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Zusammenfassung

Im Rahmen des Verbundprojekts NEUTRON wurden alternative Verfahren fiir das Fligen duromerer Faserverbund-
strukturen untersucht. Fokus der angewandten Verfahren lag auf der Mdglichkeit zur staubfreien Montage, dem
autoklavlosen Fiigen und einer ressourceneffizienten Umsetzung. Die vorliegende Veréffentlichung présentiert erste
Ergebnisse zu den untersuchten Verbindungstechnologien Resistance Welding (RW), Resistance Interdiffusion
Joining (RIDJ) und Assembly Interdiffusion Joining (AIDJ) auf Coupon-Ebene. Die Verfahren wurden dabei anhand der
angewandten Prozesszyklen, Querschliff-, Zugscherfestigkeits- und Bruchflachenuntersuchungen gegenlbergestellt
und sollen eine erste Einordnung von Anwendbarkeit und Potentialen erlauben. Weiterhin wird die Applikation des
AlIDJ-Verfahrens zur Montage eines Helicopter-Engine-Deck Strukturdemonstrators beschrieben.
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1. EINLEITUNG

Traditionell werden im Flugzeugbau Strukturen aus Car-
bonfaserverstarkten Kunststoffen (CFK) groBteils mittels
mechanischer Fugeverfahren durch Bolzen formschlussig
verbunden. Die Herstellung der Bolzenverbindung erfolgt
dabei in einem mehrstufigen, hochprazisen Prozess,
bestehend aus Positionieren der Bauteile, Vorbohren
und Aufreiben, Entgraten, Reinigen der Oberflachen,
Shimmen, Positionieren und dem Setzen des Bolzens.
Alternative Verfahren, wie co-curing oder co-bonding,
werden zwar den Flgetechnologien fir Compositestruk-
turen zugeordnet, beruhen jedoch auf dem Umstand,
zumindest eine unausgehartete Komponente mit ih-
rem Verbindungspartner unter einem Vakuumaufbau
gemeinsam im Autoklav zu prozessieren und so eine
Verbindung herzustellen. Um die Schlagzahigkeit der
Verbindung weiter zu steigern, wird fir gewdhlich bei
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den Verfahren ein zusatzlicher Klebstofffilm zwischen
die Komponenten eingebracht [1]. Auch das secondary
bonding von Luftfahrtstrukturen erfordert fiir gewdhnlich
die Aushartung des Klebstofffilmes in einem Autoklav,
wozu die bereits vollstandig ausgeharteten Komponenten
fir den Zusammenbau in einen Vakuumaufbau eingehdillt
werden mussen.

Im Bereich der Verbindungstechnologie fir thermo-
plastische Composites (TPCs) sind insbesondere
Schweif3technologien, wie beispielsweise das elektrische
Widerstands-, Ultraschall- oder Induktionsschweif3en [2]
préaferierte Kandidaten flr zukinftige Prozesstechnologi-
en zur staubfreien Montage von Luftfahrtstrukturen [3,4].
Insbesondere die Mdglichkeit der staubfreien Struktur-
montage, ohne den Einsatz spanabhebender Prozesse,
erbffnet neue Chancen zur friihzeitigen Systeminstal-
lation [5-7] auf Komponentenebene und damit einen
schlanken, wie stabilen Montageprozess [8]. Reine
CFK Hybridstrukturen, bestehend aus je einer Duromer-
respektive Thermoplastmatrixkomponente werden nach
dem aktuellen Stand der Technik, aufgrund der fehlenden
Schmelz- und SchweiBbarkeit der Duromerkomponente,
mittels konventioneller Bolzentechnik verbunden [8].
Ansétze zur Oberflachenmodifikation duromerer Matrices
mittels interdiffusionsfahiger Thermoplastfolien, wie
dem amorphen Polyetherimid (PEI) [9, 10], im Film
Interdiffusion Joining (FIDJ) Prozess [11, 12], sollen
das Portfolio anwendbarer Fligetechnologien um die
SchweiBprozesse erweitern [13-18].

Im Verbundprojekt NEUTRON (FKZ 20M2114C) wurden
unter anderem alternative Verfahren fir das Fligen von
Thermoset Composite's (TSCs) hinsichtlich ihrer Poten-
tiale und Herausforderung fiir die Anwendung untersucht.
Im Fokus der zu untersuchenden Verfahren standen, ne-
ben der Technologievalidierung, vor allem die Aspekte
zur staubfreien Montage, dem autoklavlosen Fiigen und
der ressourceneffizienten Umsetzung. Die vorliegende
Verdéffentlichung thematisiert die im Projekt untersuchten
Ansétze und soll einen ersten Einblick hinsichtlich der auf
Couponlevel angewandten Verbindungstechnologien Re-
sistance Welding (RW), Resistance Interdiffusion Joining
(RIDJ), sowie des Assembly Interdiffusion Joining (Al-
DJ) geben. Die Applikation des AIDJ-Verfahrens wird ab-
schlieBend an einer generischen Helicopter-Engine-Deck
Struktur demonstriert. Grundlage fur die Anwendung von
TSCs im Helicopter-Engine-Deck, liefert hierbei ein von
Airbus Helicopters entwickelter, funktional-differenzieller
Architekturansatz [19, 20].

