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Alternativa a la fabricacion de costillas con
otros materiales compuestos

Other option to manufacturing ribs with different compound materials,
Calvo Narvaez F!, Rodriguez Monroy C?

Abstract In the study we choose a horizontal tale rib of an A320 aircraft, that is
developing a new version, Neo, to reduce operating costs. We choose 12th rib,
penult rib near tip stabilizer, a surface with high crash risk. We are trying to
achieve equivalent configuration of layers, using substitute materials with
thermoplastic matrix, it’s high fracture resistance, instead of used material, with a
epoxi polimeric thermostable matrix reinforced with carbon fibres. Nature of
thermoplastic resin awards high density, that it becomes in increase rib weight.
However, if we consider the joint elements of horizontal stabilizer (ribs, keel
beam, spars, stringers, skin panels), and these can be join with welding. Total
weight of whole will cause lightening because of removal bolts, rivets and fittings.
Added thermoplastic compounds result in save maintenance and recycled tasks.
We prove technical and economic feasibility to replace thermostable matrix with
thermoplastic matrix.

Resumen En el estudio se ha elegido una costilla del estabilizador horizontal de
cola de un avién Airbus A320, del que se estd proyectando una versién que pre-
tende reducir gastos de explotacion. Se elige la costilla 12, que es la penultima,
préxima a la punta del estabilizador, al tener esta superficie alto riesgo de impacto.
Se trata de conseguir una configuracién equivalente de apilados mediante el uso
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de materiales de matriz termoplastica, con mayor tenacidad a fractura, para susti-
tuir al material con que se fabrica hoy en dia, que tiene una matriz polimérica ter-
moestable epdxica reforzada con fibras de carbono. La incorporacién de compues-
tos termoplésticos se traduce en ahorro en tareas de mantenimiento. Se demostrara
la viabilidad técnico-econdmica de la sustitucion por una matriz termopldstica.

Keywords: Compound material, feasibility, reengineering, thermoplastic matrix,
cost reduction; Palabras clave: Material compuesto, viabilidad, reingenieria, ma-
triz termoplastica, reduccién de costes

1.1 Introduccion

La costilla 12 del A320 es una de las mds proximas a la punta en el estabilizador
horizontal, y hay un total de 13. Se ha elegido esta costilla debido a que tiene las
siguientes caracteristicas: geometria sencilla, superficie plana, espesor y tamaifio
intermedio entre el resto de costillas de la misma familia, ausencia de cajeados,
secuencia de apilado de capas simple, alta produccién y uso de material muy ex-
tendido. Lograr una configuracion equivalente de apilados, desde el punto de vista
estructural, empleando materiales alternativos de matriz termopldstica en sustitu-
cién del material usado hoy dia en su fabricacién, que tiene una matriz polimérica
termoestable epdxica con refuerzo de fibras de carbono. Para calcular la configu-
racion idénea se emplea la teoria cldsica de laminados, con las hipédtesis: la costilla
se considera plana, como una plancha de laminado con espesor constante, la unién
fibra-matriz es perfecta, y siempre se comienza y termina el apilado con una tela a
+ 45° por criterios de disefio. Se recomienda evitar poner la primera y la tltima
capa con las fibras en direccién paralela a la orientacién de la carga. La reinge-
nierfa es enemiga de los cambios graduales, y este concepto se aplica a la perfec-
cion en este estudio, ya que se requiere una adecuada seleccidon del material de la
matriz y la redefinicion completa de los procedimientos a emplear, para que la
nueva costilla resulte mas econdmica sin menoscabo de su resistencia.

1.2 Calculo de propiedades

Se van a realizar la comparacion de cada uno de los materiales propuestos con el
de la costilla original. Los termopldsticos en estudio son: PPS (Polyphenylene Sul-
fide), PEEK (Polyetheretherketone) y PEI (Polyetherimide).
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1.2.1 Propiedades de la costilla inicial

El material empleado es W3T-282-42”-FR593, y el tejido de fibra de carbono Z-
17.225 preimpregnado en resina epoxi, con las siguientes caracteristicas: se desig-
na ABS 5346A, la textura es de tejido plano, el peso superficial de la fibra es 193
+ 8 g/m’, el peso superficial del prepreg es 345 + 20 g/m?, el contenido en resina
es de 44 £ 2%, la temperatura de curado de 180 + 5°C, densidad del laminado de
1,47 + 0,05 g/em’, espesor por capa de laminado de 0,237 + 0,015 mm y almace-
naje maximo de 1 afio a —18°C. Se obtiene la matriz de rigidez del apilado de la
costilla original. De los fabricantes se obtienen los valores del médulo de elastici-
dad y del mddulo a cortadura, utilizindose valores promedios ente los modulos a
traccién y a compresion para el cdlculo. En los valores admisibles de estas propie-
dades utilizamos los valores minimos que ofrece el material.

