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WYTWARZANIE WIELOWARSTWOWYCH STRUKTUR KOMPOZYTOWYCH

METODA AUTOKLAWOWA

Materialy kompozytowe i laminatowe wypieraja stopniowo inne, tradycyjne materialy stosowane na zlozone struktury
lotnicze. Obecnie podstawowa technologia to proces autoklawowy polimeryzacji i laczenia warstw prepregéw. Proces ten sto-
sowany jest do wszystkich elementéw ,,krytycznych”, a wiec pracujacych w newralgicznych czeSciach konstrukeji. Do struk-
tur o mniejszym stopniu skomplikowania i nizszych wymaganiach wytrzymalosciowych oraz do produkcji krotkoseryjnej
wdrazane sa technologie bezautoklawowe skracajace czas wytwarzania, obnizajace koszty produkcji, ale dajace nizsza jakos¢
strukturalng wytworu. Do zalet techniki wytwarzania kompozytéw w autoklawie z punktu widzenia zastosowania w struktu-
rach lotniczych mozemy zaliczyé: mozliwos¢ wytwarzania kompozytéw z szeregu rodzaju materialéw, wysokie wlasciwosci
mechaniczne kompozytéw, wysoka jako$¢ powierzchni kompozytéw i struktur, powtarzalnos¢, pelng kontrole procesu i detalu
podczas utwardzania (temperatura, ciSnienie), minimalng ilo§¢ porowatosci <1%. W artykule oméwiono technologie wytwa-
rzania wielowarstwowych struktur kompozytowych z zastosowaniem autoklawu na przykladzie paneli wykonanych do celéw
badawczych w warunkach przemyslowych. Przedmiot badan stanowily materialy kompozytowe: szklano/epoksydowe,
weglowo/epoksydowe, kevlarowo/epoksydowe oraz hybrydowo- (szklano-weglowo-polietylenowo)/epoksydowe - system pre-
pregowy Hexcel, Cytec (taSmy jednokierunkowe, tkaniny). Wytworzone materialy kompozytowe metoda autoklawowa (ba-
dania wlasne) charakteryzuja si¢ wysoka jakos$cig i jednorodnos$cia strukturalng.

Stowa kluczowe: prepregi, laminaty, autoklaw, proces utwardzania, struktura lotnicza

MULTIPLIES COMPOSITE STRUCTURES PRODUCED BY AUTOCLAVE PROCESS

Composites and laminates progressively displace other classic materials applied to aviation structures. The progress in
materials extorts the developing of new technologies in structures production. The autoclave process of curing and bonding of
the prepreg plies is currently the basic technology. This process is used to the manufacture of all “critical” parts namely the
parts working in crucial elements of the constructions. The out-of-autoclave processes are used to produce low-cost prototype
and limited production structures. They enable the shortening of process time, the reducing of cost but often the structural
quality is lower. Advantages of the autoclave process, from the point of view of application on aerospace structures, are the
possibility of producing a wide variety of materials, high mechanical properties of manufactured composites, excellent quality
of composites surface and composite structures, high fiber volume fraction in the composites, repeatability, full control of
elements and process during curing (temperature, pressure) and low void content (<1%). In this paper the methods of multi-
plies composites parts production used in Polish aviation industry are described. The subject of the examination were compo-
sites: glass/epoxy, carbon/epoxy, kevlar/epoxy and hybrid (glass-carbon-polyethylene)/epoxy - Hexcel and Cytec prepreg sys-
tems (unidirectional tape, fabrics). In this paper the methods of multiplies composites parts production used in Polish aviation
industry are described. The composites produced by autoclave method (our results) characterized by high quality and struc-
tural homogeneity.

Keywords: prepregs, laminates, autoclave process, curing process, aviation structures

WPROWADZENIE

Materialy kompozytowe o osnowie polimerowej
wzmacniane witdknami, dzigki niskiej ggstosci i specy-
ficznym wlasciwo$ciom mechanicznym, pozwalaja na
projektowanie 1 wytwarzanie réznorodnych elementéw
konstrukcji w produkcji jednostkowej i seryjnej. Szcze-
goblnie przemyst lotniczy postrzega je jako nowoczesne
tworzywa do realizacji obecnych i przysztych konstruk-
cji lotniczych nowej generacji. Struktury kompozytowe
wytwarzane metodami stosowanymi w lotnictwie wy-

korzystywane sa gltownie na elementy okreslane jako
»primary structure” - elementy krytyczne konstrukcji
lotniczych oraz ,secondary structure” - pozostate od-
powiedzialne elementy [1, 2].