2. THERMOPLASTISCHE OBERFLACHENMODIFIKA-
TION DUROMERER MATRICES

Die Oberflachenmodifikation oder Funktionalisierung
eines TSC mittels einer amorphen thermoplastischen
Folie bildet die Grundlage fiir die nachgeschaltete Anwen-
dung von Schweil3- respektive interdiffusionsbasierten
Flgeprozessen. Hierzu sind aus der Literatur vielfaltige
Untersuchungen zur Einbringung von PEI-Folien und
der Ausbildung einer Interdiffusionsschicht [21] mit
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dem in der Luftfahrtstrukturfertigung gebrauchlichen
Hexel HexFlow® RTM 6 Duromermatrixsystem be-
kannt [9, 10,22-24]. MAIfo betrachtete die Entwicklung
einer Prozesskette zur Herstellung teilfolierter Faserver-
bundbauteile [9]. Hier zeigten sich sehr gute Ansatze
und Ergebnisse hinsichtlich der Grundlagen zur Inter-
phasenausbildung bei einer Einbringung von PEI-Folien
(lokal & global), bis hin zum Ubertrag der Anforderungen
zur Bauteilherstellung auf Plattenebene. Bruckbauer
beschreibt zudem ausfihrlich den Lésungsmechanismus
von PEIl durch das in der vorliegenden Verdffentlichung
verwendeten Duromerinfusionsmatrixsystem HexFlow®
RTM 6 und beschreibt, dass das Prepregharzsystem
HexPly® M18/1 das gleiche Epoxydmonomer wie
das verwendete Infusionsharzsystem nutzt [25]. Es
wird weiterhin dargestellt, dass die Integration von
Thermoplastfolien auf einem TSC auf einem reaktiven
Lésungsmechanismus basiert, wobei die Durchmischung
und Ausbildung der Interphase von verschiedensten
Faktoren, wie beispielsweise der Ldslichkeit der Matrixsy-
steme, verwendeter Technologie zur Bauteilherstellung,
sowie dem Aushartezyklus der TSC-Komponente ab-
hangt. Varley [26] untersuchte ausfiihrlich den Einfluss
der Zahmodifikation des HexFlow® RTM 6 Matrixsystems
mittels PEI und dessen Einflisse auf die Aushértekinetik,
sowie den Aushartungsmechanismus.

Im Rahmen des Projektes, sowie der vorliegenden
Veroffentlichung, wurde der Fokus auf die Darstellung
eines zeit- und kostenoptimierten Bauteilherstellungs-
prozesses auf Komponentenebene gelegt und nicht
auf die Optimierung der Anbindung einer thermopla-
stischen Funktionsschicht an den TSC. Hinsichtlich
der thermoplastsischen Oberflachenmodifiktation der
TSC-Strukturen wurden weiterhin Lésungsansatze in
Anlehnung an Vorarbeiten von Schmidt [27], Kaps [28]
als auch Faber et al. [24] erarbeitet, welche eine Folien-
integration im vakuumgestitzten Harzinfusionsprozess
erlaubt und dabei eine Kontamination der fligenahtzuge-
wandten PEI-Folienseite mit dem Infusionsharzsystem
unterbindet. Als weitere, besondere Herausforderung
galt auf Komponentenebene die Integration der PEI-Folie
auf der werkzeugabgewandten Seite. Hierfir wurden
minimalinvasive Konzepte erprobt, welche einerseits
die kontaminationsfreie PEI Integration erlauben, an-
dererseits den Harzfluss und die im Vacuum Assisted
Process (VAP®) Verfahren gewiinschte Permeabilitit des
Vakuumaufbaus in Dickenrichtung nicht entscheident
behindern.

Relevant fir die Einordnung der PEI-Folienanbindung
an den TSC ist an dieser Stelle die Kenntnis Uber den
gegenuber den Herstellervorgaben verkirzten Prozes-
szyklus zur Aushartung des RTM 6 Matrixsystems. Ba-
sierend auf der Dielektrischen Analyse (DEA) wurde fur
die Komponentenherstellung der Aushéartegrad des Ma-
trixsystems am Bauteil in Echtzeit gemessen und an-
hand der Messdaten bewertet, wann der energieinten-
sive Ofenzyklus beendet werden kann [29]. Bild 1 zeigt
einen exemplarischen Auszug der DEA Ergebnisgrafik
fur einen verkirzten Aushértezyklus in der Haltephase
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bei Prozesstemperatur Tywen = 180 °C auf eine Dauer
von tqwen = 60min. Dies entspricht einer Verkirzung
der Temperaturhaltephase von 33% gegeniber der Her-
stellervorgabe [30] zum Erreichen eines Aushartegrades
a > 90% der RTM 6 Matrix auf Komponentenebene.
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BILD 1. Auszug der Ergebnisgrafik aus der Dielektrischen
Analyse bei einem verkirzten Aushértezyklus der
RTM 6 Matrix auf Bauteilebene.

