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Ja, nizej podpisany(a), wyrazam zgode/nie wyrazam zgody* na bezptatne korzystanie z mojej
rozprawy doktorskiej zatytutowanej:

Wptyw temperatury na charakter zniszczenia i wybrane wiasciwosci laminatéw metalowo-
widknistych do celéw naukowych lub dydaktycznych.1
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z pézn. zm.),% a takze odpowiedzialnosci cywilno-prawnej o$wiadczam, ze przedktadana rozprawa
doktorska zostata napisana przeze mnie samodzielnie.

Oswiadczam, ze tres$¢ rozprawy opracowana zostata na podstawie wynikéw badan prowadzonych
pod kierunkiem i w $cistej wspétpracy z promotorem Prof. dr hab. Barbarg Surowskg, promotorem
pomocniczym Dr inz. Jarostawem Bieniasiem.

Niniejsza rozprawa doktorska nie byta wczesniej podstawg zadnej innej urzedowej procedury
zwigzanej z nadaniem stopnia doktora.

Wszystkie informacje umieszczone w ww. rozprawie uzyskane ze zrédet pisanych
i elektronicznych, zostaly udokumentowane w wykazie literatury odpowiednimi odnosnikami
zgodnie z art. 34 ustawy o prawie autorskim i prawach pokrewnych.

Potwierdzam zgodno$¢ niniejszej wersji pracy doktorskiej z zatgczong wersjg elektroniczna.
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Celem praktycznym jest ocena mozliwosci ksztaltowania odpornosci na ekstremalne warunki
temperaturowe nowoczesnych laminatéw metalowo-widknistych, poprzez dobér komponentow i ich
konfiguraciji.

Zakres badan zawieral: badania statyczne wytrzymatosci na rozcigganie, badania
termomechaniczne metodg DMA, badania potgczn zaktadkowych sezonowanych w podwyzszonej
temperaturze oraz analize zniszczenia materiatu badawczego po wykonaniu badan mechanicznych
w oparciu o obserwacje makro i mikroskopowe.

Przeprowadzone badania wykazaly wystepowanie zaleznosci pomiedzy temperatura,
wiasciwosdciami i charakterem zniszczenia laminatow metalowo-wtdknistych. W toku badan
wykazano wystepowanie czynnikow krytycznych warunkujgcych witasciwosci oraz odpornosc
badanych laminatéw na obnizong i podwyzszong temperature. Czynniki krytyczne poddano
identyfikacji. Opracowano rowniez zestawienie wiasciwosci oraz kluczowych form degradacji
umozliwiajgcych przewidywanie witasciwosci oraz zwiekszanie odpornosci laminatéw metalowo-
widknistych na rézne warunki temperaturowe.



Streszczenie rozprawy w jezyku angielskim: Fibre-metal laminates belong to the group of
modern engineering materials used in the aerospace industry. Aircraft operate under various
environmental conditions and at varying temperatures. Extreme temperature conditions might
adversely affect the durability and performance characteristics of aircraft parts.

The scientific purpose of this work is to analyse the physicochemical processes occurring in the
structure of fibre-metal laminates under various temperature values that affect the characteristics
and nature of fibre-metal laminate failure.

The practical purpose is to evaluate the possibility of developing resistance to extreme temperature
conditions in modern fibre-metal laminates through selection of components and their
configurations.

The research involved static tensile strength tests, dynamic mechanical analysis (DMA), testing of
elevated temperature conditioned lap joints and a failure analysis of the study material following
mechanical tests on the basis of macro- and microscopic observations.

The tests demonstrated the existence of correlations between temperature and the characteristics
and nature of failure in fibre-metal laminates. The presence of critical factors determining the
properties and resistance of the studied laminates to reduced and elevated temperatures was
revealed. The critical factors were identified. In addition, a list of properties and key forms of
degradation was prepared for predicting the properties and enhancing the resistance of fibre-metal
laminates to various temperature conditions.



Sktadam serdeczne podzigkowanie
Pani prof. dr hab. Barbarze Surowskiej
oraz

Panu dr inz. Jarostawowi Bieniasiowi

za nieoceniong pomoc, motywacje oraz cenne uwagi udzielane podczas pisania pracy.



INNOWACYINA A @g UNIA Ek..IRDPEJEKlA
EURCPEISKI FUNDUSZ
H GOSPODARKA V;ﬁ

Projekt kluczowy POIG.0101.02-00-015/08
.Nowoczesne technologie materiatowe stosowane w przemysle lotniczym”

Badania realizowane w ramach Projektu Nr POIG.0101.02-00-015/08 w
Programie Operacyjnym Innowacyjna Gospodarka (PO IG). Projekt wspétfinansowany

przez Unie Europejskq ze srodkow Europejskiego Funduszu Rozwoju Regionalnego.



Spis tresci

WSTEP ..ttt ettt e e e e bb e e be e nbe e nees 8
1. CHARAKTERYSTYKA LAMINATOW EML .....cccooovieiveeieseesseessesienenon, 10
1.1. Zarys whasciwosci laminatOw FML ........ccccoiiiiiiiii e 10
1.2. Wytwarzanie laminatow FML..........c.cccooiiiiiiiiiieee e 15
2. PROBLEMATYKA PROCESOW ZNISZCZENIA........ccvvveerireireesiereies 19
2.1. Przyczyny powstawania USZKOAZEN ..........ccocvveiiiiiiniiiieiiiie s 19
2.2. Typowe mechanizmy oraz formy zZniSZCZENIA .........ccceveevveerieeerieesieeree e 21
3. WPLYW TEMPERATURY NA WLASCIWOSCI LAMINATOW FML ...... 30
3.1. R0zsZerzalNOoS$C CIBPING. .....cc.viiiieiiiiiieiieee e 30
3.2. Wplyw zmian temperatury na wtasciwo$ci mechaniczne...........ccoocceerieennnnne 33
4. UZASADNIENIE PODJECIA TEMATU ....ccooiiiiiiiieiiee e 40
5. CELE I TEZA PRACY oottt sttt st 42
6. PROGRAM BADAN, MATERIAL I METODYKA.......cocccvvevrireererisieneines 43
6.1. Program Dadan ...........cocuiiiiiiiii e 43
B.2. MAtETIal......ooiiiiii e 43
6.3, MELOUYKA .....cveeiiieiete ettt bbb ne s 45
7. WYNIKI BADAN T ANALIZA ....oovvvriviiiierinseisseessisssesssssssssesssssssssenns 50
7.1. Badania wytrzymato§ci Na r0ZCIgZaNnI€ .......cccveervieiieeiie e eiee e 50
7.2. Badania ciepln0o-MeChanICZNe ..........coviiiiiiiieiee s 75
7.3. Badania odpornosci na ekspozycje wysokotemperaturowa — proba $cinania... 80
8. PODSUMOWANIE I WNIOSKI ..ottt 101
9. LITERATURA L.t ettt 106



WSTEP

Gwaltowny rozwo6j materiatow kompozytowych, ktory mial miejsce po II
wojnie $wiatowej najpierw w przemysSle zbrojeniowym a pdzniej W innych
galeziach przemystu, takich jak lotnictwo oraz motoryzacja, byt spowodowany
mozliwoscig otrzymania materiatbw o niedostgpnych wczesniej wilasciwosciach.
Wysoka wytrzymatos¢ wtasciwa, duza sztywno$¢, wytrzymato$¢ zmeczeniowa oraz
odpornos¢ na korozj¢ to gtowne zalety polimerowych materialéw kompozytowych
wzmacnianych wtoknami. Pomimo niewatpliwych zalet materialty tego typu
okazaly si¢ niewystarczajgco odporne na obcigzenia udarowe oraz ulegaty
przyspieszonej degradacji w podwyzszonej temperaturze, byly rowniez relatywnie
drogie nawet dla wysoko zaawansowanych aplikacji lotniczych.

Pod koniec lat 70-tych XX wieku narodzita si¢ idea potaczenia
nowoczesnych materialbw kompozytowych =z tradycyjnie stosowanymi w
przemysle lotniczym stopami aluminium, ktére charakteryzowaty si¢ korzystnymi
wlasciwosciami mechanicznymi w stosunku do kosztow wytworzenia elementow,
jednak zapewnialy o wiele nizszy poziom wytrzymalo$ci zmeczeniowej w stosunku
do kompozytow polimerowych wzmacnianych witdknami. Poczatkowo starano si¢
uzyskac lepsza efektywno$¢ ekonomiczng, ale podczas badan okazalo si¢, ze nowy
hybrydowy laminat metalowo-wloknisty (ang. Fiber Metal Laminate - FML)
charakteryzuje si¢ bardzo korzystnym, niskim wspotczynnikiem propagacji peknigé
zmeczeniowych. Laminaty metalowo-wiokniste skladaja si¢ z warstw cienkich
blach metalowych utozonych naprzemiennie 1 polaczonych adhezyjnie z warstwami
kompozytu polimerowego wzmacnianego widknami ciggtymi. Gtownymi zaletami
laminatow metalowo-widknistych s3: wysoka wytrzymatos¢ wiasciwa 1
zmeczeniowa 0raz odporno$¢ na obcigzenia udarowe [1,2]. Obecnie obserwuje si¢
wzmozone prace nad zastosowaniem innych stopéw  lekkich oraz
wysokowytrzymatych, jako warstw metalowych, natomiast warstwy kompozytowe
wzmacniane sg dodatkowo np. wtoknami boru [3].

Laminaty metalowo-wtokniste ze wzgledu na swoje unikalne whasciwosci

znalazly zastosowanie jako elementy konstrukcyjne oraz poszycia statkéw
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powietrznych. Najbardziej znang aplikacjg laminatu FML jest wykorzystanie
materiatu o handlowej nazwie: GLARE (Glass Laminate Aluminium Reinforced
Epoxy) w konstrukcji samolotu Airbus A380, ktoérego gorna cze$¢ poszycia kadtuba
wykonana jest z tego laminatu.

Przedstawiona rozprawa jest wynikiem podjecia w Politechnice Lubelskiej
badan nad technologig oraz wilasciwosciami FML, w ramach realizacji projektu
kluczowego obejmujacego nowoczesne technologie dla lotnictwa, potencjalnie

mozliwe do wdrozenia w polskim przemysle.



1. CHARAKTERYSTYKA LAMINATOW FML

1.1. Zarys wlasciwosci laminatow FML

Laminaty FML sg zbudowane z odpowiednio wyselekcjonowanych
komponentéw wywodzacych si¢ z r6znych grup materiatowych, co w potaczeniu z
dos¢ ogblng definicja umozliwia duzg dowolnos¢ doboru komponentdw i
pozostawia mozliwos¢ wprowadzania znacznych modyfikacji sktadu.

Warstwami metalowymi laminatu moga by¢ réznego rodzaju stopy W postaci
cienkich blach. Tradycyjnie, stosowane sa blachy ze stopu aluminium. Jednakze
prowadzone sg rowniez prace nad wykorzystaniem blach ze stopu tytanu, magnezu
czy tez stopow aluminium-lit [3].

Warstwy kompozytowe laminatow metalowo-wioknistych najczescie]
zbudowane s3 z warstw preimpregnowanych. Preimpregnaty skladaja si¢ z
utozonych jednokierunkowo, ciggtych widkien ceramicznych lub polimerowych
powleczonych zywica termoutwardzalng lub termoplastyczng (rys. 1) [4].
Wykorzystanie preimpregnatow w potaczeniu z technologia autoklawowg zapewnia
najlepszg jakos$¢ uzyskanych laminatow metalowo-wioknistych. Znane s3g rowniez
przyktady laminatow FML wzmacnianych w warstwie kompozytowej tkaninami,
jednakze charakteryzuja si¢ one brakiem efektu kierunkowego wzmocnienia oraz

mniejsza warto$cig energii pgkania na granicy rozdziatu metal - kompozyt [5].

Rys.1. Jednokierunkowa tasma preimpergnowana szklano-epoksydowa
(badania wtasne)

10



Klasyfikacja laminatow metalowo-wtoknistych zostata stworzona w oparciu

o mozliwos¢ ksztaltowania wilasciwosci mechanicznych, poprzez modyfikacje

ilosci, uktadu oraz grubosci poszczegdlnych warstw.

Koncepcja oznaczen dla pierwszego opracowanego laminatu FML, czyli

ARALL (Aramid Reinforced ALuminum Laminates) zostata zdefiniowana w

nast¢pujacy sposob (rys. 2):

xFfyz,p/A

\\ A = orientacjawtékien

p = wartos¢ ,,post stretch” (%)

z = liczba warstw Al.

y = grubosc¢ warstw Al.

f = liczba warstw preimpergnatu
pomiedzy 2 warstwami Al.

F = rodzaj wtdkien

X = rodzaj stopu Al.

Rys.2. Schemat standaryzacji laminatéw ARALL — faza badawcza [6]

W fazie badawczej doktadna standaryzacja byla praktyczna, jednak podjete

dziatania komercjalizacyjne doprowadzity do uproszczenia koncepcji oznaczen:

ARALL 1: laminat zbudowany na bazie blach ze stopu aluminium 7075,
poddany zabiegowi zmniejszenia naprgzen cieplnych po procesie
autoklawowym poprzez rozcigganie,

ARALL 2: laminat zbudowany na bazie blach ze stopu aluminium 2024,
oferowany w stanie wyj§ciowym po procesie autoklawowym,

ARALL 3: laminat zbudowany na bazie blach ze stopu aluminium 7475,
poddany zabiegowi zmniejszenia naprgzen cieplnych po procesie
autoklawowym poprzez rozcigganie,

ARALL 4: laminat zbudowany na bazie blach ze stopu aluminium 7475,
oraz specjalnej zywicy o podwyzszonej odpornosci cieplnej — dla celow

militarnych.
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We wszystkich wyzej wymienionych typach laminatow wzmocnienie
warstwy kompozytowe] bylo zapewnione poprzez zastosowanie wlokien
aramidowych, ktore stanowity 41% masowych warstwy kompozytowej [7].

Laminaty typu GLARE zostaly sklasyfikowane w sze$¢ podstawowych grup
(tabela 1, rys. 3). We wszystkich przypadkach warstwa kompozytowa sktada si¢ z
wilokien szklanych typu S w osnowie termoutwardzalnej zywicy epoksydowej
FM94. Grubo$¢ pojedynczej warstwy kompozytowej po utwardzeniu Wynosi
0,127mm przy zawarto$ci obj¢tosciowej witdkien na poziomie 59%.

Tabela 1. Klasyfikacja laminatow typu GLARE [1].

X Orientacja
Gat_unek Podgatunek Gl el warstw Korzystne wlasciwosci
laminatu [mm], gat. stopu K
ompozytowych
GLARE 1 ) 0,3-04 (7475-T761) 0/0 Odp. na zmeczenie, W’y,trzymalosc,
plastycznos¢
GLARE 2A 0,2-0,5 (2024-T3) 0/0 . -
GLARE 2 GLARE 2B 0.2-0.5 (2024-T3) 90/90 Odp. na zmeczenie, wytrzymato$é
) 0,2-0,5 (2024-T3) . -
GLARE 3 0.2-0.5 (2024-T3) 0/90 Odp. na zmeczenie, udarnosé¢
Odp. na zmeczenie, wytrzymato$é
GLARE 4 GLARE 4A 0,2-0,5 (2024-T3) 0/90/0 w kierunku 0°
GLARE 4B 0,2-0,5 (2024-T3) 90/0/90 Odp. na zmeczenie, wytrzymato$é
w kierunku 90°
GLARE 5 - 0,2-0,5 (2024-T3) 0/90/90/0 Udarnos¢
GLARE 6 GLARE 6A 0,2-0,5 (2024-T3) +45/-45 Odp. na $cinanie, wlasciwosci w
GLARE 6B 0,2-0,5 (2024-T3) -45/+45 kierunkach poza osia

Glare 3 - 3/2 - 0.5
-

Grubos¢ blach
metalowych w mm.

Liczba warstw metalu (3)
oraz kompozytu (2)

Typ laminatu

Rys. 3. Schemat budowy oznaczen laminatéw typu GLARE

Laminaty GLARE =zostaly sklasyfikowane w oparciu o korzystne
wlasciwosci wynikajace z rodzaju oraz uktadu komponentow. Poszczegdlne gatunki

ro6znig si¢ miedzy sobg uktadem widkien w warstwie kompozytowej, gruboscig oraz
12




rodzajem blach metalowych. Laminat GLARE 1 posiada jednokierunkowe
wzmocnienie w warstwach kompozytowych, przez co cechuje si¢ wysoka
wytrzymatoscig statyczng 1 zmeczeniowg oraz wysoka warto$cig granicy
plastycznos$ci. Podobne wlasciwosci posiada laminat GLARE 2, przez co moze by¢
stosowany w strefach o jednokierunkowym charakterze obcigzen. Laminat typu
GLARE 3 posiada bardziej zrownowazone wiasciwosci w plaszczyznie warstw,
moze by¢ wigc stosowany jako material poszycia kadtubow. Laminaty GLARE 4
zostaly zaprojektowane dla obszaréw, w ktorych wystepuje przewaga obcigzen W
jednym z kierunkéw. Laminaty GLARE 5 charakteryzuja si¢ wysoka odpornoscia
na uderzenia dynamiczne, natomiast laminaty GLARE 6 wysoka odpornoscig na
obcigzenia w postaci $cinania oraz korzystnymi wiasciwo$ciami w kierunku
prostopadtym do ptaszczyzny utozenia warstw [2].

Wilasciwosci laminatéw metalowo-widknistych sa zalezne od rodzaju oraz
Sposobu utozenia jego komponentow.

Przewidywanie wilasciwo$ci mechanicznych takich jak: wytrzymato$¢ na
rozcigganie, granica plastycznos$ci, modut Younga, modut Kirchhoffa, nosnos¢,
gestos¢ jest mozliwe w ujeciu jakosciowym dzigki liniowemu wspdtczynnikowi
objetosciowemu metalu - MVF (ang. metal volume fraction).

Wspotczynnik MVF jest definiowany jako stosunek pomiedzy sumg grubosci
n warstw metalowych ( Y tj ) oraz catkowitg grubo$ciag laminatu ty [8].
PNRZ

ttot

MVF = (1)

Podejscie to jest analogiczne do reguly mieszanin wykorzystywanej do
szacowania wlasciwosci kompozytow polimerowych. Badania eksperymentalne
wykazaty, ze stosowanie wspotczynnika MVF jest mozliwe w zakresie 0,45 < MVF
< 0,85 przy maksymalnej wartosci btedu pomiarowego 10% [1, 8, 9].

Praktycznie, zagdang warto$¢ np. wytrzymatos$¢ na rozcigganie czy sztywnos¢

uzyskuje si¢ poprzez wykorzystanie nastepujacych wzordéw [1], odpowiednio:

13



oLam — MVF gM + (1 — MVF) 6&, (2)

EYa™ = MVF EM + (1 — MVF) E© (3)

gdzie: oLaM jest wytrzymatoécig laminatu, MVF objeto$ciowa zawartoscia
metalu, o, jest wytrzymatoscia warstwy metalowej, 0$), jest wytrzymatoécia
warstwy kompozytowej, EX@™ jest modutem Younga laminatu, EM modutem
Younga warstwy metalowej E¢ jest modulem Younga warstwy kompozytowe;.

Jedng z najkorzystniejszych wilasciwosci laminatow metalowo-wtoknistych
jest ich odpornos¢ na obcigzenia cykliczne. Wytrzymatos¢ zmeczeniowa laminatow
FML jest znacznie wigksza od aluminium ze wzgledu na mozliwo$¢ przenoszenia
obcigzen przez warstwy kompozytowe w momencie inicjacji pekniecia
zmeczeniowego w warstwie metalowej (zjawisko ,,crack bridging effect”) [10].
Zjawisko to powoduje, ze wzrost pgknigcia zmgczeniowego jest powolny i w
przyblizeniu liniowy. Pomimo, ze inicjacja peknigcia w przestrzeni laminatu
nastgpuje szybciej (w porownaniu do monolitycznego bloku aluminium) na skutek
wewnetrznych naprezen cieplnych po procesie autoklawowym, to wytrzymatosé
zmeczeniowa laminatu pozostaje o rzad wielkoSci wyzsza [11]. Pozwala to na
dtuzsze interwaty inspekcyjne oraz wdrozenie idei tolerowanego uszkodzenia.