Gwaltowny wzrost zastosowania kompozytow w tej
galezi przemystu nastapit w XXI wieku. Pod koniec XX
wieku opracowano bowiem i wprowadzono do produk-
¢ji unowoczes$nione tworzywa polimerowe termoutwar-
dzalne i1 termoplastyczne, witokna weglowe i aramidowe
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oraz nowatorskie zestawienia tworzyw w kompozytach
i laminatach wtoknistych. Pozwolito to na zastapienie
laminatami kompozytowymi tradycyjnych materiatow
metalowych oraz struktur przektadkowych nie tylko
w lekkich samolotach i $§migtowcach, ale takze w du-
zych samolotach wojskowych i pasazerskich, na przy-
ktad w konstrukcji kadtubdw, skrzydel, usterzenia,
lopat wirnika Smiglowcéw, drzwi, wyposazenia wnetrz.
Wraz z postgpem w wytwarzaniu komponentow nasta-
pit rowniez rozwdj nowych technologii wytwarzania
kompozytow i1 laminatow, w tym metalowo-widknis-
tych (FML) oraz na osnowie polimerow termoplastycz-
nych.

Klasyczna prosta technologia produkcji struktur
kompozytowych to metoda ,,na mokro”, w ktorej wiok-
no rovingowe lub maty umieszcza si¢ warstwami
w formie, a nastgpnie nasacza zywica epoksydowa
z utwardzaczem. Pozwala ona na rg¢czne lub - rzadziej -
zautomatyzowane jednostkowe wykonanie struktur
o ztozonym ksztalcie, ale o niezbyt wysokiej i powta-
rzalnej jako$ci. Metoda ta w Polsce wykonuje si¢ nie-
ktoére elementy kadtubéw Smiglowcdw i awionetek oraz
lopaty wirnika $migtowca.

Inna metoda mokra jest proces pultruzji polegajacy
na impregnacji ciaglych pasm wildkien rovingowych
ciekta zywica, przeciagnigciu ich przez ustniki formuja-
ce, a nastepnie utwardzeniu podczas przeciagania przez
zespot grzejny o okreslonym profilu temperaturowym
[3]. Metoda ta wytwarza si¢ w sposob ciagly profile
kompozytowe z duza wydajnoscia, stosunkowo niskimi
kosztami, bez odpadow i przy duzej automatyzacji.

Nowoczesniejsze metody oparte na ciektych zywi-
cach termoutwardzalnych to RTM (Resin Transfer Mo-
ulding) i VaRTM (Vacuum assisted RTM). Metoda
RTM polega na wttoczeniu przy uzyciu podwyzszone-
go cisnienia cieklej mieszaniny zywicy i utwardzacza
w przestrzen migdzy dopasowane czgsci formy, w kto-
rej znajduje si¢ uksztaltowane wzmocnienie. Najczes-
ciej zbrojenie wystgpuje w postaci preformy [4-6]. Pro-
ces VaRTM jest wariantem metody RTM z zastosowa-
niem proézni i uzyciem jednocze$ciowej formy
w potaczeniu z workiem proézniowym. Realizowany jest
w trzech etapach: formowanie preformy, nasycanie
zywica, utwardzanie przesaczonej preformy. Proces
utwardzania prowadzi si¢ w podwyzszonej temperatu-
rze uzyskiwanej przez nagrzewanie formy. Metoda
VaRTM pozwala na osiagnigcie 60% zawartosci wto-
kien wzmacniajacych w materiatach kompozytowych
[4, 6]. Metody RTM i VaRTM stosowane sa gtéwnie do
produkcji duzych struktur, czgsto o ztozonych ksztat-
tach. Zaletami sa do$¢ dobra powtarzalnos$¢ jakosciowa,
dobry stan powierzchni wyrobu, brak ograniczen roz-
miarowych i wzglednie niski koszt produkcji.

