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maitriz de resina termoplastica.

Uno de los puntos débiles de las estructuras fabricadas en materiales reforzados con fibra de carbono y
matriz termoestable es su comportamiento mecanico a impacto. Con el objetivo de mejorarlo se estan
probando materiales reforzados con fibra de carbono y matriz de resina termoplastica.

Ademés de las propiedades mecanicas existen otros factores a tener en cuenta antes de introducir
cualquier material estructural en la construccién de una aeronave, como por ejemplo su comportamiento
a impacto de rayo. Las propiedades de los materiales que influyen en este comportamiento son
principalmente las eléctricas, térmicas y también mecanicas; que se ven afectadas al pasar de resinas
termoestables a termoplasticas.

Dentro del programa Clean Sky Airbus Defence and Space ha realizado unos ensayos preliminares
sobre paneles planos fabricados por Fidamc con un material reforzado en fibra de carbono y matriz de
resina termoplastica con dos configuraciones distintas, tanto de laminado como de proteccion adicional
(con y sin metalizacién)

El objetivo de los ensayos ha sido la evaluacién y comparacion de los dafios obtenidos por impacto de
rayo en paneles planos fabricados con materiales tradicionales (matriz termoestable) con los fabricados
con nuevos materiales de matriz termoplastica. Se ha analizado tanto el dafio fisico resultante como las
temperaturas generadas en el material (utilizando una camara termo grafica durante el ensayo) para asi
comparar el comportamiento térmico de la matriz termoplastica frente a la termoestable. En este articulo
se recogen los trabajos realizados asi como resultados y conclusiones.

Comparison of lightning strike behavior between carbon fiber reinforced
materials with thermoset resin matrix and thermoplastic resin matrix.
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One of the weak points of the structures made of carbon fibre reinforced materials and thermosetting
matrix is its mechanical impact behavior. In order to improve it, materials reinforced with carbon fiber and
thermoplastic resin matrix are under study.

In addition to the mechanical properties there are other factors to consider before introducing any
structural material in the manufacturing of an aircraft, such as its lightning strike behavior. Materials
properties that influence this behavior are mainly electrical, thermal and also mechanical; and these
properties are modified from thermoset resins to thermoplastics.

Within the Clean Sky program Airbus Defense and Space has carried out preliminary tests on flat panels
manufactured by Fidamc with a carbon fibre reinforced material and thermoplastic resin matrix with two
different configurations, both layout and additional (with and without metallization)

The tests objective was the evaluation and comparison of the damages obtained after a lightning strike in
flat panels made of traditional materials (thermoset matrix) with those made with new thermoplastic matrix
materials. Both the mechanical damage and the temperatures generated in the material (using a thermal
camera during the test) were analyzed in order to compare the thermal behavior of the thermoplastic
matrix against the thermostable. This article shows the work done as well as results and conclusions.
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1 Introduccidn

La incorporaciéon de los materiales compuestos de fibra de
carbono y matriz termoplastica en la industria aeronautica es
uno de los objetivos estratégicos perseguidos en los proyectos
de investigacion que se estan desarrollando actualmente tanto
a nivel nacional como a nivel internacional. En Espafia, Airbus
Defence and Space y Fidamc estan colaborando en el
proyecto de desarrollo del proceso de fabricacion del
revestimiento de un ala de un avion tipo C295, dentro del
marco del Clean Sky Il

Antes de introducir cualquier material estructural en la
fabricacion de componentes aeronduticos no solo se deben
tener en cuenta sus propiedades mecanicas sino también su
comportamiento a factores ambientales como impacto de rayo,
temperaturas de operacion, hielo, vibraciones y ruido, entre
otros.

Los dafios obtenidos tras un impacto de rayo sobre una
estructura dependen de diversos factores como las
propiedades eléctricas, térmicas y mecanicas de los
materiales; propiedades que pueden verse afectadas por el
uso de matrices de resinas termoplasticas en lugar de las
termoestables ampliamente utilizadas.

