifizierung der verklebten Tension Struts anhand einer mdglichen Testdurch-

fuhrung.
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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:

ROI =120
NRC = 91.210€
AW = 1.500€

RCyioten = 11.552,4€

ROI = NRC
~ —ARC — AW
ARC = NRC AW = 91.210€ + 1.500€ = —3060,5 €
~ ROI - 20 ' - ’

ARC = RCKalt—Kleben - RCNieten

RCyat—xioben = ARC = RCyioten = —3.060,5€ — 11.552,4€ = 8.491,9€

Um einen wirtschaftlichen Kalt-Klebeprozess durchfiihren zu kénnen, missen 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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Hysol® EA 9309.3NA

Epoxy Paste Adhesive

Henkel Corporation
Aerospace Group

2850 Willow Pass Road
P.O. Box 312

Bay Point, CA 94565 USA
925.458.8000

Fax: 925.458.8030

www_aerospace_henkel.com

Description

Hysol EA 9309.3NA is a toughened two-part paste adhesive. It contains 5 mil/0.13 mm glass beads for
bondline thickness control. Hysol EA 9309.3NA bonds metal skins and honeycomb core to yield tough
permanently flexible joints resistant to humidity, water and most common fhuds. Its outstanding feature is
high shear and peel strength to aluminum.

Features

High Shear Strength

High Peel Strength
Bondline Thickness Control

Good Environmental Resistance

Uncured Adhesive Properties

Part A Part B

Color Pink Blue
Viscosity @ 77°F 3,000 Poise 0.2 Poise
Brookfield, HBT Spdl 7 @ 20 tpm Spdl 1 @ 60 rpm

LVF)
Density 115 1.0
Viscosity @ 25°C 300Pas 002PasS
Brookfield, HBT Spdl 7 @ 2.1 rad/s Spdl 1 @ 6.3 rad/s
Warranty Life @ 77°F 1 year 1 year

This materal will normally be shipped at ambient conditions, which will not alter our standard warranty,
provided that the material is placed into its intended storage upon receipt. Premium shipment is available

upon request.
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Hysol EA 9309.3NA
Henkel Corporation
Aerospace Group
Page 2 of 4

Handling

Mixing - This product requires mixing two components together just prior to application to the parts to be
bonded. Complete mixing is necessary. The temperature of the separate components prior to mixing is not
critical, but should be close to room temperature (77°F/25°C).

Mix Ratio Part A Part B
By Weight 100 22

Note: Volume measurement is not recommended for structural applications unless special precautions are
taken to assure proper ratios.

Por Life (450 gm mass) 35 minutes
Method - ASTM D2471 in water bath.

Application

Mixing - Combine Part A and Part B in the correct ratio and mix thoroughly. THIS IS IMPORTANT!
Heat buildup during or after mixing is normal. Do not mix quantities greater than 450 grams as dangerous
heat buildup can occur causing uncontrolled decomposition of the mixed adhesive. TOXIC FUMES CAN
OCCUR, RESULTING IN PERSONAL INJURY. Mixing smaller quantities will minimize the heat buildup.

Applving - Bonding surfaces should be clean, dry and propery prepared. For optimum surface preparation
consult the Hysol Surface Preparation Guide. The bonded parts should be held in contact until the adhesive
is set. Handling strength for this adhesive will occur in 12 hours @ 77°F/25°C, after which the support
tooling or pressure used during cure may be removed. Since full bond strength has not yet been attained,
load application should be small at this time.

Curing - This adhesive may be cured for 3 to 5 days @ 77°F/25°C or 1 hour @ 180°F/82°C to achieve
normal performance.

Cleanup - It is important to remove excess adhesive from the work area and application equipment before it
hardens. Denatured alcohol and many common industrial solvents are suitable for removing uncured
adhesive. Consult your supplier's information pertaining to the safe and proper use of solvents.

Bond Strength Performance

Tensile Lap Shear Strength

Tensile lap shear strength tested per ASTM D1002 after curing for 5 days @ 77°F/25°C. Adherends are
2024-T3 alclad aluminum treated with phosphoric acid anodizing per ASTM D3933.

Typical Results
Test Temperature, °F/°C psi MPa
-67/-55 4,000 276
77/25 4,200 289
180/82 1,000 6.9
After Exposure to the Following conditions*:
Typical Results

psi MPa
Control, 77°F/25°C 4,800 331
T7°F Water - 30 days 4,700 324
120°F/49°C - 98% RH - 30 days 5,100 35.2
Hydraulic Oil - 7 days 4,600 31T
JP-4 Fuel - 7 days 4,700 323
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Hysol EA 9309.3NA
Henkel Corporation
Aerospace Group

Page 3 of 4

psi Mpa
Salt Spray - 105°F/41°C - 30 days 5,000 324
Anti-icing Fluid - 7 days 4,500 31.3
Hydrocarbon IIT - 7 days 4,300 296
Skydrol 500 - 7 days 4,600 31.7
Creep Deflection at 77°F after
192 hrs @ 1600 psi load (11.0 Mpa) 0.00056 in 0.0142mm

*Test temperature on all exposure tests is 77°F/25°C

Peel Strength
T-Peel strength tested per ASTM D1876 after curing for 3 to5 days @ 77°F/25°C. Adherends are 2024-T3
alclad aluminum treated with phosphoric acid anodizing per ASTM D3933.

Typical Results
Test Temperature, °F/°C Lb/in N/25mm
77/25 35 156

Service Temperature
Service temperature is defined as that temperature at which this adhesive still retains 1000 psi/6.9 MPa using
test method ASTM D1002 and is approximately 180°F/82°C.

Dexter QC Acceptance Testing

This data sheet provides users with typical properties obtained from this adhesive. These values are not meant
to be used to develop aerospace QC acceptance testing. Users interested in establishing values and tests for
routine QC acceptance should request the Dexter Aerospace Specification (DAS) which provides detail test
methods and values used to certify this adhesive.

Bulk Resin Properties
Tensile Properties - tested using 0.125 inch/3.18 mm castings per
ASTM D638.
Tensile Strength @ 77°F/25°C 4,500 psi 31.0 MPa
Tensile Modulus @ 77°F/25°C 324 ksi 2,232 MPa
Elongation at Break, % @ 77°F/25°C 10%
Shore D Hardness @ 77°F/25°C 80
Shear Modulus 124 ksi 854 MPa
Poisson’s Ratio 042

Glass Transition Temperature - cute 7 days @ 77°F
Tg dry (77°F/25°C) (Tan delta by 138.2°F 59°C
DMTA)
Tg wet (Tan delta by DMTA) 127 4°F 53°C

Compressive Properties - tested using 0.5 inch/12.7 mm castings per ASTM D695.
Compressive Strength @ 77°F/25°C 7,500 psi 51.7 MPa

Compressive Modulus @ 77°F/25°C 245 ksi 1,688 MPa
Electrical Properties - tested per ASTM D149, D150.
0.1KHz 1.0KHz 10.0KHz
Dielectric Constant 433 429 417
Dissipation Factor 018 014 028
Volume Resistivity (ochm-cm) 1.36 x 10+
Surface Resistivity (ohm) 494 x 10+

Thermal Conductivity (cal/sec-em-°C)  4.50 x 10+
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Hysol EA 9309.3NA
Henkel Corporation
Aerospace Group
Page 4 of 4

Handling Precautions
Do not handle or use until the Material Safety Data Sheet has been read and understood.
For industrial use only.

