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Resumen

Los compuestos de resinas fenolicas reforzadas con fibras de carbono han
sido ampliamente utilizados en la industria aeroespacial por sus propiedades como
materiales estructurales y su alta resistencia a la temperatura y a la ablacion. Las
caracteristicas ablativas de las estas resinas se deben a que al quemarse, se crea una

capa carbonosa aislante que protege al resto del material.

En este trabajo se sintetizd resina fendlica con una relacion molar
formaldehido/fenol de 1.3 en medio béasico y se caracterizd segun su cinética y

reologia.

Se obtuvieron prepregs (de fibra de carbono y resina fendlica, y de fibra de
carbono y resina fendlica modificada en un 5% p/p con bentonita) por moldeo
manual asistido por vacio. Al caracterizarlos se obtuvieron mejores propiedades en

cuanto al tack y larigidez en los prepregs modificados.

A partir de los prepregs se procesaron materiales compuestos simulando la

utilizacion de un autoclave con una prensa calefaccionada.

Los materiales compuestos obtenidos fueron caracterizados mediante
ensayos mecanicos y de resistencia al fuego. En lo referente a las propiedades
mecénicas, los resultados obtenidos de los materiales compuestos sin modificar
fueron superiores, tanto el médulo como la resistencia en flexion. En cuanto a la
resistencia al fuego, los materiales compuestos modificados presentan menor
desprendimiento de calor y a tiempos mayores que los materiales sin modificar,
propagan menos el calor y la llama. Sin embargo, la velocidad y produccion total de
humos es mayor. Al comparar los resultados obtenidos en el cono calorimétrico con
los resultados de materiales tradicionalmente utilizados en la industria aeroespaciall,

se encontrd que los materiales desarrollados son muy superiores a los de referencia.
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1. Introduccidn

Los materiales compuestos de matriz polimérica han sido elegidos desde
hace décadas para aplicaciones de alto desempefio. Los mismos ofrecen un modulo
y una resistencia que son similares e incluso superiores a las de muchos materiales
metalicos. Al mismo tiempo, su baja densidad les otorga excelentes propiedades
especificas [1]. También poseen alta resistencia a la fatiga y menores costos de
procesamiento. En el caso puntual de la industria aeroespacial, los materiales
utilizados deben cumplir requisitos especificos como estabilidad dimensional, alta
tenacidad y resistencia a altas temperaturas. Los materiales compuestos reforzados
con fibras de carbono surgen como los indicados para estas aplicaciones. A su vez,
para alcanzar los estandares necesarios de propiedades mecanicas, es necesario
asegurar un minimo contenido de burbujas en el material compuesto. La técnica mas

adecuada para esto es el procesamiento por autoclave [2].

Un factor critico para determinar el intervalo de temperaturas adecuado para
utilizar un material compuesto es la eleccién matriz. Las matrices epoxi, tipicamente
utilizadas junto con las fibras de carbono por sus excelentes propiedades mecanicas,
poseen una resistencia a la llama y a la ablacion inferiores a otros sistemas quimicos
utilizados en la industria aeroespacial, como las resinas fendlicas [3]. Los
compuestos de resinas fenolicas reforzadas con fibras de carbono han sido
ampliamente utilizados en la industria aeroespacial por sus propiedades como
materiales estructurales y su alta resistencia a la temperatura y a la ablacion [4; 5].
Las caracteristicas ablativas de las resinas fendlicas se deben a que al quemarse, se
crea una capa carbonosa aislante que protege al resto del material [6]. Las
principales aplicaciones para estos materiales son partes de vehiculos y cohetes
espaciales sometidas a altas temperaturas o de donde se requiere resistencia a la
Ilama, como los tanques de combustibles y agentes oxidantes o las boquillas de los
propulsores. También se utilizan materiales compuestos para proteger componentes
estructurales que elevan su temperatura debido a efectos aerodinamicos, como

consecuencia de las altas velocidades desarrolladas por los vehiculos
1.1 Materiales compuestos

Los materiales compuestos reforzados con fibras consisten en fibras

resistentes embebidas en una matriz de menor resistencia. De esta forma, la matriz y
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las fibras conducen a propiedades que no pueden ser alcanzadas por ninguno de los
componentes en forma individual. En general las fibras son las que soportan la
carga, mientras que la matriz sirve para distribuir las fibras y mantenerlas
orientadas, asi como también para transmitirles los esfuerzos y protegerlas del dafio

del medioambiente [1].

La forma mas comun en la que se utilizan los materiales compuestos
reforzados con fibras en componentes estructurales son los laminados, los mismos
consisten en un apilamiento de finas capas de fibras embebidas en una matriz
(Figura 1). La orientacion de las fibras en cada capa y la forma de apilamiento de
las capas pueden controlarse para obtener una amplia gama de propiedades fisicas y

mecanicas.