Kolejng charakterystyczng wiasciwoscig laminatow FML, szczegdlnie o
krzyzowym ulozeniu widkien wzmacniajagcych w warstwach kompozytowych, jest
wyzsza odporno$¢ na obcigzenia udarowe w pordéwnaniu do kompozytow
polimerowych [12]. Dodatkowo obcigzenia udarowe o niskich predkosciach,
powodowane przez kamienie poderwane z pod kot samolotu na pasie startowym
czy zderzenia z ptakami podczas lotu, powoduja powstanie odksztatcen trwatych na
powierzchni laminatu, przez co sa mozliwe do zidentyfikowania podczas inspekcji
wizualnych w przeciwienstwie do struktur zbudowanych w petni z kompozytow

polimerowych [13].
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Laminaty metalowo-wtokniste posiadajg dobrg odpornos¢ korozyjng. Na
drodze obrobki powierzchniowej, przed procesem autoklawowym, blachy metalowe
poddawane sg zazwyczaj procesowi anodowania oraz pokrywane warstwg
podktadowa kleju polimerowego zawierajagcego inhibitory korozji. Dodatkowo przy
kontakcie z agresywnym Srodowiskiem warstwy kompozytowe tworzg bariere
ochronng dla propagujacych w glagb laminatu zmian korozyjnych. Wyjatkiem sg w
tym przypadku jednak laminaty skladajace si¢ z blach ze stopu aluminium oraz
warstw kompozytowych wzmacnianych wloknami weglowymi. Ze wzgledu na
réznicg potencjatow elektrodowych istnieje wysokie ryzyko wystapienia korozji
galwanicznej. W ostatnich latach prowadzone sg jednak badania nad zastosowaniem
réoznych metod zmniejszenia ryzyka korozji laminatéw z blachami aluminiowymi
wzmacnianych witéknami weglowymi ze wzgledu na ich korzystne wlasciwosci
mechaniczne [14].

Badania odpornosci ogniowej laminatow GLARE wykazaty, ze laminaty
tego typu sa bardziej odporne na przepalenie niz ich komponenty. Pomimo, zZe
osnowa polimerowa warstw kompozytowych zostaje spalona, to witokna szklane
pozostajg nienaruszone do temperatury rzgdu 1273-1373K (1000-1100 °C) dziatajac
jak zapora ogniowa. Dodatkowo wysoka temperatura powoduje delaminacje
warstw. Puste przestrzenie migdzywarstwowe dziataja izolujaco dodatkowo
zwigkszajac czas penetracji ptomienia. Wewnetrzne warstwy metalowe pomagaja
utrzymac stabilno$¢ konstrukcji w wysokich temperaturach [15].

Posrod korzystnych wlasciwosci wyroznia si¢ rowniez niska gestosc,
mozliwo$¢ formowania szerokiej gamy ksztalttdow, obrobke z wykorzystaniem

konwencjonalnych narzgdzi, odpornos$¢ na warunki srodowiskowe [16].

1.2. Wytwarzanie laminatéw FML

Wytwarzanie laminatoéw metalowo-wioknistych jest najczesciej realizowane
z wykorzystaniem metody autoklawowej [1].

Wykorzystywane sa do tego celu preimpregnaty (prepregi) sktadajace si¢ z
odpowiednio utozonych wiokien pokrytych cienka warstwag zywicy o znacznej

lepkos$ci. Materialy prepregowe przechowywane sag w temperaturze okoto 253K (-
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20°C) i przed dalszymi operacjami muszg zosta¢ poddane klimatyzowaniu w
temperaturze pokojowej przez 24 godziny. Po uptywie tego czasu preimpregnaty
poddawane sg cigciu na odpowiednie arkusze.

Blachy metalowe sg wstepnie przycinane na wymiar i w razie koniecznos$ci
ksztaltowane na zimno, po czym poddaje si¢ je procesom obrobki powierzchniowej
celem uzyskania odpowiedniego poziomu adhezji migdzy warstwami laminatu.

Wyrdznia si¢ pie¢ podstawowych metod obrobki powierzchniowej, ktore
moga by¢ uzyteczne przy wytwarzaniu laminatow FML:

e mechaniczne,

e chemiczne,

e elektrochemiczne,

e 7 wykorzystaniem $rodka sprz¢gajacego,
e zabiegi ,,sucho” powierzchniowe.

Z przedstawionych powyzej metod najczes$ciej uzywana ze wzgledu na
wysokg jako$¢ uzyskiwanego potgczenia metal-kompozyt jest metoda
elektrochemiczna — utleniania anodowego (anodowania) w roztworach kwasow.
Anodowanie polega na wytworzeniu na powierzchni metali przy udziale pradu
elektrycznego cienkiej warstwy tlenku o wysokiej mikrochropowatos$ci i odpornosci
na hydratacje [16]. Wszystkie powszechnie stosowane w przemys$le lotniczym
metody anodowania s3 procesami wieloetapowymi o skomplikowanej
charakterystyce. Procesy te obejmujg m. in. zabiegi odtluszczania, trawienia,
utleniania anodowego oraz uszczelniania powtoki [17].

Obecnie dla stopéw aluminium stosuje si¢ trzy wiodace metody: anodowanie
w kwasie chromowym (chromic acid anodisation — CAA), anodowanie w kwasie
siarkowym (sulfuric acid anodisation - SAA) oraz anodowanie w kwasie
fosforowym (phosphoric acid anodisation - PAA).

W wyniku anodowania w kwasie chromowym uzyskuje si¢ relatywnie
cienka i zwartg warstwe tlenkoéw, ktora zapewnia doskonaty jako$¢ potaczenia
adhezyjnego, co ma rowniez odzwierciedlenie w jego trwalosci. Metoda ta jest

szeroko stosowana w Europie, jednak ze wzglgdu na aspekty srodowiskowe zostata
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wycofana z zaktadow na tereniec USA. W Stanach Zjednoczonych wiodgcymi
metodami elektrochemicznymi sg anodowanie w kwasie fosforowym oraz borowo-
siarkowym. Ostatnia z wymienionych metod zostala zaproponowang przez firme¢
Boeing, jako substytut anodowania w kwasie chromowym. Metoda ta tgczy zalety
anodowania w kwasie chromowym oraz fosforowym przy jednoczesnym
ograniczeniu negatywnego wptywu na $rodowisko [18].

W przypadku metod przygotowania powierzchni stopow tytanu rowniez
wystepuje duze zrdznicowanie stosowanych metod obrobki [19]. Wigkszo$é
koresponduje z metodami stosowanymi dla stopow aluminium, podobne sg réwniez
obserwacje badaczy, ktoérzy wskazuja na koniecznos¢ pracy nad mniej szkodliwymi
dla $rodowiska sposobami obrébki powierzchni. Pomimo dobrych wynikéw
obrobki laserowej uzyskanych przez laboratorium Chemische Industrie Basel
(CIBA), metody anodowania w kwasie chromowym czy w roztworze fosforanowo-
fluorkowym pozostaja nadal wiodacymi podczas przygotowania powierzchni
stopow tytanu do operacji klejenia.

Metody przygotowania powierzchni wymienione powyzej umozliwiajg
uzyskanie wysokiej jakosci potaczenia na granicy rozdzialu metal-kompozyt, co
przektada si¢ na korzystne wlasciwosci uzyskanych laminatow metalowo-
wloknistych. Prowadzone sa prace nad wykorzystaniem metod alternatywnych
takich jak: zol-zel czy teksturowanie laserowe, jednak majg one dotychczas
ograniczone znaczenie przemystowe [20, 21].

Po przygotowaniu komponentéw poszczegdlne warstwy sg ukladane na
formie z zachowaniem zatozonego uktadu. Oprécz blach metalowych oraz warstw
preimpregnatu do przygotowania pakietu podci$nieniowego potrzebne jest uzycie
materiatbw dodatkowych w postaci: folii rozdzielajacych przeponowych i
przepuszczalnych, taSm pozycjonujacych 1 uszczelniajacych, tkanin drenujgcych,
drutéw termoparowych oraz zaworéw powietrznych. Schemat pakietu

podcisnieniowego przedstawiono na rysunku 4.
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Rys. 4. Schemat utozenia warstw w pakiecie podciSnieniowym [16].

Proces autoklawowy charakteryzuje si¢ mozliwoscig przeprowadzenia
kontrolowanego procesu polimeryzacji przy zadanych warunkach ci$nienia,
temperatury oraz podcisnienia w pakiecie préozniowym.

Po =zakonczeniu procesu polimeryzacji wsad jest rozformowywany a
wytworzony laminat poddawany jest kontroli nieniszczacej (NDT) oraz, jeshi to
konieczne, mechanicznej obrobce wykanczajace;j.

W celu zwigkszenia atrakcyjnosci przemystowej laminatow FML a tym
samym zmniejszenia kosztow wytwarzania stosuje si¢ specyficzne uzupelniajace
metody wytwarzania. Po pierwsze, obszary laczenia poszczegodlnych paneli sg
przesunigte wzgledem siebie w obrebie poszczegdlnych warstw metalowych tak,
aby nie powodowac redukcji wytrzymatosci. W obszarach polaczen stosuje sie
dodatkowe warstwy zewnetrzne taczone w jednym procesie autoklawowym z
wykorzystaniem kleju o wysokiej wytrzymato$ci na odrywanie. W celu eliminacji
procesow formowania stosuje si¢ formy o ksztattach odwzorowujacych docelowy
ksztatt struktury np. krzywizne w dwoch ptaszczyznach, co wptywa na znaczng

redukcje kosztow wytwarzania [1].
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2. PROBLEMATYKA PROCESOW ZNISZCZENIA

Laminaty metalowo-wlokniste, jak wszystkie materiaty konstrukcyjne, moga
podlega¢ procesom przedwczesnego zniszczenia. Materialy tego typu s3
konstrukcjami o zlozonej budowie, wiec zdarzenia zwigzane z ich zniszczeniem
moga by¢ powodowane przez réznorodne czynniki zwigzane nie tylko ze sfera
uzytkowa materialu. Do opisu mechanizmu zniszczenia laminatow metalowo-
wloknistych konieczna jest modyfikacja klasycznych technik analizy stosowanych
w przypadku materiatow metalowych. Konieczno$¢ ta jest determinowana przez
ztozono$¢ laminatéw FML, anizotropi¢ wilasciwosci mechanicznych, oraz

wystegpowanie w ich konstrukcji potgczen adhezyjnych [22].
2.1. Przyczyny powstawania uszkodzen

Podobnie jak w wigkszosci znanych materiatow inzynierskich, przyczyny
uszkodzen laminatow FML mozna przyporzadkowa¢ do trzech podstawowych
obszaréw: bledy zaistniale na etapie projektowania, nieprawidtowosci w procesie
wytwarzania, oraz niewlasciwe uzytkowanie [23].

Etap projektowania w odniesieniu do laminatu jest bardziej skomplikowany
niz w przypadku materialéw tradycyjnych, poniewaz posiada on wiasciwosci
anizotropowe. Przenoszenie obcigzen przez niesymetryczny laminat moze wymagac
okreslenia az 21 niezaleznych moduléw sprezystosci dla pelnego opisania stanu
elementu. Liczba stalych moze by¢ ograniczona do 9 lub 4 w przypadku trzy- i
dwu- wymiarowych materialow ortotropowych [24]. Anizotropia wlasciwosci
laminatow FML nie ogranicza si¢ do wlasciwosci mechanicznych, ale dotyczy
réwniez wlasciwosci cieplnych. Materiaty tworzace laminat moga posiadac¢ rézne
wspoétezynniki rozszerzalnosci cieplnej, niektore dodatkowo rézne w zaleznosci od
kierunku [25]. Istniejg typy wlokien wzmacniajgcych warstwe kompozytowa, jak
np. odmiany witokien grafitowych, ktore posiadaja wspotczynnik ujemny [26]. W
laminacie metalowo-wtoknistym po procesie autoklawowym wystepujg naprezenia
szczatkowe wynikajace z faktu, ze temperatura, w ktorej wystepuje zerowy stan
naprezen cieplnych jest temperatura polimeryzacji. Pomijanie tego faktu na etapie

projektowania moze skutkowac przecigzeniem konstrukcji i jej zniszczeniem [1].
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Jednym z podstawowych probleméw obserwowanych na etapie wytwarzania
laminatow FML jest zapewnienie prawidtowego polaczenia na styku metal-
kompozyt widknisty. Zle przygotowanie powierzchni komponentdéw moze
prowadzi¢ do znacznego obnizenia wiasciwosci uzytkowych a w najgorszym
przypadku do utraty spdjnosci laminatu. Proces taczenia gotowych elementow z
laminatow kompozytowych czesto przebiega przy udziale potaczen klejonych.
Konieczne jest monitorowanie takich polgczen w celu uniknigcia porowatosci,
zanieczyszczen oraz wad geometrycznych spoin klejowych, ktére moga skutkowaé
znacznym spadkiem wytrzymatosci [16].

Kolejnym problemem moze by¢ nieprawidlowe utwardzenie osnowy.
Zywice epoksydowe, ktore zostaly zbyt mocno utwardzone stajg si¢ kruche i
podatne na pe¢kanie, co moze prowadzi¢ do wystawiania na dziatanie Srodowiska
wildkien wzmacniajgcych. Niepelna polimeryzacja sprawia, ze zbyt migkka zywica
nie jest w stanie efektywnie przenieS¢ obcigzenia na widkna zbrojace. Podczas
procesu wytwarzania w kompozycie moze dojs¢ do powstania porowatosci,
skutkuje to zmniejszeniem wytrzymatosci. Powstanie porowatosci moze byc¢
spowodowane przez spadek podcisnienia w pakiecie proézniowym podczas
utwardzania w autoklawie [25].

Znaczna czg$¢ wytrzymalosci oraz sztywnosci laminatu FML jest
zapewniana przez warstwy kompozytowe, dlatego wazne jest ich prawidlowe
utozenie. Wahania prawidlowego kata utozenia wiokien w zakresie £15° mogg
spowodowaé¢ zmniejszenie jego wytrzymatosci szczegdlnie w okolicy otworow
technologicznych [1].

Procesy zniszczenia identyfikowane w zakresie eksploatacyjnym sa
spowodowane przede wszystkim: doraznymi przekroczeniami  naprgzen
dopuszczalnych, skutkami obcigzen dynamicznych (impaktu) o roznych energiach i
predkosciach, obcigzeniami cyklicznymi, wptywem srodowiska w postaci procesow

korozyjnych, oddziatywania promieni UV, wilgoci i zmian temperatury [1, 27].
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2.2. Typowe mechanizmy oraz formy zniszczenia

Ze wzgledu na charakter budowy laminatow metalowo-widknistych
obserwowane formy zniszczenia przyjmuja czgsto ztozony charakter.

Mozna jednak wyr6ézni¢ podstawowe mechanizmy zniszczenia dla
poszczegdlnych komponentow laminatu oraz mechanizmy degradacji w obrgbie
obszaru potaczenia migdzy komponentami.

Dominujacym mechanizmem zniszczenia w warstwach metalowych laminatu
jest pekanie blach poprzedzone procesami powstawania odksztatcen plastycznych.
W zaleznosci od charakteru obcigzen: statyczne Czy zmeczeniowe, udzial
odksztalcen plastycznych moze by¢ diametralnie rozny [28]. W przypadku
degradacji zwiagzanej z procesami korozyjnymi moga wystepowac odrgbne formy
zniszczenia warstw metalowych laminatu, jednak nie sa one przedmiotem
niniejszego opracowania i nie b¢dg szerzej dyskutowane.

Degradacja warstw kompozytowych laminatbw FML moze przybieraé
roznorakie formy w zaleznos$ci od rodzaju komponentow warstwy oraz warunkow
obcigzenia. W przypadku zbrojenia najbardziej popularnymi typami widkien
ciggltych: witdkami szklanymi 1 weglowymi, w osnowie termoutwardzalnych zywic
polimerowych, procesy zniszczenia zwigzane sg zazwyczaj z mechanizmami

przedstawionymi w tabeli 2.
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Tabela 2. Typowe mechanizmy zniszczenia w kompozytach polimerowych
wzmacnianych wtoknem cigglym
Rodzaj obciazenia Mechanizm zniszczenia

Osiowe wzdhuz widkien Kruche pgkanie w poprzek warstwy

Krucho-plastyczny przetom osnowy

Osiowe w poprzek widkien
w poprzek warstwy

Plastyczne Scinanie osnowy
W plaszczyznie warstwy 0°<a<90° dominujace dla a~45°, przetom
rownolegle do utozenia widkien

Krucho-plastyczny przetom w

Prostopadle do ptaszczyzny warstwy plaszezy#nie utozenia warstw

W zalezno$ci od typu widkien, ich udziatu objetosciowego oraz rodzaju
osnowy obserwowane mechanizmy zniszczenia moga wywotywa¢ odmienne
morfologie przetlomow. Poglebianie wiedzy na temat identyfikacji mechanizmow
zniszczenia stuzy ich prawidtowej charakteryzacji. Na rysunkach 5 oraz 6
przedstawiono typowe morfologie przetomoéw powstatych w wyniku przylozenia
obcigzenia Statycznego w kierunku zgodnym z ulozeniem widkien laminatu
kompozytowego odpowiednio dla laminatu wzmacnianego widknem weglowym |

szklanym.

Rys. 5. Powierzchnia przetomu laminatu weglowo-epoksydowego (pow. 50 x) [29].

22



W pierwszym przypadku (rys. 5) obserwuje sie¢ przetom kruchy z duzg ilo$cig
podluznych zlebow ujawniajacych kierunki propagacji pgknigcia niszczacego.
Nieliczne wystepowanie peknig¢ prostopadtych do gléwnej plaszczyzny przetomu

swiadczy o duzej sile adhezji pomigedzy wtoknami a osnowa.

EHT=10.90 kV )= 24 mn Mag 190 X
100pN  — Photo No.=2903 Detector= SE1

Rys. 6. Przetom laminatu szklano-epoksydowego [30].

Morfologia przelomu laminatu szklano-epoksydowego (rys. 6) ujawnia
zaawansowang degradacje struktury laminatu na znacznym obszarze. Widoczne sg
zakonczenia wtokien szklanych wraz z odstonietymi powierzchniami bocznymi co
$wiadczy o zerwaniu polgczenia adhezyjnego na granicy wiokno-osnowa na skutek
dyssypacji energii pekania. Powierzchnia wilokien szklanych wykazuje gorsze
wlasciwosci adhezyjne w poréwnaniu do witokien weglowych, co jest jedng z
gléwnych przyczyn wystgpowania réznic w morfologii przeloméw laminatéw
kompozytowych wzmacnianych wtdknami szklanymi 1 weglowymi.

Bardziej szczegdtowe obserwacje charakterystyki przeloméw moga
dostarczy¢ istotnych informacji o charakterze obcigzen niszczacych, obszarze
inicjacji zniszczenia oraz kierunkach i sposobie jego propagacji.

Na rysunku 7 widoczna jest wigzka wiokien weglowych wraz z osnowa
wypelniajacg przestrzenie pomiedzy poszczegdlnymi widknami. Na powierzchniach
zakonczen widkien mozna zaobserwowaé linie rozchodzace si¢ promieniscie z

obszaru inicjacji pekniecia. Rozpatrujgc uktad linii na poszczegdlnych
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zakonczeniach witokien mozna analizowa¢ kierunki propagacji przetomu (A—E).
Taki sposob interpretacji nosi nazwe Bezposrednio Przyporzadkowanego
Zniszczenia Wiokien (ang. DAFFs.) [29].