General:

As with most epoxy based systems, use this product with adequate ventilation. Do not get in eyes or on skin.
Avoid breathing the vapors. Wash thoroughly with soap and water after handling. Empty containers retain
product residue and vapors, so obey all precautions when handling empty containers.

PART A

WARNING! As with most epoxy based systems, the uncured adhesive may cause eye and skin irntation or
allergic dermatitis. Contains epoxy resins.

PART B

DANGER! Causes severe skin and eye burns. Prolonged or repeated contact may cause allergic skin
reactions. Vapors may be irritating to the respiratory tract.

Hysol® is a registered trademark of Henkel Corporation.

Rev. 10/99
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Scotch-Weld 7236 B/A

/Zweikomponenten-Konstruktionsklebstoft

Produkt-Information

06/2002

Beschreibung

Physikalische Daten

Verarbeitungs-
merkmale

Scotch-Weld 7236 B/A ist ein ziihelastischer Zweikomponenten-
Konstruktionsklebstoff, der bei Raumtemperatur hirtet. Er wurde fiir das
Kleben von Metallen wie Aluminium, Stahl, einer Vielzahl von Kunst-
stoffen und Verbundwerkstoffen wie SMC, GFK, CFK und Epoxidharz-

Laminate entwickelt.

Kurze Verarbeitungszeit und schnelle Festigkeitszunahme erméglichen
die Weiterverarbeitung geklebter Teile nach 6 — 8 Stunden. Geringes
FlieBvermdgen, hohe Scher-, Schil- und Schlagfestigkeiten und gute
Bestindigkeit gegen Ole, Treibstoffe und feuchte Wirme zeichnen das

Produkt aus.
Basis Hiirter
Farbe weill rot-orange
Basis mod. Expoxidharz mod. Polyamin
Konsistenz thixotrop gelartig
Viskositiit bei 26°C* 800.000 —2.000.000 10.000 - 25.000
mPa.s mPa.s
Spez. Gewicht™ 1.2 g/em’ 1.05 g/em’
Festkirper®= 100 %
Mischungsverhiiltnis nach 100:31
Volumen
Mischungsverhiltnis nach 100:27
Gewicht
* Brookfield RVF. Spindel 7.20 Upm. (Basis) ** Durchschnittswerte

Methode

FlieBen, Spachteln

Verarbeitungszeit

ca. 45 Minuten*®

Weiterverarheitung 6 - 8 Stunden

Hirtung 7 Tage be1 23°C
2 Std. be1 65°C

Fixierdruck 2 — 7 N/em®

* fiir 50 g Mischung
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Scotch-Weld® 7236 B/A

Datenblatt Scotch Weld 7236 B/A

(Seite 2 von 5)

Seite 2
Produkt- Temperatureinsatzbereich -55 bis +120°C
merkmale Wasserbestindigkeit gut
Witterungshestindigkeit gut
Alterungseigenschaften gut
Flexibilitit gut
Festigkeitswerte Die Festigkeitswerte stellen Durchschnittswerte auf geiitztem
Aluminium und anderen Werkstoffen gemil der Norm dar.
Schalwiderstand nach DIN 53282
Testtemperatur Hirtung
15 Tage / RT 2 Std. / 65°C
-55°C - -
+24°C 33 N/em 43 N/em
+80°C - -

Werkstoff: Aluminium._ geitzt
Hartung: 2 Std. be1 65°C

Zugscherfestigkeit nach DIN 53283 in Abhiingigkeit von Tempe-
ratur und Hartezyklus

Testtemperatur Hirtung
15 Tage /RT 2 Std. / 65°C
-55°C 28 MPa 26 MPa
+24°C 26 MPa 37 MPa
+80°C 14 MPa 17 MPa
+120°C - 4 MPa

Werkstoff: Aluminium, geitzt

Schlagfestigkeit nach AFNOR 76 - 115

Testtemperatur Hirtung

15 Tage /RT 2 Std. / 65°C
+24°C 30.3 KJ/m” 31,3 KJ/m’
Alle Festigkeitsprﬁflmgen wurden nach 15 Tagen Hirtung bei 25°C und einem
Druck von 2 N/em™ durchgefiihrt
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Scotch-Weld® 7236 B/A

Alterungswerte

Oberflichen-
Vorbehandlung

Anwendung

Mischen

Seite 3

Zugscherfestigkeitswerte auf gepickelten Aluminium-Priiflingen
nach entsprechender Alterung.

Zeit Einlagerung Zugscherfestigkeit
bei 24°C

30 Tage Kontrollwert 35MPa
30 Tage Superbenzin 38 MPa
30 Tage M 15-Genusch 33 MPa
30 Tage Diisentreibstoff JP 4 32 MPa
30 Tage Motordl 37 MPa
30 Tage Hydraulikél (High Jet) 38 MPa
30 Tage Entetsungsfliissigkeit

30 Tage 25%1g 38 MPa
30 Tage 35%1g 41 MPa
30 Tage 120°C Warme 40 MPa
30 Tage 70°C/95 % rel. Feuchte 30 MPa

Alle Festigkeitspriifungen wurden nach 15 Tagen Hirtung be1 25°C und einem
Druck von 2 N/em?® durchgefithrt

Die Oberflichen miissen trocken und frei von Staub, Ol, Trennmitteln
und anderen Verunreinigungen sein.

Die Art der Oberflichenvorbehandlung hiingt von dem jeweiligen
Anforderungsprofil (Festigkeit, Alterung etc.) ab.

Fiir die meisten Anwendungen reichen normalerweise Vorbehand-
lungen aus, die auf Metallen einen geschlossenen Wasserfilm an der
Oberfliche ergeben.

Sowohl fiir metallische als auch nichtmetallische Werkstoffe wird eine
mechanische Oberflichenvorbehandlung mit Scotch Brite 7447
empfohlen, die von einem Vor- und Nachreinigen mit werkstoffvertréig-
lichen Losemitteln unterstiitzt wird.

Die giinstigste Verarbeitungstemperatur fiir Konstruktionsklebstoff und
Werkstoff liegt zwischen 20°C und 25°C.