Figura 1. Apilamiento de fibras para formar materiales compuestos laminados

1.2 Fibras

Las fibras consisten en miles de filamentos, cada uno con un didmetro entre
5 y 15 micrones. Ocupan la mayor fraccién volumétrica en el material y soportan la
mayor parte de la carga aplicada. La seleccion de un tipo, fraccion volumeétrica,
longitud y orientacion de fibra adecuados es muy importante ya que todos estos
parametros determinan las propiedades del material compuesto final.

Las fibras pueden estar presentes en el material en forma de fibras cortas de

pocos centimetros de longitud, o de fibras largas.

Los principales tipos de las fibras utilizadas en materiales compuestos son:

* Vidrio
= Kevlar
= Carbono
= Boro

= Carburo de silicio
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El conjunto de fibras en un material compuesto puede tener las siguientes

configuraciones:

> Unidimensional: fibras en una sola
direccion.

> Bidimensional: tejidos con fibras en dos

direcciones.
- g - ae . . % &
» Tridimensional: tejidos con fibras orientadas
en mas de dos direcciones. 4 e

Fibras de carbono

Las fibras de carbono comerciales estan disponibles en un amplio rango de
maédulos en traccion, con valores desde 207 GPa hasta 1035 GPa. En general, las
fibras de menor mddulo poseen menor densidad, menor costo, mayor resistencia a la
traccion y compresion, y mayor deformacién a la rotura que las de mayor modulo.
Algunas de las ventajas de las fibras de carbono son su relacion entre la resistencia a
la traccion y el peso, como asi también la relacion entre el modulo y el peso, muy
bajo coeficiente de expansion térmica (que provee alta estabilidad dimensional
especialmente en aplicaciones aeroespaciales), elevada resistencia a la fatiga y
elevada conductividad térmica (incluso mas alta que la del cobre). Sus desventajas
son su poca deformacion a la rotura, baja resistencia al impacto, y su elevada
conductividad eléctrica (que puede provocar cortocircuitos si no hay proteccién). Su
elevado costo las ha excluido de aplicaciones comerciales generalizadas, es por esto
gue se usan mayormente en la industria aeroespacial donde el ahorro en el peso es

mas importante que el costo.

Desde el punto de vista estructural las fibras de carbono estdn formadas por
una mezcla de grafito y carbono amorfo. Su elevado modulo en traccién resulta de
la forma grafitica, en la cual los 4&omos de carbono estdn ordenados en una
estructura cristalografica de planos paralelos o en capas. En cada plano los &tomos
de carbono forman las esquinas de hexagonos regulares que estan interconectados
(Figura 2). La distancia entre los planos (3.4 A) es mayor que la distancia entre los

atomos adyacentes en cada plano (1.42 A). Los atomos de carbono en cada plano
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estan unidos por fuertes enlaces covalentes, mientras que los planos entre si estan
unidos por fuerzas de Van der Waals, que son mucho mas débiles. Es por esto que

las fibras de carbono poseen propiedades fisicas y mecanicas anisotropicas.

Figura 2. Estructura cristalografica del Carbono

1.3 Matrices

En un material compuesto, la matriz juega un rol menor en la capacidad de
soportar carga. Sin embargo, la seleccion de la matriz tiene gran influencia sobre la
resistencia a la compresion, ya que la misma proporciona soporte lateral ante la
posibilidad de que las fibras sufran pandeo. También tiene influencia sobre la
resistencia al corte interlaminar que es importante en piezas que van a estar

sometidos a flexidn.

El procesamiento y los defectos de un material compuesto dependen
fuertemente de las caracteristicas de procesamiento de la matriz. Por ejemplo, en las
resinas epoxi usadas como matriz de materiales compuestos para la industria
aeroespacial algunas de estas caracteristicas son la viscosidad y la temperatura y el
tiempo de curado.

Las matrices de un material compuesto pueden ser:

= Polimeros: resinas termoplasticas (por ejemplo: polipropileno o poliamida.) o

resinas termorrigidas (por ejemplo: poliéster, fenolica o epoxi).
= Ceramicos: alimina, mulita, carburo de silicio, entre otros.

=  Metales: aleaciones de aluminio, aleaciones de titanio, entre otros.
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Resina fenolica

Las resinas fenolicas son polimeros termorrigidos que se obtienen por la
reaccion entre el fenol y el formaldehido. En medio &cido y con una relacion molar
formaldehido/fenol (F/Ph) entre 0.75 y 0.85 se obtienen novolacas, con cadenas
largas de polimeros poco entrecruzadas. En cambio, si esta reaccién se lleva a cabo
en medio alcalino y con exceso de formaldehido (F/Ph mayor a 1), se denominan

resoles [7].

Las resinas fendlicas han sido ampliamente estudiadas desde que fueron
sintetizadas en 1907 debido a sus variadas aplicaciones en la industria, pero para
tratar de mejorar sus caracteristicas es necesario conocer como se desarrolla la
formacion del prepolimero y las caracteristicas finales de la red. La estructura
molecular y las propiedades de estas resinas dependen de muchos factores
relacionados con la formacién del prepolimero y las reacciones de curado tales
como: la relacion molar F/Ph, el tipo y la cantidad de catalizador, el pH vy la

temperatura.

