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1 RESUMEN.

El objeto de este proyecto ha sido la mejorara del actual método de ensayo que se viene
utilizando para la determinacién de la tenacidad a la fractura interlaminar en modo | en
materiales de fibra de carbono. El punto de partida para acometer este trabajo fue
profundizar en el campo de los materiales compuestos aplicados en la industria
aeronautica; conocer y estudiar de manera exhaustiva todos los conceptos y pardmetros
relacionados con el mundo de los materiales compuestos tales como normativas,
métodos de fabricacion, ensayos no destructivos y, especialmente, el ensayo de G,

entorno al cual hagirado todo el proyecto.

El desarrollo del proyecto se compone de un estudio previo de los materiales
compuestos asi como del ensayo utilizado para la determinacién de la tenacidad a la

fracturainterlaminar modo | en este tipo de materiales.

Tras este andlisis se ha estudiado y comparado en detalle el Gtil que actualmente se
viene utilizando para la determinacion de la tenacidad a la fractura interlaminar modo |,
Gic, Yy € (til objeto del proyecto, €l Side-Clamped Beam Fix.

Concluido todo € proceso descriptivo, se han analizado los diversos resultados de
ensayos de Gc utilizando el Util Side-Clamped Beam Fix, asi como el Util aceptado
actualmente por las especificaciones técnicas de Airbus (AITM), “bisagras’, con los

mismos acondicionamientos y en las mismas condiciones de temperatura de ensayo.

Finalizados estos ensayos se han comparado los resultados obtenidos para la validacion
0 no del nuevo Util y en caso de ser claramente comparables se procederd a la

normalizacion del mismo.
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1.1 ABSTRACT

The aim of this project has been the improvement of the current test method which is
used for the determination of mode | interlaminar fracture toughness energy of carbon
fibre composites. In order to achieve this goal it was performed a preliminary study of
the composites materials as well as the test method which is being used to determinate
mode | interlaminar fracture toughness energy used with this materials.

Following this analysis, it has been studied and compared in detail the tool that at the
moment is used for the determination of mode | interlaminar fracture toughness energy
of carbon fibre composites and the Side-Clamped Beam Fix, tool goal of this project.

The Side-Clamped beam fix was designed in order to exclude the long and costly
processes of adhesion of “piano hinges’, which are the only tool that was accepted at
the moment by the Airbus Industrie Test Method (AITM), to the specimens (surface

preparation of adherent and metallic fixtures, adhesive joint, cleaning of the fixtures)

Concluded all the descriptive process, the diverse results of Gic tests have been
analyzed using the tool Side-Clamped Beam Fix, as well as, “hinges’ with the same

preparations and in the same conditions of temperature of test.

Finalized these tests, the results obtained have been compared for the validation of the
new tool and in case of being clearly comparable it will be performed the normalization

of the new tool.
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2 OBJETIVOS

El principal objetivo propuesto en este proyecto ha sido la mejora del método de ensayo
gue se viene utilizando para la determinacion de la tenacidad a la fractura interlaminar
modo .

Para la consecucion de este objetivo se ha propuesto incorporar, como alternativa al Gtil
actualmente aceptado seguin las especificaciones técnicas de ensayos de la compafia
Airbus (AITM’s), uno nuevo que facilite y agilice la realizacion de este ensayo tan
ampliamente utilizado en la industria aeronautica, especialmente en la evaluacion de las

uniones encoladas.
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3 PRESENTACION DE LA EMPRESA

Airbus, empresa lider mundial en la fabricacion de aviones con capacidad para mas de
100 pasajeros, esta en proceso constante de innovacion tecnolégica. La misién de la
empresa es la de proporcionar aviones que estén perfectamente adaptados a las
necesidades del mercado, con la maxima calidad del servicio disponible [1]. Dispone de
laboratorios de Investigacion y Control de Calidad en sus diferentes factorias. En
concreto este proyecto ha sido realizado en el Laboratorio de Ensayos Mecanicos del
departamento de 1+D de la factoria de Getafe de Airbus Esparia.

En 1970 se cred el consorcio Airbus entre la compafiia francesa “ Aérospatiale Matra’ y
alemana “Deutsche Aerospace’ (Dasa) (ver Figura 3.1). Un afio después la empresa
espafiola Construcciones Aeronauticas Sociedad Anénima (CASA) se incorporé a dicho
consorcio, y en 1979 lo hizo la inglesa “British Aerospace” (BAE). Desde el principio
el consorcio se fijo como objetivo competir con el principal fabricante de aviones del
mundo, la compafia estadounidense Boeing, que en aquella época iba adquiriendo una
posicién cada vez mas dominante en el sector de la aviacion civil [2]. El 2 de diciembre
de 1999 se firm6 en Madrid el acuerdo para la fusién de Aérospatiale Matra, CASA y
Dasa que daria lugar en julio de 2000 a la compafiia EADS (“European Aeronautic
Defence and Space Company”). Un afio después se cred en Toulouse (Francia) Airbus
SAA.S. como una Sociedad por Acciones Simplificada (“Société par Actions
Simplifiée”, S.A.S) con los recursos que dedicaba cada una de las compafiias a los
programas del consorcio, quedando el reparto accionarial distribuido entre EADS (80%)
y BAE SYSTEMS (20%) hasta octubre de 2006, momento en el que el grupo
aeroespacial europeo EADS se convirtid en el Unico propietario de Airbus. [1]
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Figura3.1 Firmade acuerdo entre el Ministro francés de Transporte, Jean Chamant y el Ministro
aleman de Asuntos Econémicos, Karl Schiller, para el desarrollo conjunto del avién A300 [ 1]

Los proyectos de la filial de aviacion civil del consorcio aeronéutico europeo EADS se
dividen por paguetes de trabajo entre sus diferentes sedes Europeas repartidas entre
Alemania, Francia, Espafia y Gran Bretafia (ver Figura 3.2 y Tabla 3.1). Una vez
fabricados los componentes se utiliza la aeronave de carga A300-600ST Super
Transporter (Beluga), para transportar secciones completas de aviones Airbus desde los
distintos centros de produccién hasta las cadenas de montaje final de Toulouse o
Hamburgo. Cuando las dimensiones de los componentes no permiten la utilizacion del
transporte aéreo se utilizan combinaciones que implican el transporte fluvial, maritimo y

por carretera. [1]

O Airbus Francia

. Airbus Gran Bretaia
. Airbus Alemania

. Airbus Espaiia

Figura3.2 Fabricacion delas diferentes partesde avion A-380 en los diferentes sites AIRBUS| 3]
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Francia 19.358
Alemania 18.423
Reino Unido 8.688
Esparia 2.726
Estados Unidos 405+
Republica Popular China 100+
Total 49.700+

Tabla3.1 Empleosdirectos de AIRBUS SAS

3.1 AIRBUS ESPANA

Airbus Espafia S.L. emplea a cerca de 3000 personas repartidas entre sus factorias de
Getafe, Illescas y Puerto Real y se especializa en el disefio, fabricacién y montaje de
estructuras en fibra de carbono de todos los modelos del fabricante aerondutico europeo.
La planta de Getafe se dedica a la Ingenieria, Soporte a Producto, Desarrollo y
Fabricacion de materiales compuestos convencionales (autoclave) y por Moldeo por
Transferencia de Resina (“Resin Transfer Moulding”, RTM), y a los Montajes
Estructurales. La planta de Illescas (Toledo) esta especializada en los procesos de
produccion automatizados con materiales compuestos avanzados y en la fabricacion de
grandes superficies de sustentacion. Este centro esté equipado con los sistemas mas
avanzados para el disefio, la fabricacion, la inspeccion y la reparacion de cualquier tipo
de estructura de material compuesto por lo que es un Centro de Competencia de
Materiales Compuestos Avanzados y un Centro de Excelencia de Materiales
Compuestos. La planta de Puerto Real (Cadiz) es un Centro de Excelencia de Montajes
Automatizados, y es desde donde se entrega a la Cadena de Montaje Final el
estabilizador horizontal del A380. [1]
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A310

MODEL 200 300

A320/321 | A3J30/340 | A340-800 A3E0

P FLIGHT 1981 1982

LEADING EDGE COMPOSITES COMPOSITES

LATERAL BOX METALLIC METALLIC COMPOSITES COMPOSITES COMPOSITES COMPOSITES

commaceox R Trel

TRAILING EDGE = gd )] = COMPOSITES COMPOSITES COMPOSITES COMPOSITES COMPOSITES

ELEVATOR MET_/BONDING COMPOSITES COMPOSITES COMPOSITES COMPOSITES COMPOSITES

TIP FAIRING COMPOSITES COMPOSITES METALLIC METALLIC METALLIC METALLIC

Tabla 3.2 Innovacion en la fabricacion del estabilizador horizontal (HTP) [4]

Airbus Espafia ha tenido una voluntad continua de innovacion desde su incorporacion al
consorcio Airbus en 1971. Este afan innovador comenzé con la introduccién de la fibra
de carbono en los timones del estabilizador del A300 en 1974, continu6 con el primer
estabilizador horizontal (Horizontal Tail Plane, HTP) en fibra de carbono en un avion
civil en el A320 y siguio con el primer estabilizador tanque de combustible de fibra de
carbono en el A330/340. La consolidacion de la utilizacion de fibra de carbono se ha
producido en el A380 con su incorporacion en el estabilizador horizontal y en el fuselaje
posterior, siendo la primera vez que se utiliza dicho material en la estructura del fuselaje
de un avion comercial de gran tamafio (ver Tabla 3.2). [1]

. al
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4 ACERCAMIENTO TEORICO

4.1 MATERIALES COMPUESTOS DE MATRIZ POLIMERICA
REFORZADOS CON FIBRAS (CFRP)

4.1.1 Introduccion alos materiales compuestos

Un material compuesto es una combinacion de materiales que difieren en composicion o
forma a escala macroscopica. Los constituyentes mantienen su identidad en el
compuesto, es decir, no se disuelven ni funden entre ellos aunque funcionan
conjuntamente. Los componentes pueden identificarse fisicamente y muestran una
interfase definida entre ellos. [3]

La utilizacion de los materiales compuestos en la fabricacion de aeronaves se justifica
porque su empleo se traduce en una disminucién importante del peso, mejorando de esa
forma las prestaciones de los aviones y disminuyendo considerablemente el gasto de
combustible. En efecto, la sustitucion de los materiales tradicionales (fundamentalmente
aleaciones de aluminio) por los materiales compuestos de matriz polimérica favorece el
ahorro de energia y de dinero. Se estima que lareduccion de 1 kg de peso al sustituir un
metal por un “composite” se traduce en un ahorro de combustible de 120 litros por afio
y se calcula que la reduccion de ese mismo peso significa alargar 1 milla nautica la

autonomia de un avion comercial. [5]

Los materiales compuestos constan de una fase continua o matriz y de una fase
discontinua o refuerzo, con diferente composicion y morfologia segiin la funcionalidad
o propiedades que se pretenden conseguir. En la industria aerondutica muchos de los
materiales compuestos utilizados son los reforzados por fibras de carbono y matriz
polimérica (CFRP). En estos la matriz es la encargada de proporcionar cohesion entre
las fibras, proporcionar proteccion a las fibras frente al dafio mecanico y al medio
ambiente, trasmitir las cargas aplicadas a las fibras y es también, la que determina la
temperatura de servicio del material compuesto y controla la resistencia del “composite”
frente a medio ambiente y agentes externos. Las fibras, mientras, son las que
proporcionan la resistencia y rigidez al material, es decir, las que dirigen el
comportamiento mecanico de los materiales compuestos dependiendo del tipo de fibra

utilizaday la orientacion. [3]
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Un gjemplo tipico de material compuesto es el hormigon armado. Tanto el acero como
el hormigbn mantienen sus propiedades individuales en la estructura final, pero al
trabajar conjuntamente ambos materiales, el acero soporta las fuerzas de traccion y el

hormigon las de compresion.
En resumen, los materiales compuestos presentan las siguientes caracteristicas:

o Consisten en dos o més materiales distintos, tanto fisica como mecanicamente.

o Se fabrican mediante una mezcla, de tal manera que se consiga una dispersion
controlada y uniforme de los constituyentes.

0 Las propiedades de los materiales compuestos son superiores y en algunos casos

completamente distintas de las propiedades de sus constituyentes.

Una evidente desventagja que presentan los materiales compuestos es su coste, ya gque las
caracteristicas de estos materiales y de sus procesos de fabricacion encarecen
notablemente el producto. Hay ciertas aplicaciones en las que se requiere una alta
rigidez especifica (E/p), una buena estabilidad dimensional, tolerancia a altas
temperaturas, resistencia a la corrosion, ligereza o una mayor resistencia a la fatiga que
la que presentan los materiales clésicos lo que compensa el alto precio (ver Figura4.1).

[5]

= ACCRO B ALUMINIC MATERIAL COMPLITSTC

[ ] |

s i -

PESCY F?[}_“.'LNHII:"]N RIGIIES KESISTENCIA K. FATIGA
TERMICA

Figura4.1 Comparacion de algunas propiedades mecanicasde acero, aluminio y material compuesto.[ 6]

En la actualidad, los materiales compuestos van ganando protagonismo en diversas
areas més alla de la industria aerondutica, fundamentalmente por la reduccion de peso

gue supone y por la mejora de sus prestaciones. Los composites hoy en dia son
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utilizados en sector ferroviario, industria ndutica, automocion, construccion, medicina,

electricidad y deportes (ciclismo, golf...).

4.1.1.1 Ventajas de los materiales compuestos (CFRP).

Los materiales compuestos pueden alcanzar unas excelentes relaciones de
resistencia-peso (resistencia especifica) y rigidez-peso (médulo especifico). En
la Figura 4.2 y en la Figura 4.3 se muestran los diagramas de resistencia y
maédulo de Young en funcién de la densidad para distintos materiales, donde se
puede observar la ata resistencia especifica y modulo especifico de los
materiales compuestos.

Las muestras laminadas y los tejidos de fibras pueden ser confeccionados para
darles las propiedades mecanicas deseadas en varias direcciones.

Es més sencillo conseguir unos perfiles aerodindmicamente suaves para una
reduccion de carga. Se pueden fabricar partes complejas de doble curvatura con
un acabado superficial liso.

El coste de produccion es reducido. Los composites se pueden fabricar mediante
un amplio rango de procesos.

Por lo general, los composites ofrecen una excelente resistencia a la corrosion y
una alta resistencia dieléctrica

Presentan buen comportamiento frente ala fatiga

Poseen gran estabilidad dimensional y ahorro en peso
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Figura4.3 Diagrama Ashby Resigtencia- Densidad

4.1.1.2 Inconvenientes de los materiales compuestos (CFRP)

Los materiales compuestos por fibras y matrices orgénicas sblo presentan
buenas propiedades mecanicas en la direccion paralela a la fibras, por lo que es
necesario disefiar cuidadosamente las piezas para distribuir las fibras en todas las
direcciones de la carga

El coste de los materiales es elevado (ver Figura 4.4)

Requiere larealizacion de costosas inversiones en instalaciones y equipos.
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Requiera costosos programas de evaluacion, calificacion y certificacion de
estructuras

Presenta baja resistencia aimpacto

Requiere protecciones adicionales frente al rayo.

Pueden sufrir la entrada de agua en estructuras sandwich

Su reciclado es dificil.

Strangtn, my [MPa]

: Polymers and '-.""'-’-
e olostemers b
A —

2t
T

Fiali cost par unit vouma, C, 5

Figura 4.4 Diagrama Ashby Resistencia-Coste relativo/ud volumen

4.1.1.3 Estructuras modernas de la industria aerondautica basadas en
materiales compuestos.

La introduccién de la fibra de vidrio en 1940 y su uso posterior con poliéster y resinas
epoxi fueron la base de los composites de la industria aerospacial tal como la
conocemos hoy. Los altos rendimientos de las fibras introducidas en los 60, tales como
el boro (1966), carbono (1968), aramida (1972) y polietileno de ato rendimiento
(1987), han acelerado su uso. Los prondsticos actuales indican que los aviones del
futuro estarén fabricados de materiales compuestos en su totalidad (ver Figura 4.5). [5]
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Los materiales compuestos comenzaron a ser usados en la aviacion moderna como parte
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Figura4.5 Evolucion dd uso de materiales compuestos en la familia Airbus[ 1]

de estructuras terciarias, como por ejemplo carenados y ciertas partes del fuselgje; sin

embargo, los composites son usados ahora para estructuras primarias y secundarias, en

algunos casos forman la estructura completa de los estabilizadores horizontales y

verticales. Los fuselajes de materiales compuestos realizados mediante Fiber-Placement

o Fiber-Wound estén siendo incorporados al proceso de fabricacion de aviones de gran

tamanio.

el
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4.1.2 Fibrade carbono

La fibra de carbono se desarroll6 inicialmente para la industria espacial, pero ahora, a
bajar de precio, se ha extendido a otros campos: la industria del transporte, aeronautica,
al deporte de ata competicion y, ultimamente, se puede encontrar fibra de carbono hasta

en carteras de bolsillo y relojes. [6]

La fibra de carbono estd compuesta por muchos hilos de carbono en forma de hebra.
Existen muchas clases de fibra de carbono con propiedades diversas, adaptadas a
distintas aplicaciones. En la Figura 4.6 se aprecia la forma cilindrica alargada de una

fibra de carbono.

5 4700 30,0 B mmocdDCk SE(M]

Figura4.6 Ejemplosde micrografia de una fibra de carbono mediante SEM [3]
Su resistencia es de 2 a 8 veces superior aladel acero, y su densidad es 4 veces menor.

Otras propiedades muy apreciables en la fibra de carbono son la resistencia a la
corrosion, al fuego, su inercia quimica y la conductividad eléctrica. Ademas ante

variaciones de temperatura conserva su forma (bajo coeficiente de dilatacion térmica).