Gegeniiber den von Bruckbauer [25] vorgestellten Unter-
suchungen, in denen bei der praktischen Anwendung des
Verfahrens zur Oberflachenmodifikation eine Heizrate von
1.1 K min~! angewandt wurde, konnte im vorliegenden
Fall bedingt durch die thermische Masse des Werkzeu-
ges lediglich eine reduzierte Heizrate von 0.8 K min~!
realisiert werden, wodurch gemas Literatur eine héhere
Folienrestdicke und geringere Breite der Interdiffusions-
schicht zu erwarten ist.

3. ANSATZE ZUM FUGEN HYBRIDER TSC-TPC VER-
BUNDE

Anders als in den Patenten von [12] und [31] vorgestellt,
ist es die Zielsetzung der innerhalb der Veréffentli-
chung dargestellten Verfahren, die thermoplastische
Oberflachenmodifikation der vollstédndig ausgeharteten
Komponenten fir einen nachgeschalteten, aufwands-
reduzierten Fligeprozess auBerhalb eines Autoklaven
oder Umluftofens zu nutzen. Im Nachfolgenden sollen
die drei Verfahren RW, RIDJ, sowie AIDJ hinsichtlich der
Anwendbarkeit und Performanzunterschiede zum Fligen
matrixhybrider TCS-TPC Verbunde untersucht und
bewertet werden. Dabei werden die unterschiedlichen
Prozessarten hinsichtlich der Schwei3- respektive
Aushartezyklen, der mechanischen Performanz im Single
Lap Shear (SLS) Versuch, der Bruchflachengestalt,
sowie anhand von Mikroskopieuntersuchungen an
Querschliffen verglichen und liefern erste Aufschlisse
zur Einordnung der Verfahrenskapazitat.

Die Untersuchungen wurden gesamtheitlich, entspre-
chend der Verfahrenszielsetzung, diese in konventioneller
Produktionsumgebung auBBerhalb eines Autoklaven ein-
zusetzen, in oxidierender Laboratmosphére bei 23(2) °C
und einer relativen Feuchtigkeit von 50(5) % durchgefhrt.
Fir die Gegenlberstellung wurden Proben mit den Flige-
nahtabmafBen 200.0 mm x 12.5 mm gefertigt, woraus fiir
die mechanische Prifung je sechs Priifkérper extrahiert
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wurden. Als Grundmaterial dienten 2.74mm dicke,
mittels VAP®-Verfahren hergestellte (04)s Laminate,
mit Hexcel PrimeTex® (G0986, 285 gsm, T2/2, HS-6K)
Carbonfaserverstarkung, HexFlow® RTM 6 Matrixsystem
(Faservolumengehalt: 55 %), sowie einseitiger 125 um
Ultem 1000B Oberflachenmodifikation. Bei den beiden
Verfahren RIDJ und AIDJ wurde auf Basis der Unter-
suchungen von Zade et al. [32] auf einen, gegenlber
der Herstellerempfehlung zur Aushéartung des Hexcel
HexPly® M18/1 Prepreg [33], verkiirzten Aushértezyklus
zurlickgegriffen.

3.1. Resistance Welding

Beim elektrischen Widerstandsschwei3en der matrixhy-
briden TSC-TPC Probekérper wurde das Toray Cetex®
TC1000 Premium PEI 5 Harness Satin FT300B Carbon-
gewebe Prepreg [34] als Schweilleiter verwendet. Als
elektrische Isolation gegenuber der zu verschweiBenden
Basislaminate wurde analog zur Oberflachenmodifikation
der gleiche 125um dinne, Sabic Ultem 1000B [35]
Reinmatrixfilm, eingesetzt. Um den Einfluss mdgli-
cher Degradationseffekte durch die Prozessierung
des TSC oberhalb der Degradationstemperatur von
RTM 6 (Ty = 300°C) [36], aufgrund der anvisierten
SchweiBtemperatur von 330°C — T}: (320-350)°C—
einordnen zu kénnen, wurden zwei unterschiedlich lange
Prozesszyklen definiert. Ein konservativer Schweif3-
zyklus mit maBigem Temperaturanstieg Uber einer
Bestromungsdauer tongo = 60s (RW60) bei einem
Konstantspannungsniveau von Upygo = 35V, sowie ein
auf tonso = 30s (RW30) verklrzter Zyklus bei einem
Konstantspannungsniveau von Upy3p = 37V, um durch
eine verkirzte Temperatureinwirkdauer eine Schadigung
des TSC zu vermeiden.