Las resinas fendlicas son materiales resistentes al fuego con baja emision de
humos y de baja toxicidad, por lo tanto exhiben caracteristicas muy favorables como
retardantes de Ilama bajo condiciones de fuego. En particular, la degradacion de las
resinas fendlicas hasta temperaturas de 1000 °C ha sido ampliamente estudiada [8;
9; 10; 11; 12]. El andlisis de la estructura molecular y de la alta densidad de
entrecruzamiento de las resinas fenolicas completamente curadas es util para
entender su alta resistencia a la llama como asi también la de sus compuestos. La
estructura rigida tridimensional entrecruzada resiste altas temperaturas sin
ablandarse o fundirse. Se producen reacciones de entrecruzamiento superpuestas con
las de degradacién, que consisten en procesos de degradacion oxidativos y de
fragmentacion con liberacion compuestos volatiles como vapor de agua, monoxido
y didxido de carbono, metano y compuestos derivados del fenol, entre otros. A
temperaturas elevadas, mayores de 600 °C, se forma el residuo carbonoso o “char”
que irradia calor y funciona como un excelente aislante. El incremento en la
formacion de “char” limita la produccion de gases combustibles y/o toxicos,

decrece el calor liberado y la emision de humos [13].

Las resinas fenolicas se usan como matriz en distintos segmentos del

mercado de materiales compuestos dependiendo de las aplicaciones finales. La
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combinacién de las caracteristicas de una relacion favorable de los parametros fuego
/ humo / toxicidad, precio razonable y aplicabilidad en componentes de alto valor
agregado han sido factores que provocaron un nuevo interés en las resinas fendlicas

para fabricar materiales compuestos.

Las resinas fendlicas exhiben excelente estabilidad dimensional en un amplio
intervalo de temperaturas y elevada resistencia quimica, a la humedad y al calor. En
las décadas del 80 y 90, la evolucion de muchos ensayos bajo condiciones de fuego
corroboraron la superioridad de las resinas fenolicas frente a las viniléster, epoxi o
poliéster [14], ademas de las bismaleimidas y poliimidas [15]. Estas ventajas en su
respuesta frente al fuego incluyen la ignicién y liberacion de calor, humo /
toxicidad, y resistencia al fuego. Los nuevos ensayos utilizados para determinar la
resistencia al fuego de los materiales han permitido corroborar las ventajas de
utilizar resinas fenodlicas en interiores de aviones, para el transporte publico y en
plataformas “off-shore”, ya que un material de tales caracteristicas y reforzado con
fibras se puede usar para aplicaciones donde la seguridad de las personas esta en

juego en caso de incendio.

A pesar de las buenas propiedades frente al fuego de las resinas fendlicas,
algunas de sus principales desventajas son que son fragiles y dificiles de procesar

por la evolucion de agua y formaldehido durante el curado [16].
1.4 Nanocompuestos

Incorporando un nano-refuerzo (refuerzo con al menos una de sus
dimensiones en el orden del nanometro) inorgdnico a una matriz polimérica se
pueden optimizar algunas propiedades tales como las mecanicas, de barrera y la
estabilidad térmica y reducir otras tales como la flamabilidad y la absorcién de agua.
Es importante destacar que estas propiedades se pueden modificar

considerablemente con bajos contenidos de carga (menores al 10% en peso).

Las nanoparticulas inorganicas més utilizadas como refuerzos de materiales
poliméricos son las arcillas, que constan de estratos bidimensionales de 1 nm de
espesor, donde una capa octaédrica central de alimina o magnesio estd unida a dos
capas tetraédricas externas de silice, de tal manera que los iones oxigeno de la capa
octaedrica son compartidos con las capas tetraédricas [17; 18]. En el espacio

interlaminar se sittan cationes como el sodio (Na*) compensando la carga eléctrica,
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que pueden ser facilmente intercambiados con surfactantes cationicos (Figura 3). Se
define la capacidad de intercambio iénico (CEC) como el ndmero de cationes
interlaminares susceptibles de intercambio y suele medirse en miliequivalentes por

cada 100 g de arcilla (meqg/100g).

() Al Fe, Mg, Li

® oH

®o
& Li,Na,Rb,Cs

Tetraédrico

Figura 3. Estructura de la arcilla.

La primera dificultad de agregar una arcilla a una matriz polimérica consiste
en obtener una buena dispersion de la misma en la matriz, ya que si la distribucion y
la dispersion no son las adecuadas, pueden crearse agregados que actlan como
defectos, lo cual a su vez empeora las propiedades del material. Lo ideal es obtener
estructuras totalmente exfoliadas (Figura 4), en las cuales las ldminas de arcilla

estan completa y uniformemente dispersas en una matriz polimérica continua [19].

Intercalada Exfoliada

10
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Figura 4. Estructura intercalada y exfoliada.