La mayor parte de la demanda de fibra de carbono se centra en la actualidad en tres
sectores, dos tradicionales desde su irrupcién en el mercado (aerondutico y articulos
deportivos) y un tercero que podria denominarse de “aplicaciones industriales’, muy
amplio, que es el que estd marcando la expansion a gran escala en el uso de estetipo de
refuerzo. La Figura 4.7 muestra la evolucion de la demanda en el consumo de fibra de
carbono desde €l inicio de la presente década hasta finales de la misma. Como puede
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apreciarse, el repunte de las aplicaciones aeronduticas, junto con la expansion a gran
escala en las aplicaciones industriales, estén siendo las responsables de un mercado en

expansion.
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Figura 4.7 Evolucion delas aplicaciones de la fibra de carbono durante € periodo 2001-2010 [ 5]

4.1.2.1 Clasificacion de las fibras de carbono

Las fibras de carbono pueden clasificarse atendiendo a diferentes criterios como son sus
propiedades mecanicas, la naturaleza del precursor empleado, la temperatura del
tratamiento térmico final a que se les somete o0 el tamafio del haz de filamentos o
estopa.

Basandose en sus propiedades mecanicas, las fibras de carbono se clasifican en:
Ultra alto modulo elastico o tipo UHM
0 Maodulo elastico atraccion > 600 GPa
0 Resistenciaatraccion > 2.500 MPa
Alto médulo elastico o tipo HM
0 Maodulo elastico atraccion > 350 GPa
0 Resistenciaatraccion > 2.500 MPa
Modulo eléstico intermedio o tipo IM
0 Maodulo elastico atraccion: 280-350 GPa
0 Resistenciaatraccion > 3.500 MPa
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Modulo eléstico estédndar y alta resistencia
0 Maodulo elastico atraccion: 200-280 GPa
0 Resistenciaatraccion > 2500 MPa

Bajo modulo elastico, tipo LM o comerciales
0 Maodulo elastico atraccion: 50-200 GPa
0 Resistenciaatraccion < 3.500 MPa

En la Figura 4.8 se muestra la relacion entre la resistencia a traccion y el modulo

eléstico paralos distintostipos de fibras de carbono.

Garbon Fibers: Product types by Mechanical Performances
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Figura 4.8 Comparativa de los diferentestipos de fibras clasificados en funcién de sus propiedades

mecanicas|[ 3]

Segun los distintos tipos de precursor, las fibras de carbono se clasifican en:
0 Fibrade carbono base PAN o ex PAN

Fibra de carbono base pitch isentropico o ex pitch isentropica

Fibra de carbono base pitch medofésico o ex_pitch mesofasica

Fibra de carbono base Rayén o ex Rayon

o O o O

Fibra de carbono crecidas en fase vapor o VGCF
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Segun latemperatura de tratamiento térmico, las fibras de carbono se clasifican en:
Tipo | o fibra de carbono de alto tratamiento térmico (HTT), donde la
temperatura final de tratamiento térmico es superior a 2000°C y esté asociada a
fibras de alto médulo
Tipo Il o fibra de carbono de tratamiento térmico intermedio (ITT), cuando la
temperatura final de tratamiento térmico estd alrededor de 1500°C y esta
asociada a fibras de alta resistencia
Tipo Ill o fibra de carbono de bajo tratamiento térmico (LTT), donde las
temperaturas de tratamiento térmico final son inferiores a 1000°C, dando lugar a
fibras de bajo modulo y baja resistencia

Por ultimo, de acuerdo al nimero de filamentos o tamafio de la estopa (tow), las

fibras de carbono se clasifican segiin se muestraen la Tabla 4.1.

Simbolo Namero Mdadulo elastico
Filamento Filamentos medio (GPa)

3K 3000

Estandar oK ba90 230
12K 12000
24K 24000
Conwvencional Gk 6000

tows Intermedio 12K 12000 300
24K 24000
6K G000

Alto 12K 12000 350
24K 24000
45K 45000

Large tows Estandar 48K 48000 230
BOK 80000

Tabla4.1 Cladficacién de lasfibras de carbono seglin € ndmero de filamentos
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4.1.2.2 Fabricacion de la fibra de carbono

El tratamiento més utilizado para la fabricacion de la fibra de carbono es la oxidacion y
carbonizacion de un precursor, generalmente PAN (poliacrilonitrilo). El proceso es el
siguiente: (ver Figura 4.9)

Oxidacién de PAN ol f ' ! .. : . PAN
El precursor es preoxidado y RS il
estabilizado bajo tensién, a 200-300°C,

durante una hora

Carbonizaciéon en atmoésferainerte

El PAN se calienta a 1000-1100°C en

atmaosfera sin oxigeno durante uno o dos

minutos, donde se alinean las cadenas

del polimero hasta formar hojas de

grafeno que tienen forma de cintas : Inert
delgadisimas, bidimensionales, y se ' | CARBONIZATION S
logra una resistencia a la traccion de :

5.650 N/mm’

Grafitizacion en atmosfera inerte L\ inert

Se calienta PAN a 2500-3000°C se
consigue la resistencia maxima de la
fibra de carbono: 531 MN/mm?

GRAPHITIZATION §2600°c

Tratamiento superficial SURFACE
TREATMENT
La nueva fibra es entonces tratada LIS
superficialmente (sizing/oxidizng) para : : _ %
mejorar la adhesion con la matriz de . ;. HRFibers . HMFibers,

resina

Figura4.9 Esquema del proceso de

fabricacion dela fibra de carbono [ 3]
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Figura 4.10 Efecto dela T2 de fabricacion en las propiedades mecanicas de |a fibra de carbono

En la Figura 4.10 se observa que el médulo crece suavemente a medida que la
temperatura de fabricacion aumenta, debido a que el factor de cristalinidad aumenta a
expensas del estado amorfo del material.

Se aprecia en la figura que la resistencia aumenta de manera considerable hasta alcanzar
un maximo a unos 1.600°C, para luego volver a descender y estabilizarse a una
temperatura proxima a 2.400°C.

4.1.2.3 Propiedades y caracteristicas de las fibras segun la orientacién y
disposicion de las mismas

Las propiedades de los materiales compuestos (CFRP) estan directamente relacionadas
con la disposicion de las fibras (anisotropia). Asi, dependiendo de la pieza a disefiar, se
requerird una determinada orientacion de las fibras para optimizar la distribucién de los
esfuerzos.

Estas fibras se colocan en capas o0 laminas superpuestas en la direccion del espesor
obteniendo estructuras que se [laman laminados. Se debe estudiar a fondo la secuencia
de apilamiento y orientacion adecuada para cada caso. La secuencia de apilamiento y

orientacion tiene méas importancia incluso que las caracteristicas fisicas de las fibras y la
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matriz y es la que rige las propiedades finales al laminado. Usando las mismas fibras y
matriz y variando la secuencia de apilado y orientacion se pueden obtener multitud de
comportamientos radicalmente diferentes en resistencia, rigidez, tolerancia a dafio,
estabilidad dimensional...

En el calculo correcto de piezas de materiales compuestos, la geometriay el material,
fibras, matriz, secuencia de apilamiento y angulacion, deben disefiarse a la vez,

interactivamente.

El célculo es més complejo que para el disefio de materiales clasicos. Se debera conocer
afondo el comportamiento orttropo de los materiales compuestos para poder obtener el
maximo rendimiento. La disposicion de las telas puede darse en las tres dimensiones

espaciales.

Los fabricantes de fibras a menudo promocionan sus productos mediante graficas
comparando las buenas propiedades que presentan las fibras frente a los materiales
metélicos en cuanto a propiedades de rigidez y dureza. Esta comparacion puede ser un
poco injusta ya que una fibra no podria trabajar aisladamente bajo cargas de tension en
varias direcciones. En ocasiones, las fibras se combinan entrecruzando fibras con
direccion longitudinal (0°) y fibras perpendiculares a estas (90°), ambas con resina en
productos laminados; a este tipo de laminados se les [laman tejidos planos. Hay un
nimero infinito de posibilidades de fabricacion de tejidos segun las direcciones 'y el tipo
de entrecruzamiento que se elijan, pero habitualmente solo se usan unas pocas (ver
Figura4.11)

twill weave [NRLP]: 5-harness satin weave [NRLP]:

Plain weave:
T T

)

Figura4.11 Tiposdetgidos
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Un hecho, que se debe recordar siempre es que los composites tienen unas altas
prestaciones mecanicas en la direccion de las fibras, pero considerablemente bajas en la
direccion trasversal a estas. En cambio, los metales presentan propiedades mecéanicas

similares en todas direcciones.

Es importante e interesante, desde un punto de vista de disefio, que un tegjido plano de
fibra laminado tiene un modulo eléstico casi idéntico al que tiene una aleacion de
aluminio. Esto es realmente cierto cuando hablamos de una fibra de carbono de bajo
médulo (Low-Modulus, LM); pero si se refiere a fibras de modulo alto o ultra-alto
(High-Modulus, HM y Ultrahigh-Modulus, UHM), los valores del médulo especifico
gue encontramos en las fibras son considerablemente mayores.

Sin embargo, esta ventaja no es tan grande como se podria pensar, ya que para
conseguir unas propiedades determinadas en distintas direcciones, para parecerse a los
materiales metélicos, se tiene que proceder a la fabricacién de productos laminados
donde ladurezay larigidez de este producto multidireccional disminuye con respecto a
las propiedades que puede presentar uno unidireccional. Asi, esta demostrado que la
rigidez de un tejido es menos de ¥4 del total de la que puede presentar una fibra debido
principalmente al proceso de hilado que serealiza en el tejido.
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4.1.3 Resinas termoestables epoxidicas

Epoxy o poliepoxido es un polimero
termoestable que cura (se polimeriza y
entrecruza sus enlaces) cuando se mezcla

con un agente catalizador o endurecedor.

El grupo epoxi, epoxido u oxirano es un

anillo de tres miembros que consiste de un ' [
atomo de oxigeno enlazado con dos

atomos de carbono (ver Figura 4.12).

Figura 4.12 Molécula epoxido

El término “resina epoxi” se suele referir
a una molécula intermedia que contiene
a menos dos grupos reactivos epoxi.
Tales resinas son catalogadas como
termoestables dado que son capaces de
crear una red tridimensional a partir de
los enlaces que se producen durante el
curado. Los anillos pueden ser abiertos
mediante sustancias &cidas o0 basicas que
funcionan como catalizadores para la
polimerizacibn 0 como  reactivos
endurecedores, ver Figura 4.13 y Figura
4.14.

CH —
S CH
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j Figura 4.14 Resina epoxi tretrafuncional “ TGMDA” [6]
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La polimerizacion por adicion consiste en la reaccion del precursor epoxi con un
mondémero, denominado agente de curado O entrecruzante, con varios grupos
funcionales activos frente al anillo oxirano, como aminas, amidas, fenoles o anhidridos.
Las propiedades de estas resinas varian dependiendo de la resina base, agente de curado,
de los distintos modificadores que pueden afadirse y de las condiciones de
polimerizacion. Las temperaturas de curado de los sistemas epoxidicos oscilan entre -
40y 200°C en funcion del agente de curado utilizado. De hecho, uno de los criterios de
clasificacion méas comunes de las resinas epoxidicas es en base a su temperatura de
curado:

0 Resnas que curan a temperatura ambiente (<60°C). Los agentes de
entrecruzamiento utilizados suelen ser aminas aliféticas y poliamidas. Entre las
aminas alifaticas méas utilizadas se encuentran, dietildiamina (DETA),
trietiltetramina (TETA) y tetragtilpentamina (TEPA). Ambos se caracterizan por
mostrar bajas velocidades de curado, por lo que suele ser necesario el empleo de
catalizadores. Ademés, las resinas sintetizadas suelen presentar bajos grados de
conversion. Debido a su curado incompleto tienen una baja T4, un alto riesgo de
carbonatacion de los grupos amina no reaccionados y una elevada tendencia a
absorber de agua. [8]

0 Resnas que curan a temperaturas moderadas (~ 100°C). Los agentes de curado
utilizados son aminas arométicas. La reactividad de las aminas crece con su caracter
nucledfilo; las aminas alifaticas son menos reactivas que las cicloaliféticas y las mas
reactivas son las aminas arométicas. Las aminas aromaticas mas utilizadas como
agentes de curado de resinas epoxi son 4,4 -diaminodifenilmetano (DDM), 4,4’
diaminodifenilsulfona (DDS) y m-fenildiamina (MDPA). Las resinas obtenidas por
este procedimiento poseen alto grado de entrecruzamiento, 1o que les confiere una
elevada resistencia mecanica y quimica, alta Tg, pero también una gran fragilidad.
Las resinas epoxi / amina aromatica son muy utilizadas como matrices de materiales
compuestos. [8]

0 Resinas que curan a alta temperatura (> 200°C). En este caso se utilizan aminas
arométicas y anhidridos como agentes de curado y se suelen afiadir aditivos y
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catalizadores especificos. Suelen ser formulaciones extremadamente caras. Se
obtienen resinas epoxidicas de altas prestaciones, debido a su elevada resistencia

quimicay térmica. [8, 9]

El mecanismo de la reaccion de polimerizacién de un mondmero epoxi por adicién de
un entrecruzante amina se muestra en la Figura 4.15. El proceso ocurre mediante varias
reacciones en cadena. Primero, un anillo oxirano reacciona con la amina primaria
formandose un grupo hidroxilo y una amina secundaria. Esta, a su vez, puede reaccionar
con otro grupo epoxi para dar lugar a una amina terciaria 'y otro grupo hidroxilo. Por
tanto, a medida que avanza la reaccion, aumenta el nimero de grupos hidroxilo en la
matriz epoxidica. Estos, ademds, provocan un efecto autocatalitico, mediante su
interaccion con otros grupos epoxi forman un complejo trimolecular, que debilita el

enlace oxirano y facilita el ataque nucledfilo por parte de las aminas. [8]

o o o
4 \-\. .-'f .\ 4 "~
Mt —CH— R* Gl Ha +HMNR'NH: B Hel— DH— v:l: Ioan- ril % MH.
e8] o H
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Figura 4.15 Mecanismo de reaccion epoxi/amina

Las aplicaciones de la resina epoxi en materiales son extensas, como recubrimientos,
adhesivos y materiales compuestos, sobre todo los que usan refuerzos de fibra de
carbono y fibra de vidrio. La quimica de los epoxis, y el abanico disponible de
aplicaciones comerciales, permite curar los polimeros y conseguir un amplio rango
de propiedades, pero incluso las propiedades pueden ser modificadas.

Ventajas de las resinas termoestables

Las resinas termoestables curan a temperaturas mas bajas que las termoplasticas.
Las resinas que se comercializan en dos partes pueden curar a temperatura
ambiente y se puede disminuir el tiempo de curado aumentando la temperatura a
més de 80°C.

Se pueden mecanizar atemperaturas mas bajas que los termoplasticos.
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En general, poseen una buena resistencia quimica, pero hay que revisar la

resistencia cuando un producto quimico entra en contacto con ellas.

Desventajas de las resinas termoestables

Requieren un proceso lento: almacenaje en ambiente refrigerado-calentamiento a
temperatura ambiente- curado.
Su durezay resistencia son relativamente bajas.

Pueden ser peligrosas para la salud.

4.1.4 Adhesivos epoxi

Debido a su resistencia, versatilidad y excelente adhesion a distintas superficies, los
adhesivos de resina epoxi han conseguido una amplia aceptacion para muy diversos
usos. Los epoxis son usados para la adherencia de metales, vidrio, cerdmicos,
pléasticos, madera, hormigén y otras superficies. La popularidad de los adhesivos

epoxi es consecuencia de las siguientes caracteristicas:

a) Adhesion. A causa de los epoxidos, hidroxilos, aminas y otros grupos polares, los
epoxis tienen una alta adhesion especifica para metales, vidrio y ceramicos. Se
pueden conseguir mezclas de baja viscosidad, mejorando asi la humectacion, el
untado y la accion penetrante. La variedad de los grupos funcionales también
proporciona buena afinidad entre metales y plasticos. Por gemplo, los epoxis se
usan para la adhesion de cobre y laminados fendlicos en circuitos integrados.

b) Cohesién. Cuando la resina esta apropiadamente curada, la resistencia cohesiva en
la linea de pegado es tan grande que el fallo bajo tension ocurre en uno de los
sustratos adheridos antes que en el epoxi 0 en la intercara. Esto ocurre en vidrio y
aluminio como también en sustratos débiles tales como el hormigén y la madera.
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c) 100% solidos. Al contrario que los fendlicos y algunas resinas adhesivas, 10s epoxis
curan sin necesidad de liberar agua u otros productos condensados. Esto hace
posible pegar los epoxis solamente con una adecuada presién de contacto o, a veces,
incluso sin necesidad de presion. Como no hay necesidad de eliminar agua y no hay
disolventes no volétiles, los epoxis son convenientes en uniones de materiales de

superficies no porosas tales como metalesy vidrio.

d) Baja contraccion. Los epoxis curan con una baja fraccion de contraccion respecto
de los adhesivos de tipo vinil tales como los poliésteres y acrilicos; por lo tanto se
produce una menor tension en la linea de pegado y la adhesion es més fuerte.
Tampoco los epoxis se despegan de las fibras de vidrio, hecho que si ocurre con los
poliésteres. La contraccion puede reducirse a un 1% mediante la incorporacion de
silice, aluminio y otro tipo de rellenos inorganicos.

€) Bajo indice de pelado. Los epoxis curados, como otras resinas termoestables,
mantienen su forma bajo una tension prolongada mejor que los termoplésticos, tales
como €l polivinil acetato, nitrocelulosay polivinil butirol.

f) Redstencia a la humedad y a los disolventes. Al contrario que las proteinas,
almidones, cauchos y alcoholes polivinilos, los epoxis son inmunes a la humedad.
Su resistencia a los disolventes es excepcional y se tiene en cuenta para su

aplicacion en el campo de revestimientos metélicos.

g) Pueden ser modificados. Las propiedades de los adhesivos epoxis pueden ser
modificadas mediante:
a. Laseleccion delaresinabasey el agente de curado
b. Aleaciones de |los epoxis con otras resinas
c. Combinacién con otro tipo derellenos.
d. Pueden curar a temperatura ambiente. Los adhesivos pueden curar a
temperaturas inferiores mediante una seleccion apropiada de agentes de curado.
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h) Resistencia a un amplio margen de temperaturas. Los epoxis se pueden formular
tanto para uso en aplicaciones criogénicas como para servicio en condiciones

ambientales con altas temperaturas.