Die beiden Kompenenten werden im angegebenen Mischungsverhilt-
nis zu einer schlierenfreien homogenen Masse manuell oder
maschinell gemischt. Fiir ca. 50 g Mischung betriigt die Verarbei-
tungszeit ca. 45 Minuten, bei gréBeren Ansitzen verkiirzt sich die
Verarbeitungszeit entsprechend.
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Scotch-Weld” 7236 B/A Seite 4

Auftrag

Hirtung

Mit geeigneten Verarbeitungsgeriiten wie Spachtel, FlieBpistole. ete. wird
der Klebstoff auf beide zu klebenden Werkstoffe gleichmiBig aufgetragen.
Optimale Festigkeiten werden bei Klebstoffschichtdicken von 0,1-0.2 mm
erzielt.

Eine einheitliche Klebstoffschichtdicke kann durch Einlegen von
entsprechenden Abstandhaltern, wie z. B. Glasfasern, sichergestellt
werden. Die Teile werden zusammengefiigt und durch Klammern,
Vorrichtungen, Druck etc. gegen Verrutschen wihrend der Hirtung fixiert.

Die Hirtung der Klebstoffe erfolgt bei Raumtemperatur, kann jedoch
durch Wiirme beschleunigt werden. Die Festigkeitszunahme des Kleb-
stoffes ist so ziigig, dass die Teile nach 6 — 8 Stunden weiterverarbeitet
werden kénnen. Die Endfestigkeit ist nach ca. 15 Tagen bei RT erreicht.

Festigkeitszunahme Nachstehend aufgefiihrte Festigkeitszunahmen wurden auf gepickelten

Reinigung

Lagerung und
Handhabung

Aluminium-Priiflingen ermittelt.

Zeit Festigkeitszunahme Zeit Festigkeits-

zunahme
- Klebfrei 1 Tag 70 %

4 Stunden 30 % 2 Tage 75 %

6 Stunden 55 % 4 Tage 90 %

8 Stunden 60 % 7 Tage 95 %

16 Stunden 65 % 15 Tage 100 %

Riickstinde von nicht gehértetem Klebstoff und Verarbeitungsgerite
kénnen mit einem Lésungsmittel wie Methylethylketon entfernt bzw.
gereinigt werden. Bei Gebrauch des Losemittels sind die notwendigen
Sicherheitsvorschriften zu beachten. Gehirteter Klebstoff kann nur
mechanisch entfernt werden.

Die beste Lagerfihigkeit hat der Klebstoff bei Temperaturen zwischen
15°C und 25°C. Héhere Temperaturen verkiirzen die normale Lager-
fihigkeit. Niedrigere Temperaturen verursachen voriibergehend eine
héhere Viskositit.

Umfaft das Lager Gebinde aus mehreren Lieferungen, so sollten diese
in der Reihenfolge ihres Einganges verarbeitet werden.
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Scotch-Weld® 7236 B/A Seite 5
Sicherheitshinweise Gefahrenklasse nach VbF Flammpunkt Lagerfihigkeit®
- Teil B: - 24 Monate be1
20+5°C
Teil A: -

* ab Versanddatum Werk/Lager

Gefahrenhinweise R 34: Verursacht Veriitzungen.
R 43: Sensibilisierung durch Hautkontakt méglich.
Sicherheitsratschlige S 24/25: Berithrung mit den Augen und der Haut vermeiden.

S 37/39: Bei der Arbeit geeignete Schutzhandschuhe,
Schutzbrille und Gesichtsschutz tragen.

S 26: Bei Beriihrung mit den Augen sofort griindlich mit
Wasser abspiilen und Arzt konsultieren.

S 28: Bei Beriihrung mit der Haut sofort mit viel Wasser
abwaschen.

S 2015: Beschmutzte Kleidung sofort reinigen, ungereinigte
Kleidung nicht benutzen.

S 2037: Die beim HirteprozeB freigesetzten Diampfe nicht
einatmen.

S 2040: Beim Verschlucken zwei Glas Wasser trinken und
sofort Arzt rufen. Nicht zum Erbrechen bringen.

S 45: Bei Unfall oder Unwohlsein sofort Arzt hinzuziehen

(wenn méglich, dieses Etikett vorzeigen).

Notizen:

Wichtiger Hinweis:

Alle Werte wurden unter Laborbedingungen ermittelt und sind nicht in Spezfikationen zu ibernehmen. Achten Sie bitte selbst vor Ver-
wendung unseres Produktes darauf, ob es sich fiir den von Ihnen vorgesehenen Verwendungszweck eignet. Alle Fragen einer Gewihr-
leistung und Haftung fiir dieses Produkt regeln sich nach unseren Verkaufsbedingungen. sofern nicht gesetzliche Vorschriften etwas anderes
vorsehen.

3M Deutschland GmbH
Industrie-Klebebinder, Klebstoffe und Spezialprodukte

Carl-Schurz-StraBe 1, 41453 Neuss
Telefon 0 21 31 /14 33 30, Telefax 021 31 /143817 Gedruckt ayf chiorfrei gebleichtem Papier
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Technical Data Sheet

3M™ Scotch-Weld™ 7256 B/A

Two Part Structural Adhesive

Product Description
3M™ Scotch-Weld™ 7256 B/A is a two part, epoxy based structural adhesive which combines high mechanical strength,
excellent toughness and rapid cure at room temperature. It shows good adhesion to a wide variety of materials typically
used in aircraft interior structures. Due to the fast strength build-up, it is an ideal adhesive to bond fasteners or brackets.
3M™ Scotch-Weld™ 7256 B/A is qualified to Airbus specifications AIMS 10-04-002, 10-04-003, and 10-04-011.

1-;
Key Features

¢ General purpose adhesive for interior bonding
* Non-sagging paste for vertical and overhead application

* Rapid cure at room temperature, can be accelerated by mild heat. M0
* Excellent shear and peel strength on a variety of substrates :;:;c'l"'l",\w'd

¢ Good environmental and ageing resistance
* Available in cartridges for manual operations, e. g. bracket bonding

Product Characterization

All technical data and information in this data sheet should be considered representative or typical only and should not be
used for specification purposes.

General Properties PartB Part A
Colour Off-white Off-white
Base Modified epoxy Modified amine
Consistency Low sagging paste Gel
Density 1.13 glem? 1.10glem®
Mix ratio by volume (by weight) 100 (100) 50 (48)
Viscosity 70 Pa's -

Work life * at 23 £ 2 °C 12 min

Handling strength (* 70 - 80 min

Available packaging Cartridges

1*) time during which the adhesive can be applied properly; 10 g of mixed material
%) time to reach 1 MPa overiap shear strength

Product Performance

The following product performance data were obtained from specimens, which were cured 7 days at room temperature,
unless otherwise stated. The surface preparation is described in the “Instructions for use” section on page 3. To control
the bond line thickness, ca. 1 wt.% of glass beads, 90 — 150 um diameter, was added to the adhesive.