Debido a su caracter hidrofilico, las arcillas no son compatibles con la
mayoria de polimeros y deben ser modificadas quimicamente para hacer que su
superficie se vuelva mas hidréfobica. El tratamiento mas comdn es reemplazar los
cationes interlaminares de la arcilla, Na’, por cationes alquilamonio o
alquilfosfonio, mediante reacciones de intercambio i6nico, (Figura 5) [19]. Como
resultado, las fuerzas de atraccion entre los aglomerados laminares disminuyen y la
distancia interlaminar aumenta (dgo1), posibilitando que las cadenas de polimero
penetren entre las laminas de las arcilla bajo ciertas condiciones de procesamiento
[18].

Cation alquilamonio intercalado

NN

C l\\ Cl
fk\a G %\\; \\ \"‘
Cation alqmlamunm ‘-\H“U ------ (E;_é
libre H

Figura 5. Estructura de la bentonita modificada

1.5 Procesamiento de materiales compuestos

Entre los métodos de procesamiento mas utilizados actualmente se

encuentran los siguientes [20]:

Moldeo manual (Figura 6): este tipo de procesamiento utiliza un molde

abierto. Las fibras son colocadas sobre el molde e impregnadas con resina, luego se
compactan con rodillos para eliminar el aire atrapado. Por medio de este método

pueden obtenerse partes de gran tamario.

11
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Rﬂ '?d lHi b

Refuerzo

Desmoldante

Figura 6. Moldeo manual

Moldeo por compresion (Figura 7): en este procesamiento las fibras

impregnadas se disponen en un molde, luego se coloca el contramolde y el sistema
completo es ubicado en una prensa donde se aplica presion. La polimerizacion
puede llevarse a cabo a temperatura ambiente o a mayor temperatura. Se aplica en la

industria automotriz y espacial.

& Refuerzo v Matriz

Contra molde

Molde [~ Desmoldante

Figura 7. Moldeo por compresién

Moldeo asistido por vacio y autoclave (Figura 8): este tipo de procesamiento

es en general Ilamado bag molding. Las fibras impregnadas son colocadas sobre un
molde al cual se le ha aplicado desmoldante, y sobre ellas se coloca un film poroso,
una tela absorbente y una bolsa sellada en todo su contorno. Luego se aplica vacio
dentro de la bolsa, y de esta forma el sistema es compactado, eliminando el aire
atrapado y el exceso de resina. La polimerizacion se lleva a cabo dentro de un
autoclave en donde se aplica presion. Este procesamiento se utiliza para producir

partes de aeronaves.

12
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2

Hormo — wb
Prepreg bajo bolsa de

vacio \ . .
N = — Salida a bomba de vacio

Termocupla /

Figura 8. Moldeo asistido por vacio. 1) se coloca el agente desmoldante, 2) se aplica la
resina sobre las fibras, 3) se cubre el sistema con la bolsa de vacio, 4) se sella el sistema para ser
colocado en el horno.

SRIM (reaction injection molding) (Figura 9): en este procesamiento los

refuerzos, en general tejidos, son colocados entre el molde y el contramolde y luego
la resina es inyectada. La presion utilizada es baja en comparacién con las presiones
utilizadas en los procesos de conformado de polimeros termoplasticos. Se utiliza

para producir partes de automoviles.

Figura 9. RIM

13
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Filament winding (Figura 10): en este procesamiento las fibras impregnadas

son aplicadas en un cierto angulo sobre un mandril que gira. El curado puede
realizarse luego en un horno. Mediante este procesamiento pueden producirse tubos

de gran longitud.

Fibras, tejidos

Calentamiento

{polimerizacion)

Figura 10. Filament winding

Por otro lado, los procesos para incorporar las fibras a la matriz se dividen en
dos grandes categorias. En una de ellas las fibras y la matriz se procesan
directamente durante la obtencidn del producto final, como por ejemplo en filament
winding o pultrusion. En el segundo caso, las fibras son incorporadas a la matriz
para preparar laminas que pueden ser almacenadas y luego procesadas en un
autoclave o mediante moldeo por compresion para obtener estructuras laminadas.
Estas laminas estan disponibles en dos formas, los SMC (Sheet Molding Compound)
y los prepregs. Los primeros son planchas gruesas de resina cargada con fibras
cortas que se utilizan como material de partida en la técnica de moldeo por
compresion. Durante dicho proceso, el SMC es compactado dentro de un molde
hasta alcanzar la forma de la pieza deseada y luego calentado hasta lograr el curado
de la resina. Por otro lado los prepregs son laminados ya impregnados en los que la
resina posee una alta viscosidad (para evitar que se escurra de las fibras) pero no ha
alcanzado el punto de gelacion, por lo que puede fluir al aumentar la temperatura, y
conformar la pieza. Dichos laminados pueden ser apilados segln algun patrén de
orientacion determinado para otorgar valores de resistencia y modulo requeridos en

las direcciones particulares.