Zakoriczenia wiokien

Miejsce Inicjacji
pekniecia

Struktura osnowy

Rys. 7. Przetom wigzki wiokien wqglowych[ ;Z) ]osnowie zywicy epoksydowej (pow. 8000x)

W przypadku, kiedy pekniecia pojawiajg si¢ poczatkowo w osnowie mamy do
czynienia z mechanizmem opisanym przez Cooka i Gordona [31, 32] oraz
pokazanym schematycznie na rysunku 8. Rozpatrujac pgknigcie propagujace w
osnowie laminatu jednokierunkowego mamy do czynienia z naprezeniem
rozciggajacym o; ha czole pgknigcia oraz ze Scinaniem Tt w materiale przed jego
czotem (rys. 8a). Kiedy czoto pgkniecia dociera do widkna wzmacniajacego (rys.
8b) granica rozdziatlu wtokno-osnowa ulega uszkodzeniu i nastepuje miejscowe
oddzielenie wtdkna od osnowy (rys. 8 ¢). Mechanizm tego typu moze powodowaé
hamowanie rozwoju peknieé¢, poniewaz do uruchomienia kolejnego frontu pgkania

potrzebna jest dodatkowa energia [31].
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Rys. 8. Mechanizm Cooka Gordona a) propagacja pekniecia, b) czoto peknigcia
dociera do wtdkna, ¢) zniszczenie na granicy rozdziatu: wiokno-osnowa [31]

Pekanie na granicy rozdzialu widkno-osnowa moze Swiadczy¢ o stabej
jakoSci potgczenia na granicy wiokno-osnowa lub jego degradacji np. pod
wptywem wysokich temperatur [33].

W odniesieniu do indywidualnej, wzmacnianej jednokierunkowo warstwy
laminatu kompozytowego, wystepowanie naprezen niszczacych w plaszczyznach
prostopadtych do utozenia widkien powoduje pekanie osnowy oraz przestrzeni na
granicy rozdzialu wilokno-osnowa. Na rysunku 9 przedstawiono laminat po
przytozeniu naprezenia rozciggajacego w kierunku 0°. W warstwach, ktorych
widkna skierowane byly pod katem 90° do kierunku dziatania sily mozna
zaobserwowa¢ liczne peknigcia poprzeczne. Powstanie takich peknigé jest
determinowane przez anizotropi¢ wlasciwosci mechanicznych warstwy. W miare

narastania obcigzenia ilo$¢ pekniec ulega zwigkszeniu [34].
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Peknieta warstwa

Rys. 9. Laminat CRFP - widoczne peknigcia wewnatrz warstwowe (pow.200x) [34]

Wyré6zniono trzy typy mikromechanizmoéw pekania poprzez warstwe laminatu
kompozytowego obcigzonego w plaszczyznie prostopadiej do osi widkien [34].
Schematycznie mechanizmy te przedstawiono na rysunku 10. Kazdy z
przedstawionych mechanizméw obejmuje przemieszczenie si¢ frontu pekania od
witokna do wildkna. W przypadku (a) wystepuje kohezyjne pekanie osnowy.
Zachowanie takie mozna zaobserwowac przy zachowaniu silnego potaczenia
zywicy z witoknem. Mechanizm (b) przedstawia klasyczny przypadek pegkania
propagujacego poprzez granic¢ rozdziatu wiokno-osnowa. Wystepowanie takiej
formy zniszczenia zwigzane jest z niska jakoScig potaczenia adhezyjnego. W
przypadku wystepowania bardzo silnego potaczenia na granicy rozdziatu, oraz przy
niskiej wytrzymato$ci widkien w kierunku poprzecznym do ich osi moze dojs$¢ do
pekania czgsciowo obejmujacego wtdkna, co jest pokazane na rysunku 10c. Formy

takie obserwuje si¢ rzadko.
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Rys. 10. Mechanizmy pegkania warstwy kompozytowej prostopadle do osi widkien
[34]

(c)

Pgkanie warstw kompozytowych w obszarze osnowy jest $cisle powigzane ze
zjawiskiem delaminacji. Delaminacje moga wystgpowac nie tylko pomiedzy
warstwami kompozytu, ale rowniez na granicy rozdzialu metal-kompozyt.
Przyczyny powstania delaminacji, czyli utraty spojno$ci na granicy warstw
laminatu metalowo-wtoknistego mogag mie¢ roznorodne podioze, poczawszy od
wyboczenia warstw indywidualnych przy $ciskaniu w osi warstwy, poprzez
niszczenie granicy rozdzialu metal-kompozyt na skutek oddziatywania naprezen
$cinajacych, odrywania zewnetrznych warstw w obregbie obszaréw zlokalizowanych
na krawedziach w skutek specyficznej dystrybucji obcigzen, a skonczywszy na
obcigzeniach udarowych. Istnieje réwniez bardzo istotna zalezno$¢ pomiedzy
rozwojem delaminacji w obszarze przyleglym do propagujacego peknigcia
zmeczeniowego a predkoscig jego wzrostu. Ocenia si¢, ze zachowanie

odpowiedniego poziomu sity wigzania na styku warstw metalu i kompozytu
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wywiera Szczeg6lnie istotny wplyw na trwalo$¢ zmeczeniowa laminatu. Zbyt
wysoka warto$¢ sit adhezyjnych na granicy rozdzialu metal-kompozyt
uniemozliwia skuteczne dzialanie zjawiska przenoszenia naprezen poprzez warstwy
kompozytowe w obszarze rozwoju pekniecia zmeczeniowego (ang. bridging effect)

(rys. 11) [1, 7, 11, 28]

Warstwa
kompozytowa

-~ ~) Dlugosc
------------------ delaminacji b

———tle

Potowa ditugosci
peknigcia a

Rys. 11. Schemat zjawiska ,,bridging effect” w przestrzeni laminatu FML
[35]

Aspektem taczacym zagadnienia pekania wewnatrz-warstwowego oraz

delaminacji jest mechanizm migracji delaminacji przedstawiony na rysunku 12.

Warstwa Q° -E
8% Peknieta
& warstwa
Warstwa90° &
Delaminacja

e e . em——n. ¥ 3.

Rys.12. Migracja delaminacji(pow. 200x) [29] _

e LR

Jedng z charakterystycznych form obserwowanych podczas analizy

fraktograficznej  przetoméw  warstw  kompozytowych jest wystepowanie
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specyficznych formacji morfologicznych osnowy. Elementy te wystepuja czesto w
postaci grzebieni, silnie odksztatconych pasm czy luzno rozmieszczonych ptatkow.
Ksztalty zwigzane z niszczeniem materialu osnowy mogg $wiadczy¢é 0 kierunku

przytozonego obcigzenia niszczacego oraz ujawnia¢ charakter odpowiedzi materiatu

(rys 13).

Ptatki osnowy

Rys. 13. Powierzchnia przetomu laminatu CFRP — ptatkowa struktura osnowy [29]

Rozmiar oraz ulozenie fragmentow osnowy moga zaleze¢ od objetosci
przestrzeni migdzy witoknami, zawarto$ci wilgoci, ewentualnej liczby cykli
obcigzenia oraz temperatury. W podwyzszonej temperaturze osnowa staje si¢
bardziej plastyczna i podatna na rolowanie pod wplywem przytozonego obcigzenia.
W przypadku regiondow o duzej zawartosci osnowy zazwycCzaj obserwuje sie
pojedyncze duze ptatki natomiast, jezeli powierzchnie zywicy mi¢dzy widknami sg

relatywnie mate, struktura grzebienia jest rozdrobniona [29].
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3. WPLYW TEMPERATURY NA WELEASCIWOSCI LAMINATOW
FML

Problematyka oceny wptywu temperatury na charakter zniszczenia i
wilasciwosci laminatow FML jest istotna w $wietle wymagan stawianych
konstrukcjom szczegolnie przez przemyst lotniczy. Konstrukcje lotnicze sa
narazone na zrdznicowane i czesto zmieniajace si¢ warunki Srodowiskowe.
Intensywna eksploatacja podczas kilkudziesigcioletniego resursu  statkow
powietrznych jest powaznym wyzwaniem stawianym wobec nowoczesnych
materialdw  inzynierskich, w  tym  laminatdw  metalowo-wtoknistych.
Temperaturowy zakres eksploatacji konstrukcji lotniczych zalezy od warunkow
srodowiskowych oraz oddziatywania wewngtrznych osrodkéw — generatoréw lub
odbiornikow ciepta powodujacych lokalne oddziatywanie podwyzszonej, badz
obnizonej temperatury. Konieczne jest analizowanie wplywu temperatury jako
czynnika potencjalnie pogarszajacego wilasciwosci uzytkowe, w celu okreslenia
temperaturowego zakresu bezpiecznej pracy laminatéw tego typu. Dodatkowo
poznanie charakterystyki zniszczenia laminatow poddanych obcigzeniom
mechanicznym przy wartosciach temperatury lezacych na skrajnych polach
zakresow stosowanych w badaniach dla lotnictwa, przyczynia si¢ do rozwoju
mozliwosci ksztattowania struktur laminatow metalowo-wtdknistych odpornych na

dziatanie temperatury w szerszym zakresie.
3.1. Rozszerzalnos¢ cieplna

Pojecie temperatury, definiowane jako $rednia energia kinetyczna ruchu
postepowego czastek uktadu lub stopien ogrzania danego ciala, odgrywa kluczowa
role juz na etapie projektowania sktadu materialowego laminatéw FML. Zmiany
energii kinetycznej atoméw drgajacych wokot polozenia réwnowagowego sa
zwigzane ich $rednig odlegto$cig a te z kolei powigzane sg z charakterem taczacych

ich wigzan.
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TZ., Energia wigzania
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Rys. 14. Krzywa Morse'a - opisujaca zmiany energii potencjalnej czasteczek
w zalezno$ci od wzajemnej odlegtosci jader atomow [36].

Na rysunku 14 oznaczono wartosci zmiany S$rednich odleglosci
migdzyatomowych Aa dla wigzan silnych i slabych przy takiej samej zmianie
warto$ci energii potencjalnej. Poprzez réznice w dlugosci odcinkéw Aa mozna
wnioskowacé, ze materiaty, ktorych atomy sg stabiej ze sobg zwigzane i tatwiej je od
siebie oddala¢ charakteryzuja si¢ wieksza rozszerzalno$cig cieplng. Wniosek ten
jest prawdziwy przy uwzglednieniu braku symetrii ramion krzywych wzgledem
pionowych osi przechodzacych przez ich minima. Im bardziej rdéznig si¢
wyznaczone przez dang o$ galezie krzywej, tym odchylenie punktow
wyznaczajacych rownowagowsa warto$¢ odlegtosci miedzyatomowej (zielona linia
przerywana) od warto$ci wyznaczanej przez minimum krzywej w rdéznych
temperaturach jest wicksze. Wigksze odchylenie punktow jest tozsame z wigksza

rozszerzalnoscia cieplng [36].
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Formowanie laminatow w procesach cieplnych powoduje konieczno$é
uwzglednienia liniowych wspotczynnikow rozszerzalnosci cieplnej (ang. CTE)
komponentéw. W przypadku réznych wartosci CTE dla poszczegolnych warstw
laminatu, stan wolny od napr¢zen wewn¢trznych uzyskiwany bedzie w
temperaturze polimeryzacji wynoszacej czesto powyzej 373K (100°C). Dodatkowo
nalezy wziag¢ pod uwage mozliwos¢ wystepowania anizotropii CTE np. dla wtokien
weglowych. W zwigzku ze zmianami temperatury podczas eksploatacji, w
przestrzeni laminatu wystepuja naprezenia wewnetrzne, zalezne od aktualnej
wartos$ci temperatury oraz poszczegolnych wartosci sztywnosci komponentow.
Przyktadowo, napr¢zenia w warstwach ze stopu aluminium dla laminatu typu

GLARE, w danej temperaturze mozna zdefiniowa¢ za pomoca wzoru [1]:

S = [tAlmtEAl(aAl —ay) t tf.OmtEf.O(af.O - aAl)tf.90mtEf.90(af.9o - aAl)]

" EAI(TR B Tcure) (4)
Elam(tAltot T 0w T tf-gotot)
gdzie:
E4;;= Modut Younga stopu aluminium
Ef = Modul Younga kompozytu w kierunku utozenia wiokien
Ef 9o= Modut Younga kompozytu poprzecznie do kierunku utoZenia wiokien
Ej4m= Modul Younga laminatu
S4;= naprezenia rezydualne w warstwach metalowych
tai,,,~ Suma grubosci blach
tf.0,0,= Suma grubosci warstw kompozytowych utozonych w kierunku 0°
tf.90,,,— SUma grubosci warstw kompozytowych utozonych w kierunku 90°
T,.re= temperatura utwardzania
Tg = temperatura otoczenia
a 4= wspotczynnik rozszerzalnosci cieplnej stopu aluminium
s o= wspdtczynnik rozszerzalnosci cieplnej kompozytu w kierunku utozenia wtokien
tr 9o= WspOlczynnik rozszerzalnoSci cieplnej kompozytu poprzecznie do kierunku utozZenia
wiokien

Przylozenie naprezen zewnetrznych skutkuje skomplikowaniem stanu
mechanicznego laminatu. Warto$¢ naprezen catkowitych moze by¢ definiowana,
zgodnie z zasada superpozycji, uwzgledniajac naprgzenia Wewnetrzne oraz

przytozone z zewnatrz.
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Istotne z punktu widzenia niniejszej pracy jest odnotowanie, ze liniowy
wspotczynnik rozszerzalnosci cieplnej komponentow nie jest staly w calym
zakresie temperatury, co przedstawiono na rysunku 15. Zamieszczone ponizej
rysunki 15-17, zostaly opracowane na podstawie analizy i zestawienia danych

pochodzacych z prac [37-45].
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Rys. 15. Zmiany wartos$ci wspotczynnikdw rozszerzalnosci cieplnej komponentow
laminatow FML w funkcji temperatury - opracowanie wtasne na podstawie [37-45].

Zmiany wartosci wspolczynnikow rozszerzalnosci cieplnej komponentow w
zalezno$ci od temperatury wskazujg na zlozony charakter problematyki analizy
naprezen wilasnych w przestrzeni laminatoéw metalowo-wtoknistych. Najbardziej
stabilne wartosci CTE w przebiegu temperaturowym otrzymywane sg dla tytanu
oraz kompozytu szklano-epoksydowego (GFRP) badanego w kierunku
rownoleglym do ulozenia widkien wzmacniajagcych. Warto zwroci¢ uwage na
rozbieznosci w warto$ci wspotczynnika rozszerzalnosci dla kierunku zgodnego z
utozeniem wiokien (alpha 1) oraz prostopadtego (alpha 2) dla kompozytu weglowo-

epoksydowego.
3.2. Wplyw zmian temperatury na wlasciwosci mechaniczne

Zmiany poziomu temperatury wigza si¢ nie tylko z r6znicami wymiarowymi,
ale rowniez ze zmianami wiasciwosci fizycznych i mechanicznych materiatow

bedacych komponentami laminatéw metalowo-widknistych.
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Dla wigkszo$ci metali 1 ich stopow, obnizanie temperatury jest
roOwnoznaczne ze wzrostem: wytrzymatosci na rozcigganie, granicy plastycznosci,
twardo$ci, sztywnos$ci, odpornosci zmeczeniowej. Niestety z  obnizaniem
temperatury obserwuje si¢ rowniez wzrost kruchosci dla znacznej grupy metali i
stopéw. Jedynie metale, ktore posiadajg regularng, Sciennie centrowang siec
krystaliczng, charakteryzuja si¢ tym, ze pozostajg plastyczne i odporne na kruche
pekanie [46]. Do grupy tej naleza stosowane w laminatach FML stopy aluminium.
Wyjatek stanowi czysty tytan, ktory posiada heksagonalng sie¢ krystaliczng, oraz
niektore z jego stopéw O strukturze P, posiadajace sie¢ regularng przestrzennie
centrowang takie jak np. Ti5AI2,5Sn, ktory posiada znakomite wlasciwosci
mechaniczne w obnizonych temperaturach [38].

Na rysunku 16 przedstawiono zmiany wartoSci wytrzymalosci na
rozcigganie natomiast na rysunku 17 zmian¢ wartosci modutu Younga w funkcji
temperatury dla najczesciej stosowanych komponentéw laminatdow metalowo-
wioknistych. Warto$ci wyrazono w procentach warto$ci bazowej uzyskanej w

temperaturze 295K.
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Rys. 16. Procentowa warto$§¢ wytrzymato$ci na rozcigganie komponentéw
laminatéw FML w funkcji temperatury- opracowanie wlasne na podstawie [37-45]
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Rys. 17. Procentowa wartos¢ modutu Younga komponentow laminatow FML w
funkcji temperatury - opracowanie wlasne na podstawie [37-45].

Przedstawione warto$ci wytrzymalo$ci na rozcigganie i modulu sztywnosci
wzdluznej sg zalezne od temperatury. Dla wszystkich ujetych na wykresach
materiatdw warto§¢ modulu Younga zwicksza si¢ wraz ze spadkiem temperatury.
Najbardziej znaczacy wzrost sztywnos$ci mozna zaobserwowac dla kompozytu
weglowo-epoksydowego. Zmniejszenie s$rednich odlegtosci migdzyatomowych
spowodowane spadkiem temperatury dla materialow o silnych wigzaniach
chemicznych (takich jak w przypadku wtokien weglowych), dla ktérych wystepuja
duze katy nachylenia ramion krzywych na wykresie Morse’a w okolicach ich
warto$ci minimalnych (rys. 14 - krzywa Kkoloru czerwonego) prowadzi do
znacznego zwigkszania sztywnosci [18].

W przypadku wytrzymato$ci na rozciggani€ rowniez nastgpuje Wzrost
uzyskiwanych wartosci wraz ze spadkiem temperatury, jedynie kompozyt
weglowo-epoksydowy charakteryzuje si¢ spadkiem wytrzymato$ci na rozcigganie
zaro6wno dla temperatur podwyzszonych jak i obnizonych [41].

Wiasciwosci  mechaniczne warstw  kompozytowych w temperaturach
obnizonych s3 w duzym stopniu kontrolowane przez wlasciwosci osnowy,
poniewaz wzrost sztywno$ci polimeru jest powigzany ze zmniejszeniem
odksztatcenia niszczgcego oraz wzrostem niekorzystnych napr¢zen wewnetrznych.
W pracy [47] przedstawiono problematyke odpornosci na kruche pekanie zywic

epoksydowych badanych w temperaturach kriogenicznych. Badacze wskazuja, ze
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odpornos$¢ ta jest kontrolowana przez site wigzan molekularnych oraz mozliwos¢
relaksacji naprezen na czolach powstajacych mikropeknig¢. W celu zwigkszenia
sumarycznej sity wigzan, konieczne jest uzyskanie wigkszej gestosci sieciowania.

Pomimo, ze odporno$¢ na kruche pekanie zywic epoksydowych jest czgsto
wyzsza w niskich temperaturach ze wzgledu na obnizenie energii potencjalnej
wigzan chemicznych (energia potencjalna wigzan wyrazana jest w wartosciach
ujemnych), to wzrost napr¢zen wewngtrznych powodowany przez réznice w CTE
moze prowadzi¢ do powstawania mikropeknig¢ w objgtosci osnowy 1 oslabienia
kompozytu [48, 49, 50].

W pracach [51] oraz [52] przedstawiono wyniki badan nad zastosowaniem
kompozytu szklano-epoksydowego na zbiorniki do magazynowania skroplonych
gazoOw. Badania zme¢czeniowe [51] prowadzone w temperaturze 4,77K oraz w
temperaturze pokojowej wykazaty, ze progowa wartos¢ energii uwalnianej podczas
rozwoju delaminacji jest wicksza w nizszych temperaturach, natomiast predkos¢ jej
wzrostu jest mniejsza. Badania odpornosci na $cinanie miedzywarstwowe poprzez
zginanie krotkiej belki (ang. ILSS) [52] wykazaly zwigkszenie uzyskiwanych
wartosci wytrzymatosci w niskich temperaturach. Badacze wskazuja na zwigkszenie
sity tarcia na granicy rozdziatu miedzy komponentami kompozytu, jako jedng z
przyczyn wzrostu wytrzymatosci.

Badane w pracy [53] kompozyty wzmacniane witoknami weglowymi
poddane dziataniu wielokrotnych cykli cieplnych do zakreséw kriogenicznych
wykazuja sktonnos¢ do akumulacji mikropeknie¢. W pracy [54] wykazano spadek
wytrzymatosci kompozytu weglowo-epoksydowego, ktory zostat spowodowany
prawdopodobnie przez zwigkszenie WSpotczynnika intensywno$ci naprezen 0raz
odnotowano wzrost gestosci mikrouszkodzen w objetosci kompozytu. Przyczyna
spadku wytrzymatosci kompozytu weglowo-epoksydowego jest prawdopodobnie
znaczny wzrost krucho$ci wiokien weglowych w tym przedziale temperaturowym a
w konsekwencji wieksza podatno$¢ na rozwdj gwaltownie rozwijajacych sie¢

mikropeknig¢ w objetosci laminatu.