Los principales inconvenientes de los adhesivos epoxis son:

1. Toxicidad. Se sabe que algunos epoxis y diluyentes pueden provocar dermatitis.
Algunas aminas que actlan como agentes de curado son tdxicas. Un correcto
almacenamiento es la mejor medida preventiva. Los epoxis curados no son
peligrosos parala salud.

2. Almacenamiento a baja temperatura y tiempo de vida limitado. La mayoria de los
adhesivos de dos componentes deben ser mezclados antes de usarse y una vez
mezclados su tiempo de vida es limitado. Algunas peliculas y cintas adhesivas
deben ser almacenadas a bajas temperaturas para que no se deterioren y no pierdan
sus propiedades y su fiabilidad.

3. Coste moderado. Los epoxis no son baratos, sin embargo, su coste dentro del coste
total de un producto en una aplicacion industrial, es despreciable.
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4.2 METODOS DE FABRICACION DE MATERIALES COMPUESTOS

4.2.1 Materiales semielaborados. Pre-pregs.

Las fibras se pueden obtener como fibras secas o como preimpregnados (conocidos
cominmente como prepregs). La fabricacion con preimpregnados es la forma mas
comin de presentacion de los materiales compuestos utilizados en la industria
aerondutica. A pesar de que para su almacenamiento son necesarias temperaturas muy
bajas (-18° C) y los ciclos de procesado son a alta temperatura y presion, es la forma
maés sencilla de fabricacion de materiales compuestos. [6]

Figura 4.16 Bafio defibraenladisolucion deresnal3]

Los méodos mas comunes para fabricar materiales preimpregnados son la
impregnacion con una mezcla resina/disolvente y el Hot melt.

En el método del disolvente, el refuerzo (tgjido) se impregna en resina, al pasar por un
bafio donde se encuentra la resina en disolucién, en unas condiciones de temperatura
determinadas (ver Figura 4.16). Las fibras secas recogen la mezcla resina/disolvente
gue se lleva a larelacién correcta por una serie de rodillos. La cinta impregnada pasa
posteriormente ala camara de secado caliente donde se retira el disolvente. El prepreg
se cura ligeramente y se bobina sobre un cilindro. El material se protege entre un papel
liberador y una pelicula plastica para que no se adhiera a si mismo. Posteriormente, se
introduce en una bolsa para almacengje a baja temperatura (ver Figura 4.17).
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Figura 4.17 Fabricacion detejido preimpregnado [ 3]

4.2.2 Fabricacion de piezas.

La eleccion de la matriz afecta profundamente a las propiedades del producto acabado.
Para la fabricacibn més sencilla de un composite lo normal es usar como matriz una
resina y un molde. Se adhieren al molde delgadas hojas de fibra de carbono y se
alinean las fibras del tejido en la direccion mas conveniente, porque las fibras, como
ya se ha indicado, son anisotrépicas. Se impregna la tela de fibra de carbono con
resina y sobre la resina se coloca otra tela de fibra de carbono formando el

denominado prepreg.
Una vez obtenido el material, los métodos més comunes de fabricacion de piezas son:

MOLDEO POR BOLSA DE VACIO [10]

En el procedimiento de moldeo por bolsa de vacio, las piezas se obtienen con un
molde individual macho hembra. El dispositivo que hace que la pieza tome la
forma del molde es una membrana flexible. Cuando se elimina el aire que existe
entre la membrana y el molde se crea una presion uniforme de origen atmosférico
sobre la superficie externa de la membrana que hace que ésta y la pieza de plastico
encerrada se adapten a molde rigido. El vacio mantiene la pieza en la posicion
adecuada durante el curado de laresing, el cual se realiza atemperatura ambiente o
con aplicacion de calor. Las presiones creadas por el vacio normamente son
suficientes para eliminar los poros internos, obtener una buena densificacion y un

buen control dimensional (ver Figura 4.18)
i
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Figura 4.18 Disposicion de los diferentes material es empleados para la construccién de un sistema de

moldeo por bolsa de vacio. Configuracién de la bolsa de vacio [10].

CURADO EN AUTOCLAVE [10]

En algunos casos se necesitan presiones elevadas para obtener una compresion y
un curado adecuado en piezas complejas. Un autoclave es una camara,
normalmente cilindrica, construida adecuadamente para soportar presiones
elevadas y que lleva acoplado un sistema de calentamiento para elevar la
temperatura hasta los valores que requiere el curado y el postcurado. La presion
interna se consigue utilizando un gas o un vapor, por gemplo aire caliente,

nitrégeno o vapor de agua (ver Figura 4.19)

Las piezas obtenidas por este procedimiento poseen menos poros internos, dando
lugar a una menor penetracion de la humedad y a mejores propiedades mecanicas.
El resultado final es una pieza de calidad superior a la producida a través de un
curado sin presion. Por lo tanto, este método es el mas empleado para fabricar

piezas aerospaciales de gran complejidad y elevado rendimiento.

ToVacuum
Pump

a)
Figura 4.19 a) Esquema del curado de un laminado de carbono en €l interior de un autoclave.[ 3]
b) Autoclave empleado en curado de laminados de carbono.[ 3]
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ENROLLAMIENTO DE FILAMENTOS [10]

En el proceso de enrollamiento o bobinado de filamentos basico, una cinta
continua de fibras impregnadas de resina se enrolla sobre un mandril para formar
la pieza. Se afladen capas sucesivas en angulos iguales o diferentes de
enrollamiento hasta que se alcanza el espesor requerido. Tanto el mandril como el
cabezal de aplicacion de la cinta pueden rotar, aunque lo mas normal es que lo
haga solo el primero. El enrollamiento de filamentos normalmente no suele utilizar
material preimpregnado, sino que incorpora la impregnacion de las mechas de
fibra como parte del proceso. Por ello se denomina enrollamiento de filamentos

himedo o wet winding (ver Figura 4.20)

_Angle of fibre warp cortrollad by ratio
.~ of camiage speed to rotational speed =T et P

e _ ==
. ) Circumfenzncial winding Helical winding

 Ratating {«— Rollers
htandre| = Resin Bath

Ty —
- -—

— -

Mowing Camiage e« . 1 "ﬂ T

o+ Polar winding

a) b)

Figura 4.20 a) Esquema del proceso de enrollamiento de filamentos. b) diferentes modos de bobinado [ 3]

ENCINTADO AUTOMATICO (ATL) [6]

El proceso de encintado automético o Automatic Tape Laing (ATL), emplea
méquinas de control numérico, capaces de poner cintas unidireccionales (cinta de
fibra de carbono unidireccional preimpregnada en epoxi que se suministra sobre
papel forro y con anchuras tipicas de 75, 150 y 300 mm), con precision tanto de
posicion como de orientacion; tanto sobre superficies planas como superficies

ligeramente curvas (superficies desarrollables) (ver Figura4.21y Figura 4.22)

El cabezal porta € rollo de cinta, hace los cortes necesarios y separa el soporte

plastico de lacinta alavez que la aplica con fuerte presion sobre el molde.

Fr 7
w2
34 AIRBUS

PDF created with pdfFactory Pro trial version www.pdffactory.com



http://www.pdffactory.com
http://www.pdffactory.com

Validacion ddl (til, Sde-Clamped Beam Fix, utilizado en ensayos de G, para su posterior
normalizacion en los métodos de ensayo de AIRBUS

Influyen en la velocidad de laminado la anchura de la cinta, las orientaciones, la
curvatura de la superficie del molde, el nimero de refuerzos locales o de pequefio

tamanio, etc.

Es muy importante el control de separacionesy solapes entre las diferentes cintas.

- | —
GENER-ﬁ LILTRASONIDOS

= £ i . =
.hJ.. REBDEINATICR
| COMPACTADOR

.".r-lELL\I-!"k [S— = qﬁl.
a) b)

Figura 4.21 a) Esguema de una maquina de encintado automético, b) cabezal de encintado automético

Las curvaturas o cambios de pendiente en el molde, pueden provocar cambios de
direccion en la cinta. Las maquinas mas recientes incorporan un nuevo ee de
control para poder dirigir la cinta en ladireccion deseada 'y minimizar separaciones

y solapes (“steering”).

Una aplicacion tipica de este proceso consiste en la fabricacion de laminados de
varias capas de la cinta superpuestas con diferentes angulos de orientaciéon del
refuerzo. Cada lamina consiste en la superposicién de varias cintas a un angulo
dado. La superposicion de ldminas con diferente orientacion de refuerzo permite
obtener un laminado. En el caso de laminados planos (paneles), una vez acabado €l
proceso se retira la base y se transfieren a un cortador de control numérico. Las
piezas cortadas se apilan y se conforman en caliente para formar partes
estructurales, tales como largueros, costillas, canales en C, etc.
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Figura 4.22 Maguinas de encintado automatico

CONFORMADO EN CALIENTE

Se utiliza para fabricar perfiles de diversas formas a partir de laminados realizados
sobre superficies planas (ver Figura 4.23)

/—\

)\

Figura 4.23 Conformado en caliente de perfiles[ 3]

POSICIONADO DE FIBRAS (AFP) [6]

La tecnologia de posicionado de fibras o advanced fiber placement (AFP) permite
la automatizacion de la laminacién de materiales compuestos. Es una tecnologia
gue redne las ventajas del bobinado de filamentos y del encintado automatico,
resolviendo las limitaciones que tienen ambos métodos. Asi es posible laminar
autométicamente tanto en superficies concavas como convexas, cerradas o
abiertas. Ello es debido a que €l material se deposita sin tension sobre la superficie
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del Util, siendo posible el corte y la realimentacion del mismo de una forma

automatica (ver Figura4.24 y Figura 4.25)

Tienen varios grados de libertad adicionales a las maguinas de encintado
automético. En lugar de una cinta Unica son capaces de controlar
independientemente un gran nimero de cintas de pequefia anchura (3 a6 mm). La

cinta se deposita sobre un mandril con giro controlado por la propia maguina.

Con la configuracion especial del rodillo compactador pueden depositar cintas

sobre superficies complejas y de doble curvatura.
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———
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Figura 4.24 Proceso de colocacion de telas mediante Fiber-Placement [ 3]

El material utilizado son mechas de fibra de carbono preimpregnadas con resina
epoxi, de entre 3y 6 mm de anchura y 0,127 mm de espesor. Estas se depositan
por la maguina de posicionamiento automatico (FPM) que tienen capacidades de
posicionar desde 12 a 32 mechas en una misma pasada. Las mechas se alimentan
mediante un cabezal de la FPM que puede girar 360° y que dispone de un sistema
de compactacion y calentamiento. El cabezal esta acoplado a una maquina con
movimientos robotizados en angulos variables que permiten disponer la fibra sobre
un mandril rotativo con orientaciones de 0°, +45°, -45° y 90°. Con este sistema se
puede fabricar estructuras de material compuesto con buenas propiedades en todas

direcciones.
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Las anchuras maximas en cada pasada son del orden de 200 mm. El rendimiento
en cantidad de material por hora es inferior a las méaguinas de encintado
automético.

Figura 4.25 a) Fiber Placement Interface] 3] b) maquina de Fiber Placement][ 3]

Otra de las ventajas del proceso es que puede combinarse con técnicas de curado
por haz de electrones (electron beam cure) que se acoplan a cabezal de la FPM,
de forma que la pieza se irradia con el haz de alta energia dentro de una camara
protectora hasta producir su curado total. Esto convierte a la técnica en un proceso
de fabricacién fuera de autoclave, lo cual es especialmente interesante para piezas
de gran tamario.

INTEGRACION DE ESTRUCTURAS

Cada uno de los procesos descritos anteriormente es capaz de producir piezas
relativamente simples, que deben integrarse Io més posible parareducir el coste de
los procesos posteriores de montaje.

En el proceso de co-curado, varias piezas simples, ain sin polimerizar, se
ensamblan con ayuda de un conjunto de (tiles que, junto con la bolsa de vacio
forman un verdadero molde. Este conjunto se introduce en el autoclave, donde se

produce la polimerizacién de laresina.
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Mediante procesos de pegado, varias piezas simples ya curadas, se posicionan y
pegan utilizando adhesivos que también curan a alta temperatura y presion; a este

proceso se le conoce como encolado secundario

Se Ilama co-encolado o co-pegado a proceso en el que se unen con adhesivo
varias piezas simples, alguna de las cuales estan previamente curadas con otras que
ain no lo estan. En este proceso se produce simultaneamente la polimerizacion de

laresinay del adhesivo.

Para estructuras complejas y muy optimizadas en peso, puede decirse que un
mayor nivel de integracion requiere un utillaje més complejo y, por tanto, mas
costoso. La calidad de la integracion y las caracteristicas mecanicas obtenidas,
dependen de la precision del utillaje empleado.

La optimizacién en coste puede conseguirse con estructuras més simplificadas,

cuya integracion pueda hacerse con utillaje més flexible.

PREFORMAS

Se llama preforma al conjunto de fibras secas que tienen una forma final préximaa
la pieza a fabricar y que se van a utilizar en los procesos que se describiran a
continuacion (ver Figura 4.26). Pueden prepararse por méodos manuales o

automatizados.

Una de sus ventgjas es que permiten darle un cierto carécter tridimensional
(stitching, pinning) a la disposicion de las fibras, o incluso totalmente

tridimensional.
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Figura 4.26 Preformas 3D de fibra de carbono

En los procesos automatizados para producir preformas, se utilizan tecnologias
textiles, combinadas 0 no, con procesos manuales. El trenzado (braiding) asistido

con robots, permite producir formas complejas de una manera automatizada.

TRANSFERENCIA DE RESINA, INFUSION E INYECCION. [10]

Son procesos en que los apilados de fibra de carbono se hacen con fibra seca,

procediendo en un segundo paso alaimpregnacion de laresina

En el moldeo por transferencia de resinas (RTM), también conocido como moldeo
por inyeccién de resinas (RIM), un molde cerrado se carga con una preforma de
material reforzado a la que se inyecta la resina. El molde con la preforma se
somete a menudo a vacio para extraer el aire atrapado en el refuerzo y acelerar el
proceso de inyeccion. El material reforzado se moja por la presion de la inyeccion.
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Figura 4.27 Esquema del proceso de RTM [ 10]
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El proceso de RTM (ver Figura 4.27 y Figura 4.28) puede emplear la mayoria de
los refuerzos esténdar, pero lafibrade vidrio, de carbono y de aramida son las més
comunes. De la misma manera, la mayoria de las resinas termoestables empleadas
en la industria de los materiales compuestos se pueden usar en RTM, pero su
viscosidad debe ser o suficientemente baja para que las fibras se mojen facilmente
(<1000mPas™). Las resinas también deben tener un tiempo de reaccién
relativamente lento (2 horas), de manera que el mojado pueda favorecerse antes de
gue la resina alcance el estado gel. El poliéster y epoxi son las resinas més

comunes.

a) b) c)
Figura 4.28 a) sistema de control de RTM, b) Util listo para inyectar, c) pieza

En el proceso de infusion (Resin Film Infusion, RFI); laresina en formade film se
pone en el molde al mismo tiempo que la fibra seca. Al aplicar calor y presion la
resina difunde por la fibra seca, hasta impregnarla completamente. Este proceso
puede realizarse en autoclave, o simplemente con calor y vacio (ver Figura 4.29)

Cren of autoclave used to apply
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Figura 4.29 Esguema de proceso RFI [10]
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Los procesos de inyeccion pueden utilizarse tanto en moldes cerrados como
abiertos y con bolsa de vacio. Las resinas utilizadas en estos procesos requieren un
nivel bajo de viscosidad para asegurar la penetracion e impregnacion de las fibras.
Esto impide el uso de aditivos empleados habitualmente para mejorar
determinadas propiedades mecanicas.

PULTRUSION [6]

En la pultrusion, las fibras de refuerzo continuas se impregnan con resinas y
posteriormente se perfilan por egirado a través de una matriz, procediendo
finalmente a su curado. Este proceso es andlogo a la extrusién del aluminio o
termoplasticos con la excepcion obvia de que en la pultrusién se incorpora fibras a
resinas termoestables.

Permite producir perfiles de manera continua. Para ello se alimenta una serie de
cintas, tgjidos o filamentos para completar la seccién requerida. El conjunto se
hace pasar por una boquilla con la forma final deseada con una parte final en que
se aplica calor para completar la polimerizacion (ver Figura 4.30)
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Figura 4.30 Proceso de fabricacion mediante pultrusion [10,3]
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IMPREGNACION DE TELAS EN HUMEDO (WLU)

Es un método tipico de fabricacion de composites de fibra de carbono con resinay

es el modo mas comun de realizar las reparaciones.

Consiste en colocar tegjido seco de fibra de carbono en varias direcciones segin las
caracteristicas y forma del sistema a fabricar. Posteriormente se impregnan las
capas de tejido seco con resina o con adhesivo pasta y se finaliza el proceso
curando la pieza a temperatura ambiente 0 alta temperatura mediante equipo
térmico. La compactacion de las telas se realiza mediante el método de moldeo por
vacio explicado anteriormente o mediante el curado en autoclave, s los

reguerimientos funcionales lo exigen.
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4.3 DEFECTOLOGIA TIiPICA EN LOS CFRP

Delaminacion
Separacion entre dos telas contiguas (ver Figura4.31).
Puede ser simple, mdltiple y a distintas profundidades.

Inclusion
Presencia de cualquier material auxiliar no especificado en la lista de piezas, que

aparece como parte de la pieza.

Porosidad
Acumulacion de huecos en el interior del material (ver Figura 4.32). Puede ser:

—Porosidad uniformemente distribuida.
—Porosidad en capa.
—Porosidad en varias capas.

Figura 4.32 a) laminado sin porosidad. b ) laminado con porosidad uniforme

Huecos planos
Discontinuidades aisladas con geometria de caras planas.
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Desencolado

Falta de continuidad en uniones realizadas mediante adhesivo (ver Figura 4.33).

B bz e 20 0 2 ) e L

Figura 4.33 Falta de union entre adhesivo y superficie [ 3]

Porosidad en linea de adhesivo
Existencia de huecos en la zona del adhesivo.

4.3.1 Ensayos no destructivos

Se denominan ensayos no destructivos a aquellos que tienen como finalidad definir la
calidad intrinseca de un componente sin dafiarlo, de modo que pueda ser utilizado
posteriormente en las funciones para las que fue disefiado. Estos métodos se sirven de
equipos y materiales especificos y deben ser llevados a cabo por personal debidamente
cualificado [3].