14
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Uno de los procesamientos mas utilizados para la obtencion de prepregs es el
“bag molding” explicado anteriormente. La funcion de cada uno de los materiales

utilizados durante el procesamiento se detalla a continuacion:

- Desmoldante: permite la extraccidn sin inconvenientes del prepreg una vez

terminado el ciclo de curado en estufa.

- Film poroso: permite el pasaje de volatiles y aire hacia la tela absorbente

que se encuentra por encima de él.
- Tela absorbente: absorbe el exceso de resina que posee el prepreg.

- Bolsa de vacio: bolsa sellada que permite la extraccién del aire por medio

de la aplicacion de vacio dentro de ella.

La utilizacion de prepregs para una prestacion particular se basa en el costo y
la performance del material que se va a obtener [21]. Los prepregs son generalmente
utilizados en las industrias automotriz, aeroespacial, marina y en la industria de

generacion de energia edlica, como se muestra en la Figura 11:

Figura 11. Utilizacion de prepregs para la obtencion de materiales compuestos

1.6 Aplicacion de materiales compuestos en la industria espacial

La reduccion de peso es la principal razén para la utilizacion de materiales
compuestos en vehiculos espaciales. Algunos ejemplos de aplicaciones en la

estructura de dichos vehiculos se mencionan a continuacion:

15
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» la estructura del fuselaje (aluminio reforzado con fibras de boro);

> la puerta de la bodega de carga (estructura sandwich de laminados de
fibra de carbono con resina epoxi y nucleo de nido de abejas de

aluminio);

> el brazo manipulador remoto (fibras de carbono de ultra alto modulo

y resina epoxi);
> los recipientes a presion (epoxi reforzada con fibras kevlar) [1].

Ademas de los componentes estructurales, los materiales compuestos de
matriz polimérica son utilizados para las estructuras de apoyo de muchos
componentes mas pequefios como paneles solares, antenas y plataformas opticas,

entre otros.

Un factor importante en la seleccion de estos materiales es la elevada
estabilidad dimensional en un amplio rango de temperaturas. Muchos materiales
compuestos de epoxi reforzados con fibra de carbono pueden ser disefiados para
producir un coeficiente de expansion térmica (CTE) cercano a cero. Los compuestos
de fibra de carbono poseen ademas baja densidad, alta resistencia y alta relacion
rigidez/peso. Esta combinacién Unica de propiedades mecanicas y CTE han dado
lugar a la utilizacion de este material en satélites artificiales. Una de estas
aplicaciones se encuentra en la estructura de apoyo de los espejos y las lentes del
telescopio espacial Hubble. Ya que la temperatura en el espacio puede variar entre
-100 °C y 100 °C, es sumamente importante que la estructura de soporte sea estable,
0 de lo contrario cambios en las posiciones relativas de los espejos o las lentes

causados por la expansion térmica causarian problemas para enfocar el telescopio.

Los tubos de epoxi reforzada con fibra de carbono se utilizan en la
construccion de estructuras de satélites de orbita terrestre baja (LEO) y satélites
interplanetarios. Estas estructuras soportan bancos oOpticos, paneles solares,

reflectores de antenas y otros médulos.

Los materiales compuestos de epoxi reforzados con fibra de carbono son
preferibles a los metales y a los materiales compuestos de matriz metélica por su
bajo peso y bajo CTE. Sin embargo, uno de los principales problemas de los
compuestos basados en epoxi en los satélites LEO es que son susceptibles a la

degradacion por absorcion de oxigeno atdmico (AO) de la atmdsfera terrestre. Este
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problema se supera mediante la proteccion de los tubos de la exposicion de AO, por

ejemplo envolviéndolos con una fina capa de aluminio.

Otro motivo de preocupacion en la utilizacion de polimeros reforzados con
fibras en el espacio es la desgasificacion de la matriz polimérica cuando esta
expuesta al vacio en el espacio y la fragilizacion causada por la radiacion de
particulas. La liberacion de gases puede provocar cambios dimensionales y la
fragilizacion puede llevar a la formacion de microgrietas. Ademas si la especie
desgasificada se deposita sobre los componentes del satélite, como pueden ser

sensores o celdas solares, sus funciones pueden ser degradadas seriamente.
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2- Objetivos

El objetivo general de este trabajo es: Desarrollar nuevos materiales compuestos, a
partir de prepregs, que resistan altas temperaturas para ser utilizados en

aplicaciones de alta prestacion.