Druga grupa metod to te, w ktérych wykorzystuje
si¢ preimpregnaty, nazywane prepregami. Utwardzanie
realizuje si¢ w warunkach regulowanych cykli zmian
ci$nienia i temperatury w autoklawie Iub w systemie
Quickstepm [7-9]. Proces realizowany w autoklawie
uwazany jest obecnie za najlepszy pod wzgledem jako-
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§ci otrzymywanego wyrobu, w szczego6lnosci w prze-
mysle lotniczym na ,,primary structures” [10]. W pracy
przedstawiono szczegdtowy opis procesu autoklawo-
wego, umozliwiajacego wytwarzanie ro6znorodnych
laminatow doswiadczalnych, w tym hybrydowych oraz
metalowo-wioknistych (FML) w warunkach przemy-
stowych 1 laboratoryjnych, z zachowaniem wszystkich
procedur wymaganych w produkc;ji struktur lotniczych.

PROCES PRZYGOTOWANIA WSADU
DO AUTOKLAWU

Proces wytwarzania struktur kompozytowych reali-
zowany jest w kilku etapach (rys. 1).
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Rys. 1. Schemat procesu powstawania struktury kompozytowe;j

Fig. 1. Scheme of composite structure forming process

Etapem wstepnym jest przygotowanie formy odwzo-
rowujacej ksztalt oraz wymiary wytwarzanego elemen-
tu lub ptyty metalowej do wytwarzania ptaskich paneli.
Stosowane sa formy metalowe oraz kompozytowe [11],
jako ptyty do wykonywania paneli ptaskich uzywane sa
blachy stalowe lub aluminiowe. Nastgpnie przygotowu-
je sie prepregi, czyli cienkie warstwy wzmocnienia
zaimpregnowanego czgsciowo utwardzona zywica.
Prepregi, hermetycznie zapakowane przez producenta,
transportowane sa iprzechowywane w temperaturze
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—18°C dla zminimalizowania procesu samoistnej poli-
meryzacji zywicy (w tej temperaturze okres waznosci
prepregéw wynosi okoto 1 roku). Prepregi poddawane
sa procesowi rozmrazania do temperatury otoczenia
przez 24 do 48 godzin w celu uniknigcia kondensacji
pary wodnej na ich powierzchni. Etap cigcia prepregu
i formowania struktury przeprowadzany jest w specjal-
nym klimatyzowanym pomieszczeniu, tzw. ,clean
room”. Cigcie formatek na okreslony wymiar realizo-
wane jest najczesciej automatycznie przez ploter tnacy.
Formatki moga by¢ czasowo przechowywane w temp.
+4°C [11-13].

Uktadanie warstw w formie w nowoczesnych zakta-
dach kontrolowane jest laserowym systemem pozycjo-
nowania. Na formie wySwietlane sa kontury miejsc,
w ktorych powinny by¢ ukladane kolejne formatki.
Powierzchnia formy musi by¢ odpowiednio przygoto-
wana, aby nie nastapito przyklejenie si¢ prepregu do
foremnika. W opisywanym przyktadzie zastosowano
ptyte aluminiowa o grubosci okoto 2,5 mm pokryta
folia PTFE jako oddzielaczem.

Po ulozeniu warstw prepregu budujacych panel
1 umieszczeniu termopar w naddatku materiatu formuje
si¢ pakiet podci$nieniowy (rys. 2). Naklada si¢ foli¢
perforowana rozdzielajaca, a na nia sucha tkaning
szklana, ktora ma za zadanie odprowadzenie powietrza
i nadmiaru zywicy z panelu kompozytowego. Brzegi
folii 1 tkaniny okleja si¢ taSma samoprzylepna. Nastep-
nie uktada si¢ folig¢ ciagta przeponowa oraz docisk wy-
konany np. z blachy aluminiowej o grubosci minimum
1 mm. Folia zapobiega przywieraniu docisku, a docisk
zabezpiecza panel przed pofatdowaniem w procesie
polimeryzacji.

~—Folia przeponowa
-<—Wtdknina

—————— =—Folia rozdzielajgca
----------- =—Delaminarz

|:] <—Panel kompozytowy

~—Qddzielacz

Uszczelniacz

.