Structural Adhesive Scotch-Weld 7256 BIA
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Mechanical properties Tes! temperature Result

Overlap shear strength (¢ ©) 23°C 35MPa
23°C 32MPa
-85 °C 26 MPa
85°C 8 MPa

Floating roller peel strength (! 2°C 216 N/ 25 mm
2°C 192N/25mm ©

() Test substrates: clad aluminium 2024 T3

) Surface preparation: Optimized FPL etching + primer (see “Instructions for use” on page 3)

(! Specimens etched only, no primer; 48 h curing at room temperature

Strength build-up

(Seite 2 von 4)

Test method
ISO 4587
IS0 4587
18O 4587
ISO 4587
IS0 4578
ISO 4578

Overlap shear strength (OLS) after different curing times at room temperature are given in the following graph and table.

35

8

s @ 8 B8

Overlap shear strength / MPa

-

10 min
30 min
50 min
60 min
70 min
80 min
90 min
120 min

Time / min

Ageing properties

150 min
180 min

Curing time OLSat23°C

0.0 MPa
0.05 MPa
0.05 MPa

0.1 MPa

0.5 MPa

1.8 MPa

4.7 MPa
27.5 MPa
29.7 MPa
312 MPa

Bonded specimens were exposed to different media and environments. After 72 h room temperature storage, overlap
shear strength was measured to determine the ageing resistance of 3M™ Scotch-Weld™ 7256 B/A FST. The curing

cycle for all specimens was 7 days at room temperature.

Mechanical properties Exposure time
Overlap shear strength after ageing @ (*) -
IS0 4587; test temperature 23 £ 2 °C 1000 h
336h
1000 h
1000 h
336h
1000 h
1000 h
24h
24h

24h
(*) Test substrates: clad aluminium 2024 T3

Medium and temperature
(Initial)
Dry heat, 105°C
Hotwet: 85 % r. H., 70 °C
De-jonized water, 70 °C
Skydrol, 70 °C
50 % Skydol + 50 % de-ionized water, 70 °C
JP4 fuel, 40 °C
De-icing fluid S737, 60 °C
Lubricating oil NATO 0-142 (Royco® 363), 70 °C
Lubricating oil NATO O-148 (Royco® 808), 70 °C
Heat transfer fluid Coolanol 26R, 25 °C

(%) Surface preparation: Optimized FPL + primer (see “Instructions for usa” on page 3)

Result
35 MPa
39 MPa
27 MPa
14 MPa
36 MPa
14 MPa
36 MPa
24 MPa
32 MPa
31 MPa
33 MPa
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Overlap shear strength on different substrates
Specimens were cleaned with an organic solvent, some were abraded prior to bonding. Cure cycle was 24 hours at room
temperature followed by 2 hours at 70 °C.

Mechanical properties Substrates Result
Overlap shear strength Clad aluminium 2024 T3 tal 22 MPa
IS0 4587; test temperature 23 +2 °C Cold rolled stee! (3! 17 MPa
Stainless steel @I 19 MPa
Brass 16 MPa
Potystyrene @ 3MPa
ABS 4 MPa
PVC 3MPa
Polyamide 6.6 2MPa
Glass fibre reinforced polyester (¢ 9MPa [
Glass fibre reinforced phenolics 22 MPa ol
Carbon fibre reinforced epoxy 33 MPa

*) Abraded with Scotch-Brite 7447
) Substrate failure

Handling, Application, Storage

Precautionary Information
Refer to product label and Material Safety Data Sheet (MSDS) for health and safety information before using this
product. For MSDS visit our website www.3M.com/msds.

Instructions for use

Process step Instruction

Surface preparation The strength and durability of a bonded joint depend on proper treatment of the surface to be bonded. Optimum
processing lemperature for substrates and adhesive is around room temperature (23 °C). A thoroughly cleaned, dry,
grease-free surface is essential for maximum performance. Cleaning methods which will produce a continuous water
film on metal surfaces are generally salisfactory.

At the very least, joint surfaces should be cleaned with a good proprietary degreasing agent and mechanically abraded,
e. g. with 3M Scotch-Brite™ 7447. Abrading should be followed by a second degreasing treatment, e.g. with 3M 08984
Adhesive Cleaner. The results given in this data sheet were determined using an optimized FPL etching process:
1) Degrease with methyl ethyl ketone.
2) Immerse 10 to 20 minutes in alkaline degreasing 8 % Oakite 164 solution at 85 + 5 °C.
3) Rinse in tap water.
4) Sulfochromic immersion (10 minutes) at 70 + 2 °C: 27.5 wt.% of HaSQs; 7.5 wt.% of NazCrz07 - 2 H20:
65 wt.% of demineralised water; 0.5 g/l aluminium; 1.5 g/ CuS0s - 5 H:0.
5) Rinse in tap water.
6) Dry 15 minutes at 23 + 2 °C.
7) Dry 10 minutes at 70 + 2 °C.
Caution: Use adequate respiratory, eye and skin protection when using etch solutions.
Best results were obtained, when a primer, e. g. 3M™ Scotch-Weld™ 3960 or Cytec BR 127, was applied on the
etched surfaces.
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Process step Instruction

Application Thlspmdwteonsistsolmm.Unlmcmidgesorolhemixingdevioaswimmnixcrsamuud.nixpanaand
part A in a separate container just prior to application in the specified proportions. Note: Mix ratio deviations above
tS%mhavedmiﬁmﬂhﬁnmmmuﬂpeﬂmm.mbahmmﬂwmgmymﬂammm
aobtained. Important: Be careful when mixing larger quantities, because exothermic reaction may occur. Dual cartridge
applications provide maximum accuracy and easy handling. Note: When using a new static mixer, purge the first
milliiters until & uniform colour is obtained. Apply adhesive to substrates before end of work life. Note: Work life
depends to some extent on mixed quantity and the shiape of the container. In order to obtain optimum mechanical
performance, the substrates should be assembled as soon as the adhesive has been applied and before end of the
open time. A fixation of the joint and a uniform contact pressure throughout the bond area during cure will ensure
optimum performance. Maximum shear strength is obtained with 0.10 - 0.20 mm bond line thickness. Close the
containers after use to protect the material against humidity.

Curing Once mixed, Scotch-Weld ™ 7256 B/A will gel in 10~ 15 minutes and build up handling strength in 70 - 80 min. The
following cure cycles will result in a full cure:
= TJdaysat23x2°C
= 2hoursat5+2°C

Note: Curing can be accelerated by mild heat. Lower temperatures will slow down the reaction rate. The curing
temperature may have influence on the final product performance.