Los objetivos especificos de este trabajo son:

e Caracterizar la cinética y la reologia de una resina fendlica sintetizada en el

laboratorio.
e Adaptar la técnica de infusion por vacio para la fabricacién de prepregs.
e Obtener prepregs de fibra de carbono y resina fendlica.

e Obtener prepregs de fibra de carbono y resina fendlica modificada con

nanoarcillas.

e Determinar las condiciones de procesamiento de los prepregs para obtener el

material compuesto final.

e Determinar las propiedades mecénicas y la resistencia a la llama de los

materiales compuestos obtenidos.
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3- Materiales y métodos

3.1- Materiales
Los materiales utilizados en este trabajo son:
e Fenol en cristales, Cicarelli Laboratorios
e Formaldehido en solucion (37% p/p), Cicarelli Laboratorios
e Hidroxido de sodio, Anedra
e Acido bérico, PA, Quimicos Essiod
e Tejido de fibras de carbono, Carbon fiber fabric (Toray T700SC-12000)
e Desmoldante, REN RP79-2
e Bentonita, Mirarmco S.A.
e Octadecilamina, Sigma
e Acido clorhidrico, 36,5-38 %, Biopack
e Acido sulftrico, 91%, Biopack

e Agua oxigenada 30%, Anedra

3.2 Caracterizacion de la resina

- La extraccion de agua de la resina se realiz6 en un rotavapor Buchi R-114
conectado a una bomba de vacio. El bafio de glicerina del equipo se calentd hasta
75 °C y luego en él comenz6 a rotar el balon con resina; por medio de una bomba se

aplico vacio en el sistema y el agua extraida se almacend en un balon.

A medida que el agua era extraida de la resina, se tomaron muestras a
distintos tiempos y se midio la viscosidad de las mismas en un viscosimetro de plato
y cono Brookfield HBTDV-IICP a 25 °C.

Para la toma de muestras el rotavapor era apagado, el balon donde se
encontraba la resina era extraido del equipo y desde ahi era tomada la muestra. Una
vez realizada la medicion se rearmaba el sistema y el balén comenzaba a girar en el

bafio nuevamente.

- Para la medicion del tiempo de gel se utilizaron tubos de ensayo que

contenian la resina y dentro de ella alambres en forma de resortes. Se coloc6 una
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gradilla con tres tubos en un bafio de aceite a distintas temperaturas y se control6
mediante el movimiento de los alambres el tiempo en el cual la resina dejo de ser

liquida para formar un gel.

Los ensayos se realizaron a distintas temperaturas (80, 100, 120 y 140 °C),

controlando que la misma fuera homogénea en todo el bafio.

Figura 12. Medicién de tiempo de gel de la resina

- Se determing la cinética de reaccion de la resina fendlica mediante FTIR
utilizando un espectrometro Nicolet 6700. Para ello se realizaron ensayos
dindmicos, variando la temperatura desde 30 °C hasta 190 °C tomando espectros
cada 10 °C, y ensayos isotérmicos a 80 °C y 190 °C tomando espectros cada 20

minutos (Figura 13).

(S0

Figura 13. Equipo, horno y muestra utilizada en el ensayo de IR

- Previamente se intentdé medir la cinética de reaccidn realizando ensayos de
calorimetria diferencial de barrido (DSC). Se realiz6 un ensayo dindmico en un DSC
Shimadzu-50 desde temperatura ambiente hasta 250 °C a 10 °C / min en atmosfera

de nitrégeno. Mediante esta técnica no pudieron obtenerse resultados representativos
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ya que se perdi6 aproximadamente la mitad de masa de la muestra durante el

ensayo.

3.3 Caracterizacion de la arcilla

- Se obtuvieron espectros de difraccion de rayos X a temperatura ambiente
en un difractometro Panalytical X'PERT PRO, con radiacion de CuKa
(A=1.5406 A). La tension del generador fue de 40 kV y la corriente de 40 mA.

- Se realizaron ensayos termogravimetricos desde temperatura ambiente
hasta 1000 °C a una velocidad de calentamiento de 10 °C/min en atmdsfera de
nitrégeno, a fin de evitar la degradacion termo-oxidativa, en un equipo TGA-DTGA
Shimadzu 50.

3.4 Caracterizacion de prepregs
- La densidad de los prepregs se determind mediante picnometria.

Se peso la muestra, el picnoOmetro con agua y el picnémetro con agua y

muestra. La densidad de determino utilizando la ecuacion 1:

p =M pgo)+(pic+m—picam) (1)
donde:
p = densidad de la muestra (g/ml).
m = masa de la muestra (g).
pr2o = densidad del agua (g/ml).
pic = masa del picndmetro con agua (g).

pic am = masa del picnémetro con agua y muestra (g).

- El contenido de fibras de los prepregs se determin6 segun la norma ASTM
D3171, procedimiento B. La Figura 14 muestra las distintas etapas de la técnica
utilizada. Una vez pesada la muestra y determinada su densidad, se colocé en un
vaso de precipitado (a) con &cido sulfurico y se calent6 a 165 °C durante 20 minutos
aproximadamente (b). Luego se afiadio peroxido de hidrogeno 50 volimenes (¢) y

se esperd a que el color de la solucion cambiara drasticamente. Las fibras obtenidas
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fueron filtradas y lavadas con agua y acetona (d), secadas en estufa a 100 °C y luego

pesadas (e).

