Nowoczesne technologie materiatowe stosowane w przemysle lothiczym
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Metaliczne materiaty kompozytowe w aplikacjach lotniczych w tym materiaty typu Glare
Composite metallic materials in aviation applications (including Glare-type materials)
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Wyniki badan

Results

Przeprowadzona analiza ma na celu przedstawienie mozliwosci wytwarzania oraz
ksztattowania elementow stosowanych w konstrukcjach lotniczych zbudowanych z materiatow
kompozytowych typu GLARE.

Materiaty do badan stanowig kompozyty typu Glare zawierajgce prepregi zbrojone widknem
szklanym, gdzie faze metaliczna stanowig odpowiednio:

- stopy aluminium 2024-T3 oraz 7475-T761 (o grubosciach blach metalu 0,2; 0,35 oraz
0,5mm),

- niestandardowe stopy aluminium oraz stopy Ti i Mg (o grubosciach blach metalu 0,2; 0,35
oraz 0,5mm).
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Rys.1. Schemat budowy kompozytu Glare Rys.2. Budowa kompozytow Glare
Tab.1. Przeglad kompozytow FML
FAML S Fibre/Polvmer
Metal Constituents -
Tvpe Constituents
Aramid/BSL-312-UL
Arall Aluminmm 7075-T6 _ 2"
Aramid/AF163-2
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IM7-Carbon Rys.3. Schemat kompozytow o wybranych grubosciach blach metalu
TiGr P Titanmm 11-13-3 .
polyumide (stop Al, Mg Ilub Ti).
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Rys.4.Schematy konfiguracji poszczegolnych warstw kompozytow FML.
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Tabela 2. Wtasnosci wybranych stopow aluminium i Tabela.3. Wtasno$éi wybranych materiatéw sktadowych

tytanu kompozytow FML oraz witasnosci gotowych laminatow
Tyvpe Ultimate Tensile Modulus E Density Poisson’s
Strength (MPa) (GPa) {g.-"l:m"] Ratio Specimen Fiber content (%) Al content (%) E, (GPa) E, (GPa) G,, (GPa) G,, (GPa) Vi
Aluminium Carbon /epoxy 60.0 0.00 71.3 7.3 3.86 3.39 0.03
7475-T761 317 70.3 281 033 Glass/epoxy 60.0 0.00 30.6 30.6 6.03 5.72 0.15
*23?344:1‘1-3. 39 ::_5; ;f _1‘ E;g g-;; Aluminum* 0.00 100 724 724 280 28.0 0.33
?-0'7-5 T651 572 ?I 2 5:31 0‘:33 Al/carbon/epoxy 25.3 579 71.9 719 17.8 17.6 0.20
7175.T651 507 17 >83 0.33 Al/glass/epoxy 25.3 57.9 54.8 54.8 18.8 18.6 0.25
8090-T651 510 77.0 254 0.33
Titanium
T115-3-3-3 790 82 4.76 0.33
T1-6AL-25n-4Zs1- 1010 120 454 0.32
Mo
Ti-6Al-4V 1035 105 442 0.310

Tabela 4. Wybrane wlasno$éi materiatéw (M. F. Ashby, D. R.  Tabela. Wiasnos$¢i kompozytow na bazie réznych stopow