1.2.2 Propiedades de la costilla equivalente

El peso total de la pieza serd igual al producto del peso superficial por el drea de
una capa y por el nimero de capas, siendo este dltimo nimero de 6, y suponiendo
que el 4rea de cada capa se mantiene constante. El peso por unidad de superficie
total serd de 2070 g/m®. Se procede a estimar el nimero maximo de capas, en cada
material propuesto, para reducir o igualar el peso de la costilla original. Para ello
se divide el dato obtenido anteriormente entre el peso superficial total de cada uno
de los materiales a estudio, que se muestra en la Tabla 1.

Tabla 1.1 Numero de capas maximo

Material Carbono/PPS (ABS Carbono/PEEK Carbono/PEI (ABS
5227) (ABS 5815) 5814)

Pesozsuperficial total 500 220 483

(g/m’)

Estimacién de No. de 5 10 5

capas

Ademis, del catdlogo del proveedor TenCate, el peso superficial total es de 345
g/m’ para el Carbono/PPS, por lo que el niimero de capas se estima en 10. Los va-
lores de rigidez axial, a cortadura, y a pandeo obtenidos para los nuevos materiales
deberdn ser iguales o mayores que los originales.
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1.2.3 Apilados equivalentes obtenidos

Para definir la secuencia de apilados se ha procedido de la siguiente manera:
siempre se utilizardn apilados simétricos respecto al eje medio para facilitar los
célculos, y se procederd al disefio de apilados segin la normativa del fabricante
del avion.

Se comenzard con una secuencia bdsica de apilados del mismo niimero que la
secuencia mdxima permitida para reducir peso. Se comparan los resultados y se
actda de la siguiente forma: en caso de obtener valores del apilado equivalente
mayores que los de la costilla original, se disminuird el nimero de capas del
apilado y se volverdn a hacer los célculos. En caso de obtener valores del apilado
equivalente menores que los del laminado original, y que no serian validos, en
primer lugar se modificard la secuencia de apilado, y si no fuese posible se ird
incrementando el nimero de capas progresivamente hasta lograr un apilado
equivalente. En todo caso, se hardn las iteraciones necesarias hasta conseguir el
laminado equivalente. El resumen, con el peso total, para el material original se
muestra en la Tabla 1.2. Andlogamente, el resumen para los materiales propuestos
se encuentra en la Tabla 1.3.

Tabla 1.2 No. de capas, dreas y peso total del material original

Material; No. capas Peso superficial (g/m®) Area de una capa y drea Peso total (g)
total (mz)
ABS 5346A; 6 capas 345 0,1y0,58 200

Tabla 1.3 No. de capas, dreas y peso total de los materiales propuestos

Material; No. capas Peso superficial (¢/m?) Area de una capa y drea Peso total (g)
total (m”)

PPS (ABS 5227); 5 500 0,1y0,48 242

PEEK (ABS 5815); 10 220 0,1y0,97 213

PEI (ABS 5814); 5 483 0,1y0,48 233

PPS (proveedor 227 0,1y0,97 219

TenCate); 10

Como se puede apreciar ninguno de los apilados equivalentes consigue reducir el
peso total de la pieza: el primero incrementa el peso en un 20,8%, el segundo en
un 6,3%, el tercero en un 16,7%, y el cuarto lo hace en un 9,7%. La reduccién del
peso total de la aeronave es una de las premisas a considerar cuando se trata de
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modificar un disefio. A pesar de estos resultados con los nuevos materiales, sus
propiedades podrian ser muy ttiles, lo que unido a la reduccién de costes en la ca-
dena de produccién debidos a menores tiempos de fabricacidn, a la ausencia de
remaches y elementos de unién en el montaje posibilitarfan su empleo.

1.2.4 Conclusiones del cdlculo

Tras los resultados obtenidos anteriormente, se puede afirmar que la fabricacién
de piezas equivalentes con materiales compuestos de resina termoplastica en susti-
tucion de materiales compuestos de resina termoestable implica un aumento del
peso de la costilla en todos los casos estudiados. Los materiales que hoy dia estdn
disponibles en el mercado tienen mayor densidad, y no nos proporcionan ventajas
en cuanto a la reduccién de peso del elemento de material compuesto.