Inicialmente, los ensayos no destructivos comenzaron a aplicarse en agquellos sectores
en que la seguridad era un factor primordial, siendo estos basicamente el sector
energético (industria nuclear) y el sector aeronautico. Posteriormente, estos ensayos
fueron introduciéndose en otros sectores, ya no para garantizar la seguridad, sino para

reducir los costes derivados de la“no calidad”.

Limitandose al sector aeronautico, y dentro de éste a la produccién de componentes de
material compuesto, la realizacion de ensayos no destructivos es ineludible. Como ya
se hadicho, hay que garantizar la seguridad, asegurando que todo componente fabricado
cumple con la calidad especificada. Una posible solucion consistiria en realizar
controles estadisticos de la produccién, de modo que los ensayos se realizan solo sobre
ciertos componentes. De esta forma, larealizacidon de ensayos no destructivos podria ser
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no necesaria, pues se podrian realizar ensayos destructivos sobre estos componentes
aislados.

Este modo es, sin embargo, solo utilizable cuando los métodos de fabricacion son muy
conocidos y fiables, no siendo este el caso de los procesos de fabricacion de materiales
compuestos. En este caso habra que realizar el control de calidad sobre toda la
produccion, de modo que ya no es posible emplear ensayos destructivos para ello, pues
de este modo se dafiarian los componentes, impidiendo su posterior utilizacion.

Las ventajas de la utilizacion de ensayos no destructivos son:

- Asegurar lacalidad del producto
- Aplicabilidad en todas las fases de vida del componente

- Proporcionar beneficios econdbmicos

Debido a las caracteristicas propias de los componentes fabricados en meaterial
compuesto, los métodos de ensayos no destructivos aplicados son:

1) Ultrasonidos

2) Radiologia

3) Tap-Coin

4)  Impedancia mecénica

5) Termografia

6) Inspeccion visual

7)  Inspecciones Opticas

Habiéndose ordenado todos ellos en orden decreciente de importancia [3].

La eleccion de uno u otro método depende de:

— Escenario de laaplicacion.

— Material del componente

— Defectologia a detectar.

— Reguerimientos de inspeccion.

— Tamafio y configuracion geométrica del elemento a inspeccionar.
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— Recursos disponibles.

— Coste de la inspeccion.

4.3.1.1 Métodos ultrasénicos

El méodo de inspeccidn ultrasbnica es, sin duda, el mas extendido en la aplicacion
materiales compuestos y sera el método empleado, en el desarrollo del proyecto, parala
inspeccién no destructiva de los paneles de los que se obtendran las probetas que
posteriormente se ensayaran.

Este método de inspeccion no destructiva esta basado en introducir ondas acUsticas, de
frecuencia superior a 20 kHz (ultrasonidos), en el componente a inspeccionar. Estas
ondas se propagan a través del material y sufren los fendbmenos propios de reflexion,
refraccion, atenuacion, difraccion, etc. La presencia de heterogeneidades se pone de
manifiesto a través de las alteraciones que se producen en la propagacion de dichas
ondas con respecto a lo esperado en un material homogeéneo. Dicho material homogéneo
congtituye las probetas patron de ultrasonidos, necesarias para comprobar y garantizar
que el método vy la técnica empleada, asi como los parametros seleccionados son los
méas adecuados para cumplir con los requerimientos de detectabilidad. Las probetas
patron deben ser representativas de los elementos a inspeccionar en cuanto al material,
la configuracion geométrica, los espesores (cubriendo todos los rangos de los elementos
ainspeccionar), el proceso de fabricacion y el acabado superficial.

Dentro de las inspecciones por ultrasonidos podemos distinguir diversos métodos en

funcién de los modos de inspeccion:

@ Pulso eco: En la mayoria de los sistemas pulso-eco, un unico transductor actlia de
forma alterna como emisor y receptor. Se emite una sefial ultrasdnica a través de la
pieza a ensayar para evaluar su estado en funcion de las reflexiones que se
produzcan en su interior. Si el componente no presenta defectos, la sefial se
propaga sin interrupciones hasta la cara opuesta, en la cual se refleja. La sefial
reflejada congtituye el denominado eco de fondo, y esta sefial aparece a una
distancia proporcional a espesor del componente. Si existe un defecto que actla
como reflector intermedio, parte de la sefial se reflejara y parte lo atravesara en
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funcion de las caracteristicas de este, de modo que aparecera un eco intermedio
indicando la presencia de un defecto (ver Figura 4.34). Mediante esta técnica se
determina la profundidad de los defectos en funcién de la posicion en que aparecen
los ecos intermedios asi como el tipo de defectos con la informacion tanto del eco
de fondo como de los ecos intermedios. Se usa fundamentalmente para la deteccién
de delaminaciones en laminados de poco espesor. Sin embargo, tiene la desventaja
de que si un defecto se encuentra muy proximo a cualquiera de las caras exteriores
de la pieza o laminado, puede ser enmascarado por éstas. [6]

@ Transmision: Se emite una onda ultrasdnica que atraviesa el componente ensayado
hasta que en la cara opuesta la recibe otro transductor (ver Figura 4.34). De este
modo, cuando aparece un defecto, este puede ser caracterizado basandose en la
atenuacion de la sefial recibida. Al pasar la onda Unicamente una vez a través del
material su atenuacion es menor, por lo que es el sistema es idoneo para la
inspeccidon de materiales o piezas tales que por sus caracteristicas (porosidad) o
geometria (grandes espesores) tengan altos niveles de atenuacion. Esta técnica
permite la deteccion de los defectos, pero no determina qué tipo de defecto esni a
gue profundidad se encuentra. Para ello es necesaria una posterior inspeccion en
direccion perpendicular alaprimeraalo largo de lalinea en la que se ha detectado
inicialmente el defecto. [6]

SiM DEFECTOS SiM DEFECTOS

Ll ijefts ]

COM DEFECTOS COM DEFECTOS

4|

A e

PULSO-ECO TRANSMISION

Figura 4.34 Esquema de ensayo por pulso ecoy otro por transmison [ 3]
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@ Placa reflectante o doble transmision: Este es el modo de inspeccion que se ha

empleado para la inspeccién de los paneles y es considerado una combinacion de

los dos métodos anteriormente descritos.

En este caso, a igual que en el pulso-eco, se dispone de un solo aparato que

funciona a la vez de emisor y de receptor. Sin embargo, a igual que en la

transmision, la informacion recibida viene codificada en forma de atenuaciéon y no

de amplitud del eco. Esto se consigue sustituyendo el sensor receptor por una

placa plana (cominmente de vidrio) en la que se refleja la sefial, la cual vuelve a

atravesar lapiezay esrecibida por e elemento que la ha emitido (ver Figura 4.35).

De esta manera se pueden inspeccionar piezas delgadas (inadecuadas para ser

analizadas por pulso-eco, ya que es dificil distinguir el eco de la superficie del eco

de fondo) valiéndose de un solo elemento piezoeléctrico.

v— GLIAA DE IMMESSICN
|

— ESPECIMEN DE ENSAYD
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Figura 4.35 Esquema de ensayo por placa reflectante. [ 3]

Yase utilice uno u otro modo de inspeccion existen diversos métodos de representacion

de las ondas ultrasonicas:

0 A-SCAN: Se representa la amplitud de la sefial ultrasbnica y su desplazamiento

en funcion del tiempo en el tubo de rayos catddicos. La amplitud da una idea de
las caracteristicas del defecto, y su desplazamiento la profundidad a la que se
encuentra. Esta representacion de los datos solo ofrece informacién sobre el
estado de la pieza en el punto sobre el cual se sittia el palpador. [6]
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0 B-SCAN: Se representa la posicion y el tipo de los defectos en una seccién

transversal. Este tipo de registro solo suele usarse en piezas plano-paralelas. [6]

0 C-SCAN: esta fue precisamente la técnica de representacion utilizada para los
paneles estudiados en este Proyecto Fin de Carreray en ella las discontinuidades
del material se proyectan en un plano perpendicular a de emision del haz, por lo
que se detecta la posicion en dos dimensiones de |os defectos y no se registra su
profundidad. La interpretacion por medio de C-SCAN es mas apropiada para la
determinacion de calidad global que para la detecciéon de defectos especificos.

[6]

En la Figura 4.36 se muestra un esquema de las 3 técnicas de representacion
anteriormente descritas.

A-SCAN e

Eco de un efecto
M‘P]-i“_f'l Eco de 1a superficie
de la sejial A posterior de la pieza

Tiempo ——

Movimiento a lo largo de la cara superior

Superficie superior

Defecios v IPmﬁmdidaﬂ

Superficie inferior

C-SCAN / Plano de representacion

|~ Contorno de la pieza

- Defecio

Figura 4.36 Principalestécnicas de representacion de ensayos por ultrasonidos [ 6]
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4.4 ENSAYO Gic

4.4.1 Descripcién

El objeto de este ensayo es obtener la tenacidad a la fractura, es decir laresistencia ala
propagacion de grietas, de laminados de fibra de carbono/resina epoxi, sobre probetas
en doble voladizo (“double cantilever beam™) [11].

La tenacidad a la fractura es una propiedad muy importante en los materiales
compuestos utilizados en la industria aeronautica, especialmente en las uniones
encoladas tan ampliamente utilizadas en este sector. En los materiales compuestos la
tenacidad a la fractura o la resistencia de los laminados o uniones encoladas a la

propagacion de grietas se denota como Ge y se mide en Jm?

Segln sea la direcciéon de aplicacion de las cargas en funcién de la direccion de

propagacion de lagrieta se hablade Modo I, 11 y 111 (ver Figura4.37):

- Modo | (Gic) la direccion de aplicacion de las
cargas de apertura es perpendicular a plano de

propagacion de la grieta. [12]

- Modo Il (Gyc) ladireccion de aplicacion de las
cargas son paralelas a sentido de crecimiento
de la grieta y ambas con sentido opuesto entre
si. [12]

- Modo Il (Gyic) o modo mixto la direccion de
la cargas de apertura son perpendiculares al

sentido de avance de lagrietay perpendiculares

también a la direccion de las cargas aplicadas
en los dos modos anteriores. [12]

Figura 4.37 Modos de propagacion de grietas[12].
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Este proyecto se centra en el estudio del modo | de propagacion de grietas, es decir, en
el ensayo de Gic ya sea para laminados de fibra de carbono/resina epoxi
unidireccionales o tejidos unidos directamente sin emplear ningin tipo de adhesivo o
unidos mediante algin adhesivo. En ambos casos la geometria de la probeta asi como
las maguinas utilizadas en los ensayos, serén las mismas y se detallaran mas adelante.

4.4.2 Normativas

Para los ensayos de Gic Airbus utiliza dos especificaciones internas. Ambas
especificaciones son muy semejantes y su principal diferencia es la configuracion de las
probetas de ensayo que sera descrita en el apartado 4.4.2.3 dedicado a las probetas de
ensayo, por lo que, salvo que se especifique, se estard haciendo referencia a ambas
especificaciones.

4.4.2.1 Principios del método.

Las probetas preagrietadas son cargadas continuamente mediante esfuerzos de traccion
hasta lograr una propagacion de la grieta de una longitud de 100 mm. Durante la
propagacion de la grieta tanto las cargas como el desplazamiento de la cabeza del
actuador son continuamente registrados por la maguina de ensayos utilizada. [13, 14]

4.4.2.2 Instrumentacién necesaria [13, 14]

- La méquina de ensayos serd una méquina de traccion calibrada segin la
norma 1SO 7500-1, la cual permite grabar la carga y los desplazamientos
medidos durante el ensayo. Ademés esta méquina tiene que estar provista de
unas mordazas capaces de amarrar convenientemente los Gtiles que unen la
probeta a la maguina. Todos los componentes del tren de carga deben estar
alineados segun la ASTM E1012. La maquina de ensayos, incluyendo todos
los elementos de carga, no debe tener ninguna inestabilidad critica dentro de

su gama de carga a traccion.

- Paralos ensayos a temperatura seria necesaria una camara compatible con la
méguina que permita realizar dichos ensayos a las temperaturas
especificadas. Latemperatura de camara sera controlablea+ 3° C.
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- Termopar, con una precision de 1° C, con registrador para la determinacion
de la temperatura de ensayo cuando estos son realizados a una temperatura
diferente de la ambiental.

- Sellador de bolsa vacio (o similar) para aislar €l termopar del ambiente de la
camara durante ensayos a temperaturas diferentes de la ambiental.

- Micrémetro y calibre con una precision de + 0,01 mm y de = 0,05 mm.

respectivamente.

- Lupade amplificacion de 15 a 25 aumentos.

- Pelicula separadora (por gemplo teflon, PTFE) de entre 0,02 y 0,03 mm. de
espesor.

- Bisagras metdlicas, cuyas dimensiones y posicionamiento sobre la probeta

puede observarse con detalle en la Figura 4.38.

All dimensions mmm

Figura 4.38 Dimensionesy alineacién de las bisagras[14]

- Refuerzos a los laminados. placas de aluminio que pueden ser unidas a
ambos lados de la probeta para aumentar la rigidez de las dos semiprobetas
gue se encuentran a ambos lados del plano de propagacion de la grieta.
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- Placas de Aluminio 2024 T3. Dimensiones. 250 mm x 25 mm x 0,8

mm.

- Pegamento de contacto para fijar las bisagras y las placas de aluminio en
caso de ser necesarias (p.gj. Loctite 496).

4.4.2.3 Probetas de ensayo.

Los paneles de donde se cortaran las probetas de ensayo seran fabricados de acuerdo
con la EN 2565 para laminados de fibra de carbono y serén diferentes segiin se trate de
la de probetas de delaminacion o de probetas encoladas

PROBETAS DE DELAMINACION [13]
Las dimensiones de las probetas seran las que se pueden observar en la Figura 4.39.

Ladireccion de las fibras para las cintas sera de 0° segun la longitud de la probeta 'y
de 0%90° en los tejidos.

Taba 7 ]
/'-’ Al dimengions in =

" Faleate film /
— 1250 = &l mm

L

1 125 £ 1) rim
e = 1250 £ 0.2} man
t - 13.0 = 4,21 mm

Figura 4.39 Dimensiones de |as probetas de delaminacién segdnla AITM 1.0005 [ 13]

Durante el proceso de curado la temperatura, la presiéon y el tiempo, asi como
cualquier otra informacion detallada o especificada en el plan de ensayos, seran
tenidos en cuenta para asi obtener las probetas especificadas para el ensayo.
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Para introducir la grieta inicial, se debera introducir en medio de los laminados una
doble capa separadora con las dimensiones mostradas en la Figura 4.39.

En los ensayos con tejidos, los resultados podrian estar influenciados por la
situacion de la grieta entre las laminas. Esto sera fijado claramente antes de
comenzar la fabricacion de las probetas, asi como la superficie interlaminar que sera

ensayada y como se fabricaran las probetas.

Se ensayaran seis probetas por grupo (o € nimero que este especificado en el plan
del ensayo).

Ambas caras laterales en la direccion longitudinal de las probetas seran pintadas con
tinta blanca para facilitar la observacion de la propagacion de la grieta y la medida
durante la prueba.

Las bisagras deben ser pegadas a la probeta tal y como se muestra en la Figura 4.38
y en la Figura 4.39, para lo cual se empleara un pegamento de contacto. Durante el
proceso de pegado (preparacion superficial, temperatura de curado) no deben verse
afectadas las propiedades del material que seré ensayado.

PROBETAS ENCOLADAS [14]

Los paneles de ensayo estaran integrados por dos laminados planos pegados por una
capa de adhesivo y un iniciador de grieta en la linea de pegado. Estan permitidos
tanto las peliculas adhesivas como los adhesivos de pasta. En el caso de los
adhesivos de pasta, € espesor de esta capa adhesiva debera ser de 0,2 mm.

A no ser que este especificado de otra manera, los laminados planos estaran
integrados por un nimero par de las laminas que serd el més cercano al resultado de
dividir la mitad del grosor de panel especificado en la Figura 4.40 (t/2=15% 0,1

mm) por &l grosor nominal de la lamina curada.
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La configuracién del panel de ensayos, que se observa en la Tabla 3.3, estara
especificada en un plan de ensayos calificado (QTP) o equivalente que acomparie a

|a documentacion.

Las tolerancias de orientacion de las capas que constituyen los laminados seran + 3°

paralacintaprepregsy * 5° en el caso detgidos.

La preparacion superficial de los laminados precurados antes de las operaciones de
encolado durante la preparacion de los paneles de ensayo, serén definidas en el plan

de ensayo correspondiente.

Para producir la grieta inicial en lalinea de encolado, sera incorporado entre los dos
laminados una capa doblada de pelicula separadora con el doblez hacia el interior
del panel, y las dimensiones las indicadas en la Figura 4.40.

La capa de adhesivo serd introducida entre los dos laminados, sin cubrir la capa

doblada de la pelicula separadora.

=iyt
L= (2505 mim ey
‘«.‘.‘ r
h= (25=1) mm By
W= (250:02) mm i

1= (30=02) mm

All dimdreiore in mm

Release Fim
' i
.'.-'.-'
Tabs -
o

Figura 4.40 Dimensiones de las probetas encoladas segin la AITM 1.0053 [ 14]

A no ser que se especifique lo contrario, los paneles de ensayo seran fabricados

encolando dos paneles precurados.
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En aquellos paneles de ensayo que se fabriquen utilizando un proceso diferente; por
gjemplo mediante co-curado (los dos paneles estan frescos cuando se redliza la
union encolada) o mediante encolado secundario (ambos paneles estan precurados
cuando se realiza la unién encolada), las caracteristicas del proceso de fabricacion

seran definidas en el plan de ensayo correspondiente.

Los pardmetros del proceso de curado como la temperatura, la presion y el tiempo;
asi como s existiera cualquier informacion detallada y/o especifica relativa al

proceso; se daran junto atodas las especificaciones relevantes del ensayo.

Los paneles serén sometidos a ensayos no destructivos (NDT) (p.gj. C-scan) para asi
lograr paneles libres de defectos perceptibles. El panel de ensayo cumplira con las

exigencias de calidad descritas en las especificaciones del plan de ensayo.