Cleaning Excess uncured adhesive can be cleaned with ketane type solvents. After cure the adhesive can be removed
mechanically. Note: When using solvents, extinguish all ignition sources, including pilot lights, and follow the
manufacturer's precautions and instructions for use.

Storage and handling  Store the product at room temperature. Shelf life is 12 months from date of shipment in the original unopened
containers.

Important notice: All statemants, lechnical information and recommendations in this data sheet are based on tests 3M believes to be reliable, but the accuracy o
completeness of those tests is not guaranteed. All technical data and information should be considerad typical or representative only and should not be used for
spedificaion purposes. Given the variety of factors that affect the use and performance of a 3M product, some of which are uniquely within the user's knowledge and
control, it is essantial that the user evaluale the 3M product before use to determine the suitability of the 3M product for the intended usa and method of application. All
questions of liabiity relating to the 3M product are governed by the tems of the sale subject to, whers applicable, the prevailing law.

Aerospace and Aircraft Maintenance Department
European Aerospace Laboratory

www.3m eu/aerospace ©® 3M 2011. All ights reserved
Reference: 141
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Hysol® EA 9394
Epoxy Paste Adhesive

Henkel Corporation
Aerospace Group

2850 Willow Pass Road
P.O. Box 312

Bay Point, CA 94565 USA
925.458.8000

Fax: 925.458.8030

www.aerospace.henkel.com

Description

Hysol EA 9394 is a two-part structural paste adhesive, which cures at room temperature and possesses
excellent strength to 350°F/177°C and higher. Its thixotropic nature and excellent high temperature
compressive strength also make it ideal for potting, filling and liquid shim applications. Hysol EA 9394 is
qualified to MMM-A-132 Rev A, Type I, Class 3.

The mechanical properties in this data sheet are also valid for Hysol EA 9394S. Hysol EA 9394S is only
available in Semkits and differs from Hysol EA 9394 as it has 1 part less thixotrope in the Part B to aid
packaging. All other mechanical and handling properties similar.

Features

Room Temperature Cure

Good Gap Filling Capabilities
350°F/177°C Performance
Potting Material

Room Temperature Storage
Outstanding Mechanical Properties

Long Pot Life
Low Toxicity
Uncured Adhesive Properties

Part A Part B Mixed
Color Gray Black Gray
Viscosity, 77°F 4000-8000 Poise 200-700 Poise 1600 Poise
Brookfield, HBT Spdl 7 @ 20 rpm Spdl 4 @ 20 rpm Spdl 5 @ 20 rpm
Viscosity, 25°C 400-800Pa S 20-70Pa S 160 PaS
Brookfield, HBT Spdl 7 @ 2.09 rad/sec Spdl 4 @ 2.09 rad/sec Spdl 5 @ 2.09 rad/sec
Density (g/ml) 1.50 1.00 1.36
Shelf Life from date of
shipment

@ <T7°F/25°C 1 year 1 year

This material will normally be shipped at ambient conditions, which will not alter our standard warranty,
provided that the material is placed into its intended storage upon receipt. Premium shipment is available

upon request.
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Hysol EA 9394
Henkel Corporation
Aerospace Group
Page 2 of 4

Handling

Mixing - This product requires mixing two components together just prior to application to the parts to be
bonded. Complete mixing is necessary. The temperature of the separate components prior to mixing is not
critical, but should be close to room temperature (77°F/25°C).

Mix Ratio Part A Part B
By Weight 100 17

Note: Volume measurement is not recommended for structural applications unless special precautions are
taken to assure proper ratios.

Pot Life (450 gm mass) 90 minutes
Method - ASTM D 2471 in water bath.

Application

Mixing - Combine Part A and Part B in the correct ratio and mix thoroughly. THIS IS IMPORTANT!
Heat buildup during or after mixing is normal. Do not mix quantities greater than 450 grams as dangerous
heat buildup can occur causing uncontrolled decomposition of the mixed adhesive. TOXIC FUMES CAN
OCCUR, RESULTING IN PERSONAL INJURY. Mixing smaller quantities will minimize the heat buildup.

Applying - Bonding surfaces should be clean, dry and properly prepared. For optimum surface preparation
consult the Hysol Surface Preparation Guide. The bonded parts should be held in contact until the adhesive
is set. Handling strength for this adhesive will occur in 24 hours @ 77°F/25°C, after which the support
tooling or pressure used during cure may be removed. Since full bond strength has not yet been attained,
load application should be small at this time.

Note: Special precautions are recommended to minimize carbonate formation in large assemblies subject to
extended open times in humid environments. A special memo is available upon request from Henkel
providing users with suggestions for minimizing carbonate formation.

Curing - Hysol EA 9394 may be cured for 3 to 5 days @ 77°F/25°C to achieve normal performance.
Accelerated cures up to 200°F/93°C (for small masses only) may be used as an alternative. For example, 1
hour @ 150°F/66°C will give complete cure.

Cleanup - It is important to remove excess adhesive from the work area and application equipment before it
hardens. Denatured alcohol and many common industrial solvents are sutable for removing uncured
adhesive. Consult your supplier’s information pertaining to the safe and proper use of solvents.

Bond Strength Performance
Tensile Lap Shear Strength - tested per ASTM D1002 after curing for 5 days @ 77°F/25°C. Adherends
are 2024-T3 bare aluminum treated with phosphoric acid anodized per ASTM D3933.

Typical Results

Test Temperature, °F/°C psi MPa
-67/-55 3,300 227

77/ 25 4200 289

180/82 3,000 207

200/93 2,900 200

250/121 2,300 158

300/149 1,600 110

350/177 1,200 83

400/204 600 41
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Hysol EA 9394

Henkel Corporation

Aerospace Group

Page 3 of 4

After Exposure to/Test Temperature Typical Results

psi MPa

Room Temperature Control (no exposure) 4,300 296
77°F/25°C Water - 7 days @77°F/25°C 4,100 282
Isopropyl Alcohol - 7 days @77°F/25°C 4,000 276
Hydraulic Oil - 7 days @77°F/25°C 4,100 282

JP-4 Fuel - 7 days @ 77°F/25°C 4,200 289
Peel Strength

T-Peel strength tested per ASTM D1876 after curing for 5 days @ 77°F/25°C.
Adherends are 2024-T3 alclad aluminum treated with phosphoric acid anodized per ASTM D3933.

Typical Results
Test Temperature, °F/°C Lb/in N/25 mm
77/25 5 222

Bell Peel strength tested per ASTM D3167 after curing for 7 days @ 77°F/25°C.
Adherends are 2024-T3 alclad aluminum treated with phosphoric acid anodized per ASTM D3933.