Hay que tener muy en cuenta que los cdlculos realizados son estticos, es decir,
estudiando el comportamiento de la pieza a rigidez, emulando el comportamiento
de la misma en vuelo. Dentro de estos pardmetros se puede afirmar que las resinas
termoestables ofrecen los mismos resultados que las termopldsticas disminuyendo
el peso de forma significativa. El cambio de un elemento de estas caracteristicas
por otro equivalente termopldstico no es posible evaluando simplemente la susti-
tucion de un material por otro sin mds. Por lo tanto, se debe evaluar la posible uti-
lizacién de estos materiales para la fabricacion de elementos a los cuales la resina
termoplastica les confiera unas propiedades ventajosas para cumplir con los requi-
sitos de disefio. Y todo ello, a su vez, relacionarlo con las mejoras introducidas en
los procesos de fabricacién asociados. Por ejemplo, una costilla como la estudiada
por si sola simplemente nos ofrece resultados de incrementos de peso, pero si
combindramos la fabricacion del conjunto de costillas del estabilizador horizontal,
junto con los demds elementos estructurales que intervienen, como son los largue-
ros y los revestimientos, podriamos unir todos los componentes mediante soldadu-
ra entre ellos, consiguiendo uniones de alta resistencia, mucho mayores de las que
se producen en encolados secundarios o copegados, eliminando las uniones rema-
chadas asi como el aporte al peso total de estos elementos, y muy posiblemente
reduciendo el peso total en comparacién al montaje final termoestable.

Otra de las ventajas del empleo de los compuestos termopldasticos es el ahorro
considerable que se produce al considerar las tareas de mantenimiento y su reci-
clado. Una de las principales propiedades que distinguen a los materiales com-
puestos termopldsticos de los termoestables es su excelente comportamiento a
fractura, por lo que podriamos beneficiarnos de esta caracteristica al fabricar com-
ponentes de la aeronave que estén especialmente expuestos a sufrir algiin tipo de
dafio y que dentro de su vida en servicio puedan verse obligados a trabajar en la
zona de deformacion pléstica.
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Cuando un material compuesto reforzado se somete a una carga se origina un pro-
ceso de fractura. La principal propiedad macroscépica que caracteriza la fragilidad
de un material compuesto es la tenacidad a la fractura. Esta describe la facilidad
con la que se propaga una grieta o defecto en un material. Las matrices poliméri-
cas, asf como las cerdmicas, son fragiles en comparacién con la mayoria de las
matrices metdlicas, las cuales poseen una alta tenacidad. Los compuestos de ma-
triz termopldstica presentan una tenacidad a fractura superior a los materiales ter-
moestables, lo que ha permitido su rdpido desarrollo en multitud de sectores.

Los materiales compuestos de matriz termopldstica son ideales para superficies
con alto riesgo de impacto, como son los bordes de ataque del ala y de los estabili-
zadores vertical y horizontal, o los paneles del suelo de la aeronave, que podrian
beneficiarse de las propiedades de la matriz termopléstica.

1.3 Proceso de fabricacion de la costilla

El proceso de fabricacién de la costilla 12 del cajon de torsion del estabilizador
horizontal del A320, bien por moldeo manual o por moldeo automatico.

1.3.1 Moldeo manual

Se detallan los distintos procesos de fabricacién: Aprovisionar material, cortar
materiales, formar kit, comprobar la documentacién, aprovisionar materiales en
lay-up, comprobar la identificacién del material, preparar el 1til de moldeo, com-
probar la limpieza del util de moldeo, apilado o montaje de telas, realizar bolsa de
vacio, comprobar la documentacion, preparar y cargar autoclave, curar en el auto-
clave, desmoldear, inspeccién visual, comprobar los pardmetros del ciclo de cura-
do, recantear, realizar ensayos no destructivos (pulso-eco automatico), comproba-
cién final, y almacenar.

1.3.2 Moldeo automadtico

Se detallan los distintos procesos de fabricacién: Aprovisionar material en
maquina de moldeo automédtico (ATL), aprovisionar patrones que son colocados a
mano en el panex (patrones de pelable y fibra de vidrio), preparar mesa de mol-
deo, ajustar pardmetros ATL, moldeo de patrones anteriores al encintado, encintar
panex, moldeo de patrones posteriores al encintado, situar puntos de alineamiento
del panex, comprobar documentacidn, identificacién del panex, corte del lamina-
do, identificar panex, aprovisionar laminado, aprovisionar til de conformado, po-
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sicionar laminado sobre el ttil de conformado, situar el ttil sobre la maquina de
conformar, establecer parametros del ciclo, ciclo de conformado en caliente, com-
probar los pardmetros del ciclo de termoconformado, aprovisionar ttil de curado,
situar la costilla termoconformada sobre el util de curado, realizar bolsa de vacio.
A partir de aqui las operaciones se repiten practicamente igual a lo visto en el pro-
ceso manual, salvo matices sobre las operaciones de taladrado, y recanteado con
maquina de control numérico. Las operaciones siguientes irfan de cargar en auto-
clave a almacenar las piezas en una sala limpia.