36



Z drugiej strony wzrost odpornos$ci na kruche pekanie metali takich jak stopy
aluminium czy tytanu, stosowanych na warstwy metalowe laminatow FML, moze
potencjalnie kompensowaé niekorzystne zachowanie kompozytow, szczegdlnie
weglowych, w obnizonej temperaturze.

W przypadku wzrostu temperatury obserwowane obszary stabilnych zmian
warto$ci sztywno$ci i wytrzymaloSci na rozcigganie sg ograniczone dla warstw
metalowych temperaturami przemian wewngetrznych, natomiast osnowa w
warstwach kompozytowych wykazuje stabilno§¢ do osiggnigcia temperatury
zeszklenia (Ty).

Dhugotrwate oddziatywanie podwyzszonych temperatur moze by¢
szczegllnie niekorzystne dla materiatow polimerowych wchodzacych w sklad
warstwy kompozytowej.

W pracy [55] przedstawiono wptyw dilugotrwalej ekspozycji w warunkach
podwyzszonej temperatury i wilgotnosci na wytrzymato$¢ laminatow typu GLARE
w probie $cinania metoda losipescu. Probki kondycjonowano w temperaturze 353K
(80°C), przy wilgotnosci wzglednej (RH) 90%, przez okres 6 tygodni. Uzyskane
wyniki wskazuja, ze badane laminaty typu GLARE charakteryzujg si¢ bardzo
niewielkg sklonno$cig do pochtaniania wilgoci w poroéwnaniu do kompozytu
polimerowego wzmacnianego wiloknami. Dyfuzja wilgoci do wnegtrza laminatu
odbywa si¢ wylacznie poprzez niezabezpieczone krawedzie boczne. Nie
odnotowano znaczgcego spadku wytrzymatosci na skutek oddziatywania warunkow
srodowiskowych. Jednoczes$nie analiza fraktograficzna potwierdzita wystepowanie
zjawiska plastyfikacji osnowy w obszarach przykrawedziowych, co sugeruje
koncentracje dyfundujacych molekut w tych obszarach. Nie wykazano
bezposrednio wpltywu oddzialywania podwyzszonej temperatury. W pracy [56]
analizowano laminat typu CARALL w podobnym programie badawczym.
Odnotowano niewielki spadek wtasciwosci mechanicznych. W pracy [57]
analizowano wplyw zawarto$ci porowatosci (kontrolowang poprzez zmiang
warunkow polimeryzacji w procesie autoklawowym) na poziom absorpcji wilgoci

w probie imersji oraz na odpornos¢ na zmgczenie cieplne w zakresie 296-398K (23-
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125°C). Probe pochtaniania wilgoci przeprowadzono poprzez zanurzenie probek w
wodzie destylowanej o temperaturze 339K (66°C). Badania wykazaty, ze
zwigkszenie porowato$ci w laminacie typu GLARE powyzej 0,5 % powoduje
zwiekszong intensywnos$¢ procesow pochtaniania wilgoci przez krawedzie laminatu
oraz spadek wytrzymatosci na miedzywarstwowe Scinanie przeprowadzone metoda
zginania krotkiej belki (ILSS). Oddziatywanie cykli cieplnych réwniez
weryfikowano metodg ILSS. Wykazano spadek wytrzymatos$ci na poziomie 9-18%
po przeprowadzeniu 1500 cykli cieplnych. Jako przyczyne spadku wytrzymato$ci
wskazano akumulacj¢ mikrouszkodzen na granicy rozdziatu metal-kompozyt na
skutek roznic w wartosci wspotczynnika rozszerzalnosci cieplnej komponentow
laminatu. Praca [58] dotyczy problematyki modelowania propagacji peknie¢
zme¢czeniowych w przestrzeni laminatow FML w zalezno$ci od temperatury.
Oprocz proponowanego modelu wykonano rowniez badania eksperymentalne
celem jego weryfikacji. W temperaturze 233K (-40°C) uzyskano nizsze wartosci
propagacji peknig¢ w porownaniu do temperatury 343K (70°C). Dodatkowo
przeprowadzono proby dla laminatu tytan-kompozyt weglowo-epoksydowy,
jednakze uzyskane rezultaty dla temperatur 296K (23°C) oraz 393K (120°C) nie
zostaty jednoznacznie skomentowane ze wzgledu na wyjatkowo ztozony charakter
relacji zjawisk rozwoju delaminacji i propagacji peknie¢. W pracy [59] poréwnano
tempo wzrostu obszaru delaminacji w prébie zmgczeniowej prowadzonej przy
réznych wartos$ciach temperatury w przedziale od 233K (-40°C) do 343K (70°C).
Odnotowano mniejsze wartosci przyrostu pola delaminacji dla temperatury 233K (-
40°C), jednak ponownie wyniki prob zostalty skomentowane jedynie w kontekscie
weryfikacji modelu analitycznego.

Dotychczas wplyw temperatury na wilasciwosci 1 trwato$¢ laminatow
metalowo-witoknistych byt analizowany jedynie w kontek$cie odpornosci na
warunki $rodowiskowe — podwyzszona temperatura i1 wilgotno$¢ oraz w
ograniczonym zakresie temperatury. Odnotowano rowniez prace podejmujace
mozliwo$ci modelowania wplywu obnizonej temperatury na wytrzymalosé

zmegczeniowg oraz proby wskazywania proceséw degradacji zwigzanych z
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wystepowaniem cyklicznych zmian temperatury. Szeroko dostgpne dane
wyznaczone dla komponentow laminatow nie pozwalaja w wiarygodny sposob
prognozowa¢ wiasciwosci tak ztozonych struktur, jakimi sg laminaty metalowo-
wiokniste w kontek$cie oddzialywania szerokiego zakresu temperatury. W obliczu
braku dostepnosci reprezentatywnych wynikéw badan oddzialywania temperatury
na wilasciwos$ci wytrzymatosciowe oraz charakter zniszczenia, konieczne jest
prowadzenie badan, celem budowy bazy wiedzy umozliwiajace] poznanie
zachowania laminatow w szerokim zakresie temperatury oraz ksztalttowanie
wlasciwosci nowych laminatow o wilasciwosciach dopasowanych do wybranych

warunkow temperaturowych.
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4. UZASADNIENIE PODJECIA TEMATU

Wazrastajacy obszar zastosowan laminatéw metalowo-widknistych poszerza
spektrum czynnikéw Srodowiskowych, ktoére moga wplywa¢ na struktur¢ oraz
wlasciwosci tego typu materialdéw. Poszukiwanie nowych kierunkow rozwoju
lotnictwa, takich jak loty stratosferyczne czy naddzwickowe, powoduje poszerzenie
zakresOw zmian parametrow srodowiskowych np. temperatury pracy elementow. W
obszarze lotnictwa cywilnego laminaty metalowo-wiokniste stosowane jako
elementy poszycia zewnetrznego statkow powietrznych podczas eksploatacji
narazone s3 na cykliczne zmiany temperatury w zakresie od 223K (-50°C) do 353K
(80°C). W czas zycia konstrukcji wpisane sg tysigce tego rodzaju cykli cieplnych.
Specyficzne warunki obcigzen mechanicznych i temperaturowych wystepujace w
obszarze lotow naddzwickowych wymagaja zastosowania zaawansowanych
materiatdéw spetniajacych $cisle okreslone wymagania oraz zapewniajacych jeszcze
wieksza tolerancje w zakresie odpornosci na cykliczne zmiany temperatury.

Ze wzgledu na rdéznice w wartosciach wspolczynnika rozszerzalnosci
cieplnej pomigdzy komponentami laminatu dochodzace do 80% oraz zjawisko
plastyfikacji osnowy polimerowej, laminaty FML moga by¢ podatne na
wystepowanie uszkodzen, zwlaszcza w strefie polaczenia metal-kompozyt. Pelne
wykorzystanie potencjatu nowych laminatow FML bedzie mozliwe dzigki
wnikliwemu poznaniu wlasciwo$ci mechanicznych oraz mechanizmoéw zniszczenia
zaréwno komponentdéw jak i laminatu jako catosci.

Problematyka wyptywu czynnikéw Srodowiskowych na wlasciwosci
mechaniczne tradycyjnych kompozytéw polimerowych wzmacnianych widknami
jest szerzej poruszana w literaturze $wiatowej oraz znajduje odzwierciedlenie w
procesach certyfikacji materiatow lotniczych, natomiast dla uktadéw hybrydowych
o bardziej zlozonej budowie, takich jak laminaty metalowo-witokniste, dostepne
zrodha literaturowe sa bardzo ograniczone i nie wskazuja rozwigzania szeregu
probleméw.

Uznano zatem za konieczne i celowe prowadzenie badan nad wplywem

zmian temperatury na strukturg i wlasciwosci laminatow FML zaré6wno ze wzglgdu
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na poszerzajacy si¢ obszar zastosowan, jak rowniez na poszukiwanie nowych

komponentow nadajacych im nowe, unikatowe wilasciwosci.
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5. CELE I TEZA PRACY

Celem naukowym pracy jest analiza procesow fizyko-chemicznych
zachodzacych w strukturze laminatow metalowo-wtoknistych w warunkach
roznych warto$ci temperatury, majacych wptyw na wiasciwosci 1 charakter
zniszczenia laminatow metalowo-widknistych.

Celem praktycznym jest ocena mozliwosci ksztalttowania odpornosci na
ekstremalne warunki temperaturowe nowoczesnych laminatoéw metalowo-
wloknistych, poprzez dobdr komponentow 1 ich konfiguracji.

Na podstawie przegladu literatury oraz przeprowadzonych badan wstepnych
1 czeSci badan wlasciwych postawiono teze, ze:

Analiza wlasciwosci 1 charakteru zniszczenia pozwala na identyfikacje
czynnikow krytycznych, warunkujacych odpornos¢ laminatow FML na obnizong i
podwyzszong temperature.

Identyfikacj¢ czynnikow krytycznych przeprowadzono w oparciu o
nastepujacy zakres badan:

e Badania wytrzymalo$ci na rozcigganie w temperaturach obnizonych

e Badania wytrzymato$ci na rozcigganie w temperaturze referencyjnej

e Badania wytrzymato$ci na rozcigganie w temperaturze podwyzszonej

e Dynamiczna analiza mechaniczna (DMA), umozliwiajagca wyznaczenie
przebiegu  wybranych  wlasciwosci  fizyko-chemicznych w  zakresie
temperaturowym od 93K do 473K

e Badania wytrzymato$ci polaczen zaktadkowych

e Badania wytrzymato$ci potaczen zaktadkowych po dlugotrwalym sezonowaniu
w temperaturze 423K

e Analiza zniszczenia badanych laminatow.
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6. PROGRAM BADAN, MATERIAL I METODYKA

6.1. Program badan

Zrealizowany program badan obejmowal nastepujace dziatania:
Analiza literatury
Okreslenie celu oraz zakresu pracy

Badania wtasne zgodnie ze schematem zamieszczonym ponizej (rys.18)

> W np e

Analiza wynikéw

konfiguracjach

> - db

Czynniki sSrodowiskowe

[ Laminaty FML w réznych ]

Temperatura
w zakresie
od -180do +200° C

Statyczna L
Badania adhezyj wytrzymatosé na Wiasciwosct
yne yinars termo-mechaniczne
rozcigganie

{ Analiza zniszczenia ]

Rys. 18. Schemat ideowy przedstawiajacy kluczowe etapy pracy

6.2. Material

Dobor stopéw na warstwy metalowe zostal wykonany z uwzglednieniem

kryteriow konstrukcyjnych, technologicznych 1 ekonomicznych. Grubosci warstw

zaréwno metalowych jak i kompozytowych materialoéw bazowych dobrano zgodnie

ze standardami stosowanymi obecnie w przemysle lotniczym dla materialow tego
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typu. Komponenty zastosowane w wytwarzanych laminatach FML sa materiatami

certyfikowanymi do zastosowan lotniczych. Wybrane uktady warstw

kompozytowych umozliwiajga okreslenie szerokiego spektrum wlasciwosci

w zalezno$ci od objetosciowej zawarto$ci metalu i wptywu utozenia wiodkien

zbrojacych  warstwy  kompozytowe. Wybrane uklady koresponduja z

rozpatrywanymi w najnowszych badaniach publikowanych w literaturze $wiatowe;.

Przedmiot badan stanowity nastepujace laminaty metalowo-wtokniste:

e aluminium/kompozyt epoksydowo-szklany (AIG) zlozony z blach ze stopu
aluminium gat. 2024 (EN AW-2024 (AlCu4Mg1l)) po obrobce T3 (przesycony,
odksztalcony na zimno i naturalnie starzony) o grubosciach 0,3 i 0,5 mm
polaczonych z preimpregnowang ta§ma szklang TVR380 (na bazie widkien
szklanych typu R i zywicy epoksydowej M12) (Hexcel, USA) o nominalnej
grubos$ci warstwy po utwardzeniu 0,25 mm,

e aluminium/kompozyt epoksydowo-weglowy (AIC) na bazie stopu aluminium
EN AW-2024 oraz preimpregnowanej tasmy weglowej UD194 — widkna
weglowe typu AS7, zywica epoksydowa M21 (Hexcel, USA) o nominalnej
grubosci warstwy kompozytowej po utwardzeniu 0,13 mm,

o tytan/kompozyt epoksydowo-szklany (TiG) na bazie blach z czystego
technicznie tytanu Grade 2 o grubosciach 0,3 i 0,5 mm polaczonych
Z preimpregnowang tasma szklang TVR 380 (na bazie witokien szklanych typu R
1 zywicy epoksydowej M12),

e tytan/kompozyt epoksydowo-weglowy (TiC) na bazie blach z czystego
technicznie tytanu Grade 2 o grubosciach 0,3 i 0,5 mm potaczonych
Z preimpregnowang tasma weglowa UD194 — widkna weglowe typu AS7,
zywica epoksydowa M21 (Hexcel, USA) o nominalnej grubos$ci warstwy
kompozytowej po utwardzeniu 0,13 mm.

Kwalifikacja uktadow do poszczegdlnych badan zostata przeprowadzona w

oparciu o analize literatury oraz wiedz¢ przedmiotowa.
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6.3. Metodyka

Istotnym etapem prac byto opracowanie technologii i wytworzenie materiatu
badawczego. Laminaty metalowo-wiokniste wykorzystane do badan wytworzono
metodg autoklawowg w laboratorium Katedry Inzynierii Materialowej. Metoda
autoklawowa jest najszerzej stosowana do wytwarzania kompozytowych
elementow lotniczych oraz pozwala na uzyskanie najwyzszej jakosci
wykonywanych struktur.

Schemat wytworzenia laminatow przedstawia rysunek 19.

Preimpregnat

Rozmrazanie
I ciecie

Przygotowanie
powierzchni

Pakiet Utwardzanie
podcisnieniowy| w autoklawie

Ukfadanie
na formie

Kontrola
jakosci

Rys. 19. Schemat wytwarzania badanych laminatow FML metoda
autoklawowa

e W pierwszym etapie prac przygotowano formatki metalowe, ktdre zostaty
wczesniej poddane procesom przygotowania powierzchni w celu osiggniecia jak

najlepszego potaczenia na granicy rozdzialu metal kompozyt.
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Powierzchnie arkuszy ze stopu aluminium zostaly poddane anodowaniu w
wodnym roztworze kwasu chromowego, natomiast arkusze tytanowe poddano
procesowi anodowania w roztworze kwasu fosforowego z jonami fluorkowymi,
nast¢gpnie na poddane procesowi anodowania arkusze zostata natozona warstwa
primer’u - srodka uaktywniajacego powierzchni¢ (z inhibitorem korozji) na bazie
syntetycznych zywic polimerowych (3M Scotch-Weld Structural Adhesive Primer
EC-3924 B) w celu poprawy przyczepnosci metalu do kompozytu z jednoczesnym
wzrostem poziomu ochrony korozyjne;j.

Nastepnie:

e przygotowano warstwy preimpregnatow poprzez klimatyzowanie w
temperaturze pokojowej przez 24h oraz cigcie taSm na zalozone wymiary,

e przed rozpoczeciem laminowania warstwy preimpregnatow oraz blach
metalowych poddano kontroli wizualnej,

e ukladanie poszczegdlnych warstw prowadzono na formie w postaci plyty z
zachowaniem odpowiedniej kolejnosci oraz orientacji poszczegolnych warstw,

e do wewngtrznych warstw laminatow zamocowano termopary w celu kontroli
procesu polimeryzaciji,

e kolejnym etapem procesu bylo wykonanie pakietu podci$nieniowego
wyposazonego w zawory umozliwiajace zadawanie oraz kontrole podci$nienia,

e po wykonaniu pakietu dokonano kontroli jego szczelnosci 1 umieszczono wsad
w komorze autoklawu,

e podczas procesu autoklawowego zastosowano nastgpujace parametry:

e cisnienic 0,45 MPa,

e podcisnienie pakietu prézniowego -0,081 MPa,

e temperatura utwardzania 410K (137°C) dla osnowy M12 oraz 448K

(175°C) dla osnowy M21 (nagrzewanie i chtodzenie 2K/min).

Otrzymane w ten sposOb panele zostaly poddane kontroli NDT metoda

ultradzwickowa, a nastepnie pocigte na probki i poddane poszczegdlnym

procedurom badawczym:
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1. Ocena wpltywu zmian temperatury na statyczne wiasciwosci wytrzymatosciowe
badanych laminatoéw.

Przeprowadzono badania wytrzymaloSci na rozcigganie laminatow w
temperaturach: 153K, 223K, 293K oraz 385K. Podczas badania wyznaczono
podstawowe  wlasciwosci mechaniczne wybranych laminatéw. Badania
przeprowadzono w Instytucie Lotnictwa w Warszawie.

Do badan wykorzystano prostopadto$cienne probki o wymiarach: 15x200x
wynikowa grubos¢ laminatu w mm - dla uktadu [0] oraz 20x200x wynikowa
grubos$¢ laminatu w mm — dla uktadu [0,90] oraz [+45]. Kierunek [0] byt zgodny z
kierunkiem walcowania blach metalowych. Dodatkowo przeprowadzono badania
blach metalowych oraz laminatéw kompozytowych stanowigcych komponenty
laminatow FML. Wymiary probek kompozytowych wynosity 250x15x1 mm,
natomiast metalowych 200x20x0,5 mm.

Probki poddano statycznemu rozcigganiu na stanowisku wyposazonym w
komorg klimatyczng zgodnie z normg ASTM D 3039/D 3039M-00. Badania
przeprowadzono na stanowisku do badan wytrzymatosci materiatéw skltadajagcym
si¢ z maszyny wytrzymato$ciowej MTS 322.31, wyposazonej w gltowice pomiaru
sity do 250 kN, model MTS 661.22D-01, wzorcowang w podzakresie sity 50 kN.
Do pomiaru odksztalcenia wzdluznego probki wykorzystano ekstensometr MTS
634.11F — 21. Sterowanie proba odbywato si¢ za pomoca kontrolera Flextest 40 z
oprogramowaniem sterujgcym 1 rejestrujgcym wyniki MTS MPT.

Probki mocowano w klinowych uchwytach hydraulicznych. Testy
przeprowadzane w temperaturze innej niz temperatura otoczenia (293K) byty
rozpoczynane z kilkunastominutowym opdznieniem w celu ustabilizowania
temperatury probki wewnatrz komory. Proba prowadzona byla przy sterowaniu
przemieszczeniem sitownika maszyny, przy stalej predkosci 2 mm/min az do
momentu zerwania wewngtrznej - kompozytowej warstwy laminatu. Sygnaty z
pomiaru sity, przemieszczenia sitownika oraz z ekstensometru byly rejestrowane z

czestotliwoscig 10 Hz. Na rysunku 20 przedstawiono stanowisko badawcze.
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Na podstawie wynikow uzyskanych dla 3 probek w kazdej serii pomiarowej
wyznaczono $rednig wytrzymato$¢ na rozcigganie, modut sprezystosci wzdluznej

oraz odksztalcenie przy zerwaniu.