Typical Results
Test Temperature, °F/°C Lb/in N/25 mm
T1/25 20 89.0

Service Temperature
Service temperature is defined as that temperature at which this adhesive still retains 1000 psi/6.9 MPa) using
test method ASTM D1002 and is 350°F/177°C.

Henkel QC Acceptance Testing

This data sheet provides users with typical properties obtained from this adhesive. These values are not meant
to be used to develop aerospace QC acceptance testing. Users interested in establishing values and tests for
routine QC acceptance should request our internal specification (DAS), which provides detail test methods
and values used to certify this adhesive.

Bulk Resin Properties

Tensile Properties - tested using 0.125 inch/ 3.18 mm castings per ASTM D638.
Tensile Strength, @ 77°F/25°C 6,675 pst 46.0 Mpa
Tensile Modulus, @ 77°F/25°C 615 ksi 4,237 Mpa
Shear Modulus, dry @ 77°F/25°C 212 ksi 1,461 Mpa
Shear Modulus, wet, @ 77°F/25°C 149 ksi 1,027 Mpa
Elongation at Break, % @77°F/25°C 1.66

Shore D Hardness, @ 77°F/25°C 88

Tedry 172°F 78°C

T, wet 154°F 68°C

Compressive Properties - tested with rectangular specimens 0.5 in/12.7 mm width by 1.0 in/25.4 mm
length by 0.5 in/12.7 mm height.

I
5

Compressive Strength, °F/°C Psi
77/25 10,000

o
o
(G
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Hysol EA 9394
Henkel Corporation
Aerospace Group
Page 4 of 4

Electrical Properties - tested per ASTM D149, D150.

0.1KHz 1.0 KHz 10.0 KHz

Dielectric Constant 2 751 720
Dissipation Factor 017 022 033
Thermal Conductivity 7.92 x 10+ cal/sec-cm-°C [0.331 W/(m*K)]
Volume Resistivity 4.05 < 10** ohm-cm [4.05 < 10" ohm]
Surface Resistivity 4.60 x 10** ohm
Coefficient of Thermal Expansion 55.6um/m°C @ 40°C

80.6um/m°C @ 100°C
Handling Precautions
Do not handle or use until the Material Safety Data Sheet has been read and understood.
For industrial use only.
General:

As with most epoxy based systems, use this product with adequate ventilation. Do not get in eyes or on skin.
Avoid breathing the vapors. Wash thoroughly with soap and water after handling. Empty containers retain
product residue and vapors, so obey all precautions when handling empty containers.

PARTA

WARNING! As with most epoxy based systems, the uncured adhesive may cause eye and skin irritation or
allergic dermatitis. Contains epoxy resins.

PART B

DANGER! Causes severe skin and eye burns. Contains tetraethylenepentamine. Vapors may be irritating
to the respiratory tract.

Hysol® is a registered trademark of Henkel Corporation.

Rev. 6/02

DISCLAIMER: The information supplied in this document is for guidance only and should not be construed as a warranty. All
implied warranties are expressly disclaimed, including without limitation any warranty of merchantability and fitness for use. All
users of the materials are responsible for assuring that it is suitable for their needs, environmental and use. All data is subject to
change as Henkel deems appropriate.

Users should review the Materials Safety Data Sheet (MSDS) and product label for the material to determine possible health
hazards, appropriate engineering controls and precautions to be observed in using the material. Copies of the MSDS and label are
available upon request.

Henkel Corporation
Aerospace Group

2850 Willow Pass Road
P.O. Box 312

Bay Point, CA 94565 USA
925.458.8000
www.aerospace_henkel.com
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Anhang 6:

Kostenanalyse des Nietprozesses

Ressource (Text) Wert Wwahr | Summe summe Summe Bemerkungen
gesamt ung |Fertigungskosten|Materialkosten|Herstellkosten
L534-70551-224-00#TS P2 INNER STRAP 20,95 EUR 20,95 € |keine Anderung
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)#GRUND 0,63 EUR
CLEANING SOLVENT96100#REINIGER 0,05 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Frasen/M-Entgraten - Kontur Frasen 1,34 EUR
Frasen/M-Entgraten - Kontur Frasen 1,61 EUR
Wxx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+K Uhltruhe - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+K Uhltruhe - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 15,80 EUR
Werkstoffendpriifung - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendprifung - 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.- Oberflachenschutz 0,47 EUR
OS-Flae.Spr.Anl.- Oberflachenschutz 1,06 EUR
Prifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 0,47 EUR
Priifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 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)#GRUND 0,63 EUR
CLEANING SOLVENT96100#REINIGER 0,05 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Frasen-Flachen/M-Entgrat.- Kontur Frasen 1,48 EUR
Frasen-Flachen/M-Entgrat.- Kontur Frasen 1,61 EUR
Entgraten-Hand - Kontur Frasen 0,30 EUR
Entgraten-Hand - Kontur Frasen 3,82 EUR
Wixx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+K Uhltruhe - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+K thltruhe - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 16,45 EUR
Werkstoffendpriifung - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendprifung - 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.- Oberflachenschutz 0,47 EUR
OS-Flae.Spr.Anl.- Oberflachenschutz 1,06 EUR
Prifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 0,47 EUR
Prifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 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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Kostenanalyse des Kalt-Klebeprozesses

N Summe Summe [Summe
Ressource (Text) Wert wahr Fertigungs |Materialk |Herstellk |Bemerkungen NRC Bemerkungen
gesamt ung
kosten osten osten

L534-70551-224-00#TS P2 INNER STRAP 20,95 EUR 20,95 € |keine Anderung
L534-70552-224-00#TS P2 SHEAR WEB 0,00 EUR 2801€| 890€| 3691¢|B2UeCIOMNE

Vorbohrlécher
ABS5044A024 02 X1200X2500#BLECH 7,69 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Frasen/M-Entgraten - Kontur Frasen 1,34 EUR
Frasen/M-Entgraten - Kontur Frasen 1,61 EUR
Wxx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+K Uihltruhe - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+K Uihltruhe - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 15,80 EUR
Werkstoffendpriifung - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendprifung - Werkstoffendp 0,28 EUR
Prifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 0,47 EUR
Prifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 1,22 EUR
H.55-Versand - Teilef.-Versand 0,00 EUR
H.55-Versand - Teilef.-Versand 0,00 EUR

. neues NC

Bauteil ohne
L534-70552-226-00#TS P2 SHEAR WEB 0,00 EUR 28,01 € 890€| 3691€ N 350,00 € | Programm +