Las probetas de ensayo seran extraidas de los paneles libres de defectos conforme a
la 1SO 2818. Se tendra especial cuidado para asegurar que no se produce ninguna

delaminacién durante el trabajo a mecanizado de las probetas de ensayo.
Las dimensiones de las probetas serén las especificadas en la Figura 4.40.

Se ensayaran seis probetas por grupo (o € nimero que este especificado en el plan
del ensayo).

Ambas caras laterales en la direccion longitudinal de las probetas serén pintadas con
tinta blanca para facilitar la observacion de la propagacion de la grieta y la medida

durante la prueba.

La influencia de la rigidez de los laminados en los resultados de los ensayos puede
reducirse al minimo pegando placas de aluminio en ambos lados de las probetas.

Paralo cual se emplearia un buen pegamento de contacto.

Las bisagras metélicas serén unidas a las probetas, tal y como se puede observar en

laFigura4.41, paralo cua se utilizard también un buen pegamento de contacto.
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Proceso de pegado: el proceso de pegado de las bisagras y de las placas de aluminio
(cuando sean necesarias) sera el siguiente:

Preparacion Superficial:

Esta sera méas o menos fuerte dependiendo de la preparacion superficial previa
de las probetas. A no ser que este definido en las especificaciones del ensayo, la

preparacion superficial estdndar de las probetas sera

o Silasuperficie de las probetas es demasiado aspera, se lijara ligeramente
la superficie, con una lija (de tamafio de grano = 180), para
posteriormente ser pegada. La superficie de unién serd lisa 'y plana para
alcanzar el mejor funcionamiento del pegamento. Si la superficie de
union es muy lisa, el lijado no sera obligatorio.

o Limpieza profundade la superficie donde se realizara la union con pafios
empapados en un disolvente apropiado. Si la probeta ha sido lijada, esta
limpieza debe ser mas exhaustiva para quitar completamente la

contaminacion de la superficie de union.

Pegado

0 Aplicacion de una capa fina de pegamento sobre la superficie de las
probetas donde se redlizara la union. Si la capa de pegamento es
demasiado abundante, el funcionamiento de la unién no seria el correcto.

0 Colocar el adherente (la bisagra y si fueran necesaria la placa de
aluminio también) sobre la delgada capa adhesiva.

o Fijar el adherente a la probeta con tenazas que ejerzan una presion
suficiente para evitar su movimiento y su deslizamiento.

Eliminar la presion de las tenazas cuando las bisagras y en caso de haber sido
necesarias las placas de aluminio estén perfectamente unidas a las probetas (unas
dos horas més tarde).
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Figura 4.41 Preparacion superficial, pegado y curado de las bisagras

En la Tabla 3.3 se muestran los diferentes tipos de probetas de ensayo segun el

laminado (lay-up):

Tipode Fibra de carbono .
probetas” preimpr egnada amnEses
A Ci Ladireccion delas fibras serd 0° en la direccion longitudinal de las
inta D
probetas, en todas las |&minas
Laminado simétrico con ldminas externas de cinta a0°y con laminas
internasa +45°
B Cinta Ejemplo: espesor por tela curada=0.184 mm la configuracién del
laminado seré
(0%00%/+45%-459%-45%+45/0°/0°)
Laminado simétrico con telas detgjido de fibra de carbono a 0°
c Tejido o ' (urdimbre = 0°) o -
Ladireccion 0° (urdimbre) sera paralelaala direccion longitudinal de
la probeta
1) Si no existe ningln tipo de especificacion, € laminado sera del Tipo B

Tabla 3.3 Tipos de laminados para las probetas encoladas

Los dos tipos diferentes de ensayos que pueden realizarse sobre unas mismas probetas,

se pueden observar en la Tabla 3.4, y los resultados de los ensayos para ambas

configuraciones no seran comparables.

.12 | Procedimiento L
Codigos® e Condicion del ensayo
U Sinrefuerzo Las probetas serén ensayadas u;?;/a% mecanizadas de sus paneles de
Las placas de aluminio serén pegadas en ambas caras de las probetas para
S Con refuerzo aumentar larigidez de los adherentes

1) En ausencia de otra especificacion, las probetas de ensayo seran sin refuerzo (U). Las probetas ensayadas
con refuerzos (S) serén agudlas en las que los materiales que forman los sustratos de las probetas son
diferentes para obtener lamismarigidez

2) Los resultados obtenidos en probetas con refuerzos (S) son mayores que |os obtenidos en probetas sin
refuerzos (U)

Tabla 3.4 Posibles ensayos
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4.4.2.4 Procedimiento de ensayo [13, 14].

Cada probeta seréd medida utilizando un micrémetro para determinar los espesores y un
calibre para determinar las anchuras. Para determinar el espesor y la anchura
caracteristica de cada probeta se realizaran 3 medidas tomadas en 3 puntos

representativos de las probetas.

A no ser que se especifique lo contrario en el plan de ensayos, las probetas serén
ensayadastal cual son recibidas (AR) a23°C + 2°C.

Las probetas “Hot Wet” deberan de ser acondicionadas de acuerdo a la EN 2823 y
ensayadas en 4 horas desde que se saquen de la camara donde han sido acondicionadas

o del contenedor precintado usado para evitar pérdidas de agua.

Los ensayos a temperatura ambiente deben de llevarse a cabo tal y como se
detalla:

- Latemperaturadel laboratorio debe mantenerse a (23 £ 2)° C.

- El rango cargas del ensayo serd seleccionado dentro del rango de calibracion
permitido por la méquina de ensayos.

- La colocacion de la probeta en la maquina de ensayos debe hacerse
comprobando la correcta alineacion de los ejes de carga de la maguina de
ensayos.

- Seseleccionara una velocidad constante del actuador de (10 £ 0,2) mnm/min.

- Segrabaralacargaen funcion del desplazamiento del actuador.

- Para evitar cualquier influencia de la pelicula separadora (normalmente de

teflén) que lleva la probeta para inicializar la grieta; la probeta sera precargada
hasta conseguir una longitud de la grietainicial de entre 10 a 15 mm.
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- Utilizando una lupa de aumentos se sefialara la posicién del extremo de la grieta
inicial (a) en ambos lados de la probeta. Latinta blanca aplicada en ambas caras
de la probeta facilita la medida y la realizacion de la marca del extremo de la

grieta

- Se descargara la probeta completamente después de haber realizado y marcado

el extremo de lagrieta

- Se marcara la posicion final de la grieta (ai+n=100 mm.) en ambas caras de la
probeta. Esta longitud sera medida desde la marca de la grietainicial (a) usando

la lupa de aumentos.

- Secargaraotravez la probeta a velocidad constante hasta que la grieta alcance la

marca del final de la grieta previamente medida (ai+n).

- El punto correspondiente a instante en el cual la propagacion de la grieta
alcanza lamarca“a” en el borde de la probeta debera ser identificado durante el

ensayo en el grafico carga-desplazamiento como “d(ai)” (ver Figura 4.42)

Load (N)

d (a) d (a.n)
Cross head displacement (mm) —_—

d (&) cross head displacement at initial crack length
d (a,.,): cross head displacement at final crack length
A calculated energy

Figura 4.42 Diagrama Carga-Desplazamiento del actuador [ 14]
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- Cuando se alcance la longitud final de la grieta “ai+n”, el ensayo se detendray

se descargard la probeta.

- Semediralalongitud de propagacién de la grieta.

- Se despegara completamente la probeta y se observara la apariencia de la rotura
de lalinea de encolado.

- Seclasificara el modo de fallo de la unién encolada de acuerdo alas siguientes
(ver Figura4.43):

0 Rotura adhesiva: la superficie de los laminados sdlo es visible en uno de los
sustratos de las probetas encoladas, mientras el adhesivo queda adherido en
el otro. La grieta se ha propagado en la intercara entre el laminado y el
adhesivo, también debe indicarse el laminado en el que se queda la mayoria
del adhesivo (en el laminado precurado o en el laminado curado).

0 Rotura cohesiva: El adhesivo permanece en ambos laminados de la probeta
encolada. La grieta se propaga por € interior de la capa del adhesivo.

0 Rotura por delaminaciéon: Fibras y restos de resina de los laminados
aparecen pegados al adhesivo. La grieta se propaga por € interior del
laminado, provocando la delaminacion

0 Rotura mixta: Se observan al mismo tiempo varios sintomas de las roturas
anteriormente expuestas. Debe de identificarse los modos de fallo que

aparecen simultaneamente.
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RCTUERS COHESIVA ROTURS ADHESIVA
(DESEAELE) ({NO DESEABLE)

ROTURA FOR DELAMIMACION ROTURA MINTA
(ADHESIVO SOBRECIMENSICMADG)  (S0% COHESION, 50% ADHESIGN)

Figura 4.43 Modos defallo [12]

Los ensayos realizados a una temperatura diferente a la ambiental se diferenciarén
de estos Ultimos:

- Serd necesario la utilizacion de un termopar colocado centrado en la probeta de
ensayo y en una posicion de manera que este lo més cerca posible al centro de la

probeta. Esto requerira que el termopar este aislado del aire circundante.

- Asegurar que la camara de ensayo y los Utiles estan estabilizados a la
temperatura requerida.

- Para ensayar probetas secas, se permitira que las probetas de ensayo se
estabilicen a la temperatura requerida por el ensayo con unatoleranciade + 3° C
manteniéndolas a dicha temperatura durante 5 minutos antes del comienzo del

ensayo.

- Para probetas “Hot Wet” acondicionadas, el tiempo requerido para que las
probetas acancen la temperatura de ensayo sera reducido al minimo. Se
permitira a las probetas estabilizarse a la temperatura de ensayo con una

tolerancia de + 3° C durante 1 minuto antes del comienzo del ensayo.
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- El tiempo requerido paralograr latemperatura de ensayo serdregistrado.

4.4.2.5 Analisis de los resultados [13, 14]

Para calcular laresistencia a la propagacion de la grieta se utiliza la longitud final de la
grietay la energia empleada en la propagacion de esta obtenida de la curva generada al
enfrentar en un diagrama las cargas utilizadas frente a desplazamiento del actuador (ver
Figura4.42):

Gy =a,iw' 10°(3 /m?)

Donde:

Gic es latenacidad a la fractura

A eslaenergiarequerida para conseguir la propagacion total de la grieta (Integracion
del &rea de la carga-desplazamiento del actuador como se observa en la Figura 4.42.

a eslalongitud de propagacion de lagrieta: a= a.n- & (Medida exacta: longitud final
de la grieta menos longitud inicial de la grieta)

w eslaanchurade laprobeta
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4.4.3 Util Side-Clamped Beam fix.

El nuevo Util, cuya validacion se propone este proyecto, nace tras un acuerdo de
subcontratacion entre el grupo de investigacion AMADE de la Universidad de Girona 'y
Airbus-Espafia SL, parala mejora de los métodos de ensayo de las uniones encoladas.

La mejora que se proponia con el disefio de este nuevo Util era la reduccion en tiempo y
mecanizado, reduciendo los largos y costosos procesos de adhesion entre las probetas y
los Utiles que en el momento de la subcontratacion (2005) se venian utilizando en el
ensayo de G,c en uniones encoladas, las bisagras o “piano hinges” y los blogues o “end
blocks’*. En la actualidad, los ensayos, tanto s se realizan con los bloques o con las

bisagras, como anteriormente se ha expuesto con mas detalle, requieren:

1°) Una preparacion previa de las superficies de las probetas, que posteriormente
se adhieren a los Utiles.

2°) Adhesion de las probetas al propio Gtil. En este paso es especiamente
importante tener cuidado para que los Utiles queden perfectamente alineados
y esperar el tiempo necesario para obtener un buen curado del adhesivo.

3°) Separacion de la probeta utilizada en el ensayo y limpieza de los Utiles para

su pogterior utilizacion en nuevos ensayos.

Frente a eto, las ventajas que presenta el nuevo Util propuesto son:

- No requiere laadhesion de las probetas al Gtil con el ahorro del consiguiente tiempo
de curado.

- Se evita la posterior limpieza del Gtil para poder seguir utilizandolo en ensayos
pogteriores, lo que supone un ahorro de tiempo y la simplificacion de las tareas

requeridas por el ensayo.

! Ambos itiles son aceptados por lanorma | SO 15024 paralos ensayos de Gic.
i
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- Ensayos mas semejantes entre si, pues no dependen de la calidad de la adhesion
entre @ Util y la probeta.

Otra diferencia del Util Side-Clamped Beam fix, con respecto a las hisagras y a los
bloques, es que las fuerzas a las que son sometidas las probetas durante la realizacion
del ensayo se comunican a éstas mediante bloques mecéanicos, que sostienen a las
probetas por sus laterales, mientras que con los anteriores las probetas eran sostenidas
mediante fuerzas de adhesion aplicadas en sus superficies

4.4.3.1 Descripcion del util Side-Clamped Beam fix

Se distinguen dos partes: los bloques mecanicos a los que se fija la probeta y los platos
adaptadores que fijan el Util ala maguina de ensayos. Ambas partes, bloque mecanico y
plato adaptador, se unen mediante un pasador (ver Figura4.44) [15].

Platos
adaptadores

Bloques e B
mecénico
: o Pasadores

Figura 4.44 UtilSde-Clamped beamfix y sus partes

Cada bloque mecanico consta de dos partes méviles, una respecto de la otra, unidas
mediante dos guias y un tornillo que fija ambas partes a la probeta, a aplicar un par de
apriete.
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Las dimensiones y la configuracion de las probetas de ensayo siguen siendo las mismas
gue con los Utiles anteriores, es decir, probetas de delaminacion o con adhesivo segln se
tratela AITM 1.0005 o laAITM 1.0053 respectivamente:

Largo =250+ 5mm
Ancho=25+1mm

Espesor = 3,0 £ 0,2 mm

Es importante destacar la altura de la linea de incidencia, que en el nuevo Util se sitia en
1,3 mm, por lo que las probetas de 1,5 mm por lado podran ser fijadas al bloque
mecanico, siendo 3 mm el espesor total [15].

4.4.3.2 Procedimiento de ensayo.

Colocacién de la probeta en los bloques mecanicos

Se sitla la probeta en una superficie plana para asegurar la correcta alineacion
con los bloques mecéanicos. Se gjusta cada una de las dos partes de los bloques
mecanicos a cada uno de los dos laminados de la probeta a ensayar, apretando
primero cada uno de los tornillos ligeramente sin llegar al maximo, para evitar
los posibles desplazamientos de los Utiles cuando sean totalmente apretados.
Finalmente y haciendo uso de un torcometro tarado se dan los pares de apriete
adecuados para fijar la unién entre los bloques mecanicos y las dos semiprobeta
de ensayo.

Colocacién de los platos adaptadores en la méaquina de ensayos.

Se dlinean y fijan perfectamente los platos adaptadores colocados en las
mordazas de la maquina de ensayos tratando de evitar la rotacion entre ambos
platos durante € ensayo. Si fuera necesario se emplearia, para esta operacion,
una escuadra calibrada.

Unién de los bloques mecanicos a los platos adaptadores utilizando los dos
pasadores.
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4.4.3.3 Limitaciones del nuevo util propuesto:

Par de apriete

El par de apriete utilizado tiene como mision la perfecta fijacion de la probeta a Util; sin
embargo, un exceso en el mismo puede provocar efectos inadecuados como
delaminaciones o concentracion de tensiones a llevar el ensayo a cargas importantes.
Ha quedado demostrado que un par de apriete de entre 1,5 y 1,8 Nm consigue la
adecuada fijacion de la probeta sin provocar otros efectos adversos, ya que no provoca
la aparicion de peguefias concentraciones de tensiones en el extremo de la probeta por la
compresion lateral y, en consecuencia, evita fendmenos de flexién (ver Figura 4.45)
[15].

Figura 4.45 Fallo longitudinal provocado por una excesiva compresion lateral [ 15]

Para la determinacion de la adecuada relacion entre la fuerza méxima aplicada y el par
de apriete, el grupo AMADE de la Universidad de Girona realizd numerosos ensayos.
En el caso de nuevos materiales, es decir materiales que no se hayan ensayado, se debe
buscar la adecuada relacion entre la fuerza maxima, el par de apriete y el
desplazamiento, para lo que se realiza un rapido test con el lado opuesto a de la grieta
de las probetas. Los resultados habituales son los de la siguiente gréfica P/d
representada en la Figura 4.46 [15].

Con distintos pares de apriete las gréficas obtenidas son similares y en ellas se observan
relaciones lineales para valores de fuerza comprendidos entre O y 400 N vy
desplazamientos entre 0 y 0,007 mm. Los resultados obtenidos con este ensayo deben
de compararse con las maximas fuerzas estimadas (como se verd en el siguiente

apartado, Cargas) [15].

De acuerdo con lagréficay la experiencia de varios autores se puede fijar que es posible
alcanzar los 350 N durante el ensayo sin que surjan problemas con cualquiera de los
materiales compuestos ensayados [15].
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Figura 4.46 Diagrama tipico Fuerza — Desplazamiento (con un par de apriete aplicado de 1,8 Nm) [15]

Cargas.

Cada material a ensayar tiene una relacion Optima entre el par de apriete y la maxima
carga de apertura que se puede aplicar durante el ensayo. En consecuencia, cuando se
trate de nuevos materiales a ensayar seré adecuada la utilizacién del método de “prueba
y error” paradeterminar esta relacion [15].

La siguiente ecuacion estima la maxima carga que puede ser lograda durante el ensayo
en funcion de las propiedades elasticas del material, la tenacidad a la fractura
interlaminar, la longitud de la grietay la geometria de la probeta [ 15].

pest :9 GICE11h3
™ a\l 96

Donde;
P> eslacargamaxima (N)

b es el ancho de la probeta (mm)
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a es la distancia desde el punto de aplicacion de la carga hasta el extremo de la grieta
(mm)

Gic es latenacidad a la fracturamodo | (N/mm)
E11 es el médulo elastico longitudinal (N/mm?)
h es el espesor de la probeta (mm)

NOTA: Esta ecuacion esta basada en la SBT (Simple Beam Theory)) que tiende a
sobrestimar los valores reales.