\SIR(/'

Rys. 20 Stanowisko do badan wytrzymatosciowych z komorg temperaturowg

2. Wyznaczenie przebiegu wybranych wasciwosci fizyko-chemicznych w zakresie
temperaturowym od 93K do 473K, w oparciu o dynamiczng analize
mechaniczng (DMA).

Dynamiczne wlasciwo$ci mechaniczne wybranych laminatow metalowo-
wioknistych oraz laminatéw kompozytowych stanowigcych ich warstwy
wewnetrzne przeprowadzono z wykorzystaniem urzadzenia DMA 8000 firmy
Perkin Elmer. Probki o wymiarach 22,5x6x wynikowa grubo$¢ laminatu mm
poddano tréjpunktowemu zginaniu z czestotliwoscig 1 Hz w zakresie temperatury
od 93K do 473K. Amplituda odksztalcen wynosita 20 pum. Badania

przeprowadzono w Instytucie Lotnictwa w Warszawie. Wyznaczano zmiang
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modutu zespolonego oraz wspoétczynnika stratnosci mechanicznej w  funkcji

temperatury.

3. Identyfikacja zmian struktury i wytrzymatosci potaczenia adhezyjnego po
dhugotrwatym wygrzewaniu w temperaturze 423K.

Do sezonowania probek wykorzystano suszarke laboratoryjng. Wybrana
temperatura sezonowania zostala dobrana tak, aby byta o 5K nizsza od
deklarowanej przez producenta temperatury zeszklenia zywicy M12. Maksymalny
czas sezonowania wynosit: dla probek z grupy AlG 91 dni oraz dla probek z grup
AIC, TiG i TiC 51 dni. W czasie sezonowania pobierano probki do badan po 3, 6,
13, 31, 51, 71 i 91 dniach.

Badania wytrzymatosci potaczen zaktadkowych przeprowadzono na
probkach wykonanych zgodnie z normg ASTM 3165. Wymiary pola zaktadki
wynosily 25,4x12.5 mm, a jej grubos$¢ 0,5 mm. Dtugos¢ czgsci chwytowe] wynosita
100 mm. Badania wykonano na maszynie wytrzymatosciowej ZWICK Z100/SN
3A, o klasie doktadnosci 1. Maszyna wyposazona jest w gtowice do pomiaru sit o
zakresie do 100 KN. Podczas badania rejestrowano przebieg sity w funkcji
przemieszczenia trawersy maszyny. Badania przeprowadzono z predkoscia
2mm/min. Poczatkowa odleglto$¢ miedzy szczgkami maszyny wynosita 100 mm.

4. Analiza wplywu przedstawionych czynnikow srodowiskowych na charakter
zniszczenia badanych laminatow.

Analiza zniszczenia przeprowadzona zostala w oparciu o obserwacje
makroskopowe oraz mikrostrukturalne z wykorzystaniem mikroskopoéw optycznych

oraz skaningowego mikroskopu elektronowego (SEM).
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7. WYNIKI BADAN I ANALIZA

7.1. Badania wytrzymalo$ci na rozciaganie

W tabeli 3 zestawiono warto$ci $rednie oraz warto$ci hiepewnosci pomiaréw
wynikow  uzyskanych podczas badan wytrzymatoéci na  rozcigganie
przeprowadzonych na materiatach stanowigcych komponenty rozpatrywanych
laminatbw FML. Do badan wykorzystano kompozyty szklano- i weglowo-
epoksydowe w uktadzie [0] oraz blachy ze stopu aluminium 2024 T3 i tytanu Grade
2.

Zaobserwowano  zmiany  wartosci  rozpatrywanych  parametrow
wytrzymatosciowych w funkcji temperatury. Zaro6wno kompozyt szklano-
epoksydowy jak i weglowo-epoksydowy wykazuja si¢ spadkiem wytrzymatosci na
rozcigganie wraz z obnizaniem temperatury o odpowiednio 4 i 8% w stosunku do
temperatury referencyjnej (293K). Wyniki pomiaréw wytrzymatosci w
temperaturze 358K wskazuja na nieznaczny wzrost wytrzymatosci laminatu
weglowo-epoksydowego oraz niewielki spadek wytrzymatos$ci laminatu szklano-
epoksydowego wzgledem temperatury 293K. Spadek wytrzymatosci na rozcigganie
w obnizonych temperaturach moze by¢ spowodowany przez szereg czynnikow
takich jak: zwigkszenie kruchos$ci osnowy, wzrost naprezen wtasnych w przestrzeni
laminatu na skutek réznic wspdlczynnikéw rozszerzalnosci cieplnej widkien oraz
0SnNowy.

Wyniki badan dla laminatu szklano-epoksydowego korespondujg z
rezultatami przedstawionymi w pracy [41], natomiast wyniki uzyskane dla laminatu
weglowo-epoksydowego wykazuja przeciwng tendencje¢. Rezultaty przedstawione
w pracy [60] rowniez wskazuja na spadek wytrzymatosci na rozcigganie tego typu
kompozytéw wraz ze spadkiem temperatury.

Whyniki uzyskane dla blach metalowych wskazuja na zwigkszenie
wytrzymatosci na rozcigganie wraz ze spadkiem temperatury zardwno blach ze
stopu aluminium, jak réwniez blach tytanowych odpowiednio o 22 oraz 15%.
Najnizsze warto$ci wytrzymatosci na rozcigganie badanych probek metalowych

uzyskano w temperaturze 358K.
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Tabela 3. Wyniki badan statycznej wytrzymato$ci na rozcigganie komponentéw laminatow FML

Temperatura [K]

223

E [GPa] £% Rm [MPa]
48,14(+4,17) 4,25(+0,31) | 1498,22(+19,66) | 46,43(+3,53) | 4,63(+0,29) | 1534,08(+15,48) 1528,69(+17,42)
141,63(+5,89) | 1,58(+0,36) | 2174,12(+26,51) | 136,71(+5,92) | 1,65(+0,16) | 2344,69(+39,73) 2382,28(+42,87)
63,02(+6,18) | 13,26(01,97) | 485,86(+21,97) | 62,55(+3,41) | 14,97(x0,74) | 472,24(+14,52) 464,72(+17,34)
111,96(+6,34) | 19,23(+1,89) | 527,71(+23,34) | 108,72(4,52) | 19,64(+0,82) 493,85(+19,25)

ROdza) | )\ tad
materiatu

GFRP 0

CFRP 0

202473 | xxx
Ti Grade 2| xxx
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Warto$ci modulu sprezystosci wzdtuznej oraz wartosci wydtuzenia przy
zerwaniu rowniez wykazuja zaleznos¢ wzgledem temperatury. Dla wszystkich
badanych probek odnotowano spadek warto$ci wydluzenia oraz wzrost modutu
Younga wraz ze spadkiem temperatury.

W tabeli 4 przedstawiono zestawienie konfiguracji probek z laminatow
metalowo-wloknistych, ktore poddano badaniom statycznej wytrzymatosci na
rozcigganie. Probki zostaty skonfigurowane w taki sposdb, aby umozliwi¢
poréwnanie wyznaczonych wlasciwosci wytrzymatosciowych uzyskanych w
réznych temperaturach. Dodatkowo dla uktadu z orientacja warstw kompozytowych
w kierunku [0] zestawiono typy probek 0 roznej wartosci wspotczynnika MVE. Dla
laminatéw zbudowanych w oparciu o blachy tytanowe wyznaczono parametry
wytrzymatosciowe dla uktadow o orientacji warstw kompozytowych w kierunku [0]
oraz [0,90].

Tabela 4. Konfiguracja laminatow FML wykorzystanych do badan

AlG 2/10,3 [0] [2/1] 202473 0,3 2 TVR [0] 0,255 2 (Cr+P)
AlG 3/20,3 [0] 13/2] 202473 0,3 3 TVR [0] 0,255 4 (cr+p) | 0,47
AlG 2/10,5 [0] [2/1] 202473 0,5 2 TVR [0] 0,255 2 (cr+P) | 0,66
AlG 2/10,5[0,90] [2/1] 202473 0,5 2 TVR | [0/90] | 0,255 2 (cr+P) | 0,66
AlG 2/10,5 [+45] [2/1] 202473 0,5 2 TVR [#45] | 0,255 2 (cr+P) | 0,66

AIC2/10,3 [0] [2/1] 202473 0,3 2 M21 [0] 0,131 4 (Cr+P)
AIC 3/20,3[0] [3/2] 202473 0,3 3 M21 [0] 0,131 8 (cr+p) | 0,46
AIC 2/10,5[0] [2/1] 202473 0,5 2 M21 [0] 0,131 4 (cr+P) | 0,66
AIC 2/10,5[0,90] [2/1] 202473 0,5 2 M21 | [0/90] | 0,131 4 (cr+P) | 0,66
AIC 2/10,5 [+45] [2/1] 202473 0,5 2 M21 [#45] | 0,131 4 (cr+P) | 0,66
TiG 2/10,5 [0] [2/1] Ti Grade 2 0,5 2 TVR [0] 0,255 2 (FF+P) | 066
TiG 2/10,5[0,90] 2/1] Ti Grade 2 0,5 2 TVR | [0/90] | 0,255 2 (FF+P) | 066
0,66
0,66

W tabeli 5 przedstawiono zestawienie wartosci $rednich oraz wartosci
niepewnosci pomiarowych uzyskanych w badaniach wytrzymatosci na rozcigganie
wybranych laminatow FML. W badaniu wyznaczono wytrzymato$¢ na rozcigganie,
modut Younga - E oraz wydluzenie przy zerwaniu — € w temperaturach 153, 223,
293 oraz 358K.
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Tabela 5. Wyniki badan statycznej wytrzymalto$ci na rozcigganie laminatow FML

Temperatura [K]

Oznaczenie laminatu

AlG 2/10,3[0]

64,71 (4,22)

193

3,39 (+0,43)

1257,66 (22,054)

223

293

358

E [GPa]

€%

Rm [MPa]

E [GPa]

€ [%]

Rm [MPa]

E [GPa]

€ [%]

Rm [MPa]

60,6 (+3,87)

3,66 (£0,21)

1142 (¥17,29)

60,06 (+1,33)

3,82 (0,21)

1080,98 (+12,52)

58,21 (+1,97)

3,36 (£0,19)

987,67 (+17,64)

AlG 3/20,3[0]

63,15 (+3,85)

2,74 (0,57)

1279 (+18,91)

59,1 (+4,03)

3,72 (+0,19)

1188 (+11,84)

60,6 (+0,82)

3,77 (+0,14)

1137,56 (+19,35)

57,81 (¥2,12)

3,44 (0,13)

1021,5 (£23,16)

AlG 2/10,5[0]

67,5 (¥2,65)

3,93 (+0,69)

1103,88 (+25,68)

61,17 (+2,21)

3,96 (x0,23)

937 (+24,16)

62,87 (+1,97)

4,27 (0,19)

918,8 (+9,71)

58,62 (+2,52)

4,12 (+0,22)

890,72 (£22,51)

AlG 2/10,5[0,90]

60,05 (+4,03)

3,64 (0,39)

700,51 (+10,14)

58,47 (+3,17)

3,83 (£0,16)

650,45 (+13,80)

58,7 (£2,15)

3,76 (0,21)

603,9 (+15,66)

58,03 (+1,66)

4,08 (0,29)

639,8 (+18,28)

AlG 2/10,5 [+45]

44,35 (£13,47

5,15 (+0,84)

394 (+34,87)

52,28 (+6,98)

5,67 (x0,24)

385 (+28,91)

52,26 (+0,61)

6,78 (x0,28)

365,62 (+21,13)

53,19 (+1,87)

6,73 (x0,38)

359,39 (+24,56)

111,88 (+6,73

3,17 (£0,91)

686,29 (+24,54)

XXX

XXX

XXX
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AlC 2/10,3[0] 101,54 (+4,96) 1,12 (+0,61) | 1241,36 (+14,45) |109,96 (+4,53) 1,54 (+0,79) | 1232 (+34,17) | 100,55 (+2,83) |1,63 (+0,40)| 1294,8 (+16,89) | 99,9 (+4,19) | 1,91 (+0,28) | 1198 (+15,20)
AlC 3/20,3[0] 115,51 (+3,79) 1,11 (£0,48) | 1324,12 (+17,43)[108,74 (+3,58) 1,5 (+0,88) | 1177 (+51,22) | 104,78 (+2,23) |1,54 (£0,32)|1375,91 (+13,42){102,06 (+3,90)| 1,87 (+0,22) |1273,85 (+26,91)
AlC2/10,5[0] 99,88 (+4,35) | 0,86 (+0,53) | 849,44 (28,32) | 95,82 (#3,99) | 1,69 (+0,34) |905,71 (+28,34)| 91,38 (+3,61) [1,73 (+0,17)[1071,01 (+20,30)| 88,38 (+2,62) | 1,92 (+0,47) | 960,49 (+24,58)
AlC2/10,5[0,90] [105,22 (+1,18) 0,96 (£0,72) | 522,01 (+19,98) | 76,4 (¥2,41) | 1,11 (20,24) [553,92 (+16,43)| 107,33 (+4,47) |1,07 (£0,15)| 618,93 (+13,27) | 101,3 (3,84) | 1,32 (£0,24) | 487,58 (+20,37)
AlC 2/10,5 [+45] 53,26 (+3,33) | 3,64 (+0,67) | 315,29 (+24,48) b.d b.d b.d 52,99 (+3,95) |3,49 (20,31)| 327,01 (+19,93) | 47,19 (+4,06) | 3,89 (+0,34) | 341,78 (+22,48)
TiG 2/10,5[0] 98,3 (+4,02) |5,59 (0,62) | 1049,54 (+27,22) XXX XXX XXX 95,07 (+3,92) |6,16 (+0,45)| 920,56 (+18,15) | 95,44 (+3,35) | 6,61 (+0,62) | 716,32 (+21,09)
TiG 2/10,5[0,90] [85,97 (+1,95)]6,73 (x0,81) | 646,02 (+23,84) XXX XXX XXX 83 (£2,44) |7,12 (20,57)| 601,77 (+13,49) | 81,56 (+5,01) [ 7,38 (+0,49) | 471,87 (+19,85)

126,07 (+3,42) 3,65 (£0,78) | 1049,34 (+30,20) XXX XXX XXX 122,91 (+4,28)| 3,92 (+0,56) [1159,09 (23,52)

105,48 (+4,16)

3,69 (0,62)

672,52 (£22,83)




Wyniki uzyskane w probie statycznego rozciggania wskazuja na
wystepowanie zaleznosci wartos$ci poszczego6lnych parametrow
wytrzymatosciowych komponentdw oraz uktadu laminatow wzgledem temperatury
badania. W celu usystematyzowania obserwowanych zaleznosSci bedg one
omawiane w oparciu o wykresy znajdujgce si¢ ponizej (rys. 21 — 30). Na rysunku
21 przedstawiono krzywe naprezenie-odksztatcenie dla reprezentatywnych probek
laminatow AIG 2/1 0,3 [0] =zarejestrowane podczas prob statycznych w
temperaturach 153, 293 oraz 358K. Konsekwentnie na rysunku 22 przedstawiono
krzywe dla laminatu AIC 2/1 0,3 [0].

1400

1200 +

1000 -

800 |

600 r

Naprezenie [MPa]

400 ——AIG 0,32/1[0] 193K

—AIG 0,32/1[0] 293K
200
——AIG 0,32/1[0] 358K
0 [ [
0 0,5 1 1,5 2 2,5 3 3,5 4 4,5
Odksztatcenie [%]

Rys. 21. Krzywe naprg¢zenie-odksztalcenie dla reprezentatywnych probek
laminatow AlG 2/1 0,3 [0]
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Rys. 22. Krzywe naprezenie-odksztatcenie dla reprezentatywnych probek

laminatéw AIC 2/1 0,3 [0]

Laminaty z grupy AIlG charakteryzuja si¢ nizszymi warto$ciami
wytrzymatosci na rozcigganie niz laminaty z grupy AIC, jest to zwigzane z
réznicami we wlasciwosciach warstw kompozytowych.

Wszystkie przedstawione krzywe maja charakter bi-linearny. W pierwszej
fazie wystepuje liniowo-sprezysta odpowiedz laminatu, natomiast umowna granica
plastycznos$ci oddziela drugg czes$¢ krzywej. Druga zblizona do prostoliniowej czgs$¢
krzywej reprezentuje obszar, gdzie na skutek plastycznosci warstw metalowych
prawie cala sztywno$¢ jest zapewniana przez warstwe kompozytowa. Podziat
krzywych jest wyraznie zarysowany dla laminatow typu AIG. Laminaty
wzmacniane w warstwie kompozytowej widoknami weglowymi charakteryzuja sig¢
wieksza sztywno$cig od laminatdow wzmacnianych witoknem szklanym a udziat
sztywnos$ci warstw kompozytowych w stosunku do catkowitej sztywnos$ci laminatu
FML jest w tym przypadku decydujacy, co znajduje odzwierciedlenie w
nieznacznym przegi¢ciu krzywej dla laminatow z grupy AIC.

Parametry poszczegbdlnych krzywych zmieniaja si¢ w zaleznosci od

temperatury badania. Krzywe zarejestrowane w temperaturze 153K charakteryzuja
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si¢ najwigkszym nachyleniem oraz najmniejszg warto$cig wydluzenia przy
zerwaniu. W przypadku laminatow wzmacnianych warstwami kompozytu
weglowo-epoksydowego zaobserwowano zmniejszenie roéznic w nachyleniu
poszczegolnych czesci krzywych na wykresach naprezenie/odksztatcenie. Na
rysunkach 23-25 przedstawiono teoretyczne wartoSci graniczne oraz przebieg
prostych dla zakresu mozliwych wartosci wspotczynnika MVF w zestawieniu z
wynikami eksperymentalnymi, ktéore uzyskano w przy réznych wartosciach

temperatury dla poszczegdlnych typow laminatow.
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Rys. 23. Wytrzymalo$¢ na rozcigganie w funkcji wspotczynnika MVF, wyniki
badan oraz wartos$ci teoretyczne — temperatura 153K
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Rys. 24. Wytrzymato$¢ na rozcigganie w funkcji wspotczynnika MVF, wyniki
badan oraz wartosci teoretyczne — temperatura 293K

56



2400 @
2200 +

A eksperylne Al/G - 358 K
O eksperylne Al/C-358K
—&— teoretyczne Al/G - 358 K
--@--teoretyczne Al/C - 358 K

2000
1800 -
1600 |
1400 [ e -
1200 |- e % 0
1000 A A
800 | R
600 -
a00
200
0

Wytrzymatos$¢ na rozcigganie [MPa]

0 20 40 60 80 100
MVF (%)

Rys. 25. Wytrzymato$¢ na rozcigganie w funkcji wspdtczynnika MVF, wyniki
badan oraz wartos$ci teoretyczne — temperatura 358K

Wyniki proby statycznego rozciagania wskazuja, ze zarbwno wytrzymatos¢
laminatéw AlG jak i AIC mierzona w poszczeg6élnych temperaturach koresponduje
z teoretycznym przebiegiem zaleznosci pomigdzy wytrzymatos$cig laminatow a
wspotczynnikiem MVF. Przebiegi te zostalty wyznaczone poprzez potaczenie prosta
warto$ci wytrzymatosci uzyskanych dla komponentéw laminatow w odpowiednich
temperaturach. Najwigkszg zbiezno$¢ rozpatrywanych wartosci teoretycznych i
doswiadczalnych uzyskano w temperaturze 293K i 358K, natomiast najmniejsza w
temperaturze 153K. Prawdopodobnie jest to zwigzane z odmiennym zachowaniem
warstwy kompozytowej bedacej w zespoleniu z przylegajacymi po obydwu jej
stronach blachami. Powigkszajacy si¢ poziom naprezen wiasnych wraz ze spadkiem
temperatury powoduje dodatkowe skomplikowanie stanu mechanicznego laminatu,
co w konsekwencji prowadzi do zwigkszenia uzyskanych warto$ci niepewnosci
pomiarow.