\ Termopara | ~—Forma

Rys. 2. Panel kompozytowy wraz z pakietem podcisnieniowym
Fig. 2. Composite panel with vacuum bag

Kolejnymi czynno$ciami jest przyklejenie uszczel-
niacza w postaci taSmy do krawedzi ptyty dociskowej
oraz ulozenie dwu termopar jak najblizej pakietu kom-
pozytowego. Cato§¢ przykrywana jest widkning (od-
prowadzenie powietrza i nadmiaru zywicy), ktorej gra-
matur¢ dobiera si¢ w zalezno$ci od cisnienia panujace-
go w autoklawie podczas procesu polimeryzacji. Na-
stgpnie do uszczelniacza przykleja si¢ foli¢ przepono-
wa, w ktorej instaluje si¢ minimum dwa zawory podcis-
nieniowe (jeden to zawor ssacy, drugi to zawor kontrol-
ny). Tak wykonany pakiet podcisnieniowy podtaczany
jest do pompy prozniowej w celu wywarcia podcisnie-
nia o wartosci okoto —0,1 MPa. Nastepnie nalezy wy-
kona¢ probe szczelnosci pakietu podcisnieniowego.

PROCES POLIMERYZACJI W AUTOKLAWIE

Autoklaw stanowi swego rodzaju zbiornik ci$nie-
niowy wyposazony w systemy préozniowe i ciSnieniowe,
systemy grzewcze oraz chlodzace, kontrolery prézni
1 temperatury, uktad sterowania (rys. 3).

cisnienie 1-10 bar

temperatura
do 250°C A
pompa prézniowa
—>
panel kompozytowy
z pakietem
termopara podci$nieniowym

Rys. 3. Schemat budowy autoklawu [1]
Fig. 3. Scheme of autoclave [1]

Przyktadowe parametry techniczne autoklawow

przemystowych to:

- $rednica: od 1,5 do kilku metréw

- dhugosé: kilka - kilkanascie metrow

- cisnienie robocze: 0,12 MPa

- gaz roboczy: azot, dwutlenek wegla, powietrze

- nagrzewanie realizowane elektrycznie do 523 K
(250°C)

- chlodzenie woda

- kontrolery temperatury - w zaleznosci od wielkosci
autoklawu od kilku do kilkudziesigciu

- kontrolery prézni w zalezno$ci od wielko$ci auto-
klawu od kilku do kilkudziesieciu

- sterowanie automatyczne.

Proces utwardzania w autoklawie realizowany jest
przez szybki wzrost temperatury w warunkach regulo-
wanego cisnienia, wygrzewanie izotermiczne w czasie
wymaganym do zaj$cia procesu, a nastgpnie ochtodze-
nie. Parametry procesu (podci$nienie, nadci$nienie,
temperaturg, czas) ustala si¢ dla konkretnego kompozy-
tu lub laminatu (rys. 4).

523 4 — temperatura - -- - ci$nienie — — podci$nienie
r 0,8
g 473 =
o
S =
E 423 ©
g o
§ 3731 7
= o
323 +
273 T -0,2
0 3 6 9 12 15 18 21 24
czas [10351

Rys. 4. Schemat procesu utwardzania w autoklawie laminatu wiékno
weglowe/zywica epoksydowa

Fig. 4. Scheme of the curing of carbon fibre/epoxy laminate in an
autoclave
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Zazwyczaj utwardzanie przebiega w dwoch etapach.
Etap pierwszy to: obnizenie ci$nienia do uzyskania
podcisnienia rzgdu —0,1 MPa (w pakiecie kompozyto-
wym/podcisnieniowym), nagrzanie do temperatury
353 K z predkoscia 0,033 K/s i wygrzewanie przez
okoto 1 h. Drugi etap to: podwyzszenie cisnienia
w autoklawie do 0,2 MPa dla struktur ztozonych typu
sandwich lub do 0,4+0,7 MPa dla struktur monolitycz-
nych, podwyzszenie temperatury do 453 K i wygrze-
wanie przez okoto 2 h.

Etap koncowy to obnizanie temperatury do 343 K
lub nizszej z predkoscia 0,033 K/s, obnizanie ci$nienia
do poziomu normalnego, zamknigcie proézni i wylacze-
nie autoklawu. Kluczowa operacja w tym procesie jest
obnizanie ci$nienia. Ponadto niezbedna jest kontrola
predkosci nagrzewania i1 chtodzenia. Jes$li temperatura
wzrasta zbyt szybko, nastgpuje wzrost poziomu napreg-
zen cieplnych w materiale. Zbyt szybkie chlodzenie
ogranicza mozliwos¢ relaksacji naprgzen pierwotnych
i cieplnych, co moze powodowaé odksztatcenia w po-
staci sfalowania podczas procesu formowania elementu
[14].