H. Jones) ( Vogelsang)
Modul Younga . p p .
: Gestos¢ p R, K, Composite laminated sandwich
Material =3 E “an| Elp | RJp
g GPa MPa |MPa-m'”® Base metal sheet panels
Kompozyty* :
Zywica poliestrowa wzmacniana Rpo.2 Ron Rpo2 Ron Residual
widknami szklanymi (L) (L) (L) (L) strength (L)
(wikna stanowia 50% obj.) 20 48 1240 | 42-60 | 24 | 620 Reference [MPa] [MPa] [MPal] [MPa] [MPa,/m]
Zywica epoksydowa wzmacniana 2024 T3 369 484 307 634 195
widknami weglowymi
5186 H12 250 310 227 352 172
(wlokna stanowig S8% obj.) 1.5 189 1050 32-45 126 700 _
: 2024A T3 360 460 288 613 219
Zywica opokaydows wzmacalane 2024AT39 390 480 312 634 218
widknami Kevlar I
(wldkna stanowig 60% obj.) 1.4 76 1240 - 54 | 886
Metale
Wysokowytrzymata stal 7.8 207 1500 50 27 | 190
Stop tytanu 5.0 120 1400 - 24 280
Stop aluminium 2.8 71 500 28 25 | 179
* Wlasnofci mechaniczne kompozytow wioknistych dotyczq obeiqienia rownoleglego do osi widkien.
e et ———————————— R R Emmmm— i,
a) b)
Titanium
L Ty
Ntanium 1000 ym —_—_—
1000 pm
e —— e ————————————
Rys. Mikrostruktura laminatow: Ti/ kompozyt (zywica epoksydowa zbrojona widoknem
Szklanym); a) Ti- G 2/1, b) Ti- G 3/2 (J. Bienia$)
Tabela. Wytrzymatos¢ na rozcigganie wybranych Tabela. Zaleznosc¢ wtasnosci arkuszy ze stopu Ti
materiatéw (J. Bienias) od kierunku walcowania blach (J.Adamus)
Commercially | G125 €POXY | Ghssepoxy | 1,65y | 132 Rox | Rm | EOh | uing | hardeming | el
are fianium | CTPOE | compasite 090 090 matrial | direction” | \pd | pupy | S0 A | i | coecien | consant €
g . : : % 8
X [024590)s | [0] [090) 1 10%0] %] : P
. - — - 0 368 522 37 0,18 822
) > v 23 “. ¢ ¥ d \'v d
450 MPa 378 MPa 1534 MPa 608 MPa | 660 MPa o pre — o ” ) 3 T -
N 424 496 14 0,113 726

Rys. Schematy roznych technologii wykonania
i tgczenia podtuznic zbudowanych z
kompozytow FML (R.Alderliesten)
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Rys. Dominujgce sity i naprezenia dziatajgce na poszczegolne elementy samolotu (A. Hassler)
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Rys. Wykresy zaleznosci naprezenie — odksztatcenie dla kompozytow FML

e - Tabela Przyktady zywic termoutwardzalnych i termoplastycznych
600 |- 4140 ZYWICA PARAMETR
Rodza Typ Ciezar wlasawy  Modul Younga  Wytrzymalos< na
[kN/m?) (GPa) rozciaganie [MPa)
500 |- - 3450 epoksydowa termoutwardzalna 108-13.7 21-55 40 - 85
f fenolowa termoutwardzaina 118-137 27-41 35-.60
High-strength / g pohestrowa termoutwardzalna 108-137 13-4.1 40 - 85
00 “”“"/' 1 2760 nylonowa termoplastyczna 108 13-35 55 - 90
g poliweglanowa  termoplastyczna 118 21-35 55 . 70
: pohetylenowa termoplastyczna 88-98 07-14 20-35
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Rys. Wykres naprezenie- odksztatcenie dla stopu 2024-T3
(Military Handbook)

Rys. Porownanie charakterystyk naprezenie-
odksztatcenie wybranych wtokien.
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Rys. Schemat giecia blachy oraz zjawisko
sprezynowania (www.custompartnet.com)

Rys. Schematy formowania (giecia) blach (J. Sinke)
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Rys. Przyktady zniszczen kompozytu GLARE w trakcie giecia (wyboczenie, de laminacja, uszkodzenie warstwy metalu)
(J.Sinke)

Czynniki zalezne od rodzaju

Whnioski

Conclusions

Formowanie elementow i struktur z kompozytow typu Glare wykazuje pewne podobienstwa
do procesow produkcyjnych z arkuszy metalu ( stosowane sg analogiczne technologie
wytwarzania). Jednak wielkos¢ otrzymywanych laminatow limitowana jest wielkoscig
autoklawu. By uzyskac elementy o wiekszy rozmiarze konieczne jest stosowanie roznych
technik tgczenia poszczegdlnych laminatow (tgczenie zaktadkowe, srubowe, spawane |
klejone).