Por ello, la fuerza maxima que puede ser calculada es funcion del pardmetro “a’

Cuando se preparan las probetas es necesario definir la longitud de la pregrieta (longitud
del inserto sin adhesivo de la probeta) tal que la méxima fuerza esperada este por debajo
de la maxima fuerza que es capaz de soportar la union. Para la mayoria de los casos
considerados la longitud del inserto de 25 mm es suficiente.

Considerando los valores tipicos de las probetas de CFRP:

b =25 (mm)

Gic = 1.0671 (N/mm)

E11 = 122700 (N/mm?)

h=2mm/ 3mm /4 mm

La siguiente tabla muestra los valores de las fuerzas de apertura frente a la longitud de
la grieta en funcién del espesor de la probeta.

Probetas de 2 mm Probetas de 3 mm Probetas de 4 mm
a (mm) Carga (N) Carga (N) Carga (N)
15 184.6 332.7 507.2
25 110.7 199.6 304.3
30 97.2 175.1 267.0
40 69.2 124.7 190.2
50 55.3 99.8 152.1
60 46.1 83.1 126.8

Tabla 3.5 Fuerzas de apertura frente a la longitud de la grieta en funcion del espesor de la probeta
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5 PROCEDIMIENTO EXPERIMENTAL.

5.1 FABRICACION DE LOS PANELES.

La fabricacion de los paneles se realizd con la colaboracion del Departamento de
Materiales Compuestos (EDSWCM). Los paneles fueron realizados mediante el proceso

de apilamiento de capas manual (“hand lay up”).

5.1.1 Instalaciones vy equipos.

Los trabajos de colocacion y adaptacion de los preimpregnados y adhesivos tienen que
ser efectuados en &reas limpias, aisladas, con temperaturas y humedad controladas tal y

como se observaen laFigura5.1.

70
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Figura5.1 Requisitosdel area de montaje detelas[16]

En el interior de estas areas limpias y climatizadas de trabajo donde se realiza la

fabricacion de los paneles esta rigurosamente prohibido [16]:

- Aplicacion, uso y manejo de desmoldeantes liquidos no curados

- Utilizacién de motores 0 equipos que desprendan aceites, grasas, lubricantes,
humos o cualquier otro tipo de contaminante.

- Comer, beber y fumar.
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- Utilizar cremas de manos.

- El uso de sprays 0 aerosoles, excepto los autorizados.

- El mantenimiento y limpieza de Utiles.

- Elusode Utilesy herramientas con deficiente estado de limpieza.

- Lijadoy limpieza con disolventes en la preparacion superficial previa al encolado.

- Cualquier recipiente que pueda contaminar €l area limpia.

- Instalar dispositivos que permitan la circulacion de agua libremente, excepto los
regueridos por Seguridad e Higiene.

Con objeto de evitar contaminaciones procedentes del exterior, en el area de montaje de
telas de la sala limpia se mantiene una sobrepresion minima de 0,5 mm de columna de
agua gue es controlada mediante un medidor de presion diferencial. Se dispone también
de un sistema de doble puertatipo exclusa y ademas esta sala dispone de un sistema de
filtros para controlar la concentracion y el tamafio de las particulas presentes en la
misma. [16]

5.1.2 Fabricacion.

Durante la realizacion del proyecto se fabricaron paneles de delaminacién y paneles
encolados. Para la fabricacion de estos paneles se emplearon materiales que estén
siendo, en la actualidad, ampliamente utilizados en la fabricacion de aeronaves. Por
motivos de confidencialidad de la empresa no se podra dar € nombre comercial de los
materiales empleados por lo que nos referiremos a cada uno de ellos como MATERIAL
A,ByC

Como ya se describié con detalle en el capitulo 3.4.2 Normativas, las probetas de
delaminacion constan de dos laminados simétricos de laminas a 0°. El nimero de
l&minas depende del espesor de las laminas del material utilizado y sera siempre un
nimero par de telas que haga que el espesor final de las probetas sea lo mas proximo
posble a 3 mm. Con el material empleado para estas probetas de delaminacion
(MATERIAL A) el lay-up de cada semiprobeta era (0°s, es decir, cada semiprobeta
tenia 8 laminas a 0°. La geometria de las probetas encoladas y de las probetas de
delaminacién es la misma, aungue €l lay-up de las semiprobetas encoladas, como se
indica en la norma, es [0/0/+45/-45/-45/+45/0/0] ([0/0/+45/-45]s). Los paneles de las

probetas encoladas se fabricaron todos ellos mediante co-encolado, es decir la union
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encolada se realiza uniendo una mitad del panel que se encontraba en estado
preimpregnado (fresco), y la otra mitad del panel que habia sido ya polimerizada
(precurada).

Las dimensiones de los paneles que se fabricaron fueron de 300" 250 mm y de cada
panel se obtuvieron 6 probetas. Las probetas de delaminacién, a no tener adhesivo, se
fabricaron mediante cocurado es decir los dos laminados, de los que consta cada panel,
se curaron en el mismo ciclo. La fabricacion de los paneles consta de los siguientes
pasos y todos ellos fueron realizados en la sala limpia con bata y guantes para evitar
contaminar el laminado durante la manipulacion de las laminas.

1°. Tanto los preimpregnados como los adhesivos se encuentran en cémaras
frigorificas a —18° C para su conservacion por lo que, previamente a su
utilizacion los materiales tienen que ser ambientados (retirados del frigorifico y
aclimatados a la temperatura exterior). Una vez los preimpregnados se han
aclimatado se cortan los patrones; es decir de la cinta unidireccional se cortan
l&minas con las orientaciones deseadas de manera que posteriormente se puedan
obtener paneles de 300" 250 mm con las telas con las orientaciones indicadas en
la norma correspondiente. En la Figura 5.2 se observa la cinta unidireccional de
la que se cortaron los patrones asi como varios patrones. Tras redlizar el corte
de los patrones se van apilando unos sobre otros retirando el papel protector de
una de las caras del prepreg. Es importante realizar esta operacion con cuidado,
evitando tanto el desprendimiento de fibras como que se altere la alineacion de
las mismas y, también, evitando que se produzcan dafios. Las capas de material
preimpregando se colocaran unas encima de las otras respetando las direcciones
indicadas en la norma y tratando de minimizar la cantidad de aire atrapado entre
cada capa (ver Figura5.3).
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Cinta unidireccional

Figura5.2 Corte delos patrones

2°. En el caso de los paneles encolados cada laminado constaba de 8 laminas
([0/0/+45/-45]s) colocadas unas encima de la otras. En los paneles de
delaminacién cada laminado también constaba de 8 laminas aunque, en este
caso, todas sus telas con la misma orientacion a 0°. Una vez se va pegando cada
lamina y para evitar las oclusiones de aire, asi como la formacién de arrugas se
“peinaban” las telas en direccion paralela a las fibras con espatulas (ver Figura
5.3). Las l&minas constan de una cara negra, donde se pueden observar las fibras
y pegajosa debido al efecto de la resing, y otra donde estd pegado € papel
protector y que una vez, retirado éste, como es l0gico, es idéntica a la otra cara.
Es especialmente importante tener cuidado de no dejar incorporado a la pieza
ningun trozo de pelicula protectora o papel soporte.

Figura5.3 Realizacion del laminado
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3°. Para conseguir una buena compactacion de las telas, una vez realizado el
apilamiento de los 8 patrones, y sin retirar el papel protector de las telas de los
extremos del laminado, se introduce dicho apilamiento en la bolsa de vacio
temporal y se aplica vacio hasta una lectura manométrica de entre 76-150 mm
Hg donde se mantiene durante un minimo de 5 minutos aplicando vacio (ver
Figura’5.4). Larazdn de no quitar el papel protector de las telas externas es para
evitar que durante la aplicacion del vacio el laminado se quede adherido a la
bolsa temporal de vacio. En la Figura 5.5 se puede observar los elementos
necesarios para larealizacion de la bolsa de vacio temporal)

Figura5.4 Compactacién delastelasen la bolsa de vacio temporal

4°. Se desconecta el vacio, se retira €l laminado y se continta la fabricacion

realizando otro laminado de 8 capas tal y como se ha indicado en los pasos 1°),

29y 39
Pasta de sellante 7777777777777 7= Bolsa de vacio
de vacro J Tejido respirador

1 g de superficie
s —ia I ™~ Pelicula o tejido
/m — sepqradcr

/f Util ]& Pieza

Agente
{ Tejido respirador SISl engS

de contorno

Figura5.5 Esguema dela bolsatemporal devacio [16]

5°. Construccion de la bolsa de vacio que se introducira en el autoclave con la
mitad de los paneles (paneles precurados). Las condiciones particulares de
gjecucion de la bolsa, y los materiales auxiliares aplicables a cada panel
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especifico, tienen que ir indicados en el correspondiente plan de ensayos.
Ademas, los materiales auxiliares para la construccion de la bolsa de vacio no
pueden quedar incorporados a los paneles fabricados

FEEECOSIToSTNITDNTEES —— Material de bolaa de vacio (5)
= ———— Tejido respirador de superficie (1)

— . Pelicula o tejido separador (2)

Tellde respirador
& cORNESrAS

- Tejido sangrador (3)
T Pelicula separadora perforada

fS&]llants R -
de vacio m:%ﬁ_"_l T Pieza

Felicula separadora o deamoldeante (4

ueil

Figura5.6 Esguema dela bolsa de vacio utilizada [ 16]

Durante la realizacion de la bolsa de vacio deben, ademés tenerse en cuentas.

(1) Debera asegurarse una conexion entre el tejido respirador de superficie y el
respirador de contorno. Si como respirador se utilizan tejidos de fibra de vidrio,
estos podran cortarse a ras de la pieza y conectarlos con el respirador de
contorno mediante hilos de vidrio. Si se utilizan otros tejidos estos deberan
cortarse con creces de forma que estén en contacto directo con el tejido
respirador de contorno. Los tejidos respiradores de la superficie facilitan la
extraccion del aire ocluido durante el proceso de apilamiento, y los volétiles
producidos durante el curado. Habitualmente se sitlian entre la pieza 'y el material
de la bolsa. No estarén en contacto con el preimpregnado.

(2) Lapelicula o tejido separador se extendera al centro del respirador de contorno.
Se utilizan como proteccién superficial en aquellas piezas que pueden ser objeto
de contaminacién, o que lleven un proceso posterior de encolado o pintura
normalmente con un tratamiento posterior de lijado

(3) Los tgjidos sangradores permiten la eliminacién del exceso de resina de los
materiales preimpregnados en los procesos que asi se requiera, optimizando el
porcentgje fibra/resina de la pieza final.

(4) Las peliculas separadoras sirven para “separar” los materiales preimpregnados
del resto de materiales que forman la bolsa de vacio, también pueden emplearse,

en algunos casos, como desmoldeantes.
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(5) El material de las bolsas de vacio suelen ser peliculas de nylon que se colocan
sobre apilado en el Util como envolventes de las bolsas de vacio.

(6) El sellante de vacio es una cinta, de unos 15 mm de anchura, utilizada para €l
sellado de la bolsa de vacio.

Figura5.7 Realizacion delabolsa devacio

6°. Una vez preparada la bolsa de vacio, se introducen en el autoclave y se les aplica

el ciclo de curado correspondiente a los paneles precurados. (ver Figura 5.8)

Temperoturqs 120+180 minutos
(180°C*s5°C )
180°Ci—
| I\ m
| | 9:
| : =
| | 3.
o | | e
& | I \2
125°CH— & I | ';)
N | | 2
5 | L \2
e
Ay | N
0 | | <
& | | E
& ] |
55°C|- | | (3)
5 ' |
(@) | |
| I
T.A. | |
(1)(2) Etapa de Eta Tiempos
5 o . . pa de
calentamiento Polimerizacion

enfriamiento

Figura 5.8 Ciclo decurado en autoclave[16]

(1) Aplicacion de vacio en la bolsa hasta una presion (dentro de la bolsa) entre
0,1, 0,2 bares(76, 150 mm Hg) antesde iniciar el curado.

(2) Presurizacion hasta alcanzar el valor requerido. Ventilacion de la bolsa
cuando se alcanza la presion de 1,4 — 2,0 bares.

La presion de curado empleada fue de entre 6y 7 bares.

o el
L =
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Etapa de Calentamiento: Calentamiento hasta (180 + 5)° C a una velocidad
deentre(1y 3) °C/min

Polimerizacién o Curado: Se mantiene la temperatura a (180 + 5)° C entre
120y 180 min

Etapa de Enfriamiento: Enfriamiento a una velocidad menor a 3° C/min

(3) A unatemperaturainferior a 60°C se eliminala presion.

7°. Preparacion de superficies previa a encolado. La cara de los paneles
precurados donde se realizara el encolado se les coloco un tejido pelable. Este
pelable seretird justo antes del proceso de aplicacion del adhesivo.

8°. Se coloca una tira de tejido separador (teflén) doblada con el doblez hacia el
interior del panel de 50 mm de longitud y posteriormente se aplica el adhesivo.
Toda esta operacion se realiza sobre el panel precurado y, una vez terminado,
se pega el panel fresco (ver Figura 5.9). En el caso de los paneles de
delaminacién también se coloca la tira de tejido separador aunque en este caso
los dos paneles estén frescos y ademés, como es l6gico, no se les aplica el
adhesivo

Figura5.9 Panel frescoy panel precurado con € adhesivoy latira de tejido separador

. Se recorta €l panel fresco de manera que ambos paneles tengan la misma

superficie

10°. Se cura €l adhesivo y el panel fresco. En el caso de los paneles de
delaminacion se cura todo el laminado en el mismo ciclo (ambos paneles son

frescos).
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5.2 INSPECCION NO DESTRUCTIVA DE LOS PANELES.

Una vez finalizada la fabricacion de los paneles, y previamente al corte de las probetas,
los paneles fueron inspeccionados en el laboratorio de ensayos no destructivos
(EDSWNM). Con esta inspeccion se pretendia detectar posibles discontinuidades en los
materiales que hiciesen variar los resultados de los ensayos. EI método empleado para
esta inspeccion fue los ultrasonidos, que es ademés la técnica mas extendida en el sector

aeronautico.

El equipo utilizado para realizar la inspeccion fue el TECHNOTOM TEMUS 3, que se
trata de un sistema de inspeccion multigje que utiliza el agua como medio de
transmision (ver Figura 5.10). La técnica utilizada, como ya se comento, fue la
inspeccidn ultrasdnica automética con placa reflectante ya que era la técnica que mejor
se adaptaba a la inspeccion de los paneles. Para realizar la inspeccién es necesario
utilizar una probeta patrén del mismo material del que estéan realizados los paneles y
con un espesor 1o més proximo posible al de los paneles. Las probetas patron poseen
defectos artificiales de 6x6 mm y de 10x10 mm ya que el defecto minimo detectable por

la inspeccion tiene que ser de 6x6.

Figura 5.10 Sstema utilizado para la inspeccion, TECHNOTON THEMUS 3
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Procedimiento para la Inspeccion.

Lo primero que se hace antes de proceder con la inspeccion, es comprobar que la
superficie de los paneles esta limpia y libre de otros materiales o sustancias que
pudieran interferir en la misma. Los paneles fueron inspeccionados visualmente para
detectar delaminaciones de borde, irregularidades de la superficie, marcas, ondulaciones
o0 residuos de resina que pudieran afectar a la inspeccion. Cualquier tipo de
imperfeccion detectada mediante dicha inspeccion visual se registra para su evaluacion

en la ingpeccion posterior.

Una vez hecho esto, se procedi6 ala calibracion de los €jes de la maquina, situando el 0
en su origen. Esta operacion es realizada cada vez que se pone en funcionamiento la

méguina de inspeccion.

Se selecciond la probeta patron més adecuada para los paneles. Se utiliz6 una probeta
patron escalonada, con escalones de diferente espesor (1 mm, 3 mm y 5 mm). Estas
probetas patron poseen defectos artificiales que simulan delaminaciones de diferente
tamafio y situadas a distintas profundidades que se repiten en cada escalén. En nuestro
caso la probeta patron utilizada fue la LPO04 que esta fabricada del mismo material que
los paneles, aunque sin adhesivo. Al tener nuestros paneles un espesor de
aproximadamente 3 mm se empleo para comparar el escalén de 3 mm. En la inspeccidn
de los paneles con adhesivo nos encontramos que ninguna de las probetas patrén tenia

adhesivo, por lo que la inspeccién fue algo mas compleja.

Tras esto se colocaron los paneles y la probeta patron en el tanque de inmersion. Esta
operacion se realiza utilizando, tanto en los paneles como en la probeta patron, los
utensilios de fijacion necesarios que evitan el desplazamiento de los paneles durante el
barrido automético (ver Figura5.11).

Antes de la inspeccion se determiné el valor de transferencia, es decir la diferencia de
ganancia en dB que hay entre la probeta patron y los paneles (la ganancia en dB es la
diferencia entre la atenuacion de las ondas acUsticas en la probeta patron o en los
paneles menos el eco de la placa de fondo o la atenuacion provocada cuando se apunta
con el palpador perpendicularmente al fondo de la placa sin ningin material entre

V7
w2
80 AIRBUS

PDF created with pdfFactory Pro trial version www.pdffactory.com



http://www.pdffactory.com
http://www.pdffactory.com

Validacion dd util, Sde-Clamped Beam Fix, utilizado en ensayos de G,c para su posterior
normalizacion en los métodos de ensayo de AIRBUS

medias). Para determinar el valor de transferencia se comienza midiendo sobre la
probeta patrén en la zona que tenia un espesor similar a de los paneles anotando la
ganancia (en dB) que se estaba obteniendo. En el caso de los paneles encolados
inspeccionados se observo que existia una ligera atenuacion entre la probeta patron y los
paneles que se debia a que el material del que estaban fabricados no era exactamente el
mismo que el material de la probeta patron y ademas, y como ya se comento al efecto
del adhesivo de los paneles. A pesar de las diferencias entre los paneles y la probeta
patrén es igualmente vdlido para la calibracion del equipo de inspeccion. A
continuacion se colocaba el palpador sobre un panel y se buscaba la zona con la menor
atenuacion posible, tras lo que se determinaba la ganancia necesaria (nuevamente en
dB) para obtener una sefial con la misma amplitud que en el area similar de la probeta

patrén.

El valor de transferencia es la diferencia entre ambas ganancias y debe estar

comprendido entre —6dB y 6dB.