Beide Verfahrensvarianten RW60 und RW30 konnten,
auch ohne die Verwendung einer wie beim Wider-
standsschweiBen von TPCs gelaufig eingesetzten
Glasisolationslage [37], prozesssicher abgebildet werden.
Die Querschliffuntersuchungen der TSC-TPC Probekdr-
per (Bild 2) zeigten — unabhangig vom angewandten
SchweiBzyklus — weder Auffélligkeiten hinsichtlich der
Schwei3nahtdurchgangigkeit, auftretende Porositat im
Verbund, oder Delaminationen durch eine vermutete
Interphasendegradation an der RTM 6/PEl-Interphase.
Farbliche Unterschiede (Bild 2), sowie Héhenunter-
schiede im Querschnittsprofil im Anschluss an die
Atzpraparation mit Dichlormethan (Bild 3), erméglichen
die visuelle Unterscheidung der verwendeten Matrixsy-
steme.

Eine erste Bewertung der mechanischen Performanz der
Verbindungen wurde anhand von SLS-Untersuchungen
durchgefuhrt. Die Zugscherfestigkeiten der Probenserie
RW60 und RW30 unterscheiden sich in ihnren Werten mit
(18,54 £ 0,69) MPa, respektive (16,84 + 0, 48) MPa um
9.2 %. Die Ursache fiir den Festigkeitsunterschied konnte
anhand der Auflichtmikroskopieuntersuchungen nicht
ausgemacht werden. Fir eine detailiertere Bestimmung
der Versagensursache wurden Bruchflachenuntersu-


https://creativecommons.org/licenses/by/4.0/

Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2025

%- 00

BILD 2. Detailquerschliff eines im WiderstandsschweiBpro-
zess RW60 gefiigten TSC-TPC Probekoérpers - 250-
fach vergroBert.

931,44

750,00 500,00

BILD 3. Detailaufnahme eines Querschliffes des Probekor-
pers (RW60) nach erfolgter Atzpraparation im Auf-
licht (oben), sowie dreidimensionaler Darstellung
(unten) - 2500-fach vergréBert.

chungen im Anschluss an die zerstérende Prifung
durchgefihrt.

Konsistent Gber alle Prifkérper hinweg (vgl. Bild 4) zeigte
sich ein vollflachiges Anbindungsmuster mit kohasivem
Bauteilversagen (CSF), gemaB DIN EN ISO 10365.
Exakter lokalisieren lasst sich das Versagen in der
Grenze zwischen PEI-Oberflachenmodifikation und
RTM 6 Grundbauteilwerkstoff. Eine dedizierte Korellation
zwischen Verbindungsfestigkeiten und Schwei3dauer bei
hybriden TSC-TPCs kann aufgrund der Datenbasis an
dieser Stelle nicht erfolgen und verbleibt als Aufgaben-
stellung fir weitergehende Untersuchungen.

3.2. Resistance Interdiffusion Joining

Der RIDJ Prozess stellt einen Verfahrensmix aus
dem Widerstandsschwei3en in Kombination mit einer
lokalen Prepregaushartung unter gezielter Auspré-
gung einer Interdiffusionsschicht dar. Das Verfahren
beruht dementsprechend auf der joule’'schen Erwar-
mung eines carbonfaserbasierten Heizleiters (hier:
Toray Cetex® TC1000 Premium PEI 5 Harness Satin,
FT300B Carbongewebe Prepreg) [34] innerhalb der
Figenaht. Gegenlber der beim RW verwendeten
Reinmatrixschicht als elektrischen lIsolator, wird hier
ein unausgehartetes HexPly® M18 (43 % RC, 220 gsm,
AS4C) Prepreg zwischen Heizleiter und den Flgepart-
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BILD 4. Ubersicht der Bruchflichen von im Widerstands-
schweiBprozess RW30 (oben) und RW60 (unten)

geschweiBter Hybridverbunde.

nern verwendet. Zielsetzung des Verfahrens ist es, unter
anderem die Temperaturbelastung der Komponenten
wéahrend des Fligeprozesses gegeniber konventioneller
TPC-SchweiBB3prozesse zu reduzieren und so eine ther-
mische Degradation der Duromermatrix zu unterbinden.
Wie bereits eingangs erlautert, wurde die Prozessie-
rungstemperatur unter Verkirzung der Aushértedauer
(teriny = 20 min) realisiert. Untersucht wurden die beiden
Aushértetemperaturniveaus Tcpp ;.00 = 200°C, sowie
Teripyass = 225°C. Um eine isotherme Temperaturhal-
tephase sicherzustellen, wurde das Spannungsniveau
voN Uonpinyee (20V bis 18 V), respektive Uongipieos
(22'V bis 18 V), Uber der Aushéartedauer linear reduziert.