Do gtownych roznic nalezy zaliczyC ograniczong plastycznos¢ kompozytow FML, co skutkuje:
- sprezynowaniem laminatu,

- powstawaniem nieciggtosci w strukturze kompozytu,

- powstawaniem obszarow o zroznicowanej ilosci zbrojenia | matrycy polimerowej.
Wszystkie te elementy wptywajg na zmniejszenie wtasnosci wytrzymatosciowych kompozytu.
Na wiasnosci plastyczne kompozytu FML ma wptyw zakres plastycznosci poszczegdlnych
elementow sktadowych kompozytu (granica plastycznosci polimeru, metalu i zbrojenia).
Najwiekszg role odgrywa jednak faza metaliczna.

Rownie waznym czynnikiem okreslajgcym zdolnos¢ kompozytu do odksztatcen jest jego
struktura oraz grubosc.

Ksztattowanie ptaskiego laminatu z kompozytu GLARE mozliwe jest dla materiatdw o mate;
grubosci blach metalu oraz przy niewielkiej ilosci warstw kompozytu.

Otrzymywanie struktur o skomplikowanych ksztattach mozliwe jest poprzez wczesniejsze
uformowanie arkuszy metalu, a nastepnie potgczeniu z zastosowaniem kompozytu
polimerowego.

Przyktady zastosowania w lotnictwie
Examples of application in aviation

Al 6013 || Al 7475

Skin
Material

Rys. Schemat zastosowania kompozytow GLARE oraz stopow aluminium w samolocie airbus A380 ( A. Hassler)
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Rys. Elementy samolotu Airbus wykonane z
kompozytow (A. Hassler)

* Skin Panel (GLARE 3/4/6, 470m?)
* Butt Strap (GLARE 2)
* HTP and VTP Leading Edge

Mechanically

Rys.Dolny panel skrzydfa zastosowany w samolocie Fokker
27 oraz schemat kontenera bagazowego (R. Alderliesten)
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Proby wiercenia w kompozytach weglowych CFRP oraz szklanych GFRP o jedno- i
dwukierunkowym uktadzie witékien.
Pomiary sit i momentow wiercenia dla roznych parametréw technologicznych.
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PROCES TLOCZENIA
1 t t 1
K n r u

Czynniki zalezne od
materialu blachy tloczone;

Gdzie:
R.— pronuen stempla,
R~ promuen matrycy,
5 — luz pomuedzy matryca 1 stemplem,
F4— sila dociskacza,
v — predkosc stempla,
K — wspélczynnik krzywe) umocniema,
n — wspolczynnik krzywej umocniema.
r — amznfroma nnrmalna

Rys. Czynniki wptywajgce na proces ttoczenia blach
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Posuw,fn [mm/obr} 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3
Rys. Zaleznos¢ sily osiowej wiercenia od rodzaju materiatu obrabianego i posuwu. Posuw,fn [mm/rev]
Predkoé¢ skrawania Vic=75,36 [m/min] Rys. Zaleznos¢ momentu wiercenia od rodzaju materiatu obrabianego i posuwu.
Wiertlo monolityczne @6 [mm], kat wierzchotkowy 90°, pokrycie PKD Predkos¢ skrawania Ve=75,36 [m/min]
Wiertto monolityczne 36 [mm], kat wierzchotkowy 90°, pokrycie PKD
Whioski
Conclusions

e Zmierzone sity i momenty skrawania roznig sie dla kompozytow weglowych CFRP w
zaleznosci od struktury kompozytu — jednokierunkowego i wielokierunkowego uktadu
wtokien dla tych samych warunkow skrawania.

e Wieksze sity i momenty zarejestrowano dla kompozytu CFRP o jednokierunkowym
uktadzie wtokien.

e« Podczas wiercenia w kompozycie szklanym GFRP wystepuja kilkukrotnie wieksze sity i
momenty skrawania w porownaniu do wiercenia w kompozytach weglowych CFRP.
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