Figura 5.11 Inspeccion ultrasonica de los paneles

A continuacion se fijan los pardmetros de la inspeccion, manteniendo todos los valores
establecidos en la calibracidn excepto la ganancia, que debera ser corregida con el valor
de transferencia que se acaba de determinar.
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Se sitlia el palpador en la probeta patron para asi buscar el eco de la placa, es decir, €l
€CO que se va a controlar, esto serealiza en el escaldn de la probeta patron que posee un
espesor similar al de nuestros paneles, en nuestro caso en el escalon de 3 mm.

Con los controles de ganancia se amplifica la sefial hasta un valor entre el 80% y el 90%

de amplitud de pantalla (valor estandar para todas las inspecciones).

Se sefiala el area de barrido. En nuestro caso el &rea de barrido era un rectangulo por lo
gue marcabamos el vértice donde debia iniciarse el barrido y el vértice donde debia

acabar, es decir la diagonal opuesta.

Una vez realizados los barridos se obtienen los registros tipo representacion C-SCAN

(representacion en planta de los paneles).
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Figura 5.12 Representacion C-SCAN de amplitud de 3 panel es encolados.
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En la Figura 5.12 se observa la representacion C-SCAN resultado de la inspeccion de
tres de los paneles encolados que se ensayaron, asi como la probeta patron donde se
pueden observar claramente los 3 escalones y los defectos artificiales de 10 x 10 y los
de 6 x 6 mm. El escaldn utilizado como referencia es el escalon central. Si el material, el
espesor y la configuracion de la probeta patrén y los paneles de ensayo fueran
exactamente los mismos se observaria tanto en nuestro escaldn como nuestros paneles
con la misma escala de colores en caso de que los paneles estuvieran libres de defectos.

En la figura los tramos negros de los 3 paneles corresponden a la zona donde se
encuentra la pelicula separadora que simula la pregrieta. Como ya se ha comentado la
diferencia de colores entre los paneles y la probeta patron es debida a la atenuacion que
estas presentan. A pesar de esto, los paneles se pueden considerar buenos ya que la
atenuacion es menor del umbral de 6 dB, que es el limite que se ha establecido para
aceptar o rechazar unos paneles. Las peores zonas que se observan en el panel son las
zonas perimetrales pero estas zonas no son importantes ya que seran eliminadas como

se verd a continuacion cuando se realice el corte de las probetas.
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5.3 CORTE Y MECANIZADO DE LAS PROBETAS.

Una vez se hubieron realizado los ensayos no destructivos, donde se aseguré que los
paneles cumplian con los requisitos de calidad necesarios se procedié al corte y
mecanizado de las probetas. Como ya se comentd, después del precurado se sanearon
los paneles precurados y, posteriormente, se cortaron sus parejas de frescos con las
mismas dimensiones. También una vez realizados los paneles, y previamente a la
inspeccidn no destructiva los paneles fueron saneados para quitar 1os restos de adhesivo
gue habian curado en los extremos del panel debido al vacio al que habian sido
sometidos durante el curado en el autoclave. Una vez finalizada la inspeccion no
destructiva se realizo el corte de las probetas (ver Figura5.13 y Figura 5.14).

Figura 5.13 Panelespreviosal corte delas probetas. Ambasimagenes son previas a la Inspeccion no

destructiva por 1o que se observan los restos |l aterales de adhesivos

De cada panel se obtuvieron 6 probetas de 250 x 25 mm?. Las dimensiones del panel
eran de 300 x 250 mm? por lo que del lado de 300 mm se cortaron aproximadamente 25
mm de un extremo y 25 mm por el otro. Del lado de 250 mm se cortaron
aproximadamente unos 50 mm por lado. Durante el corte de las probetas se tiene que
considerar el grosor del disco de corte. Todas las probetas tienen que cumplir con las

dimensiones que exige la norma.
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Figura 5.14 Magquina de corte

e
=
@ 85 AIRBUS

PDF created with pdfFactory Pro trial version www.pdffactory.com



http://www.pdffactory.com
http://www.pdffactory.com

Validacion ddl (til, Sde-Clamped Beam Fix, utilizado en ensayos de G, para su posterior
normalizacion en los métodos de ensayo de AIRBUS

5.4 ENSAYOS MECANICOS.

Una vez se reciben las probetas en el Laboratorio de Ensayos Mecanicos, 10 primero
gue se hace es su identificacion y distribucion en grupos, de manera que en cada grupo
de 6 probetas haya el mismo niimero de probetas de cada panel. Se pretende evitar o que
exista la minima variabilidad posible debida a los distintos paneles de manera que los
grupos de probetas sean lo més parecidos posible al menos en cuanto a la fabricacion

por la que han sido obtenidos.

Tras ladistribucion en grupos, se miden una a una todas las probetas, comprobando que
cumplen con las especificaciones geométricas de la norma. Todas las probetas que no
cumplen con alguna de las especificaciones de la norma son sustituidas si hay probetas
sobrantes y, en caso de que no las haya, se reflejara claramente en el informe de manera
que al final se consiguen grupos de probetas homogéneos en cuanto a la fabricacion y

dimensiones dentro de las medidas que exige la norma

PROBETA

@ apaseparadaora

Figura 5.15 Medidas realizadas sobre las probetass

Cuando todas las probetas estédn perfectamente identificadas, agrupadas y medidas se
preparan para ser ensayadas. se pintan los laterales de todas las probetas de blanco para
observar mas fécilmente el crecimiento de la grieta durante el ensayo. Una vez
efectuado esto se realizan 4 marcas en el lateral de la probeta: la primera a 35 mm, la
segunda a40 mm, otraa 135 y la tltima a 140 mm del extremo donde se coloco la cinta
de teflon para simular la grietainicial. Las dos primeras son para detener el crecimiento
de la pregrieta cuando se ha conseguido una propagacion de esta de entre 10 a 15 mm,

es decir, una vez que el extremo de la pregrieta se encuentra entre estas dos marcas.
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Recordemos que en los primeros 25 mm las dos semiprobetas que forman la probeta se
encuentran separadas por una tira de teflon que sirve para simular la grieta inicial. El
extremo donde se detiene la pregrieta se marca ya que a partir de ese punto sera desde
donde comience el ensayo (las fuerzas registradas para la realizacion la pregrieta no son
tenidos en cuenta en el ensayo). Las otras dos marcas, la que se encuentraa 135 mmy la
gue se encuentraa 140 mm, sirven para indicar que cuando la grieta esta entre estos dos
valores el ensayo debe ser detenido ya que en ese momento la grieta ya se habra
propagado aproximadamente los 100 mm que exige la norma. Una vez se detiene el
ensayo se tiene que marcar el extremo de la grieta donde finaliz6 el ensayo para
posteriormente poder medir con exactitud los mm que se ha propagado la grietay poder

utilizarlo, paracalcular el valor de Gic.

El proceso de preparacion de las probetas que fueron ensayadas con bisagras consistio

en:

8 PREPARACION SUPERFICIAL:
Lijado de la superficie, con una lija con tamafio de grano de 180. El lijado tuvo
gue ser mas 0 menos severo en funcién de lo lisa que esté la superficie donde se
realiz6 la unién, de manera que s la superficie de unidon hubiese sido
suficientemente lisa, el lijado no hubiera sido obligatorio.

Limpieza profunda de la superficie donde se realizaria posteriormente la union con
pafios empapados MEK. Como todas las probetas habian sido lijadas, esta
limpieza fue mas exhaustiva para quitar la contaminacion completamente de la
superficie de union.

§ PEGADO
Aplicacion de una capa fina de pegamento sobre la superficie de las probetas

donde se realizariala union.
Colocacién de la bisagra sobre la delgada capa adhesiva.

Fijacion de la bisagra a la probeta con tenazas que ejerzan una presion suficiente
para evitar su movimiento y su deslizamiento.
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Eliminacion la presion de las tenazas cuando las bisagras estén perfectamente

unidas a las probetas (unas dos horas més tarde).

a) b) c)
Figura 5.16 Proceso de preparacién de las probetas que a ensayar con bisagras:
a) Preparacion superficial y limpieza; b) Pegado de las bisagras; ¢) Curado del adhesivo

Las probetas que a ensayar con el Util SIDE-CLAMPED BEAM FIX, simplemente
requieren una superficie lisa, para asegurar el perfecto alineamiento de los blogues
mecanicos de dicho Util y aplicar en ambos bloques mecanicos un par de apriete de 1,5
Nm mediante un torcémetro tarado.

__ﬁ

Figura 5.17 Preparacién de las probetas que seran ensayadas con € Gtil Sde-clamped beam fix

Una vez todas las probetas estuvieron preparadas para ser ensayadas se prepard la
méquina de ensayos, colocando la célula de carga de 5 KN, unas mordazas que
amarraran bien los platos, a donde se unieron mediante un pasador las bisagras o los

. 7
w2
83 AIRBUS

PDF created with pdfFactory Pro trial version www.pdffactory.com



http://www.pdffactory.com
http://www.pdffactory.com

Validacion ddl (til, Sde-Clamped Beam Fix, utilizado en ensayos de G, para su posterior
normalizacion en los métodos de ensayo de AIRBUS

blogues mecanicos segiin correspondiera, se ajustd la velocidad de avance del actuador

a 10 mm/miny finalmente se introducian los datos de la probeta que a ensayar.

La méaquina de ensayos utilizada fue una maguina de ensayos mecanicos INSTRON®
MODEL 1185 (ver Figura 5.18).

Figura 5.18 Magquina de ensayosy lupa de aumentos.

Como se ha indicado anteriormente, una vez finalizado el ensayo se marco el final de la
grietay se midio la longitud propagada midiendo la distancia existente entre la marca
que indicaba el final de la pregrieta y la marca que incicaba final del ensayo. Esta
medida tiene que ser introducida en la maguina para que esta realizar los célculos de
Gic. Finalmente, se procedid al despegue total de las dos semiprobetas para observar
mejor el modo de rotura producido por e avance de la grieta. EI modo de fallo al irse
propagando la grieta es importante y tiene que aparecer en el informe de resultados ya

que los valores suelen ser diferentes seguin los modos de fallo.

Parafinalizar en el caso de haberse realizado el ensayo con bisagras, estas se despegan y
se limpian para poderlas utilizar en ensayos sucesivos y en caso de haber utilizado el
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atil SIDE-CLAMPED BEAM FIX se separa simplemente de cada semiprobeta y se

utiliza para la siguiente probeta que sera ensayada con este (til.

Inicialmente, y debido a que las medidas del nuevo Util y de las bisagras eran
ligeramente diferentes, se realiz6 una modificacion del Gtil SIDE-CLAMPED BEAM
FIX de manera que fuera los méas parecido posible a las bisagras. Esta modificacion se
realizé por si los resultados de los ensayos con las bisagras y el nuevo Util fueran
diferentes. La modificacion consistio en asegurar que la zona de contacto entre las
bisagras y cada una de las semiprobetas fuera la misma que con el til side-clamped
beam fix modificado y cada semiprobeta. Para esto simplemente se rectifico una pareja
de (tiles side-clamped beam fix y se ensayaron probetas para comprobar su validez (ver
Figura5.19).

Figura 5.19 Sde-Clamped Beam fix modificado.
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6 PRESENTACION DE RESULTADOS.

Una vez realizados los ensayos, se analizaron y compararon los resultados obtenidos. El
primer grupo de probetas ensayado consistié en probetas de delaminacion (MATERIAL
A). La razén de comenzar los ensayos con este tipo de probetas se debe a que la
variabilidad de los resultados obtenidos con ellas en el ensayo de tenacidad a la fractura
modo | suele ser menor. Esta menor variabilidad es debida en primer lugar a que la
fabricacion es més sencilla 'y, por lo tanto, las caracteristicas de los paneles suelen ser
méas homogéneas pero sobretodo porque, a no existir adhesivo el modo de fallo de

todas las probetas siempre es el mismo, delaminacion entre telas (ver laFigura6.1).

Figura6.1 Modo defallo delas probetas

Los resultados obtenidos para el MATERIAL A que consiste en probetas de
delaminacidn aparecen representados en la Figura 6.2, en la Tabla 6.2 para los ensayos
realizados utilizando el Gtil Side-Clamped Beam fix y en la Tabla 6.3 para los ensayos

realizados utilizando las bisagras:
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GIC
Probetas de delaminacion (MATERIAL A)
600
472,97 478,93 463,07
500 T ’ T
1 I
o~ 400
£
2 300 -
0
O 200
100 -
0
O SIDE-CLAMPED BEAM FIX mBISAGRAS 0O SIDE-CLAMPED BEAM FIX MODIFICADO
Figura6.2 Resultados obtenidos con |as probetas de delaminacion
SIDE-CLAMPED BEAM FIX
DIMENSIONES PROBETAS (mm) Energia
] en Energia Gic
PROBETA i g
O Longitud | Ancho Lo?i?r';Ud Espesor Lof?r?;”d méxima ,
€) (b) © ® grieta tracciéon J) (I/m*)
Q)
1 250 24,88 26,58 3,06 100,5 1,60 1,12 447,59
2 250 24,90 26,62 3,06 100,5 1,74 1,19 475,85
3 250 24,94 26,85 3,06 102,5 1,72 1,22 476,60
4 250 249 26,1 3,03 97,5 1,79 1,26 517,11
5 250 24,83 24,9 3,03 100 1,73 1,17 469,41
6 250 24,94 25,9 3,03 100 1,68 1,13 451,26
Media 250,00 24,90 26,16 3,05 100,17 1,71 1,18 472,97
Dstand 0,00 0,04 0,71 0,02 1,60 0,06 0,05 24,89
Vmax 250,00 24,94 26,85 3,06 102,50 1,79 1,26 517,11
Vmin 250,00 24,83 24,90 3,03 97,50 1,60 1,12 447,59
C.V. 0,00 0,17 2,72 0,54 1,60 3,71 451 5,26

Tabla 6.1 Resultados de |a probetas de delaminacion ensayadas con el Gtil Sde-Clamped Beam Fix
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BISAGRAS
DIMENSIONES PROBETAS (mm) Energia c ) o

. _ en nergia ic

PRON%ETA Longitud | Ancho Lo?i?r:Ud Espesor Lof?r?;tlud maxima 2
(a) (b) © ® grieta traccion J) (I/m*)

Q)

1 250 24,85 25,90 3,03 99,5 1,77 1,16 470,34
2 250 24,91 25,80 3,03 101,0 1,79 1,21 480,10
3 250 24,92 26,20 3,03 101,5 1,77 1,24 490,64
4 250 24,93 27,21 3,06 98 1,708 1,14 466,59
5 250 24,9 24,89 3,06 101,5 1,76 1,19 471,63
6 250 24,85 27,05 3,06 98,5 1,83 1,21 494,25
Media 250,00 24,89 26,18 3,05 100,00 1,77 1,19 478,93
Dstand 0,00 0,04 0,86 0,02 1,55 0,04 0,04 11,42
Vmax 250,00 24,93 27,21 3,06 101,50 1,83 1,24 494,25
Vmin 250,00 24,85 24,89 3,03 98,00 1,71 1,14 466,59
C.V. 0,00 0,14 3,29 0,54 1,55 2,28 3,03 2,38

Tabla 6.2 Resultados de |as probetas de del aminacién ensayadas utilizando las Bisagras.

Los resultados obtenidos utilizando ambos tiles son claramente comparables, ya que la
media obtenida con el nuevo Util Unicamente difiere en un 1.2% respecto a la media
obtenida con las bisagras (resta de la media de las bisagras menos la media del nuevo
atil dividida entre la media de las bisagras). Sin embargo, €l error obtenido utilizando el
atil Side-Clamped Beam Fix, asi como el coeficiente de variacion, son algo superiores a
los que se obtienen utilizando las bisagras aunque no son en ningun caso valores

significativos.

Por otro lado, también se empleo el atil SIDE-CLAMPED BEAM FIX modificado;
cuyos resultados fueron los que se observan en laFigura6.2 y en laTabla 6.3:
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SIDE-CLAMPED BEAM FIX MODIFICADO
DIMENSIONES PROBETAS (mm) Energia c ) o

. _ en nergia ic

PRON%ETA Longitud Ancho Lo?i?r:Ud Espesor Lofri'r?;m maxima 2
(@) (b) (©) (t) grieta tra((:\;:)lon ) (I/m?)
1 250 24,85 26,01 3,06 100,0 1,81 1,19 480,42
2 250 24,91 26,02 3,06 101,0 1,723 1,19 472,02
3 250 24,87 26,50 3,06 101,5 1,60 1,08 427,01
4 250 24,96 25,32 3,06 102,5 1,71 1,19 463,53
5 250 24,93 27,31 3,06 101,0 1,76 1,19 472,35
Media 250,00 24,90 26,23 3,06 101,20 1,72 1,17 463,07
Dstand 0,00 0,04 0,73 0,00 0,91 0,08 0,05 21,02
Vmax 250,00 24,96 27,31 3,06 102,50 1,81 1,19 480,42
Vmin 250,00 24,85 25,32 3,06 100,00 1,60 1,08 427,01
C.V. 0,00 0,18 2,80 0,00 0,90 4,45 4,27 4,54

Tabla 6.3 Resultados de |as probetas de delaminacién ensayadas utilizando €l Gtil Sde-Clamped beam

fix modificado

Se puede observar que con el til Side-Clamped beam fix modificado la media de los
resultados obtenidos varia en torno a un 3.2% respecto a la media obtenida utilizando
las bisagras. Ademés, tanto los errores obtenidos, como el coeficiente de variabilidad, es
ligeramente menor que en el caso de utilizar el Util Side-Clamped beam fix. A pesar de
gue los resultados obtenidos son bastantes buenos, se decidié no volverlo a utilizar ya
gue para que no se soltara de las probetas, €l par de apriete aplicado tenia que ser
superior a 1,5 Nm. Al aplicar pares de apriete tan grandes se producian delaminaciones
en el material con lo que los resultados obtenidos no eran comparables con los de las

bisagras.