Dentro del programa Clean Sky Il Airbus Defence and Space
ha realizado unos ensayos de impacto de rayo sobre paneles
planos fabricados por Fidamc con un material reforzado en
fibra de carbono y matriz de resina termoplastica. El objetivo
es evaluar y comparar los dafios obtenidos con los tipicos en
materiales tradicionales con matriz de resina termoestable. Se
ha analizado tanto el dafio fisico resultante como las
temperaturas generadas en el material, utilizando una camara
termografica durante el ensayo, para asi comparar el
comportamiento mecanico y térmico de la matriz termoplastica
frente a la termoestable.

2 Definicion del ensayo

Los parametros a tener en cuenta tanto en la definicion del
ensayo como en el disefio de los especimenes a ensayar son
los siguientes (ver referencia [1]):

e  Zonificacion. Se define por la probabilidad de impacto
de rayo y energia esperada segun la referencia [1]

e Materiales utilizados en la fabricacion, espesores y
laminado.

e Material utilizado como proteccion contra impacto de
rayo. Cominmente una lamina de cobre expandido
embebida en una resina o adhesivo compatible con la
del material estructural.

e Esquema de proteccidon exterior.
imprimaciones y pinturas.

e Envejecimiento. Acondicionamiento en humedad y
temperatura.

Habitualmente

2.1 Zonificacion

Una aeronave se clasifica en zonas segun su probabilidad de
recibir un impacto de rayo y la energia esperada siguiendo la
normativa ED-91 [2].

/)

En el caso del revestimiento de ala objeto de este proyecto,
siguiendo la normativa se concluye que se encuentra en una
zona 2A de impacto de rayo y 3 de conduccion de corriente.

2.2 Configuracion especimenes

Como practica habitual se utilizan paneles planos en ensayos
preliminares de impacto de rayo. Estos paneles han sido
fabricados por Fidamc con los mismos materiales que se van
a utilizar en el revestimiento del ala y una configuracién
representativa del caso mas critico desde un punto de vista de
impacto de rayo.

El caso mas critico se define por el minimo espesor que se
puede encontrar en la pieza real (minimo ndmero de capas); y
en cuanto a las condiciones de contorno, se tendra en cuenta
la mayor distancia entre costillas y/o largueros para simular el
apoyo/empotramiento de los paneles al banco de ensayo. En
este caso 500 mm entre costillas.

Para el caso del revestimiento del ala el menor espesor
obtenido en su pre-dimensionado es de 2 mm
aproximadamente; con el objetivo de evaluar el limite
tecnologico se decidi6 ensayar paneles con un espesor
menor, de 1 mm aproximadamente, en caso de ser necesaria
una disminucion de espesores.

Por lo tanto los paneles ensayados son de dimensiones de
500 mm x 700 mm y espesores tedricos de 2 mmy 1 mm.

Se han ensayado paneles con y sin material de proteccién
contra impacto de rayo. La proteccion seleccionada es una
lamina de cobre expandida de 73 g/mz, utilizada tipicamente
en componentes aeronauticos en zona 2A, embebida en unos
film de PEEK.

2.3 Esquema de proteccion exterior

Los componentes aeronauticos situados en el exterior de la
superficie de una aeronave deben ser protegidos frente a
corrosion, rayos ultravioleta, absorcion de humedad y también
por motivos cosmeéticos.

Los materiales utilizados para protegerlos (imprimaciones,
pinturas y/o adhesivos) son dieléctricos y se ha observado que
el espesor de esta capa de proteccién tiene una influencia
relevante en los dafios obtenidos tras un impacto de rayo.

En la definicion de los paneles de ensayo se han utilizado los
mismos materiales de proteccion superficial seleccionados
para el componente real y el rango de espesores definido para
estos componentes dieléctricos en los paneles de ensayo es
de 330p a 400y

2.4 Envejecimiento

Debido a las condiciones ambientales a las que se somete
una aeronave durante su ciclo de vida es necesario evaluar la
influencia de la temperatura y humedad en los dafios
obtenidos por impacto de rayo.

Dentro de este proyecto se han ensayado dos paneles
previamente sometidos a un proceso de acondicionamiento a
humedad relativa del 90% y temperatura 80°C en camara
climatica siguiendo la norma EN2823 [3] hasta alanzar un nivel
de saturacion del 60%.
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Se puede ver en la tabla 1 un resumen de los paneles
ensayados.