1.4 Estudio de costes

En primer lugar, se va a calcular el coste del proceso actual de fabricacién de la
costilla. La fibra de carbono/epoxi sale a 28,75 €/m” que, para una superficie bruta
de 0,73 m%, supone un total de 21 €. El coste de los materiales auxiliares (bolsa de
vacio, tejido aireador, separador, masilla de cierre) es de 1,77 €. El coste total de
material resulta de 22,76 €. El tiempo de moldeo por capa es de 2 minutos, las
compactaciones necesarias llevan otros 20 minutos, la preparacion de las bolsas de
vacio lleva 25 minutos, y en total con el tiempo invertido en colocar los termopa-
res lleva 60 minutos. El corte de las telas supone 30 minutos. El coste total debido
al corte de las telas y al moldeo supone 14,25 €. El coste de la mano de obra indi-
recta se estima en unos 11 €/pieza, de datos del afio 2011. El coste total del ciclo
de autoclave, teniendo en cuenta la inversion necesaria en él, la energia eléctrica
consumida, el gasto en nitrégeno liquido empleado en su funcionamiento (consu-
me 650 litros por ciclo, a 0,15 €/1 de nitr6geno), se estima en 392 €. Con las di-
mensiones de la pieza se pueden curar a la vez unas 30 piezas, que requieren 6
operarios moldeando piezas. Los gastos de las instalaciones se estiman en 13,1
€/pieza. El tiempo de produccion por pieza es de unos 20 minutos, y el coste total
unitario de produccién resulta ser de 61,11 €.

Hagamos uso de la reingenieria, y calculemos los costes de fabricar la costilla me-
diante termocompactacion en prensa. Este proceso es el mas idoneo para la fabri-
cacion de la costilla en estudio. Las principales razones para ello son: el tamafio de
pieza reducido, lo que repercute en los costes bajos del utillaje necesario para el
moldeo; la geometria plana con faldilla a 90° es facilmente moldeable en til ma-
cho logrando a priori buenos resultados en zona de radios; y la inversién inferior
en la prensa, frente a otros procesos de moldeo de termoplasticos, como el moldeo
por compresién continua o técnicas de soldadura. Elegimos una prensa hidrdulica
con molde mévil de silicona y molde fijo metdlico, HE-2000. El coste total debido
al corte de las telas y al moldeo resulta ser de 7,25 €. El coste de la mano de obra
indirecta se mantiene en 11 €. El tiempo total de produccién por pieza, desde que
se calienta el laminado a la temperatura de procesado hasta el desmoldeo de la
pieza ya conformada, requiere menos de 10 minutos. El gasto de las instalaciones
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por ciclo, teniendo en cuenta el precio de la electricidad, se estiman en 2,66 €. Y el
coste total de produccién por pieza resulta ser de 52,05 €.es decir, tanto el tiempo
como el coste unitario resultan inferiores al fabricar por termoconformado a pre-
sion con resina termopldstica, frente al proceso manual con resina termoestable.

1.5 Conclusiones

Los materiales termopldsticos no se ven afectados por ninguna reaccién de poli-
merizacién como en el caso de los termoestables, por lo que no son necesarios los
largos ciclos de curado de estos dltimos. Las resinas termopldsticas ofrecen gran-
des ventajas en comparacion con las termoestables contra el fuego, humo, toxici-
dad y tenacidad a la fractura. Permiten soldaduras de alta resistencia, sin mds que
aplicar calor en la cara de contacto de dos piezas de termopldstico. Aunque es
cierto que su tiempo de vida no es ilimitado, resulta bastante alto, alrededor de 10
afios. Se almacenan a temperatura ambiente, ya que al no producirse polimeriza-
cidn, no se corre el riesgo de degradacion de la matriz. Hay mayor flexibilidad al
emplear el material, sin tener que adecuar el ritmo de produccién a la fecha de ca-
ducidad. La pieza equivalente se obtiene en mucho menos tiempo. Esto evita los
largos ciclos de curado en autoclave y el gasto que conllevan. En caso de necesitar
reparacion, llevard menor carga de trabajo que los termoestables, ya que se puede
tratar la zona afectada en un breve de tiempo, reduciendo también los tiempos de
mantenimiento. Al finalizar el ciclo de vida de la pieza, ésta puede ser tratada y
recuperada la matriz para su empleo posterior. En la actualidad, los procesos de
separacion de la fibra y la matriz resultan costosos, pero dada la preocupacién ge-
neral por la sostenibilidad del medio ambiente, asi como la creciente regulacién en
materia de impacto ambiental, los materiales compuestos de matriz termopléstica
parecen una buena solucién de futuro. Entre los inconvenientes figuran la baja
fluidez y alta viscosidad de los materiales termopldsticos, que obligan a elevar la
temperatura para llenar los moldes.
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