Gegenlber dem konventionellen Widerstandsschwei3en
zeigte die RIDJ Technologie trotz der um ein vielfa-
ches verlangerten Prozessdauer ein stabiles Aufheiz-
und Temperaturverweilverhalten Uber der verklrzten
Aushartedauer des M18 Prepreg. Die Querschliffuntersu-
chungen der TSC-TPC Probekérper (Bild 5) zeigten bei
250-facher VergréBerung keine auffélligen Indikationen
hinsichtlich einer Separation der M18 und PEI-Matrices.
Einzige Indikation fir eine noch unzureichende Lami-
natqualitédt zeigte die, im Gegensatz zum restlichen
Laminat, verstarkte Porositat innerhalb der M18 TSC
Schicht. Die bestehenden Porositéten innerhalb der M18
Gewebeschichten werden anhand von Bild 6 ersichtlich
und kénnen an dieser Stelle auf einen nicht optimierten
Druckzyklus zurlckgefihrt werden. Weiterhin ist im
Anschluss an die Atzpraparation mit Dichlormethan
eine deutliche Interphasenausbildung zwischen den
verwendeten TSC und TPC-Matrices zu erkennen.

Die mechanischen Prifungen der im RIDJ Verfahren
gefligten Probekérper zeigten Zugscherfestigkeiten in
Hoéhe von (13,14 + 0, 43) MPa und (14, 56 + 0, 58) MPa
fur die Verweiltemperaturniveaus Tcyp .0, = 200°C,
respektive Tt 1005 = 225 °C.

Hier zeigte sich ebenfalls, konsistent uber alle Prifkdrper
hinweg (vgl. Bild 7), ein vollflachiges Anbindungsmuster
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BILD 5. Detailquerschliffe der im Resistance Interdiffusion
Joining gefiigten TSC-TPC Probekorper - 250-fach
vergréBert.
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BILD 6. Detailaufnahme eines Querschliffes des RIDJ Pro-
bekérpers nach erfolgter Atzpraparation im Auflicht
(oben), sowie dreidimensionaler Darstellung (un-
ten) - 2500-fach vergroBert.

mit kohdsivem Bauteilversagen in der Grenze zwischen
PEI-Oberflachenmodifikation und RTM 6 Grundbauteil-
werkstoff. Das Versagensverhalten innerhalb der Grenz-
schicht hin zur thermoplastischen Oberflachenmodifikati-
on lasst aufgrund der Position dementsprechende keine
exakten RickschlUsse auf die Festigkeit der Verbindung,
sondern ausschlieBlich auf die Festigkeit im Bereich der
TP-Oberflachenmodifikation zu.

RIDJ225 (1)

RIDJ225 (1) RIDJ225 (1Il) | RIDJ225(1V) [} RIDJ225 (V)

BILD 7. Représentative Bruchflachen der Probekérper, wel-
che im Resistance Interdiffusion Joining Prozess
bei der Verweiltemperatur von 7. =225°C
gefiigt wurden.

RIDJ225

3.3. Assembly Interdiffusion Joining

Das Assembly Interdiffusion Joining stellt einen Alterna-
tivprozess zur lokalen Aushartung einer Prepregschicht
in der Fligenaht zweier, benachbarter TSC-Flgepartner
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dar, wobei die Warme zur Aushéartung und Ausbildung
der Interdiffusionschicht im Gegensatz zu den vor-
mals vorgestellten Verfahren von Auf3en eingebracht
wird. Hierbei liefern beheizbare Druckstlicke die er-
forderliche Prozesswarme fir die Aushartung der im
Vorfeld an den Flgeprozess in die Verbindungsnaht
der Bauteile eingebrachten TSC-Prepregschicht und
bilden hin zur thermoplastischen Oberflachenmodi-
fikation der Komponenten eine Interdiffusionszone
aus. Als TSC-Prepregschicht wurde wiederum, analog
zu Abschnitt 3.2, ein mit PEI interdiffusionsfahiges,
unausgehartetes HexPly® M18 (43% RC, 220 gsm,
AS4C) Prepreg hin zu den Fligepartnern verwendet. Zur
Herstellung der Verbindung wurde die Funktionalitat der
elektrisch beheizbaren Druckstiicke des am DLR-ZLP
vorhandenen Widerstandsschweif3standes genutzt.
Untersucht wurden zwei Prozessvarianten, erstere bei
einem Aushértetemperaturniveau 1¢, .., = 200°C,
sowie eine zweite Variante bei einem erhéhten Ausharte-
temperaturniveau 1, .., = 220°C. Beide dienen der
Vergleichbarkeit mit den unter Abschnitt 3.2 dargestellten
Untersuchungen.