Wyznaczone wartosci modutu Younga réwniez wskazuja na korelacje
pomiedzy wspotczynnikiem MVF a sztywnoscig badanych laminatow. WartoSci
uzyskane dla badanych laminatow FML w poszczegdlnych temperaturach sa
zblizone do tych, ktore obliczono z zalezno$ci (3), (rys. 26-28). Wskazuje to na
mozliwos$¢ zastosowania wspotczynnika MVF do prognozowania modutu Younga

laminatow FML w r6znych temperaturach.
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Rys. 26. Modut Younga w funkcji wspétczynnika MVF, wyniki badan oraz
wartosci teoretyczne — temperatura 153K
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Rys. 27. Modut Younga w funkcji wspotczynnika MVF, wyniki badan oraz
wartos$ci teoretyczne — temperatura 293K
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Rys. 28. Modut Younga w funkcji wspdtczynnika MVF, wyniki badan oraz
wartosci teoretyczne — temperatura 358K

Na rysunkach 29 oraz 30 przedstawiono wartosci wytrzymatosci na
rozcigganie oraz sztywnosci w porownaniu do wartoSci wiasciwych tych
parametrow uzyskane w temperaturze 293K. Zestawiono laminaty zbudowane z

réznych komponentow w uktadzie 2/1 [0] posiadajacych warto$¢ wspotczynnika

MVF na poziomie 0,66 ( blacha 0,5 mm).

[MPa]
1200

1000
800
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400

200

B Wytrzymatosé wiasciwa AIC

m Wytrzymatos$¢ na rozcigganie

Rys. 29. Wytrzymalo$¢ na rozciaganie oraz wytrzymatos$¢ wtasciwa dla laminatow
w uktadzie 2/1 [0]

59



Najwyzszy poziom wytrzymato$ci na rozcigganie uzyskano dla laminatow
typu TiC, natomiast najnizszy dla AIG. Wytrzymato$¢ na rozcigganie laminatow
AIC oraz TiC jest zblizona. Warto$ci wytrzymatosci wlasciwej sa wigksze dla
laminatéw zbudowanych w oparciu o blachy ze stopu aluminium ze wzglgdu na ich
mniejsza Qgesto$¢, ktora nie jest kompensowana przez niewiele wyzsza

wytrzymatos$¢ tytanu Grade 2 wzgledem stopu 2024 T3.

[GPa]
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B Modut Younga wtasciwy

AlC

B Modut Younga

Rys. 30. Modul Younga oraz modut wlasciwy dla laminatow w uktadzie 2/1 [0]

Warto$¢ modutu Younga uzyskana dla laminatéw zbudowanych w oparciu o
blachy tytanowe jest wicksza od wartosci uzyskanych przez laminaty zbudowane w
oparciu o blachy ze stopu aluminium, w szczego6lnos$ci rozpatrujac podziat na rodzaj
zbrojenia kompozytowego. Wartosci modulu Younga w odniesieniu do ggstosci sg
najwyzsze dla laminatow wzmacnianych kompozytem weglowo-epoksydowym,
natomiast najnizsze dla laminatow wzmacnianych kompozytem szklano-
epoksydowym.

Poréwnujac rezultaty prob wytrzymatosciowych uzyskane dla laminatow o
réznym ukierunkowaniu wiokien zbrojacych w warstwach kompozytowych (tabela
5) zaobserwowano, ze laminaty wzmacniane jednokierunkowo w uktadzie [0]

posiadajg najwicksza wytrzymato$¢ na rozcigganie natomiast wytrzymato$¢
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najnizszg otrzymano dla probek wzmacnianych w uktadzie [+45]. Wyniki posrednie
uzyskano dla laminatéw wzmacnianych w uktadzie [0,90]. Otrzymane rezultaty
koresponduja z wynikami wytrzymatos$ci poszczegdlnych komponentow laminatow
FML. Badania prowadzone w temperaturze 153, 223, oraz 358K wykazaty zmiany
wyznaczanych parametrow wytrzymato$ciowych w zaleznosci od temperatury dla
wszystkich badanych typow laminatow. Gtownymi zaobserwowanymi tendencjami
sg: zwiekszenie sztywnos$ci oraz zmniejszenie wydtuzenia przy zerwaniu wraz ze
spadkiem temperatury, spadek wytrzymatoSci na rozcigganie laminatow
wzmacnianych kompozytem weglowo-epoksydowym oraz wzrost wytrzymatosci
laminatow wzmacnianych kompozytem szklano-epoksydowym.

Poréwnanie wynikow uzyskanych w danej temperaturze dla poszczegdlnych
rodzajow probek wskazuje, ze wyniki uzyskiwane przez laminaty FML s3
wartosciami wypadkowymi dla wtasciwosci kompozytu i metalu z niewielkim
wplywem czynnika zewnetrznego w postaci temperatury.

Ocenie charakteru zniszczenia poddano prébki po wykonaniu badan
wytrzymatosci na rozcigganie. Obserwacje wstepne wykazaly, ze najbardziej istotne
roznice w morfologii zniszczenia w stosunku do probek referencyjnych, badanych
w temperaturze 293K, wykazuja prébki po badaniu w temperaturze 153K. Ponize;j
zestawiono w kolumnach zdjecia makro i mikrostrukturalne probek z podziatem na

rodzaj i uktad kompozytowych warstw zbrojacych (rys. 31-42).
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AlG 2/1 [0]
293K (referencyjne) 153K

Rys. 31. Probki po badaniu wytrzymalosci na rozcigganie a-b, obszar |
koncentracji zniszczenia c-d

Obserwacje makroskopowe wykazaly, ze zniszczone probki wzmacniane
kompozytem szklano-epoksydowym w kierunku [0] charakteryzuja si¢
wystepowaniem licznych przetoméw oraz dekompozycja wewngtrznej warstwy
kompozytowej. W obu przypadkach (rys. 31 a, ¢ i b, d) warstwa kompozytowa
zostata podzielona przez liczne przetomy powstate poprzecznie oraz rownolegle do
kierunku utozenia wtokien. Znaczna cze$¢ przetomdéw poprzecznych znajduje si¢ w
obszarach na koncach odcinka pomiarowego probek. Zaobserwowano liczne luzno
zwigzane pakiety wldkien oraz pozostatosci materialu kompozytowego na
wewnetrznych stronach blach metalowych. Ocena makroskopowa wykazata istotne
roznice w charakterze zniszczenia probek badanych w temperaturze 293 oraz 153K.
W zniszczonych obszarach probek badanych w temperaturze 153K zaobserwowano
znaczne zmniejszenie udziatu widocznych odksztatcen plastycznych w przestrzeni
warstw metalowych oraz wigkszg tendencj¢ do powstawania przetomow zar6wno w

warstwie kompozytowej jak i metalowej. Pozostale po rozpadzie warstwy
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kompozytowej pakiety widkien wzmacniajagcych s3 bardziej rozdrobnione i
liczniejsze.
Na rysunku 32 przedstawiono mikrofotografice SEM powierzchni przetoméw

badanego laminatu.

% Y PRIREE
Mag = 2.00 K X

AIG 2/1 [0] — mikrofotografia SEM
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Obserwacje wykonane z wykorzystaniem mikroskopu skaningowego
przedstawiajg najistotniejsze formy morfologiczne powstate w wyniku dziatania sit
niszczgcych. Obserwacji poddano: obszary potgczen widkno-osnowa (rys. 32 a-b),
fragmenty przerwanych wiokien szklanych (rys. 32 c-d), obszary przetomow
warstw metalowych(rys. 32 e-f).

Obserwacje wykazaly wystepowanie licznych, ulozonych rownolegle i
odksztatconych plastycznie platkdéw osnowy, przy czym ptatki obserwowane po
badaniu w temperaturze 153K sg mniejsze a stopien ich odksztalcenia nizszy.
Swiadczy to o wzroécie krucho$ci zywicy i zmniejszeniu zdolnosci do odksztatcen
plastycznych. W obu przypadkach sposob ulozenia §ladow odksztatlcen na
powierzchni przetomu wskazuje na kierunek dzialania sity oraz frontu propagacji
peknig¢. Obserwacja odciskow wiokien w miejscach, gdzie widkna zostaty
oderwane od osnowy wskazuje na doktadne odwzorowanie ich powierzchni.
Powierzchnia blach metalowych po stronie wewnetrznej ujawnia pokrycie warstwa
zywicy oraz fragmentami witokien zbrojacych. Zewnetrzne powierzchnie blach
metalowych pokryte sg duza ilo$cig pekni¢¢ utozonych poprzecznie do kierunku
dziatania sity zrywajacej. Sa to pgkniecia powierzchniowe wynikajace ze znacznej
krucho$ci warstwy anodowej, ktéora ma charakter tlenkowy. Przetomy warstw
metalowych (rys. 32 e-f) wykazuja charakter plastyczny ciagliwy. Morfologia
przeloméw w obydwu przypadkach ujawnia, Zze pekanie nastgpowato w sposob
trans-krystaliczny. Obserwowane powierzchnie wykazuja znaczne rozwinigcie,
wewnatrz licznych kraterow znajduja si¢ odstonigte fragmenty czastek fazy
miedzymetalicznej CuAl, (rys. 32f). Podczas obserwacji powierzchni przetomoéw
warstw metalowych nie zaobserwowano istotnych réznic morfologicznych po

badaniach w temperaturze 153K i 293K.
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AlG 2/110,90]
293K (referencyjne)

Rys. 33. Probki po badaniu wytrzymatosci na rozcigganie a-b, obszar
koncentracji zniszczenia c-d

Badane laminaty FML z grupy AIG o uktadzie [0,90] charakteryzujace si¢
prostopadlym utozeniem witokien zbrojacych w warstwie kompozytowe] nie
wykazuja tendencji do powstawania przeloméw warstw metalowych podczas proby
rozciggania zarowno w temperaturze 153K jak i 293K. Widoczne odksztatcenia
plastyczne koncentruja si¢ na krawedziach w srodkowej czesci probek badanych w
temperaturze 293K (rys. 33 a-b). Obserwacje powierzchni bocznych probek
ujawniaja charakter zniszczenia wewnetrznych warstw kompozytowych. Na
rysunku 33 (c i d) widoczne sg poszczegdlne warstwy laminatu. Obserwacje na
mikroskopie stereoskopowym wskazujg na ztozony charakter powstalych form
morfologicznych zniszczenia. Probki zniszczone w temperaturze 153K wykazywaty
znaczne rozdrobnienie pakietow widkien warstwy w uktadzie [0] oraz liczne
pekniecia poprzeczne w obrgbie warstwy [90] taczace si¢ pgknigciami biegngcymi
w osi probek. Zaobserwowano rozwarstwienia wystepujgce zarOwno na granicy
metal-kompozyt jak i na styku poszczegdlnych warstw kompozytowych. Probki
zniszczone w temperaturze 293K charakteryzuja si¢ koncentracjag obszaru

zniszczenia w centralnej czgsci probki. Peknigcia warstw w uktadzie [90] sa
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wyrazniejsze, jednak posiadaja mniejsza gestos¢. Dezintegracja struktury
kompozytu cechuje si¢ mniejszym zasi¢giem.

293K (referencyjne) 153K
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Rys. 34. Morfologia obszarow koncentracji zniszczenia dla probek w uktadzie
AIG 2/1 [0,90] — mikrofotografia SEM

Obserwacja zniszczonych mikroobszaréw prowadzona z wykorzystaniem
mikroskopu skaningowego wskazuje na liczne podobienstwa w ksztalcie oraz
lokalizacji peknig¢ w warstwie kompozytowej o ukierunkowaniu [90]
(rys. 34 a-b), przy czym morfologia tego typu wystepuje na znaczacym obszarze dla
probek badanych w temperaturze 153K oraz tylko w obszarze koncentracji
zniszczenia dla probek badanych w 293K. Jest to prawdopodobnie spowodowane

wystepowaniem réznic w dyssypacji energii uwalnianej w chwili zerwania, co jest
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zwigzane bezposrednio z r6zng sztywnoscig laminatow w réznych temperaturach.
Obserwacje warstwy kompozytowej o utozeniu [0] wskazujag na wystepowanie
analogicznych cech morfologicznych przelomoéw jak w przypadku laminatéw AIG
[0], czyli wystgpowania znacznej ilosci odksztatconych plastycznie fragmentow
zywicy w przypadku probek referencyjnych oraz drobnych, luzno zwigzanych
fragmentéw zarowno wiokien jak i osnowy (rys. 34 c). Fragmenty te posiadaja
zaostrzone krawedzie oraz liczne $lady wystgpowania peknig¢ kruchych. W obu
przypadkach przelom poprzeczny przebiegajacy poprzez warstwe nie posiada
wyraznie zarysowanej, wspolnej plaszczyzny. Zakonczenia poszczegolnych
wldkien znajdujg si¢ na réznych wysokosciach oraz sg one porozdzielane poprzez
pekniecia biegnagce wzdluz osi wiokien, gtownie na granicy rozdzialu widkno-
osnowa, tworzac w poblizu obszaru przelomu poprzecznego formacje
przypominajacg ksztatt pedzla.
AlG 2/1 [+45]
293K (referencyjne) 153K

Rys. 35. Probki po badaniu wytrzymatosci na rozcigganie a-b, obszar
koncentracji zniszczenia c-d

Zniszczenie probek laminatow wzmacnianych w ukladzie [+45] nastepuje
przy wyraznie wigkszych warto$ciach odksztatcen. Obserwacje makroskopowe
ujawniaja $lady odksztalcen plastycznych warstw metalowych (rys. 35 a-b) oraz
wystepowanie peknie¢ W przestrzeni warstw kompozytowych na calej dhugosci

krawedzi bocznej probek (rys. 35 c-d). Dodatkowo probki badane w temperaturze
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153K posiadajg catkowicie odspojone fragmenty warstw kompozytowych, w
ktorych dominujgce pgknigcia uktadajg si¢ pod katem 45° do osi probki, czyli
zgodnie z kierunkiem ulozenia wtokien oraz prostopadle wzgledem siebie
pomiedzy poszczegdlnymi warstwami. Na powierzchniach bocznych laminatow w
obu przypadkach dominujaca formg zniszczenia sa peknigcia na Styku warstw
laminatu.

293K (referencyjne) 153K

Rys. 36. Morfologia obszar6w koncentracji zniszczenia dla probek w uktadzie
AlG 2/1 [+45] — mikrofotografia SEM

Obserwacje mikrostrukturalne wewnetrznych warstw laminatu wskazujg na
wystepowanie ztozonych form zniszczenia. Obszar degradacji obejmuje swoim
zasiggiem zarOwno warstwy kompozytowe jak i wewnetrzne powierzchnie blach
metalowych (rys. 36 a-b). Przelomy majg wyraznie charakter adhezyjno-kohezyjny.

W obu przypadkach zaobserwowano matg ilos¢ uszkodzonych wiokien oraz

68



wysokg gestos¢ peknie¢ W obszarze zywicy. Odciski wtokien pozostate w zywicy sa
zakrzywione w kierunku osi dziatajacej sity niszczacej. Jest to szczegdlnie
widoczne po badaniu w temperaturze 293K (rys. 36 c¢). Odciski widkien
obserwowane po badaniu w temperaturze 153K s3 w wigkszym stopniu
poprzecinane peknigciami biegngcymi prostopadle do ich osi (rys. 36 d) Formy
morfologiczne odksztatcen plastycznych zywicy w postaci grzebieni znajdujacych
si¢ na krawedziach odciskow wiokien wystepuja w znacznej ilosci zarowno po
badaniu w temperaturze 153K jaki i 293K.

Brak mozliwosci skutecznego przenoszenia obcigzen przez wiokna
powoduje intensyfikacj¢ S$cinania migdzywarstwowego zaréwno pomigdzy
warstwami kompozytu jak i miedzy kompozytem a metalem, co potwierdzaja
zarOwno obserwacje makro jak 1 mikroskopowe. Niska wytrzymatos¢ zywicy
powoduje, ze powstawanie kolejnych peknig¢ w jej przestrzeni nie generuje
powstawania wigkszych dominujacych przetoméw w poczatkowej fazie proby. W
konsekwencji gesto$§¢ peknie¢ w obszarze zywicy jest wysoka na calej dlugosci

probki, a przelom w warstwie metalowej zaobserwowano tylko w jednym

przypadku — po badaniu w temperaturze 153K (rys 36 d).
AIC 2/1 [0]
293K (referencyjne) 153K

T
Rys. 37. Probki po badaniu wytrzymatosci na rozciagganie a-b, obszar koncentracji
zniszczenia c-d
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Obserwacje makroskopowe wykazaty, ze probki badane w temperaturze
293K ulegaja zniszczeniu poprzez przerwanie warstwy kompozytowej w centralnej
czgsci probki wraz z jednoczesnym odspojeniem warstw kompozytu od blach
metalowych. Zaobserwowano réwniez wystepowanie odksztatcen trwatych blach
metalowych w obszarze przylegtym do miejsca zniszczenia warstwy kompozytowej
(rys. 37 a, c). W przypadku probek badanych w temperaturze 153K wystepuje
réwniez pojedynczy przetlom poprzeczny w obrgbie warstwy kompozytowe;j, jednak
towarzyszy mu najczgsciej przerwanie ciggtosci warstwy metalu zlokalizowane na
podobnej wysokosci (rys. 37 b, d).

293K (referencyjne) 153K

Rys. 38 Morfolog1a obszarow koentraCJl zniszczenia dla probek w kladzw AlC
2/1 [0] — mikrofotografia SEM

W celu odstonigcia czota przetomu warstwy kompozytowej jedng z probek
badanych w temperaturze 293K poddano ponownemu rozcigganiu do uzyskania
przetomu w warstwie metalowej. Obserwacje mikrostrukturalne ujawniajg charakter

przetomoéw warstw kompozytowych utozonych w kierunku [0]. Obserwowane po
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badaniu w temperaturze 153K przetomy (rys. 38 b, d) posiadaja charakter kruchy,
hipliwy. Zakonczenia wldkien ukladajg si¢ w obszary o do$¢ gladkich
powierzchniach. W przypadku przelomu obserwowanego po badaniu w
temperaturze 293K (rys. 38 a, C) zaobserwowano znacznie wigksze rozwiniecie
powstalej powierzchni. Poszczegélne wiokna ulegly przerwaniu na réznych
wysokosciach. Obserwowane roznice morfologiczne majg zwigzek z charakterem
dyssypacji energii uwalnianej] w momencie powstawania przetomu. Zgodnie z
teorig akumulacji mikrouszkodzen w objetosci warstwy po przekroczeniu
naprezenia krytycznego dochodzi do naglego otwarcia i wzrostu powierzchni
przelomu poprzez akumulacje juz powstatych mikrouszkodzen oraz otwieranie
nowych frontéw peknigé taczacych mikrouszkodzenia. Zjawisku temu towarzyszy
uwolnienie znacznej ilo$ci energii zmagazynowanej, jako odksztalcenie sprezyste,
ktora wystgpuje w nadmiarze w stosunku do energii potrzebnej do utworzenia
frontu przelomu. Forma powstajagcego przelomu jest zalezna od sztywnosci
laminatu. Obserwacje wewnetrznych powierzchni blach metalowych w obu
przypadkach wykazujg wystepowanie poprzecznych wzgledem dzialania sity
niszczacej peknie¢ zlokalizowanych w obszarze warstwy anodowej. Powierzchnie
blach pokryte sa fragmentami uszkodzonych widkien i1 osnowy, przy czym
obserwacje prowadzone po badaniach w 293K wskazuja na wystepowanie wigkszej
ilosci duzych fragmentow. Obserwowane duze ptatki osnowy charakteryzuja si¢

sladami znacznych odksztatcen plastycznych.
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AIC 2/1 [0,90]
293K (referencyjne) 153K

1 mm [T om
Rys. 39. Probki po badaniu wytrzymatosci na rozcigganie a-b,
powierzchnia boczna c-d