BADANIA WLASNE

Wedlug opisanej powyzej procedury technika auto-
klawowa wykonano w warunkach przemyslowych
w PZL Swidnik SA szereg paneli kompozytowych
o osnowie zywic epoksydowych wzmacnianych wiok-
nami szklanymi, weglowymi, kevlarowymi i hybrydo-
wymi (szklano-weglowymi). Celem bylo uzyskanie
wysokiej jakosci laminatow do badan wlasciwosci
fizycznych, mechanicznych oraz numerycznych (stwo-
rzenie bazy danych do projektowania struktur lamina-
towych metodami numerycznymi w $rodowisku
Abaqus).

Kompozyty wytworzono z nastgpujacych systemow
prepregowych:

- jednokierunkowy tasmowy prepreg szklano/epoksy-
dowy (Hexcel, USA), wtokno szklane: typu R,

- jednokierunkowy tasmowy prepreg weglowo/
epoksydowy (Hexcel, USA), wltokna weglowe
AS7J12K, tkaninowy prepreg weglowo/epoksydowy,
splot skosny 2x2, (Hexcel, USA), widkna weglowe
HTA-6K,

- tkaninowy prepreg kevlarowo/epoksydowy (Cytec,
USA), widkna kevlarowe 49 K-285,

- tkaninowy prepreg hybrydowy szklano-weglowo-
-poliestrowo/epoksydowy, splot sko$ny 2x2 (Hexcel
USA), uktad hybrydowy: (% wag.) 50% wldkien
weglowych HS, 36% wildkien szklanych E, 14%
wiokien poliestrowych.

Nominalny udziat objgtosciowy widkien zbrojacych
w kompozytach wynosit 60+70%.

Rysunek 5 przedstawia schematy procesu utwardza-
nia wytworzonych autoklawowo materiatow kompozy-
towych.
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Rys. 5. Schemat procesu utwardzania w autoklawie laminatow: szklano-
-epoksydowych i weglowo-epoksydowych (a), kevlarowo-
-epoksydowych (b), hybrydowych szklano-wgglowych epoksy-
dowych (c)

Fig. 5. Scheme of the curing of laminate in an autoclave: glass fi-
bre/epoxy and carbon fibre/epoxy (a), Kevlar fibre/epoxy (b), hy-
brid fibre (glass and carbon)/epoxy (c)

Obserwacje strukturalne oraz badania nieniszczace
potwierdzity bardzo dobra jako$¢ materialow, przede
wszystkim pod wzgledem nieciaglosci strukturalnych
(porowatosci wewnetrznej), co kwalifikuje je do badan
wytrzymato$ci mechanicznej i zmgczenia. Przyktadowe
mikrostruktury wytworzonych materialdéw kompozyto-
wych przedstawiono na rysunku 6.
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Rys. 6. Mikrostruktura materiatow kompozytowych: weglowych - prepreg jednokierunkowy (a), weglowych - tkanina (b), szklanych - preperg jedno-
kierunkowy (c), kelvarowych - tkanina (d), hybrydowych - tkanina (e)

Fig. 6. Microstructure of composites: carbon - undirectional prepreg (a), carbon - fabric (b), glass - undirectional prepreg (c), kevlar

- fabric (d), hybrid - fabric (e)

PODSUMOWANIE

Wytwarzanie materiatdw kompozytowych metoda
autoklawowgq nalezy aktualnie do najbardziej zawanso-
wanych technik ksztattowania kompozytow w lotnic-
twie, w szczegllnoSci na silnie obciazone eclementy
konstrukcji. Technika wytwarzania materiatéw w auto-
klawie zapewnia osiagnigcie szeregu wlasciwosci
kompozytowi, ktore sa nieosiagalne dla innych metod
wytwarzania. Do najwazniejszych zalet techniki wy-
twarzania kompozytow w autoklawie mozemy zaliczy¢:
wysokie wlasciwosci mechaniczne wytworzonych
kompozytow, wysoka jako§¢ kompozytow i powierzch-
ni, powtarzalnos¢, petna kontrolg procesu wytwarzania
(proces zautomatyzowany), pelna kontrolg detalu
w procesie utwardzania (temperatura, ci$nienie), mini-
malna ilo§¢ porowatosci <1%. Zastosowanie metody
autoklawowej do wytwarzania kompozytéw o osnowie

zywicy epoksydowej wzmacnianych wioknami szkla-
nymi, wegglowymi i hybrydowymi (badania wlasne)
pozwolilo na uzyskanie struktur kompozytowych
o wysokiej jakosci i jednorodnosci strukturalne;.
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