Gegenliiber der voran dargestellten Verfahren RW und
RIDJ, liefert das AIDJ ein hinsichtlich der Werkzeugtech-
nologie und Prozessfihrung vereinfachtes Verfahren
zum Fugen hybrider TSC-TPC Verbunde. Auch die
Querschliffuntersuchungen der im AIDJ Verfahren
gefugten Prufkdrper (Bild 8) zeigten im Auflichtmikroskop
bei 250-facher Vergréf3erung eine vermehrte Porositat
innerhalb der HexPly® M18 Prepregschicht. Visuell l&sst
sich mittels der Querschliffuntersuchungen und der
Kontrastunterschiede zwischen PEIl und den enspre-
chenden Duromermatrices eine Unterscheidung der
Schichten erkennen. Im Bereich der Interdiffusionszonen
finden sich keine optisch erkennbaren Fehlerindikationen.
Analog zu den Querschliffuntersuchungen aus Abschnitt
3.2 wird auch hier die entstandene Porositat innerhalb

der Duromerverbindungsschicht auf einen nicht opti-
mierten Druckzyklus zuriickgefuhrt. Bild 9 zeigt einen
exemplarischen Querschnitt durch die Verbindungsstelle
im Nachgang an die Atzpraparation mit Dichlormethan
und 2500-facher VergrdBerung, wobei eine deutliche
Interphasenausbildung zwischen den verwendeten TSC
und TPC-Matrices zu erkennen ist.

Az

BILD 8. Detailquerschliffe eines im Assembly Interdiffusion
Joining gefiigten TSC-TPC Probekérper - 250-fach
vergroBert.
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BILD 9. Detailaufnahme eines Querschliffes des AIDJ Pro-
bekérpers nach erfolgter Atzpraparation im Auflicht
(oben), sowie dreidimensionaler Darstellung (un-
ten) - 2500-fach vergréBert.

Die mechanischen Prifungen der im AIDJ Verfahren
geflgten Probekérper zeigten Zugscherfestigkeiten in
Hoéhe von (15,76 + 0,36) MPa und (16,76 + 1,09) MPa
far die Verweiltemperaturniveaus T, .., = 200°C,
respektive Tt 1 1.,, = 220°C.

Analog zu den Bruchbildergebnissen der im RW und
RIDJ Verfahren geflgten Probekérper zeigten auch die
im AIDJ Verfahren gefligten Probekdrper keine Separati-
on innerhalb der Fligenaht (vgl. Bild 9, Bereich: b-d-b).
Erkennbar ist ein vollflachiges, fasernahes Ablbsen
der bei der Komponentenherstellung eingebrachten
PEI-Oberflachenmodifikation. Aufgrund der Bruchbilder
(vgl. Bild 7 und Bild 10) lasst sich schlussfolgern,
dass die Zdhmodifikation der RTM 6 Matrix im Verbin-
dungsbereich mittels PEI und damit die ausgebildete
Interphase Uber den Zugscherversuch hinweg eine im
Vergleich zur RTM 6-Carbonfaseranbindung héhere
Festigkeit aufweist, welche das Versagen hin zum
Faserschlichte-Thermosetmatrix-Interface  verschiebt.
Die verwendete T2/2 Architektur des G0986 Gewebes
stltzt hierbei die Grundintegritat der oberflachennahen
Schichten der Priifschenkel und erschwert weiterhin die
Versagenslokalisation.

AIDJ220 (IV) | AIDJ220 (V)

AIDJ220 (I1) f AIDJ220 (I1l)

AIDJ220 (1) *

BILD 10. Reprasentative Bruchflichen der Probekoér-
per, welche im Assembly Interdiffusion Joi-
ning Prozess bei der Verweiltemperatur von
Tearpyaso = 220 °C gefiigt wurden.
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3.4. Gegeniiberstellung der untersuchten Technolo-
gien

Zur Einordnung der mechanischen Kennwerte aus der
SLS-Priifung stellt das Bild 11 eine Ubersicht der er-
zielten Zugscherfestigkeiten bezlglich der angewandten
Verbindungstechnologien, sowie einer monolithischen
CF/RTM 6 Referenz gegeniliber. Die Bruchflachen al-
ler untersuchten Verbindungstechnologien zeigten Uber-
geordnet kohasives Bauteilversagen in der Grenzflache
zwischen flgezonenahen Carbonfasern und RTM 6 Ma-
trix. Bedingt durch den Versagensort erlauben die Er-
gebnisse aus den Zugscherversuchen keine konkreten
Aussagen hinsichtlich der durch die untersuchten Pro-
zesse erzielbaren Festigkeiten und liefern vielmehr eine
Ubergeordnete Aussage in Bezug auf die Anbindung der
PEI-Oberflachenmodifikation auf dem Grundbauteil. Im
direkten Vergleich der Kurzzeit-SchweiBfaktoren (SF)'
gegeniber der monolithischen CF/RTM 6 Priifkdrper lie-
gen die Festigkeitswerte der Verbunde, ohne die Anwen-
dung weiterer Prozessoptimierungen, in Bereichen von
SFRW = (0, 83*0, 91), SFRIDJ = (0, 65*0, 72), sowie
SFaipy = (0,78 — 0, 82), was wiederum das Potential
zeigt bei entsprechender Optimierung der PEI-Anbindung
bei differentieller Bauweise dennoch in Festigkeitsberei-
che monolithischer Strukturen zu gelangen.
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BILD 11. Gegeniiberstellung der nach AITM 1-0019 gemes-
senen Zugscherfestigkeiten gefligter Probekorper,
sowie der CF-RTM 6 Referenz.