Vorbohrlécher FAl
ABS5044A024 02 X1200X2500#BLECH 7,69 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Frasen-Flachen/M-Entgrat.- Kontur Frasen 1,34 EUR
Frasen-Flachen/M-Entgrat.- Kontur Frasen 1,61 EUR
Entgraten-Hand - Kontur Frasen EUR
Entgraten-Hand - Kontur Frasen EUR
Wxx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+K Uihltruhe - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+K Uihltruhe - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 15,80 EUR
Werkstoffendprifung - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendpriifung - Werkstoffendp 0,28 EUR
Prifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 0,47 EUR
Prifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 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 Druckstticke
Kleber 5,00 EUR
Chemische Vorbehandlung PSA 69,09 EUR
Vorbereitung fiir Zusammenbau 13,37 EUR
- Klebeflachen mit Kaltreiniger reinigen EUR
- Kaltkleber auftragen EUR
Zusammenfigen und in Vorrichtung fixieren 2,67 EUR
Bauteil entformen und reinigen/aufbohren 23,22 EUR
Farbauftrag 10,74 EUR
Logistik Oberflachenschutz 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/lUG-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€| 31409¢€ 1.435,00 €
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Anhang 8:

Kostenanalyse des Warm-Klebeprozesses

Wert Wahr Summe Summe Summe
Ressource (Text) Fertigungs |Material |Herstell |Bemerkungen NRC Bemerkungen
gesamt ung
kosten kosten |kosten
1534-70551-224-004TS P2 INNER STRAP 20,95 EUR 20,95 € |keine Anderung
Bauteil ohne
L534-70552-224-00#TS P2 SHEAR WEB 0,00 EUR 28,01€| 8,90€| 36,91¢€ |Vorbohrlocher;
Bauteil ohne OS
ABS5044A024_02 X1200X2500#BLECH 7,69 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Frasen/M-Entgraten - Kontur Frasen 1,34 EUR
Frasen/M-Entgraten - Kontur Frasen 1,61 EUR
Wxx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+K Uhltrune - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+K Uhltrune - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 15,80 EUR
Werkstoffendprifung - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendprifung - Werkstoffendp 0,28 EUR
Prifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 0,47 EUR
Prifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 1,22 EUR
H.55-Versand - Teilef.-Versand 0,00 EUR
H.55-Versand - Teilef.-Versand 0,00 EUR
Bauteil ohne neues NC
L534-70552-226-00#TS P2 SHEAR WEB 0,00 EUR 28,01€| 890€| 36,91¢€ |Vorbohrlocher; 350,00 €
; Programm + FAI
Bauteil ohne OS
ABS5044A024_02 X1200X2500#BLECH 7,69 EUR
MGK ab 2006 1,21 EUR
Frasen-Flachen/M-Entgrat.- Kontur Frasen 1,34 EUR
Frasen-Flachen/M-Entgrat.- Kontur Frasen 1,61 EUR
Entgraten-Hand - Kontur Frasen EUR
Entgraten-Hand - Kontur Frasen EUR
Wxx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,59 EUR
Wxx-Luftumwalzofen - Warmbehandeln 0,10 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 0,50 EUR
Pressen ACB - Umformen Pres 1,78 EUR
Lxx-Luft+K Uhltrune - Warmbehandeln 1,48 EUR
Lxx-Luft+K Uhltrune - Warmbehandeln 1,20 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 0,85 EUR
Nacharb.-spanlos- Teilef.-Finishing ACB 15,80 EUR
Werkstoffendprifung - Werkstoffendp 0,79 EUR
Werkstoffendprifung - Werkstoffendp 0,28 EUR
Prifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 0,47 EUR
Prifen/Kennzeich- Oberflachenschutz 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€ | 1097€ | 561,72 € 1.000,00 € |2 Druckstiicke
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 Oberflachenschutz 34,18 EUR
Farbauftrag 10,74 EUR
Logistik Oberflachenschutz 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/lUG-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 472 EUR
683,76 € 28,77€| 73348¢€ 1.435,00 €
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@; AIRBUS

A380 TENSION STRUT KLEBUNG
Test Regquest REF ERENCE
mue 1.0 DATE 30.08.3013

A380 Change Tension Struts from Riveted to Bonded
Test Request

TITLE A380 Change Tension Struts from Riveted to Bonded
AIRCRAFT APPLICABILITY A380-800

PROJECT

TEST REFERENCE NUMBER

SCOPE Development/Research

SUMMARY:

The aim of this test is to change the Tension Strut assembly from riveted to bonded.

The applicability of cold-curing adhesive with regard to load sustainability in an airplane is
elucidated by comparison of riveted with bonded tension struts.

AUTHONS) F.Croissier

APPROVAL

AUTHORIZATION

© ARDUS CPTRATIONMS Grbh 2001 Al rights resarved C s
e we hacain & B soke propery of AIRDUS OPERATIONS Grbd Ne islectaal propery NgAEs A% Fermec by the dalvery of s doasmen or e dackass of B comere Tha

el not e or T AT pATy WRTOZ D pINA AT consert of ARDLUS OPDRATIONS Geradl This Socurwat 4% B cotent ahal Not D6 Waed 137 A%y DUrpone ! than that for
which & nppled
AN EADS COMPANY TANF PENERCONCEN ANSUT OFEMATONS GAMBIH TOSTARS W T
LEUTSOME BANK AG HANBLNG ST OER GESELLSOHAIT HAMBUG POSTFADH 28 07 9
KTO. G24850000, 5.2 200 700 00 R GVS TENGE 195 T 29111 HAMBLNG
AN TANC DEUTOENY AMT SGEMSHT MAMBLING M %7 TELEFON +49 (D) 40 T 4370
ABAN DE S 2200000000 4880000 VOMSI TIENOER DES ALP SICHTSNA TS THEAC WD oTaun
DA SONET BANN AG HAMEWG OR. THOMAS ENDENS GEsOAr rsceniuce
KTO. 0915849500, 5.7 200 800 00 G& SOHAP T HLING AP TELAG 00
SN TAVC DI SIETH 200 OV GEMALL WEBER, VOIS TIENDER 29125 HAMBUNG
ASAN D82 72008000008 | SE9800 JOACHM SALES DEUTSCOHLAND
HIPOVEREINESANY, AG HAMBLNG HARALD WSS RN HAMELYG
KTO 22341, 82 200 300 0
SAV TANC HrVE DEMVIS
ASAN DEB0000000000TT X041
S70_Test_Request FMOSO00ST v2 1 Page 1 of 9
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@; AIRBUS

A380 TENSION STRUT KLEBUNG p—
Test Regquest

s 1.0 DA TE 20.06 2013
LIST OF DISTRIBUTION
DEPARTMENT  |NAME P.0. BOX COVER |NOTE __|NOTE
COMPANY PAGE  |WITHOUT|WITH
ONLY  |ATTACH- |aTTACH-

MENT __|MENT
MANDATORY *
ADDITIONAL
NO. OF COPIES [ [ 0

€ ARDUS CPTRATIONS GrbH 201 ALL RIGHTS AESEAVED CONFDENTIAL AND PROPRICTART DOCUMENT

Page 2 of 9



Anhang 9: Test Request (Seite 3 von 9)