Obserwacje makroskopowe probek typu AIC 2/1 w ukiladzie [0,90], po
badaniu w temperaturze 293K nie wykazaly wystepowania przetomow warstw
metalowych oraz Sladow odksztatcen trwatych (rys. 39 a). W obydwu przypadkach
na powierzchniach bocznych zaobserwowano pojedyncze przetlomy warstw
kompozytowych zorientowane poprzecznie do kierunku utozenia widkien w
warstwie [0] (rys. 39 a-b). Zniszczenie warstwy [90] obserwowane w przypadku
probek badanych w temperaturze 293K jest zwigzane z wystgpowaniem szeregu
peknie¢ poprzecznych oraz odspojenia fragmentow warstw zar6wno od warstwy
kompozytowej utozonej w kierunku [0] jak i metalowej (rys. 39 c). Warstwa [90]
obserwowana po badaniu w temperaturze 153K ujawnia nie tylko pegknigcia
poprzeczne utozone w plaszczyznie prostopaditej do kierunku dziatania sity
niszczacej, ale rowniez szereg peknie¢ zlokalizowanych w plaszczyznie ulozenia
warstwy (rys. 39 d). Powstawanie tego rodzaju peknigé jest kontrolowane przez
wlasciwos$ci zywicy, poniewaz na tych kierunkach nie wystepuje ciggltos¢ wiokien

zbrojacych.
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293K (referencyjne) 153K

T 4 TR "ﬂr!_
\ -

- - s g

SkV - Image JUN 18 2014 12:25

85D Ful Al 80 um [ 268 um BS 7

Rys. 40. orfologia obszarow koncencji zniszczenia dla pr(')bk w uktladzie
2/1 [0,90] — mikrofotografia SEM

Obserwacje mikrostrukturalne probek po badaniu w temperaturze 293K oraz
153K ujawniajg uszkodzenia na granicy rozdziatu metal-kompozyt (rys. 40 a-b).
Przetlomy te majg charakter adhezyjny. Obszary przetoméw kompozytowych
warstw [0] ujawniajg wystepowanie duzej ilosci odksztalconych ptatkow zywicy na
powierzchniach bocznych witokien po badaniu w temperaturze 293K, oraz drobnych
nieregularnych fragmentow o ostrych krawedziach po badaniu w temperaturze
153K (rys. 40 c-d), formy tego typu ujawniono roéwniez podczas obserwacji

mikroskopowych probek z grupy AlG.
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AIC 2/1 [+45]
293K (referencyjne) 153K

Rys. 41 Probki po badaniu wytrzymalosci na rozcigganie a-b,
powierzchnia boczna c-d

Obserwacje makroskopowe probek z grupy AIC 2/1 o ukladzie [+45]
wskazujg na brak utraty spojnosci przez laminaty badane w temperaturze 293K,
natomiast laminaty badane w temperaturze 153K wykazuja objawy dekompozycji
warstw 1 catkowitego zniszczenia polgczenia migdzy metalem a kompozytem (rys.
41 a-d). Zniszczenie warstw kompozytowych po badaniu w temperaturze 293K jest

ograniczone do szeregu peknigé zlokalizowanych w przestrzeni warstw.
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AIC 2/1 [+45]
293K (referencyjne) 153K

Mag = 500 X

Rys. 42. Morfologia obszaréw koncentracji zniszczenia dla probek w uktadzie AlIC
2/1 [+45] — mikrofotografia SEM

Po usunigciu oktadzin metalowych oraz jednej warstwy kompozytowej
obserwacji poddano granice rozdziatu mi¢dzy warstwami [+45] oraz [-45] (rys. 42
a). W obu przypadkach obserwowano odciski wiokien, odstoni¢te powierzchnie
wldkien oraz fragmenty zywicy. Zasadniczg zaobserwowang r6znicg w morfologii
przetoméw jest znacznie wigkszy udzial §ladéw odksztatcen trwatych na
powierzchni przetomu probki po badaniu w temperaturze 293K (rys. 42 b).
Podobnie jak w przypadku laminatow z grupy AIG o tym samym ukladzie widkien

zbrojacych, zniszczenia koncentrujg si¢ w obszarze osnowy.

7.2. Badania cieplno-mechaniczne

Na rysunkach 43-46 przedstawiono zaleznoSci pomig¢dzy temperaturg a
warto$cig modulu zespolonego oraz wspolczynnika stratnosci mechaniczne;.
Badania wykonano dla warstw kompozytowych bedacych komponentami
laminatow metalowo-wtoknistych w roznych uktadach utozenia widkien zbrojacych

oraz dla wybranych laminatow metalowo-wtoknistych z grupy AlG oraz AlC.
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GFRP [0]

Wiasciwosci dynamiczne w funkcji temperatury
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Rys. 43. Wlasciwosci dynamiczne laminatu GFRP w uktadzie [0] (wtokna utozone
rownolegle do osi probek) w funkcji temperatury

GFRP [90]
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Rys. 44. Wiasciwosci dynamiczne laminatu GFRP w uktadzie [90] (wtokna utozone
prostopadle do osi probek) w funkcji temperatury
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CFRP [0]

Wiasciwosci dynamiczne w funkcji temperatury
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Rys. 45. Wtasciwos$ci dynamiczne laminatu CFRP w uktadzie [0] w funkcji
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Rys. 46. Wiasciwosci dynamiczne laminatu CFRP w uktadzie [90] w funkc;ji
temperatury
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Analizy przeprowadzone dla materiatbw kompozytowych bedacych
komponentami badanych laminatow wykazaty, ze warto$¢ modutu zespolonego dla
probek, w ktorych widkna byly zorientowane w kierunku [0] jest bardziej stabilna
w przebiegu temperaturowym w zakresie do osiggni¢cia temperatury zeszklenia
osnowy polimerowej niz dla uktadu [90]. Jest to zwigzane ze sposobem
przenoszenia obcigzen, ktory w ukladzie [0] przebiega ze znacznie wigkszym
udziatem wldkien zbrojacych. Temperatura zeszklenia jest wyznaczana na
podstawie lokalnego maksimum warto$ci wspotczynnika stratno$ci mechanicznej
(Tan Delta) i wynosi ok. 448K (175° C) dla kompozytu szklanego i ok. 468K (195°
C) dla kompozytu weglowego. Uzyskane wartosci modulu zespolonego sg wyzsze
dla kompozytu weglowo-epoksydowego w poréwnaniu do wartosci uzyskanych dla
kompozytu szklano-epoksydowego. Dodatkowo kompozyt weglowo-epoksydowy
charakteryzuje si¢ wyzsza wartoscig temperatury zeszklenia (ok. 10%). Jest to
Zwigzane 7z zastosowaniem innego systemu Zzywiczego w preimpregnacie
weglowym (zywica M21). Zastosowanie zywicy o wyzszej wartosci temperatury

zeszklenia wptywa korzystnie na mozliwosci pracy laminatu w podwyzszonych

temperaturach.
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Rys. 47. Wiasciwosci dynamiczne laminatu AIG 0,5 2/1 [0] w funkcji temperatury
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AIC 0,5 2/1 [0]

Wiasciwosci dynamiczne w funkcji temperatury
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Rys. 48. Wtasciwos$ci dynamiczne laminatu AIC 0,5 2/1 [0] w funkcji temperatury

Wyniki uzyskane dla wybranych laminatow metalowo-wioknistych (rys. 47-
48) wskazuja, ze ich odpowiedz mechaniczna uzyskana podczas proby
koresponduje z wynikami uzyskanymi dla laminatow kompozytowych w
odpowiadajacym uktadzie. Analogicznie do wynikow prob wytrzymatosciowych
zaobserwowano zmiany warto$ci mierzonych parametrow, w tym przypadku
modutu zespolonego wzgledem temperatury. Potozenie przegiecia krzywej i
naglego spadku modutlu zespolonego jest zblizone do wartosci uzyskanych dla
probek kompozytowych. Oznacza to, ze gérna granica temperatury, ktora daje
mozliwo$ci pracy laminatow metalowo-wtoknistych jest bezposrednio zwigzana z
warto$cig temperatury zeszklenia zZywicy, ktora jest osnowg warstw
kompozytowych. W celu poprawy wilasciwosci wysokotemperaturowych konieczne
jest dobieranie systeméw zywiczych posiadajagcych odpowiednio wysoka
temperature zeszklenia, z uwzglednieniem jednak wiasciwosci

niskotemperaturowych.
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7.3. Badania odpornosci na ekspozycje wysokotemperaturowa — préba Scinania

Na rysunkach 49-52 przedstawiono wyniki badan zrywania polaczen

zaktadkowych w kolejnych etapach badan. Na rysunkach umieszczono warto$ci
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Rys. 49. Wyniki proby zrywania ztacza zaktadkowego - laminaty AlG
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Rys. 50. Wyniki proby zrywania zlgcza zaktadkowego - laminaty AIC

Wyniki badan §cinania dla probek referencyjnych wykazuja, ze zarowno dla
zaktadek taczonych za pomocg warstw kompozytu szklano-epoksydowego (rys. 49)
jak 1 weglowo-epoksydowego (rys. 50) najwyzsze warto$ci naprezen niszczgcych
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uzyskano dla probek o ukladzie warstwy kompozytowej [+45]. Najmniejsze
warto$ci uzyskaly probki o uktadzie [0] dla grupy AlG oraz o uktadzie [90] dla
grupy AIC. Probki z grupy AlG wykazuja si¢ wicksza wytrzymato$cig na $cinanie
wyznaczong przy zrywaniu ztgcza zaktadkowego od odpowiadajacych im probek z
grupy AlC.

Proby wykonane podczas przebiegu sezonowania oraz po sezonowaniu w
temperaturze 423K wykazuja zmian¢ wytrzymatosci potaczen. Probki wzmacniane
kompozytem szklano-epoksydowym w uktadzie [0] oraz [90] po sezonowaniu
ulegly umocnieniu, odpowiednio 0 45% oraz 18%, natomiast probki w uktadzie
[£45] ulegly niewielkiemu ostabieniu o 4%. Probki wzmacniane kompozytem
weglowo-epoksydowym ulegty ostabieniu odpowiednio o 35, 24, 52% dla uktadow
[0], [90] i [+45].
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Rys. 51. Wyniki proby zrywania ztacza zaktadkowego - laminaty TiG
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Rys. 52. Wyniki proby zrywania ztgcza zaktadkowego - laminaty TiC

Badanie wytrzymatosci na $cianie probek zbudowanych w oparciu o blachy
tytanowe (rys. 51-52) wykazato, ze charakteryzuja si¢ one nizsza wytrzymatoscig w
poréwnaniu do prébek zbudowanych w oparciu o blachy ze stopu aluminium.
Posréd probek referencyjnych najwyzsza wytrzymalo$cia charakteryzujg si¢ probki
w uktadzie [+45], natomiast najmniejsze wartosci uzyskaly probki o uktadzie [0]
dla grupy TiG oraz o ukladzie [90] dla grupy TiC. Wyniki te koresponduja
bezposrednio z rezultatami uzyskanymi dla referencyjnych prébek zbudowanych w
oparciu o blachy ze stopu aluminium. Po przeprowadzeniu sezonowania probki z
kompozytem szklano-epoksydowym ulegly umocnieniu, ktére wyniosto dla uktadu
[0] — 107%, dla uktadu [90] - 42% oraz dla uktadu [+45] — 1%. Probki z
kompozytem weglowo-epoksydowym w uktadzie [0] ulegly umocnieniu 0 16%
natomiast w uktadzie [90] i [+45] ulegly ostabieniu 0 odpowiednio 17 i 66 %.

Na rysunkach 53-56 przedstawiono przebiegi warto$ci napr¢zenia w funkcji

przemieszczenia dla reprezentatywnych probek z poszczego6lnych grup.
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Rys. 53. Naprezenie w funkcji przemieszczenia dla probek zaktadkowych typu AlG
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Rys. 54. Naprezenie w funkcji przemieszczenia dla probek zaktadkowych typu AIC
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Rys. 55. Naprezenie w funkcji przemieszczenia dla probek zaktadkowych typu TiG
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Rys. 56. Naprezenie w funkcji przemieszczenia dla probek zaktadkowych typu TiC
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Uzyskane krzywe wujawniajg zwigekszenie sztywno$ci probek po
sezonowaniu. Nachylenie wszystkich krzywych jest zmienne wzgledem
przemieszczenia, w drugiej czeSci ich przebiegu zaobserwowano zwigkszenie
nachylenia. Charakter poszczegélnych krzywych jest uzalezniony od uktadu
wlokien wzmacniajgcych warstwy kompozytowe. Probki w uktadzie [0] oraz [90]
ulegaly zniszczeniu przy mniejszych warto§ciach przemieszczenia trawersy
maszyny niz probki w uktadzie [+45]. Zwigkszenie sztywnosci po sezonowaniu jest
najprawdopodobniej spowodowane zwigkszeniem gestosci usieciowania 0SnOwy
polimerowej na skutek dlugotrwatej ekspozycji na wysoka temperaturg. Odmienny
charakter przebiegu krzywych obserwowany dla probek w rdéznych uktadach
utozenia widkien zwigzany jest z dystrybucja naprezen w obszarze zlacza
zaktadkowego.

Na rysunkach 57-60 przedstawiono powierzchnie przelomow badanych ztacz
zaktadkowych. Po lewej stronie zestawiono przetomy wuzyskane dla probek

referencyjnych, natomiast po prawej przetomy uzyskane po kondycjonowaniu

polaczen.
AlG Referencyjne Kondycjonowane

,rl \
/4 ‘

akowych z grupy AIG

Powierzchnie przelomoéw obserwowane w grupic AIG (rys 57)

zlokalizowane sg w strefie granicy rozdzialu metal-kompozyt i maja charakter
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adhezyjny. Jedynie dla probek w uktadzie [+45] zaobserwowano wzmozong
tendencje do wystgpowania przetomu adhezyjno-kohezyjnego. Na powierzchni
metalu widoczne s3 pozostatosci osnowy polimerowej. Przetomy uzyskane po
sezonowaniu odznaczajg si¢ wyraznie ciemniejszg barwg oraz wystepowaniem

ciemnych obszaréw rozmieszczonych po obwodzie potaczen zaktadkowych.

AlC Referencyjne Kondycjonowane

Rys. 58. Powierzchnie prz

Przetomy probek z grupy AIC (rys. 58) wykazujg charakter adhezyjny.
Stwierdzono wystepowanie niewielkich pozostatosci materialu kompozytowego na
powierzchni blach. Na powierzchniach zarowno kompozytu jak i metalu

zaobserwowano przebarwienia o znacznym zasiggu.
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TiG Referencyjne Kondycjonowane

90

45

Rys. 59. Powierzchnie przetoméw zlacz zaktadkowych z grupy TiG

Powierzchnie przetoméw probek z grupy TiG (rys. 59) wykazujg strefowo
charakter adhezyjno-kohezyjny dla uktadow [0] oraz [+45]. Przelomy uzyskane dla
probek w ukladzie [90] majg charakter adhezyjny z jednoczesng migracjg strefy
przetomu na przeciwng cze$¢ zaktadki. Obserwowana forma zniszczenia powstata
najprawdopodobniej jako wtorna. Przetamanie warstwy kompozytowej wystapito
po odklejeniu si¢ tej warstwy od blach metalowych na przeciwnych koncach
obszaru zaktadki i nagtym wzroécie poziomu momentu zginajagcego W obszarze
warstwy kompozytowej. Probki po sezonowaniu posiadajg odbarwione oraz ciemne
obszary, w zasiggu ktorych zaobserwowano mniejsze zageszczenie pozostatosci

materialu kompozytowego na powierzchni blach metalowych.
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TiC Referencyjne Kondycjonowane

Rys 60. Pow1erzchme przelomow zlacz zakladkowych z grupy TiC

Przetomy zlacz zaktadkowych z grupy TiC (rys. 60) wykazuja charakter
adhezyjno-kohezyjny. Zasigg  przetlomu  ogranicza  si¢  do  stref
przypowierzchniowych warstw kompozytowych. Widoczne sg liczne obszary, na
ktorych zidentyfikowano pozostato$ci materiatu kompozytowego na powierzchni
blach metalowych. Probki po sezonowaniu wykazujg wystepowanie obszarow o
ciemnym przebarwieniu. Przebarwione obszary s3 zlokalizowane w
powierzchniowej warstwie polimerowej 1 powstaty prawdopodobnie w skutek
oddzialywania wysokiej temperatury 1 moga by¢ uznawane za wizualne przejawy
degradacji zlacza. W pracach [61, 62] opisano przyczyny powstawania odbarwien
zywic epoksydowych na skutek oddzialywania wysokiej temperatury oraz
promieniowania  $wietlnego. W  obszarze warstwy kompozytowej nie
zaobserwowano przebarwien, co sugeruje, ze ciemne pola s3 bezposrednio
zwigzane z degradacja warstwy podkladu polimerowego naktadanego po procesie
anodowym.

Szczegbtowe obserwacje powierzchni przetomoéw, przeprowadzone z
wykorzystaniem  elektronowego  mikroskopu  skaningowego, = wykazaly
wystgpowanie  szeregu form  morfologicznych  zniszczenia.  Najbardziej
reprezentatywne przejawy procesOw degradacji zlacz zaktadkowych zostaty

zestawione na rysunkach 61-72. Mikrofotografie probek referencyjnych
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przedstawiono w kolumnie po lewej stronie, natomiast po prawej probek

sezonowanych.

AIG [0]
Referencyjne _‘ — Sezonowane

. -'bé;.- SR : S 2 7
RyS 61 Mlkrofotograﬁe p0w1erzchn1 przelomow zlqcz zakladkowych a- d przekIOJ
granicy rozdziatu metal-kompozyt e-f dla ztagcz z grupy AlG [0]
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Powierzchnie blach metalowych (rys. 61 a, b) ujawniajg pozostatosci
materiatu kompozytowego na tle warstwy metalowej. Pozostalosci kompozytu
zarowno dla probek referencyjnych jak i sezonowanych majg zblizone ksztalty i
posiadaja podobng koncentracje. Drobne rdéznice mozna zaobserwowaé na
krawedziach obserwowanych fragmentow, ktore sg dla probek sezonowanych
bardziej ostre a ich odcinki prostoliniowe. Nie posiadajg rowniez zagietych narozy.
Powierzchnia odciskow wtokien (rys. 61 c, d) wykazuje w obu przypadkach siatke
peknie¢ na dnach odciskow. W obszarach odciskéw zlokalizowano fragmenty
pokruszonych widkien zbrojacych. Przekroje warstw metalowych (rys. 61 e, f)
obserwowane z wykorzystaniem mikroskopu optycznego ujawniaja degradacje
wierzchniej warstwy blachy w obszarze styku z warstwa kompozytowa. Probki po
sezonowaniu wykazuja wigkszg ilos¢ drobnych fragmentow pochodzacych z

warstwy anodowej luzno zwigzanych z powierzchnig.
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Rys. 62. Mikrofotoraﬁe powierzchni przelomow zlacz akladkowych

z grupy AlG [90]

Przetomy probek w ukladzie [90] ujawniaja zniszczenie warstwy

kompozytowej. W obu przypadkach mozna zaobserwowac odstonigte powierzchnie

boczne wiokien oraz silnie odksztalcone fragmenty zywicy na powierzchni widkien

(rys. 62 a-b).

W miejscach gdzie warstwa kompozytowa nie zostala naruszona, na jej

powierzchni mozna zaobserwowa¢ duze obszary oderwanej od blachy warstwy
anodowej. Fragmenty warstwy sa pokryte licznymi pegknieciami (rys. 62 c-d).

Obserwacje wykazaly réwniez, ze pokrywajaca kompozyt warstwa anodowa dla
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probek po sezonowaniu charakteryzuje sie¢ wiekszg koncentracjg peknigé i luzno

zwigzanych fragmentow.

AlG [+45]
Refe rencyj ne ‘ Sezonowane

B’ /4

Rys. 63. ofotraﬁe powierni pzelomc’)w zlacz 1adkowych |
z grupy AIG [+45]

Zniszczenie polaczen zakladkowych w uktadzie [+45] koncentruje si¢ w
obszarze warstwy kompozytowej. Zaobserwowano liczne peknigcia biegnace
réwnolegle do utozenia widkien zbrojacych (rys. 63 a-b).

Powierzchnia blach metalowych cz¢$ciowo pokryta jest materialem
polimerowym (rys. 63 c-d). Nie stwierdzono uszkodzen warstwy anodowej na
powierzchni  blachy. Nie stwierdzono istotnych rdéznic morfologicznych

obserwowanych form zniszczenia.
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Przelomy probek zbudowanych w oparciu o kompozyt weglowo-
epoksydowy w uktadzie [0] ujawniajg zniszczenie zarowno w obszarze kompozytu
(rys. 64 a, b) jak i warstwy anodowej (rys. 64 c, d). Widoczne na powierzchni
przetomu fragmenty zywicy sg silnie odksztatcone, szczegdlnie dla probek
referencyjnych.