Zur qualitativen Einordnung dient Tabelle 1 der zusam-
menfassenden Gegenlberstellung der untersuchten Ver-
bindungstechnologien hinsichtlich einiger fur die Tech-
nologieauswahl relevanter Bewertungskriterien auf Ba-
sis des aktuellen Kenntnisstandes. Neben den Fakto-
ren Verbundfestigkeit, Figenahtdicke und der Masse der
Verbindungsschicht, welche relevant fiir die Auslegung
und Performanz des Endproduktes sind, wurden weite-
re Faktoren aufgelistet, welche einen ersten Eindruck
hinsichtlich Aufwand, Komplexitat und Kosten vermitteln
sollen. Zusammenfassend zeigt die AIDJ Technologie
einen guten Kompromiss hinsichtlichh der fur die Fu-
getechnologieauswahl relevanten Kriterien, wenngleich
eine anwendungsfallbezogene Bewertung und weitrei-

"Nach DVS 2203 ist der Kurzzeit-SchweiBfaktor als Verhaltnis von
SchweiBnahtfestigkeit gegeniiber der Grundmaterialfestigkeit definiert.
Die grundlegende Bezeichnung als Schweif3faktor ist im Falle der RIDJ
und AIDJ Technologien nicht génzlich zutreffend. Deren Aussagekraft
kann jedoch (bertragen werden.
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chendere Untersuchungen zur konkreten Darstellung der
jeweiligen technologischen Potentiale notwendig ist.

RW RIDJ AIDJ

Verbundfestigkeit T K —
Flgenahtdicke — T +
Masse der Verbindungsschicht — 1 +
Prozessdauer H T T
Energiebedarf 3 J T
Toleranzausgleichspotential J T T
Degradationspotential T J +
Werkzeug- & Prozesskomplexitat 1T 1T d

TAB 1. Gegeniiberstellung der Verfahren RW, RIDJ und Al-
DJ anhand einiger fiir die Fligetechnologieauswahl
relevanter Bewertungskriterien.

4. ERKENNTNISTRANSFER UND DEMONSTRATION

4.1. Anwendungsspektrum

Die untersuchten Verfahren RW, RIDJ und AIDJ zielen
durchgangig darauf ab, staubfreie und performante
Flgetechnologien fir die Montage differentiell ge-
fertigter Strukturen, bestehend aus zumindest einer
TSC-Komponente, auBerhalb eines Autoklaven be-
reitzustellen. Fir die TPCs liefert eine Vielzahl an
Thermoplastschweil3technologien ein zielorientiertes
Portfolio, welches beispielhaft im Rahmen des MFFD
weiterentwickelt und angewandt wurde [3, 5, 6]. Ins-
besondere im Hinblick darauf, die Komplexitat der
Einzelbauteilherstellung zu reduzieren und anhand ge-
eigneter Fligetechnologien eine komplexe quasi-integrale
Baugruppe realisieren zu kénnen, soll neue Potentiale
zur Fertigung von TSC-TPC Strukturen ermdglichen.

Im konkreten Anwendungsbereich der Flugzeugrumpf-
fertigung und -montage kann die aufwandsreduzierte
Fertigung einer TSC-AuBenhaut mit in Fligebereichen
eingebrachten, thermoplastischen Oberflachenmodifika-
tionen fir eine anschlieBende Montage von Stringern
und Spanten zielfuhrend sein. Zur Herstellung von End-
losprofilen und Gleichteilen, wie beispielsweise Stringern
und Spanten, welche in vergleichsweise hoher Stlickzahl
im Flugzeugbau vorkommen, bieten sich TPCs und de-
ren Fertigungstechnologien an. Die Montage der TSC
und TPC Einzelbauteile wird nach dem aktuellen Stand
der Technik mittels konservativer Bolzenverbindungen
realisiert, welche es aufgrund der erforderlichen Frasbe-
arbeitung wiederum nicht erlauben, die Strukturmontage
mit der Systemintegration zu vereinen und somit Poten-
tiale fir eine effiziente Herstellung des Endproduktes
limitieren. Unabhangig vom bisherigen Reifegrad der vor-
gestellten Fligetechnologien sollen diese einen ersten
Eindruck hinsichtlich Anwendbarkeit und Chancen zum
Verbinden matrixhybrider Composites liefern.
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4.2. Realisierung anhand eines Helicopter-Engine-
Deck Strukturdemonstrators

Im Rahmen des Verbundprojektes NEUTRON wur-
de das AIDJ Verfahren fur das Verbinden der TSC
Tragerkomponenten zu einer Helicopter-Engine-Deck
Hinterbaustruktur erstmalig demonstriert. Zielsetzung
galt der Anwendung der Verfahrenstechnologie zum
Verbinden von Langs- und Quertradgern mit den entspre-
chenden Clips (vgl. Bild 12) und Knotenblechen (vgl.
Bild 13) als Verbindungselemente. Bei der Bauteilher-
stellung wurde in Anlehnung an die Voruntersuchungen
in den spateren Verbindungsbereichen, eine lokale
Oberflachenmodifikation der TSC Komponenten mittels
125 pm Ultem 1000B PEI-Folie durchgefuhrt.