@) AIRBUS

Test Request meur 1.0 O TE 20.06_ 2013
RECORD OF REVISIONS
ISSUE DATE EFFECT ON REASONS FOR REVISION
PAGE |PARA
1 15.04.2013 Initial Issue

S ARDUS CPTRATIONS Grbh 2001 ALL RIGHTS AESEAVED CONFDENTIAL AND PROPRICTARY DOCUMENT
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e e peterral e 0.0 005
TABLE OF REFERENCES -
N° |TITLE REFERENCE ISSUE |DATE SOURCE
SIGLUM NAME
© ARSUS CPERATIONS Gebh 2003 ALL RIGHTS RESEAVED CONFDENTIAL AND PROPRIETARY DOCUMENT R—
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@) AIRBUS

A380 TENSION STRUT KLEBUNG
Rerenewce
Test Request issue 1.0 sare

1 Schedule

PRELIMINARY TEST RESULTS TO BE AVAILABLE BY (Mandatory input)
TEST REPORT REQUIRED BY (Mandatory input)
OTHER MILESTONE n.a.
SPECIMEN RETENTION PERIOD n.a.

2 Testspecimen (s)
NOTES:

The test object has to be mounted in the appliance equivalent to the assembly in the
airplane.

The cyclic loads are triggered by the finger strip. Tension strut assemblies have to be
tested on the fatigue strength representing 2.5 life cycles of the A380 model.

DESCRIPTION OF CONSTITUENT PARTS:

Coupling
strap Inner Strap

Fingerstrap : Connecting
: Sheets

4

Shear Webs

Spant C95 Spant C94

TEST PARAMETER (TYPE OF TEST, ENVIRONMENTAL REQUIREMENTS, ETC.):

The test should be a normal lab test at room temperature.

NUMBER OF TESTS / TESTS PIECES:
It is planned to test minimum 3 riveted and 3 bonded Tension Struts.

© ARDUS CPTRATIONS GrbH 2001 ALL RIGHTS RESEAVED CONFDENTIAL AND PROPRICTARY DOCUMENT

Page Sof 9
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(Seite 6 von 9)
@ AIRBUS
A380 TENSION STRUT KLEBUNG —
Test Request sasue 1.0 aare
"OVERALL DIMENSIONS:
3 Typical test arrangement (OPTIONAL PICTURE OR SKETCH)
Crolieal Loading
Tenslon Strut Test Structure \

Flight diraction Fingershrap
: Couping Strap
Conreecling Shesl

Spant C34

Inner Strap

T—~- Shcar Wche

200 8 8 e el

\\\\‘\/\

4 Testspecimen damages & repairs

NOTES:
n.a.

MANUFACTURING DEFECTS:

na.

ARTIFICIAL DAMAGES:

n.a.

€ ARSUS OPTRATIONS GebH 2001 ALL RIGHTS RESCAVED CONFDENTIAL AND PROPRIETARY DOCUMENT
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A380 TENSION STRUT KLEBUNG
Rerenence
Test Request s 1.0 sare
IMPACTS:
na.

5 Instrumentation (TYPES & QUANTITIES OF TRANSDUCERS)

STATIC:

DYNAMIC:

SUMMARY OF INSTRUMENTATION REQUIREMENTS:

n.a.

© ARDUS CPTRATIONS Grbd 2001 ALL RIGHTS AESEAVED CONTDENTIAL AVD PROPRICTART DOCUMENT
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@, AIRBUS

A380 TENSION STRUT KLEBUNG
Rererence
Test Request ssue 1.0 sare

6 Test loads, units & axis systems
NOTES:

n.a.

AXIS SYSTEM:

n.a.

LOADS & EXPECTED DISPLACEMENTS:

na.

S ARSUS OPERATIONS Grbh 2001 ALL RIGHTS RESEAVED CONTDENTIAL AND PROPRIETARY DOCUMENT
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@) AIRBUS

7 Testsequence

na.

8 Inspection requirements

na.

9 Specific recording or reporting requirements

All test results should be documented in a short test report.

S ARDUS OPTRATIONS GrbH 2001 ALL RIGHTS RESERVED CONTDENTIAL AND PROPRIETARY DOCUMENT
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Hochschule firr Angewandte Wissenschaften Hamburg
Hamburg University of Applied Sciences

Erkldarung zur selbststandigen Bearbeitung einer Abschlussarbeit

Gemalt der Allgemeinen Prifungs- und Studienordnung ist zusammen mit der Abschlussarbeit eine schriftliche
Erklarung abzugeben, in der der Studierende bestatigt, dass die Abschlussarbeit — bei einer Gruppenarbeit die
entsprechend gekennzeichneten Teile der Arbeit [(§ 18 Abs. 1 APSO-TI-BM bzw. § 21 Abs. 1 APSO-INGI)] -
ohne fremde Hilfe selbstdndig verfasst und nur die angegebenen Quellen und Hilfsmittel benutzt wurden. Wart-
lich oder dem Sinn nach aus anderen Werken entnommene Stellen sind unter Angabe der Quellen kenntlich zu

machen.”
Quelle: § 16 Abs. 5 APSO-TI-BM bzw. § 13 Abs. 6 APSO-INGI

Dieses Blatt, mit der folgenden Erklarung, ist nach Fertigstellung der Abschlussarbeit durch den Studierenden
auszufillen und jeweils mit Onginalunterschrift als letztes Blatt in das Priifungsexemplar der Abschlussarbeit
einzubinden.

Eine unrichtig abgegebene Erklarung kann -auch nachtraglich- zur Ungiiltigkeit des Studienabschlusses fiihren.

Erkldrung zur selbststandigen Bearbeitung der Arbeit

Hiermit versichere ich,

Name: Croissier

VVorname: _ Fabian

dass ich die vorliegende Bachelorarbeit bzw. bei einer Gruppenarbeit die entsprechend
gekennzeichneten Teile der Arbeit — mit dem Thema:

Machbarkeitsstudie zum Einsatz von Kleber bei der Montage von Zugstreben im Druckbereich eines
Verkehrsflugzeuges

ohne fremde Hilfe selbstandig verfasst und nur die angegebenen Quellen und Hilfsmittel
benutzt habe. Wartlich oder dem Sinn nach aus anderen Werken entnommene Stellen sind unter
Angabe der Quellen kenntlich gemacht.

- die folgende Aussage ist bei Gruppenarbeiten auszufiillen und entfallt bei Einzelarbeiten -

Die Kennzeichnung der von mir erstellten und verantworteten Teile der -bitte auswahlen-  ist
erfolgt durch:

Hamburg 19.09 2013
Ort Datum Unterschrift im Original

92