Analogicznie do probek AlG [0] oderwane od metalu fragmenty warstwy
anodowej posiadaja bardziej zaokraglone 1 odksztalcone krawedzie (probki
referencyjne). Bezposrednie obserwacje przekroju blach metalowych (rys. 64 e, f)
wskazujg na znaczne uszkodzenia ich powierzchni. Podobnie jak w przypadku
uktadu AIG [0] wigcej uszkodzonych fragmentéw warstwy wierzchniej

zaobserwowano po sezonowaniu.
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Rys. 65. Mikrofotografie powierzchni przetomow ztacz akladkowych
z grupy AIC [90]

Przetomy probek z grupy AIC w uktadzie [90] ujawniajg mieszany charakter.
Zniszczeniu ulegly zaréwno warstwa kompozytowa jak i powierzchnia blachy
metalowej (rys. 65 a-d). Regularnie powtarzajace si¢ wzory pokrywajg obie badane
powierzchnie. Nie stwierdzono istotnych rdéznic morfologicznych pomiedzy

probkami referencyjnymi oraz sezonowanymi.

95



AIC [+45]

Rys. 66. Mikrofotografie powierzcni przetomow zlacz zaktadkowych
z grupy AIC [+45]
Przetomy probek z grupy AIC o orientacji [+45] wykazuja analogiczne cechy
morfologiczne jak probki wzmacniane kompozytem szklano-epoksydowym w tym
samym ukladzie. Objawy zniszczenia skoncentrowane sa w obszarze warstw
kompozytowych, ktorych powierzchnia pokryta jest licznymi peknigciami (rys. 66
a, b). Na powierzchni blachy widoczne sg liczne drobne §lady zywicy (rys. 66 c, d).
Pekniecia widoczne na rysunku zlokalizowane na krawedzi ztgcza sa wynikiem

dziatania momentu zginajacego (rys. 66 c).
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Sezonowane

Rys. 67. Mikrofotografie powierzchni przetomoéw ztacz zaktadkowych
z grupy TiG [0]

TiG [90]

Referencyjpe ~Sezonowane

‘?Tq

s

Rys. 68. Mikrofotografie powierchni przetomow zlacz zakladkowych |
z grupy TiG [90]
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TiG [+45]

Referencyjne

Sezonowane

: N\ )
Rys. 69. Mikrofotografie powierzchni przeloméw zlacz zaktadkowych
z grupy TiG [+45]

Przedstawione powierzchnie przetoméw zlacz zaktadkowych zbudowanych
w oparciu o blachy tytanowe i kompozyt szklano-epoksydowy ujawniajg odmienne
formy morfologiczne w stosunku do opisywanych powyzej ztacz zbudowanych w
oparciu o blachy ze stopu aluminium. Obserwowany przetom probek z grupy TiG w
uktadzie [0] (rys. 67 a, b) wskazuje na nieliczne pozostatosci fragmentéw warstwy
polimeru na powierzchni blach. Powierzchnie przetoméw od strony warstw
kompozytowych w uktadzie [90] (rys. 68 a, b) posiadajg relatywnie ptaska
powierzchni¢ na obszarach, dla ktorych podczas badan makroskopowych
obserwowano ciemne badz odbarwione obszary. Zjawisko jest szczegolnie
widoczne dla probek w uktadzie [+45], gdzie w strefach przeciwlegtych do granic
ciemnych obszarow obserwowanych na czg$ci metalowej nastepuje zmiana
morfologii przetoméw (rys. 69 a, b), zarowno dla probek sezonowanych jak i
referencyjnych. W pozostatych obszarach zniszczenia koncentruja si¢ w strefie
przypowierzchniowej warstwy kompozytowej. Wystepowanie odbarwien i
ciemnych obszarow jest prawdopodobnie spowodowane niejednorodnoscia
wlasciwosci powierzchniowych blach tytanowych powstalymi w procesie

anodowania. Sezonowanie sprzyja utlenianiu si¢ polimerowej warstwy podktadowej

98



w obszarach, gdzie nie jest ona dobrze zwigzana z podtozem, co potwierdza

charakter uzyskanych przelomow.

TiC [0]

Sezonowan
] ? ' N B

Rys. 70. Mikrofotografie powierzhni przetomow ztacz zaktadkowych |
z grupy TiC [0]

TiC [90]

Referencyjne

Rys. 71. Mikrofotorafie powierzchni przetomoéw ztgcz zaktadkowych
z grupy TiC [90]
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TiC [+45]

Referencyjne Sezonowane

Rys. 72. Mikrofotografie powierzchni przelomoéw zlacz zaktadkowych
z grupy TiC [£45]

Przetomy obserwowane na probkach z grupy TiC w uktadzie [0] wskazuja na
wystepowanie  drobnych roéznic morfologicznych w  obszarze  warstw
kompozytowych (rys. 70 a, b), ktore korespondujg z ustaleniami dla poprzednio
opisywanych grup. W obu przypadkach przetlomy maja charakter mieszany
adhezyjno-kohezyjny, ale udzial odksztalcen trwatych osnowy polimerowej jest
wyraznie wiekszy w przypadku probek referencyjnych. Dla probek w uktadach [90]
(rys. 71 a, b) oraz [+45] (rys. 72 a, b) zaobserwowano wystepowanie drobnych
fragmentow warstwy anodowej na powierzchni czg$ci kompozytowe;.

Sezonowanie wptywa na zwigkszenie udzialu obszaru zniszczenia o

charakterze adhezyjnym.
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8. PODSUMOWANIE | WNIOSKI

W pracy przeprowadzono badania dotyczace analizy wptywu temperatury na
charakter zniszczenia oraz wybrane wiasciwosci mechaniczne laminatow
metalowo-wloknistych. Analiza literatury nie wykazata wystepowania pozycji
wskazujgcych na rozwigzanie analizowanego problemu. Zakres cytowanych pozycji
dotyka wybiorczo omawianej w pracy problematyki. W oparciu o analizg literatury
1 badania wstgpne wytypowano materiaty na komponenty oraz uktady, wg. ktorych
wytworzono laminaty metalowo-wtokniste poddane badaniom. Zakres badan
zawieral:  badania  statyczne  wytrzymatosci na  rozcigganie, badania
termomechaniczne metodga DMA, badania potaczn zaktadkowych sezonowanych w
podwyzszonej temperaturze oraz analiz¢ zniszczenia materiatu badawczego po
wykonaniu badan mechanicznych w oparciu o obserwacje makro i mikroskopowe.

Analiza literatury oraz badania wlasne pozwalaja na sformulowanie
nastepujacych ogolnych konkluz;ji:

e Przeprowadzone badania wykazatly, ze zarowno wtasciwosci mechaniczne jak 1
charakter zniszczenia laminatéw badanych w réznych temperaturach réznig si¢
ZNnaczaco.

e Mozliwe jest przewidywanie wybranych wlasciwo$ci laminatow w oparciu o
wykorzystanie danych z badan komponentéw laminatow oraz wspotczynnika
MVF w réznych temperaturach.

e W zalezno$ci od rodzaju obcigzenia oraz warunkow temperaturowych
wytrzymatos¢ laminatu moze zaleze¢ zard6wno od poszczegdlnych jego
komponentdw jak i ich potaczenia.

W oparciu o wyniki badan wilasnych sformutowano nast¢pujace wnioski
szczegotowe:

e Badania wytrzymatosci na rozcigganie wykazaty, ze spadek temperatury
powoduje zwigkszenie sztywnosci przy jednoczesnym zmniejszeniu wartosci
odksztatlcen niszczacych dla wszystkich badanych laminatéw; laminaty
wzmacniane kompozytem szklano-epoksydowym charakteryzuja si¢ wyzsza

wytrzymaloécig na rozcigganie w niskich temperaturach, natomiast laminaty
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wzmacniane kompozytem weglowo-epoksydowym uzyskaty warto$ci nizsze niz
w temperaturze referencyjnej.

Obnizanie temperatury sprzyja powstawaniu przelomow kruchych i tupliwych w
obszarze kompozytu oraz zmniejsza udzial odksztalcen plastycznych w
warstwach metalowych. W skrajnych przypadkach moze to prowadzi¢ do
powstawania niewidocznych pod nienaruszong warstwg metalu uszkodzen
warstw kompozytowych i znacznego spadku nos$nosci struktury. Generowanie
przetoméw w warstwach kompozytu wzmacnianego wtoknami weglowymi w
utozeniu [0] w temperaturze 153K wigze si¢ z uwalnianiem znacznej ilo$ci
energii odksztalcenia sprezystego 1z duzym prawdopodobienstwem
katastroficznego zniszczenia wszystkich warstw laminatu.

Zaréwno blachy ze stopu aluminium jak rowniez tytanowe wykazuja si¢
wzrostem wytrzymaloSci w temperaturach obnizonych oraz niewielkim
spadkiem wlasciwosci w temperaturze 358K. Laminaty na bazie blach
tytanowych charakteryzuja si¢ wigksza wytrzymatoscia, jednak wieksza gestose
tytanu powoduje, ze wytrzymalo§¢ wilasciwa tego typu laminatow pozostaje
nizsza niz laminatdw na bazie blach ze stopu aluminium.

Badania potaczen zakladkowych wykazaty znaczacy wplyw dhugotrwatego
sezonowania w temperaturze zblizonej do temperatury zeszklenia zywicy M12
na wytrzymato$¢ potaczen zaktadkowych, przy czym widoczne makroskopowo
przejawy degradacji ztacz w postaci przebarwien na powierzchniach przetoméw
nie majg decydujgcego wplywu na wytrzymatosé potaczen. Probki z grup AlG
oraz TiG ulegly umocnieniu, natomiast probki z grup AIC i TiC ulegly
ostabieniu. Biorgc pod uwage obserwowane tendencje decydujacy wpltyw na
spadek wtasciwosci mechanicznych badanych probek ma rodzaj widkien
zbrojacych warstwe kompozytows.

Poréwnanie wynikdéw badan ztgcz zakladkowych w zalezno$ci od rodzaju blach
metalowych wskazuje wyraznie, ze probki wykonane w oparciu o blachy
tytanowe charakteryzuja si¢ mniejszg nos$noscig w porownaniu do zlacz
zbudowanych w oparciu o blachy ze stopu aluminium. Dodatkowo obserwacje

makro 1 mikroskopowe zniszczonych probek wskazujg na dominacje przetoméow
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adhezyjnych, co swiadczy bezposrednio o niewystarczajacej jakosSci wigzania na
granicy metal-kompozyt dla blach tytanowych. Konieczne sg zatem badania nad
poprawa sposobOw przygotowania powierzchni tytanu pod potaczenie z
materialem kompozytowym, aby w pelni wykorzysta¢ potencjat blach
tytanowych, jako komponentow do wytwarzania laminatow FML.
Badania  cieplno-mechaniczne  (DMA)  wykazaly, ze  wlasciwosci
wysokotemperaturowe laminatow s3a zalezne w najwiekszym stopniu od
warto$ci temperatury zeszklenia osnowy polimerowej, ktéora wyznacza
graniczng wartos¢, po przekroczeniu ktorej obserwuje si¢ znaczacy spadek
wlasciwosci mechanicznych laminatow.
Analiza fraktograficzna wykazata wyst¢gpowanie znaczacych rdéznic oraz
korelacji pomiedzy morfologig obszarow zniszczenia dla poszczegdlnych typow
laminatéow oraz warunkéw badania. Dominujace formy niskotemperaturowe w
porownaniu do warunkow referencyjnych to: kruche pekanie wtokien oraz
osnowy, fragmentacja i rozleglty zasigg obszaréw zniszczenia. W zaleznosci od
kierunkow utozenia warstw kompozytowych zaobserwowano formy zniszczenia
Zz dominujaca rolg widkien wzmacniajacych dla laminatow w uktadzie [0], z
dominacja form zniszczenia w obszarze osnowy dla laminatow w ukladzie
[£45], oraz form mieszanych z uwzglednieniem granicy rozdzialu metal-
kompozyt dla uktadu [0,90].

W wyniku przeprowadzonych badan opracowano:
e Zestawienie wlasciwosci oraz kluczowych form degradacji umozliwiajacych

przewidywanie wlasciwosci oraz zwigkszanie odpornosci laminatow

metalowo-wldoknistych na rozne warunki temperaturowe (tabela 6):
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Tabela 6. Wlasciwosci oraz kluczowe mechanizmy degradacji badanych laminatow
FML w r6znych warunkach temperaturowych

Temperatura obnizona > 153K | Temperatura podwyzszona < tg Zrywanie polaczenia zakladkowego
. . X o R . - Dhugotrwal
wytrzymalo$¢é na rozciaganie wytrzymalo$é na rozciaganie Referencyjne ugo rw (3
isezonowanie ~tg
Kluczowe Kluczowe Kluczowe Kluczowe
Wiasciwosci | mechanizmy | Wiasciwosci | mechanizmy | Wihasciwosci | mechanizmy | mechanizmy
degradacji degradacji degradacji degradacji
Pekanie krucho- | Pekanie krucho-
AIG Wiasciwosci plastyczne. plastyczne.
determinuja: Dominujacy Dominujacy
Wihasciwosci . Wiasciwosci | Kruche pgkanie jakos¢ przetom: przetom:
AlC determinuja Kr:ﬁg:ﬂﬁf;:.;le’ determinuja wiokien oraz potaczenia adhezyjno- adhezyjno-
Laminat FML komponenty na mikrouszko (Ji oht komponenty na |plastyczne p¢kanie| adhezyjnego, kohezyjny kohezyjny
i zasadzie usziodz zasadzie osnowy rodzaj i Dominacja Dominacja
TiG superpozycji superpozycji orientacja przetomdéw przelomow
wiokien adhezyjnych na | adhezyjnych na
TiC zbrojacych  (granicy rozdziatu| granicy rozdziatu
metal-kompozyt| metal-kompozyt
Niewielkie Wiasciwosci
Szklane | umocnienie do Kruche pekanie zalezne od
‘Wiékna okolo 5% uche pe ! . . |ukierunkowania, . .
. — gwaltowna Stabilne Kruche pgkanie - Nieznaczna degradacja
zbrojace Niewielkie dyssypacja energii ograniczony
Weglowe| ostabienie do udzial w pracy
okoto 5% zlycza
Kruche pekanie, Uplastycznienie D;)_r;\:\zzﬁja Umocnienie na
fragmentaryzacja, P , Przetomy skutek wzrostu
Osnowa M12, \ruchoscil pekani ? osnowy, plastycznych przy kruch .
polimerowa M21 'Wzrost kruchosci| pel anie na granicy 2wickszenic pekaniu, ‘ ‘ ! rucho-  gestosei
rozdziatu widkno- odksztaloert Zwickszenic Wiasciwosei plastyczne snecu;\;van}:a,' wzrost
osnowa odksztatcen d()rmnuj]qce W uchosci
pracy ziacza Pekanic warstwy Wzrost gestosci
Warstwy Al Umocnienie do . Ostabienie do . . peknie¢ warstwy
anodowe| . >
metalu okolo 10% Pekanie plastyczne okolo 10% IPekanie plastyczne ) wierzchnie]
Ti Brak uszkodzen | Brak uszkodzen
AIG Wzmocnienie Delaminacja o Dobre Uszkodzenie warstwy wierzchniej
wigzan Delaminacja matym polu wiasciwosci metalu i kompozytu, przetom
adhezyjnych powierzchni adhezyjne adhezyjno-kohezyjny
. AlC
Granica Stabilne,
rozdzialu relaksacja
metal- TiG Delaminacja na m;prqze?l
kompozyt znacznym obszarze | W1ASTYC
Wzmocnienie . L
S Delaminacja o Niski poziom .
wizan rozlegtym polu adhezji Przelom adhezyjny
adhezyjnych Delaminacja -
TiC catkowite odspojenie
warstw
Uplastycznienie
Cigglos¢ warstwy| . osnowy Kruche pekanie
brak efektu Kruche pekanie na powoduje  [widkien, widoczne . Niewielkie uszkodzenia warstw,
[0] . rozleglym obszarze - Odstonigte . i1
granicznego na OO gorszy odksztatcenia . wyrywanie wiokien
. .. |w objetosci warstwy . krawgdzie
granicy rozdziatu dystrybucje osnowy
Warstwa naprezen zlacza,
ko[npozytowa Wysoka gestose - — mozliwosé
ranica . . iy Granica Dominujacy oddziatywania
g Anizotropia. | peknigé w poprzek . . . . . .
. . rozdziatu przetom warstwy | $rodowiska Wtorne pekanie warstw jako efekt
rozdzialu [0,90] silny efekt warstwy [90], bardziei pod iewielk -
W graniczny | dominujacy przefom ardziej podatna| [0], niewielka zginania
wars . na odksztalcenial strefa zniszczenia
kompozytu w warstwie [0]
Dominacia Scinanie miedzy Duza
[+45] Znaczna Krucho-plastyczne z'awiskj warstwowe silne | odksztatcalnosé Scinanie na granicy rozdziahu,
odksztatcalnos¢ | Scinanie osnowy ! odksztatcenia najwigksza wyrywanie wiokien
plastycznych o
osnowy wytrzymatosé

Zestawienie gtownych czynnikow krytycznych majacych decydujacy wpltyw

na odpornos$¢ laminatow FML w roéznych warunkach temperaturowych

(tabela 7):
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Tabela 7 Najwazniejsze zidentyfikowane czynniki krytyczne

Temperatura obmz,orna 2 Temperatura podwyzszona < tg Zrywanie polaczenia zakladkowego
153K wytrzymalosé na ix . .
X ] wytrzymalo$¢ na rozciaganie . Dlugotrwale
rozciaganie Referencyjne -
sezonowanie ~tg
L s Czynniki Czynniki
Czynniki krytyczne Czynniki krytyczne y y
krytyczne krytyczne
AIG
Sifa adhezji na Zmian
AlC Naprezenia wlasne, wzrost | Temperatura zeszklenia osnowy kompozytu granicy fiz kochemigzne na
Laminat FML kruchoscei Graniczna wytrzymato$é wiokien rozdziah, YKO .
. . e granicy rozdziatu,
TiG wigzkos¢ wzrost krucho$ci
kompozytu
TiC
—— Szklane o ewielki
O, a Wzrost krucho$ci Wytrzymato$¢ graniczna Orientacja wloklen_— W niewiefkim
zbrojace Weglowe stopniu
W
Sktonno$¢ do akumulacji - R P .
Osnowa M12, mikrouszkodzen i do Uplastycznienie osnowy — utrata mozliwosci Degradacja faficuchow|
polimerowa M21 kruchégo pekania przenoszenia naprezen polimeru
Al Wzrost kruchosci i
Warstwy R Pgkanie warstwy|  pgkanie warstwy
metalu Ti anodowej wierzchniej
AIG
. AIC
Granica Warost .
. Zrost naprezen
rOdelTlu $cinajacych, zniszczenie na Spadek sity wigzan Degradacja pofaczenia adhezyjnego
metal- TiG skutek dyssypaciji energii
kompozyt pekania wiokien
TiC
PR Uplastycznienie osnowy powodujace gorsza [Polaczenie na granicy rozdziatu wiokno-
[0] Wzrost kruchosci widkien dystrybucje naprezen osnowa
Warstwa
kompozytowa Wzrost kruchos$ci osnowy, | Uplastycznienie osnowy powodujgce gorsza . . -
i granica 0.90] anizotropia wlasciwosci dystrybucj¢ napr¢zen Oddziatywanie momentu zginajacego
rozdzialu
[£45] |Scinanie migdzywarstwowe Uplastycznlenle\:N(;srrslt(\)A\;\:) )\/I:l:cmame migdzy Scinanie migdzywarstwowe

W wyniku analizy procesow fizyko-chemicznych, mechanizmow degradacji
oraz obserwacji wlasciwosci laminatow FML zidentyfikowano czynniki krytyczne
przedstawione w tabeli 7. W dalszym etapie badan nalezy opracowa¢ mechanizmy
kontroli tych czynnikow krytycznych, aby mogty by¢ wykorzystane do zwigkszania

odpornosci na obnizong 1 podwyzszong temperatur¢ nowo projektowanych

laminatéw FML.
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