Tabla 1. Definicion de los paneles a ensayar

Espesor Lamina de cobre
Panel ID tedrico expandida Envejecido
(mm) (73g/m?)

T1 2

T2 2 X

T3 2 X

T4 2 X X

T5 1

T6 1 X

3 Fabricacion

3.1 Introduccién

El revestimiento del ala a fabricar dentro del Clean Sky Il es
una pieza de mas de 4 metros de longitud, rigidizada por
elementos longitudinales. Su fabricacion se va a llevar a cabo
mediante consolidacion in situ, con una maquina de
laminacion automatica AFP (Automatic Fiber Placement). El
cabezal de laminacion de la maquina es un desarrollo conjunto
llevado a cabo entre Fidamc y MTorres. Con esta tecnologia
se lamina y se integran los rigidizadores en un solo paso.
Gracias a este proceso se elimina la etapa de autoclave,
necesaria en la fabricacibon con material compuesto
termoestable y en algunos procesos de termoplastico,
consiguiendo reducir los tiempos y costes de fabricacion, y los
consumos energéticos. El proceso de consolidacion se lleva a
cabo mediante calentamiento con una fuente laser y presién
mediante un rodillo elastomérico.

El laser empleado es un laser de diodo con scanner de Rofin
con potencia de 500 W y longitudes de onda de 800 — 1000
nm. El laser se encarga de calentar un area del material
soporte y un area del material de aporte el tiempo necesario
para que el polimero funda y se produzca la difusién de
cadenas necesaria para la correcta unién de las laminas.

El material utilizado en el proyecto es fibra de carbono con
resina termoplastica de PEEK de Cytec (Solvay), APC2/ASA4.

La maquina puede encintar tows de dos anchos, 6.35 y 12.7
mm. Las condiciones de trabajo para este material son
temperaturas entre 370 - 400°C y presiones de por debajo de
35 bares.

Los rigidizadores se van a fabricar mediante laminacion
manual y termoconformado. El proceso de laminacién manual
emplea el mismo material pero de mayor ancho y del mismo
modo aplica presién y temperatura para conseguir la
consolidacion del material, a la vez que le aporta la geometria
final a la pieza.

3.2 Proceso de fabricacion de los paneles

Los paneles fabricados en la primera etapa del proyecto se
han llevado a cabo mediante el procedimiento manual,
empleando cinta unidireccional de Cytec, APC2/AS4, de 300
mm de ancho. Las dimensiones de los paneles son 500 x 700
mm y se han utilizado dos secuencias de laminado diferentes,
de 8 y 15 capas, con espesores de 1.08 y 2.025 mm,

/N

representativas de los laminados del revestimiento del ala: Las
secuencias son las siguientes:

Laminado 1: (+45/-45/0/90/-45/+45/0/0/0/+45/-45/90/0/-45/+45)
Laminado 2: (+45/-45/0/90/90/0/-45/+45)

Se han fabricado un total de 6 paneles, 3 de ellos con
proteccion frente al rayo y 3 de ellos sin proteccion, utilizados
como referencia. Los paneles se han pintado y se han
sometido a condiciones de envejecimiento como se muestra
en latabla 1.

El esquema del laminado es el que se muestra en la figura 1.

PEEK Film
Expanded Copper Foil

PEEK Film

I:JI:II:]:II:I\:II

Composite

Figura 1. Esquema de un corte transversal del laminado.

La proteccion utilizada es una lamina de cobre expandido de
Dexmet de 73 g/m?.

Para incorporar la proteccién a los paneles es necesario
realizar una impregnacion de la lamina de cobre con film de
PEEK de 0.003” de espesor, por cada cara. El film de PEEK
es de CS Hyde Company.

El proceso de laminacién de los paneles se realiza con
patrones unidos mediante puntos de soldadura y consolidados
en estufa con un ciclo de temperatura y vacio, 2 h a 400°C y -
0.8 bares, con una velocidad de calentamiento y enfriamiento
de 1 a 10°C/min, segun el esquema que se muestra en la
figura 2.