Una vez analizados estos resultados se decidié enviar un gran nimero de probetas
fabricadas en las instalaciones de la compafiia junto con el Gtil Side-Clamped Beam Fix
aotro laboratorio que llevaba ya algun tiempo utilizando el Util Side-Clamped Beam Fix
y que también poseia abundantes datos de probetas ensayadas con bisagras. Las
probetas cuyos resultados se analizaron eran probetas co-encoladas de dos materiales
diferentes (MATERIAL B y MATERIAL C) que empleaban para ambos el mismo
adhesivo. Estas probetas también estaban fabricadas con materiales ampliamente
utilizados en la actualidad para la fabricacion de piezas de las actuales aeronaves que
fabrica la empresa Airbus. Todas las probetas se habian sido fabricadas en la factoria de
Airbus mediante co-encolado y siguiendo las mismas exigencias, a pesar de no haber
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sido fabricadas todas ellas exactamente ni en el mismo autoclave ni tampoco
exactamente el mismo dia como con las probetas que ensayadas en nuestro laboratorio
de Airbus. Sin embargo el ensayar probetas en otro laboratorio, nos permitié conocer
sus impresiones del Util.

Los resultados obtenidos fueron los siguientes:

- Parael MATERIAL B (probetas encoladas): ver Figura6.3y Tabla 6.4

Gic
Probetas encoladas (MATERIAL B)

763.65 767,80

800 - T

I

q 600 -
£
2
g“’ 400 -

200 -

0

‘ O SIDE CLAMPED BEAM FIX B BISAGRAS ‘

Figura 6.3 Resultados obtenidos con e MATERIAL B (probetas encoladas)

MATERIAL B
Bisagras Side-Clamped Beam Fix

N°probetas ensayadas 30 45
Media 767,80 763,65
Dstand 46,96 38,23
Vmax 851,70 846,5
Vmin 679,30 707,4

C.V. 6,12 5,01

Tabla 6.4 Resumen de | os resultados obtenidos con el MATERIAL B ( probetas encoladas)

Como se puede observar estos resultados son bastante satisfactorios ya que tanto la
variacion en las medias, los erroresy los coeficientes de variacion son relativamente
bajos, teniendo en cuenta la variabilidad tipica de este ensayos.
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- Parael MATERIAL C (probetas encoladas): ver Figura6.4y Tabla 6.6

Gic
Probetas encoladas (MATERIAL C)

1200
1070,55

1000 990,271

800 -

600 -

Gic (J/m2)

400 -

200 -

|30 SIDE-CLAMPED BEAM FIX H BISAGRAS|

Figura 6.4 Resultados obtenidos con el MATERIAL C (probetas encoladas)

MATERIAL C
Bisagras Side-Clamped Beam Fix
N°probetas ensayadas 50 48
Media 1070,55 990,27
Dstand 103,77 82,94
Vmax 1292,00 1165
Vmin 846,00 852
C.V. 9,69 8,38

Tabla 6.5 Resumen de | os resultados obtenidos con el MATERIAL C( probetas encoladas)

Sin embargo estos resultados no son tan buenos como todos los anteriores ya que la
diferencia entre las medias estd entorno a un 9 % y los errores, son superiores a los
obtenidos con los MATERIALES A y B. Prueba de que ambas distribuciones no son
muy buenas es que, en ambas su coeficiente de variacion es bastante alto. A pesar de
gue la desviacion en estos ensayos sean superiores a las anteriores estos resultados no
serian suficientes para rechazar la validacion del (til ya que habitualmente en los
ensayos G,c se considera que los ensayos son buenos, o tienen una buena variabilidad,
siempre que su coeficiente de variabilidad sea menor que 10. En caso de que el
coeficiente de variabilidad fuera superior a 10 los resultados no suelen considerarse

debido a la gran variacion de los resultados. Ante estos resultados nos propusimos
)
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repetir estos ensayos en el laboratorio de la compafiia donde los resultados obtenidos se
consideran més fiables ya que todos los paneles que se ensayan son fabricados a la vez
en el mismo autoclave (son sometidos exactamente a los mismos ciclos) y son
ensayadas los mismos dias bajo las mismas condiciones.

Los resultados obtenidos en el laboratorio para el mismo MATERIAL C fueron los
siguientes: ver 0, Tabla6.6 y Tabla 6.7

Gic
Probetas encoladas (MATERIAL C)

1200 -
1000 910,51 92123

T
L

800 A
600

Gic (J/m2)

400 -
200 A

O SIDE-CLAMPED BEAM FIX B BISAGRAS

Figura 6.5 Resultados obtenidos con el MATERIAL C (Probetas encoladas)

SIDE-CLAMPED BEAM FIX
DIMENSIONES _PROBETAS (mm) Energ_ia en| Energia G
PROBETA Lonai Longitud . maxima
NO ongitud| Ancho film Espesor Longitud traccion )
(a) (b) ® final grieta J) (I/m*)
(c) Q)
1 250 25,16 26,23 3,19 101,0 3,38 2,38 936,65
2 250 25,14 26,30 3,19 99,5 3,17 2,26 904,93
3 250 25,14 24,97 3,19 99,0 3,14 2,23 897,29
4 250 25,15 24,87 3,19 98,5 3,01 2,15 869,41
5 250 25,18 25,25 3,19 103,0 3,23 2,27 875,02
6 250 25,14 25,71 3,19 99,0 3,36 2,44 979,75
Media 250,00 | 25,15 25,56 3,19 100,00 3,21 2,29 910,51
Dstand 0,00 0,02 0,62 0,00 1,70 0,14 0,10 41,55
Vmax 250,00 | 25,18 26,30 3,19 103,00 3,38 2,44 979,75
Vmin 250,00 | 25,14 24,87 3,19 98,50 3,01 2,15 869,41
C.V. 0,00 0,06 2,44 0,00 1,70 4,36 4,50 4,56
Tabla 6.6 Resultados de las probetas encoladas (MATERIAL C) ensayadas utilizando € (til Side-

Clamped beam fix.
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BISAGRAS
ROBETA DIMENSIOIIiloEnS :UZOBETAS (mm) Ene’rg_la en| Energia G
NO Longitud| Ancho fi?m Espesor Longitud tT:::Xclirgi
(a) (b) ® final grieta J) (J/m2)
(c) Q)
1 250 25,14 26,13 3,18 100,5 3,37 2,38 944,83
2 250 25,15 24,90 3,18 100,5 3,34 2,29 907,17
3 250 25,13 25,23 3,18 1015 3,37 2,37 932,50
4 250 25,19 26,14 3,18 98,0 3,08 2,14 868,19
5 250 25,03 26,30 3,18 100,0 3,28 2,31 923,89
6 250 25,18 26,40 3,18 99,5 3,31 2,38 950,82
Media 250,00 | 25,14 25,85 3,18 100,00 3,30 2,32 921,23
Dstand 0,00 0,06 0,63 0,00 1,18 0,11 0,09 30,26
Vmax 250,00 | 25,19 26,40 3,18 101,50 3,38 2,39 950,82
Vmin 250,00 [ 25,03 24,90 3,18 98,00 3,08 2,14 868,19
C.V. 0,00 0,23 2,42 0,00 1,18 3,34 4,04 3,28

Tabla 6.7 Resultados de |as probetas de encoladas (MATERIAL C) ensayadas utilizando las Bisagras.

Los resultados obtenidos en el laboratorio son mas acordes con los resultados de los

ensayos anteriores.

A pesar que los resultados numéricos de los ensayos con las bisagras y con el Gtil Side-

clamped beam fix son idénticos, se observo, que tanto en los ensayos con probetas de

delaminacién como en los ensayos realizados con las probetas encoladas la forma de las

curvas Fuerza-Desplazamiento del actuador de ambos Utiles eran diferentes (ver Figura
6.6 y Figura6.7)

98
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COMPARACION PROBETAS MATERIAL A
F-2/09 (Side-Clamped Beam Fix) & F-80/09 (Bisagras)

140

120

Carga (N)

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
Desplazamiento (mm)

— Probeta 1BIS — Probeta 2BIS — Probeta 3BIS — Probeta 4BIS
— Probeta 1(SCBF) —— Probeta 2(SCBF) — Probeta 3(SCBF) —— Probeta 4(SCBF)

Figura 6.6 Comparativa de las gréaficas obtenidas con las probetas de delaminacion MATERIAL A

COMPARACION PROBETAS ENCOLADAS MATERIAL C
F-231/09 (Side-Clamped Beam Fix) & F-230/09 (Bisagras)

175

Carga (N)

0 10 20 30 40 50 60
Desplazamiento (mm)

— Probeta 1(BIS) —— Probeta 2(BIS) —— Probeta 3(BIS) —— Probeta 4(BIS) —— Probeta 5(BIS) —— Probeta 6(BIS)
— Probeta 1(SCBF) — Probeta 2(SCBF) — Probeta 3(SCBF) — Probeta 4(SCBF) — Probeta 5(SCBF) — Probeta 6(SCBF)

Figura6.7 Comparativa de las graficas obtenidas con las probetas encoladas MATERIAL C
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En ambas gréficas se puede apreciar que las probetas ensayadas con el Util Side-
clamped beam fix presentan el pico de carga maxima superior al que se produce en las
probetas que han sido ensayadas utilizando las bisagras. También se observo que las
probetas ensayadas con bisagras, una vez superado € pico de carga maxima, tienden a
presentar valores ligeramente superiores de carga que las probetas ensayadas con el
nuevo Util. Esta diferencia puede deberse a las diferencias en el amarre existentes entre
ambos Utiles. Por un lado, la superficie que permanece en contacto entre la probeta
ensayada y los Utiles es mayor cuando utilizamos los Utiles Side-clamped beam fix. Por
otro lado también conviene recordar que cuando se utilizan las bisagras la distribucion
de tensiones es superficial mientras que con el nuevo Util el amarre se produce por los
laterales de la probeta.

Con el ttil Side-Clamped Beam fix modificado la superficie en contacto con la probeta
era la misma que con cuando se utilizan las bisagras sin embargo y como ya se ha
comentado la utilizacion de este Util requeria la aplicacion de un par de apriete excesivo
gue podia provocar delaminaciones en las probetas y ademés y quizas influenciados por
estas delaminaciones los resultados de los ensayos eran ligeramente menos semejantes
gue los obtenidos con el Gtil Side-Clamped Beam fix.

A pesar de estas diferencias en las graficas los val ores obtenidos de G,c son como ya se
ha visto practicamente idénticos.

Por otro lado una de las principales ventgjas que inicialmente se pensaba se
conseguirian utilizando este atil en lugar del atil actualmente aceptado por las
especificaciones de la compafiia Airbus era que supondria un importante ahorro de
TIEMPO, ya que, como hemos visto, no requiere la adhesion de las probetas al Util
como ocurre con las bisagras, con lo que pensabamos ahorrariamos tiempo tanto en la
preparacion de las probetas previas al ensayo (proceso de preparacion superficial,
limpieza, pegado de las bisagras y curado del adhesivo), como en el post-ensayo ya que
no tendriamos ni que despegar las bisagras de las probetas ni proceder a la limpieza de
estas para poder seguir utilizandolas en ensayos posteriores.
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- Los tiempos medios invertidos en cada una de las operaciones necesarias para
utilizar las bisagras, suponiendo que como suele ocurrir las bisagras no se despegan

se pueden observar en la Tabla 6.8.

BISAGRAS
Tiempos medios Tiempos medios
_ invertidos por probeta invertidos
Operaciones o
(segundos) minimos”
(segundos)
1. Preparacion Superficial 60 _
2. Limpieza de las superficies 40 20
3. Pegado de las bisagras 260 260
4. Curado del adhesivo ? 7200 (2 horas) 7200 (2 horas)
_ 2 horas 4 minutos
TIEMPO TOTAL EMPLEADO 2 horas 5minutos
y 40 segundos

Tabla 6.8 Tiempos medios invertidos en las operaciones necesarias para utilizar lasbisagras

1) Laseveridad de la preparacion superficial depende de larugosidad de las
superficies de las probetas. En ocasiones no es necesarias ya que la
superficie de las probetas es suficientemente lisa.

2) Normalmente se preparan todas las probetas que se pretenden ensayar a
la vez para que curen todas a la vez de manera que el tiempo total
empleado cuando se prepara un grupo de 6 probetas es de:

- 2 horas y 38 minutos suponiendo que las probetas necesitan una
preparacion superficial normal, es decir necesitan ser lijadas
- 2 horasy 30 minutos s las probetas no requieren ser lijadas

Durante el tiempo de curado del adhesivo se pueden estar realizando otras tareas en
el laboratorio

Ademas en esta tabla no se ha tenido en cuenta el tiempo que se emplea en el
despegue de las bisagras ni en la limpieza de las bisagras una vez han finalizado los
ensayos y se han despegado de todas bisagras de las probetas ya ensayadas:
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- En el despegue de las 2 bisagras utilizadas para ensayar una probeta se emplean
unos 30 segundos.

- Lalimpieza consiste en introducir las bisagras durante un minimo de 4 horasen un
bafio de dimetilformamina. Este disolvente se utiliza para eliminar los restos que
hayan quedado en las bisagras tanto del adhesivo utilizado, como los restos de
fibras.

- Una vez las bisagras estdn limpias de resto son aclaradas con agua y
posteriormente se tienen que dejar secar antes de poder ser utilizadas de nuevo.

- Los tiempos medios invertidos en cada una de las operaciones necesarias para la
utilizacion del Util Side-Clamped Beam fix se observan en la Tabla 6.9.

SIDE-CLAMPED BEAM FIX
_ Tiempos medios invertidos por probeta
Operaciones
(Segundos)
1. Posicionamiento del (il 35
2. Liberacion probeta ensayada 20
TIEMPO TOTAL EMPLEADO 55

Tabla 6.9 Tiempos medios invertidos en las operaciones necesarias para utilizar € (til Sde-clamped

beam fix.

Estos datos suponen un ahorro en € tiempo de montaje de cada probeta de un
99% si se consideran los tiempos de curado del adhesivo y de como minimo un
81% sin no son considerados estos.
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7 CONCLUSIONES.

El objetivo que se propuso d iniciar este proyecto era la mejora del método de ensayo
gue se viene utilizando para la determinacion de la tenacidad a la fractura interlaminar
modo |. Para la consecucion de este objetivo se planted € estudio de un nuevo il
SIDE-CLAMPED BEAM FIX con la pretension de convertirlo en una alternativa al Util
actualmente aceptado seguin las especificaciones técnicas de ensayos de la compafia
Airbus (AITM’s). El ttil SIDE-CLAMPED BEAM FIX podria facilitar y agilizar la
realizacion del ensayo de Gic tan ampliamente utilizado en la industria aeronautica,
especialmente en la evaluacion de las uniones encoladas.

Una vez analizados los resultados se puede afirmar:

v Los resultados numéricos de los ensayos utilizando € Util Side-Clamped beam fix
no varian respecto a los resultados que se obtienen utilizando las bisagras. Este
resultado constituye el punto critico ya que, en caso de que los resultados utilizando
ambos Utiles no fueran semejantes, a pesar de las humerosas ventgjas que pudiera
presentar el Gtil Side-Clamped beam fix, su validacion, objeto de este proyecto, no
seria posible.

El hecho de que las gréficas obtenidas con las bisagras y con el (til Side-Clamped
Beam fix muestren una tendencia ligeramente diferente no influye en la validacion
del dtil ya que el proposito de este ensayo es medir la resistencia de los laminados
de fibra de carbono a la propagacion de grietas y la resistencia que se obtiene es la
misma, ya sea utilizando las bisagras o el nuevo Util. Esta tendencia ligeramente
diferente puede ser:

Debido al diferente amarre de la probeta por lo que la distribucion de cargas en la
probeta en es diferente. Con las bisagras el amarre se produce en la superficie de la
probeta utilizando un adhesivo, por lo que la distribucion de cargas es superficial.
Con el util Side-Clamped Beam fix, como se observa en la Figura 7.1, el amarre se
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produce en los laterales de la probeta mediante un sistema de cufias que mediante la

aplicacion de un par de apriete permite la correctafijacion del Gtil ala probeta.

Debido ala diferente geometria de ambos Utiles.

Sin embargo, la diferencia en las gréficas, como ya se ha mencionado no era objeto
de este proyecto. El objeto de este proyecto era la validacion del dtil y, con los
resultados obtenidos en los ensayos, se puede concluir que el Util es vélido para
realizar los ensayos de tenacidad a la fractura en laminados de fibra de carbono.

Figura7.1 Detalledel amarre delas probetas con €l (til Sde-Clamped Beam fix

v El util Side-Clamped beam fix supone un gran ahorro de tiempo hasta del 99%
como se havisto en larealizacién de los ensayos, como se puede comprobar con los
tiempos medios que se midieron durante la realizacion de los ensayos en el
laboratorio:

v/ El nuevo (til también supone un ahorro de material necesario para la realizacion
del ensayo. Con una sola pareja de (tiles se pueden ensayar todas las probetas,
mientras que cuando se utilizan las bisagras son necesarias dos bisagras por

probeta. Con el nuevo (til tampoco son necesarias.
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- Lijas (necesarias con las bisagras para la preparacion superficial de la zona de
las probetas donde se realizaré la union)

- Disolvente parala limpieza de estas superficies (MEK).
- Pegamento de contacto.
- Tenazas para aplicar presion sobre las bisagras una vez realizada la union

- Disolvente para proceder alalimpieza de las bisagras (dimetilformaamida)

Vv Sin embargo los ensayos no son mas semejantes, como cabia esperar, a no
depender de la calidad de la adhesion entre e Gtil y la probeta que cuando se
utilizan las bisagras. Con los resultados que se han obtenido se puede afirmar que
son ligeramente menos semejantes ya que en todos los ensayos se han obtenido
errores y coeficientes de variabilidad algo mayores utilizando el Gtil Side-Clamped
Beam fix que cuando se utilizan las bisagras.

v Con el Util Side-clamped beam fix se pueden realizar ensayos a altas temperaturas.
Con las bisagras esto también era posible pero presentaba la problemética de
encontrar un pegamento de contacto, para realizar la union entre las bisagras y la
probeta, capaz de trabajar a altas temperaturas. Por esta razén los ensayos de
tenacidad a la fractura con las bisagras son habitualmente a temperatura ambiente y
en contadas ocasiones a diferentes temperaturas. Con el Util Side-clamped beam fix

esta union pasa a ser una unidn mecanica, 1o que no presenta esta problemética.
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