Die auf Endkontur bearbeiteten Langs- und Quertrager
wurden weiterhin mit Hilfe einer positionsgetreuen
Aufspannvorrichtung fir den nachfolgenden Fligeprozess
fixiert. Im Vorfeld an die M18/1 Prepregapplikation wur-
den die Bauteile im Bereich PEI-Oberflachenmodifikation
mittels Isopropanol gereinigt. Als Verbindungsschicht
zwischen den bereits vollstandig ausgehéarteten FU-
gepartnern wurde auch hier eine Einzellage Hexcel
HexPly® M18/1 Prepreg verwendet. Die lokale Druck-
und Temperatureinbringung erfolgte Uber konturgetreue,
elektrisch eigenbeheizte Druckkstucke. Zur exakten Re-
gelung der Solltemperatur im Verweiltemperaturbereich
von 220(2) °C dienten ENDA ETC2011 PID-Regler.

BILD 12. Detailansicht einer T-StoBverbindung von Léngs-
und Quertrager, verbunden iiber einen Clip im
AIDJ Prozess.

Bild 14 illustriert die resultierende, vollstédndig gefligte
Demonstratorbaugruppe. Der Erkennnisgewinn aus dem
Zusammenbau der Hinterbaustruktur belegt einen einfa-
chen Ubertrag des Verfahrens von Couponlevel hin zu
einer Applikation im Realmafstab. Im Rahmen des Pro-
jektes NEUTRON konnte mit der Anwendungsdemonstra-
tion eine potentielle Alternative, respektive Ergédnzung zur
staubfreien Montage einer TSC-TSC Helicopter-Engine-
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BILD 13. Isometrische Detailansicht von der Léangs-
Quertragerverbindung mittels Knotenblech,
verbunden tiber einen Clip im AIDJ Prozess.

BILD 14. Finale Baugruppe des generischen Helikopter-
Engine-Deck Strukturdemonstrators.

Deck Struktur gegeniiber dem Stand der Technik darge-
stellt und demonstriert werden.

5. FAZIT UND AUSBLICK

Im Rahmen der Veréffentlichung wurden die drei pro-
gressiven Ansatze Resistance Welding, Resistance
Interdiffusion Joining und Assembly Interdiffusion Joining
als Alternativen, respektive Ergdnzung konservativer
TSC Flgetechnologien dargestellt. Erste Untersuchun-
gen dienten dabei der Validierung von Machbarkeit, sowie
der Einordnung von Potentialen und Herausforderungen
in Bezug auf die Anwendung. Hinsichtlich der thermo-
plastischen Oberflachenmodifikation mittels einer lokal
eingebrachten PEI-Folie wurden Herausforderungen bei
der Folienintegration im Vakuuminfusionsprozess auf
der werkzeugabgewandten Seite, sowie bezuglich des
Erreichens fir die Interphasenauspragung vorteilhafter,
hoher Heizraten andiskutiert.

Die Untersuchungen zum Flgen der matrixhybriden
TSC-TPC Probekdrper haben durchgéngig gezeigt,
dass die dargestellten Prozessierungsniveaus eine
zuverldssige Prozessflihrung zulassen. Die Querschlif-
funtersuchungen, sowie Detailaufnahmen geétzter im
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WiderstandsschweiBverfahren hergestellter Probekdr-
per zeigten eine durchgdngige, matrixibergreifende
Anbindung ohne jegliche Porositat oder Degradationser-
scheinungen. Im Vergleich zu den Verfahren RIDJ und
AIDJ waren innerhalb der Querschliffe noch klare Poren
erkennbar, was in erster Linie auf einen bis dato nicht
optimierten Druckzyklus zuriickgeflhrt werden konnte.

Die Festigkeitswerte aus den Zugscherversuchen zeigen
zum aktuellen Zeitpunkt noch eine Abminderung ge-
genUlber der monolithischen RTM 6 Referenzprifkdrper,
wobei fir die RW Technologie bereits im Maximum ein
Kurzzeit-Schweil3faktor von 0,91 erzielt wurde. Anhand
der Bruchbildanalysen konnte gezeigt werden, dass das
Versagen der Probekdrper prozessibergreifend an der
fasernahen Grenzschicht der Fugepartner stattfindet.
Aus diesem Grund ist eine Optimierung zur thermo-
plastischen Oberflachenmodifikation der Probekdrper
erforderlich.

Ein abschlieBender Abschnitt wurde den Themen Er-
kenntnistransfer und Demonstration zugeschrieben, wo-
bei einerseits ein potentielles Anwendungsspektrum im
Bereich der Flugzeugrumpffertigung und -montage andis-
kutiert und abschlieBend die praktische Realisierung des
AIDJ Verfahrens zur Montage einer Helicopter-Engine-
Deckstruktur beschrieben wurden.
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