T(T)

P (Ba) ,

Holding temperature
15 min 0/+15min

896 C

— Temperature
+-6¢C

Vacuum control

Rate of increase
R = 1ta 10°C/min

Rate of decreacs
R =1to 10°C/min

120C

Depression of -0.8 bar to -1 bar with the nominal at -0.8 bar

/ Time

Figura 2. Gréfica del ciclo de consolidacion.

Para llevar a cabo el ciclo de estufa, se realiza una bolsa de
vacio al laminado, utilizando materiales auxiliares de alta
temperatura. La bolsa se realiza sobre un util que lleva un
agenta desmoldeante, el laminado, kapton como pelicula
separadora, fibra de vidrio como aireador y otra lamina de
kapton y masilla para el cierre de la bolsa. En la figura 3 se
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muestra el esquema de bolsa de vacio y una imagen de una
bolsa antes del ciclo de consolidacion.

Fibra de Vidrio

Kaplon

utl

Macilla Alta
Temperatura

Termopar

Figura 3. Esquema de una bolsa de vacio.

Figura 4. Bolsa de vacio terminada.

El registro de panel se realiza incluyendo termopares. La
proteccion se incorpora al laminado una vez impregnada con
los films de PEEK, mediante el mismo ciclo de consolidacion.

El la figura 5 se muestra una imagen real de como la lamina
de cobre expandida queda cubierta por el PEEK.

Cobre
expandido

Figura 5. . 1zg. Imagen de la lamina de cobre expandida tras la
impregnacion con PEEK. Dcha. arriba, macrografia de la lamina de
cobre. Dcha. abajo, macrografia del corte trasversal de la lamina.

Tras el ciclo de consolidacién, los paneles son sometidos a
inspeccion dimensional y a ultrasonidos. Y finalmente son
pintados si asi lo requieren segun tabla 1.

Figura 6. . 1zg. Imagen de un panel tras la inspeccion dimensional.
Dcha., panel con proteccién de lamina de cobre y capa de pintura.

Los paneles descritos en esta primera etapa son
representativos de los materiales que intervienen en la
construccion del ala (material compuesto y proteccion).

3.3 Resultado de los paneles

Los resultados dimensionales y de ultrasonidos de los paneles
muestran una homogeneidad en el proceso de fabricacion. En
la tabla 2 se recogen los resultados dimensionales y en la
figura 7 se muestra el resultado de NDT de uno de los
paneles, a modo de ejemplo.

Tabla 2. Resultados dimensionales

Panel ID teéEr'iscpoe?nc:%) Esp(eni:)real Resultado NDT
T1 2 2,1 <6dB
T2 2 2,2 <6dB
T3 2 2,2 <6dB
T4 2 25 <6dB
T5 1 11 <6dB
T6 1 1,2 <6dB

Figura 7. Resultado de NDT de uno de los paneles. Izq, registro de
amplitud del panel. Dcha, registro de atenuacion en dB.

4 Ensayo

4.1 Parametros de ensayo y protocolo

Los paneles definidos en tabla 1 se han ensayado a diferentes
niveles de energia segln la zona de rayos.

El revestimiento de ala objeto del estudio se encuentra en
zona 2A y 3 de rayos; aunque se han realizado ensayos de
zona 1A en los paneles de mayor espesor.

En la tabla 3 se definen los parametros de cada ensayo segin
la zona.

/)
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Tabla 3. Parametros de los ensayos

Zona Forma de Pico de
onda corriente (kA)
1A A+B+C* 200
2A D+B+C* 100
3 A/5+B+C* 40

La definicion de los componentes A, B, C* y D se encuentra en
la norma ED-84 [4]

En la tabla 4 se resumen los ensayos realizados en cada
Panel.

Tabla 4. Protocolo de ensayos

Panel ID 1A 2A 3
T1 X X X
T2 X X
T3 X X X
T4 X X
T5 X X
T6 X X X

4.2 Resultados

Los ensayos se han realizado en un laboratorio calificado y los
parametros que se monitorizan durante el ensayo son los de
las formas de onda (pico de corriente, carga transferida,
voltaje y tiempo) y la temperatura maxima alcanzada en la
cara interna del panel con una cadmara termografica.

Fidamc realiz6 las inspecciones por ultrasonidos de los dafios
obtenidos en los paneles, para determinar el mapa de
delaminacién, el area y la profundidad de la misma.

En las figuras 8 y 9 se pueden ver los dafios obtenidos en los
paneles T1 y T3 que representan el espesor teérico de 2 mm,
con y sin metalizacion.

Figura 8. Resultados en Panel T1 sin proteccion.

En el caso de paneles sin material de proteccion contra
impacto de rayo se puede observar como para impactos de
niveles de zona 1Ay 2A el panel se perfora lo que dificulta su
inspeccion a ultrasonidos.

En la figura 9 se puede comprobar la mejora de utilizar un
material de proteccién contra impacto de rayo. Para la misma

configuracion de panel apenas se obtienen dafios en la cara
interior del panel.

Figura 9. Resultados en Panel T3 con proteccion.

En las figuras 10, 11, 12 y 13 se pueden observar los
resultados de las inspecciones de ultrasonidos y las
temperaturas méaximas alcanzadas en los impactos de nivel
zona 2A en los paneles T1y T3.

| Area | Comments
LA | Delamsnation at least in first ply from each side

Figura 10. NDT panel T1 sin proteccién — zona 2A.

Como se ha comentado la inspeccion en un panel sin
proteccion resulta complicada debido al gran dafio obtenido,
que suele ser pasante para espesores por debajo de 2 mm.

E=0.98 TA: 39.2 ALAHM: OFF

Z00H:OFF

Figura 11. Tmax panel T1 sin proteccion — zona 2A.
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ID | AREA (mnv’) | Depth measured (mm)

A 5086 22-24
2314 1921
Cc 9%67 06

Figura 12. NDT panel T3 con proteccion — zona 2A.

E=0.898 TA: Z4.6 ALAHM: OFF

Z00H:OFF

Figura 13. Tmax panel T3 con proteccion — zona 2A.

4.3 Comparativa

Se han comparado los resultados en los paneles ensayados a
un nivel de zona 2A de rayos, con y sin lamina de cobre
expandido, con los obtenidos en paneles con similar
configuracién y matrices de resina termoestable; ampliamente
utilizados en la fabricacion de componentes aeronauticos.

Para los paneles sin proteccion:

e Las temperaturas maximas obtenidas en la cara
interior son del mismo orden. Alrededor de 180°C.
e El area dafiada obtenida es del mismo orden + 10%.

Para paneles con proteccion:

e Las temperaturas maximas obtenidas en la cara
interior son algo superiores, del orden de 200°C
frente a maximas de 175°C con matrices de resina
termoestable.

e EIl area dafiada obtenida es entre un 20% - 40%
menor a la obtenida en materiales termoestables, la
variacion depende de los materiales comparados
(tipo de resina, y tipo de cinta o tejido de carbono).
Se observa por otro lado que el espesor dafiado es
mayor llegando a un 80% frente a un 70% en
termoestables, 1o que corresponde con la diferencia
de temperaturas alcanzadas.

5 Conclusiones

Las conclusiones mas relevantes que se deducen del estudio
son las siguientes:

e Laintroduccion de matrices de resinas termoplasticas
en materiales con refuerzo de fibra de carbono para
la fabricacion de un revestimiento de ala en zona 2A
(sin combustible), objeto de este estudio, no modifica
representativamente su comportamiento a impacto de
rayo. Los dafios estructurales esperados son del
mismo orden o incluso menores que los obtenidos en
componentes similares fabricados con matrices
termoestables.

o El efecto del envejecimiento es negligible. Hecho que
era de esperar, ya que las resinas termoplasticas
tienen mejor comportamiento a temperatura y
absorcién de humedad.

e En el caso de utilizar una matriz termoplastica en un
material estructural para un revestimiento de un
tanque de combustible habria que realizar ensayos
especificos a diferentes espesores de laminado para
determinar el minimo espesor para el que un impacto
directo de rayo con un nivel de zona 2A no produzca
una fuente de ignicion en un revestimiento de tanque.
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