El contenido de fibras como porcentaje en volumen se calculé segun la

ecuacion 2:
Vi =(Mf +M0)*100*(pm =pr) ()
donde:

V; = porcentaje en volumen de fibras.

M; = masa final de la muestra (g).
Mo = masa inicial de la muestra (g).
pm = densidad de la muestra (g/ml).

pr = densidad del refuerzo (g/ml).

Figura 14. Pasos realizados para medir el contenido de fibras de los prepregs

- La rigidez en flexién de los prepregs se determind segun la norma ASTM
D1388. Se utiliz6 una maquina de ensayos universal INSTRON - serie 4467. La
celda de carga utilizada fue de 100 N. La velocidad de la traversa fue de 120

mm/min.

- El grado de “tack” de los prepregs se determind segun la norma ASTM
D3167. Se utiliz6 una maquina de ensayos universal INSTRON - serie 4467. La
celda de carga utilizada fue de 100 N. La velocidad de la traversa fue de 152

mm/min. Los ensayos se realizaron a temperatura ambiente.
3.5 Caracterizacion del material compuesto

- La densidad del material compuesto se determind mediante picnometria,

siguiendo el mismo procedimiento utilizado en el caso de los prepregs.
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- El contenido de fibras del material compuesto se midi6 de la forma

descripta en el caso de los prepregs.

- Se determiné la resistencia y modulo en flexiéon del material compuesto
siguiendo la norma ASTM D790. Se ensayaron 9 probetas del material modificado
y 11 probetas del material sin modificar. Se utiliz6 una maquina de ensayos
universal INSTRON - serie 4467. La celda de carga utilizada fue de 30 kN. El span
y la velocidad fueron calculados para cada probeta segun sus dimensiones.

- Se determind la resistencia al fuego del material compuesto en un cono
calorimétrico Fire Testing Technology con ConeCalc software, segin la norma
ASTM E 1354. Las placas fueron ensayadas en posicion horizontal, con 25 mm de

separacién con el cono y un flujo de calor de 50 kW/m?.
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4- Sintesis y caracterizacion de la resina fendlica

4.1 Obtencidn de la resina

La resina fendlica fue sintetizada con una relacién molar formaldehido/fenol
de 1.3 en medio bésico. La sintesis de la resina se llevd a cabo en un reactor de
acero inoxidable de 1 litro, con agitador, termdmetro y un sistema de refrigeracion
con agua, (Figura 15). Una vez verificado el funcionamiento del termostato, se
introdujo el fenol y se esperd a que fundiera completamente. Luego se agregd
formaldehido en solucion (37% p/p) y se llevé el pH hasta 9 por medio del agregado
de solucidn de hidréxido de sodio. La mezcla se dejo reposar por dos horas a 90 °C
y luego fue neutralizada por medio de la adicion de acido bdérico hasta obtener un

pHentre 6.8y 7.

Luego de enfriarse, la resina fue almacenada en el freezer para evitar que la

reaccion avanzara.

Se utilizaron guantes, mascara y protectores visuales en todo momento
debido a la toxicidad de los reactivos.

Figura 15. Reactor con agitador, termémetro y sistema de refrigeracion.
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Durante la sintesis de la resina se presentaron algunos inconvenientes, ya que
en las primeras partidas obtenidas, la misma mostraba un precipitado blanco que
indicaba la presencia de productos de reaccion indeseados. Luego de realizar dos
sintesis que fueron desechadas, se detectd que la causa del problema era que el
equipo para medir pH no era el correcto para el medio de trabajo, y por lo tanto las
mediciones eran incorrectas. Esto llevaba a la adicion en exceso de hidréxido de
sodio para aumentar el pH, y también exceso de &cido boérico para la

correspondiente neutralizacion.

En total se realizaron 8 sintesis, de las cuales las dos primeras fueron
desechadas. En la Tabla 1 se especifican las cantidades de reactivos y los pH

alcanzados en cada caso:

Tabla 1. Cantidad de reactivos utilizados y pH alcanzados en cada sintesis realizada

Resina Volumen Fenol Formaldehido NaOH H3;BO; _ pl—_l pH final
(ml) (9) (ml) (ml) (ml) inicial

1 750 385,75 393 5,0 20 3,75 6,94
2 750 382,75 393 6,3 - 4,50 -

3 250 115,15 120 1,0 6 4,0 6,9
4 750 382,75 393 2,4 11 4,0 7,0
5 750 382,50 393 2,6 10 3,5 6,9
6 750 382,75 393 2,9 12 2,9 7,0
7 750 382,75 393 2,8 5 4,1 7,0
8 750 382,80 393 3,5 5 4,0 7,0

En forma comparativa se presentan dos imagenes, la Figura 16 a
corresponde a la resina desechada y la Figura 16 b corresponde a la resina en

buenas condiciones:

Figura 16. a) Resina fenolica desechada. b) Resina fendlica en buenas condiciones.
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La viscosidad adecuada para poder realizar el moldeo manual de los prepregs
se encuentra alrededor de 1100 cp. Para alcanzar dicho valor se dividio la resina en
batchs de aproximadamente 300 ml. y se extrajo el agua de manera paulatina
utilizando un rotavapor. A distintos tiempos de extraccion se fue midiendo la
viscosidad de la resina para evitar un aumento excesivo de dicho parametro. Los

resultados de las mediciones de viscosidad se presentan en la Tabla 2:

Tabla 2. Viscosidad de la resina fendlica.

w
Tiem nel Tiem n el veloci
Batch rota(\a/aggre(mﬁn) n (cp) w (rpm) | Batch rota?/agc?re(mein) n (ep) (aﬁgﬁ Igrz'a)Ol
(rpm)
0 30,0 100 0 23,0 100
10 38,7 100 20 76,0 100
25 62,3 100 30 188,0 100
1 40 105,2 100 8 36 388,0 50
55 214,8 100 40 671,0 20
70 580,4 20 43 870,0 20
78 1108,0 20 45 1308,0 10
0 30,0 100 0 25,0 100
2 30 219,2 100 20 50,5 100
60 19000 1 30 90,0 100
0 30,0 100 42 189,0 100
3 32 290,0 50 S 52 469,0 50
42 1160,0 20 57 828,0 20
0 30,0 100 58 916,0 20
4 30 125,0 100 59 1060,0 20
40 510,0 50 0 33,0 100
45 2971,0 10 25 200,0 100
0 30,0 100 10 35 600,0 20
> 30 218,0 100 37 1104,0 20
0 390,0 50 0 33,0 100
3 610,0 20 30 160,0 100
6 750,0 20 40 324,0 50
6 9 870,0 20 11 45 650,0 20
12 1000,0 20 48 795,0 20
15 1170,0 20 50 860,0 20
0 390,0 100 53 1176,0 20
20 110,0 100
7 28 215,0 100
34 730,0 20
37 1200,0 10
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La cantidad inicial de resina y el volumen de agua extraido en cada batch se
presentan en la Tabla 3:

Tabla 3. Volumen inicial de resina y agua extraida

Batch lgulnlg I(Crlr?ll) Extracit w| %
1 250 224 9.0
2 250 32 12,8
3 250 208 8.3
2 250 26 10,4
5 250 23,2 9.3
6 300 27 0.9
7 198 253 12,8
8 300 20,7 6.9
9 360 214 5.9
10 300 20 6.7
11 370 208 5.6

Se observa que en las muestras que se dejaron cortos periodos de tiempo en
el rotavapor la viscosidad aumenta lentamente, mientras que para las muestras que
pasaron periodos largos (30 minutos o mas), la viscosidad aumenta en forma
abrupta. Esto se atribuye a que al extraer cada muestra y realizar la medicion de
viscosidad el sistema se enfria rapidamente y de esta forma se retrasa el proceso de

extraccion de agua en la resina.

4.2 Caracterizacion de la resina

Los resultados de los tiempos de gel de la resina fendlica sola y modificada

con bentonita se muestran en la Tabla 4:

Tabla 4. Tiempo de gel de la reina fendlica original y modificada a diferentes temperaturas.

Resina original
Temperatura (°C)

x inicial a Tamb (cp) Tiempo gel promedio

80 1108 Mayor a 4 hs
100 1108 2hs57min36s
120 1108 41 min

140 1108 18 min

Resina modificada
Temperatura (°C)

1 inicial a Tamb (cp) Tiempo gel promedio

80 4143 Mayor a 4 hs
100 4143 2 hs 5 min
120 4143 34 min
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A partir de los resultados obtenidos se definié el tiempo y temperatura de
procesamiento de los prepregs, el mismo fue de 4 horas a 80 °C, asegurando de esta

manera que la resina no gelara, que es la principal condicién de un prepreg.

Para determinar la cinética de la resina obtenida, se realizaron ensayos de
espectroscopia infrarroja. A partir de la reaccién que ocurre entre el fenol y el
formaldehido, la cual se presenta en la Figura 17, se definieron los picos a seguir
para el andlisis de la cinética de la reaccién. Los mismos son los picos
correspondientes a los puentes metilenos, puente en posicién para-para cuya
longitud de onda es 1456 cm™ y puente en posicién orto-para cuya longitud de onda
es 1473 cm™ [22]. La normalizacién de los espectros se hizo en base al doble enlace
carbono-carbono del anillo bencénico, cuya longitud de onda es de 1595 cm™ que

permanece constante durante toda la reaccion.

OH OH cfH
\
‘ OH
a) J + CH,0 )ﬁ |/ Xy~ Oz~
K /
H;C-0H
b)
?\H OH
Ny, CH,;—0—CH;, SN
( | Y+ 4o
H,C
Py "o

-~

4

Gt / O
HO-CH / _CH,.
"‘ ﬁ / | L l N 4 Ho 4 CHO
52 \.\{// F
CH, C..
HO OH

Figura 17. Reaccién quimica entre el fenol y el formaldehido

El ensayo dinamico se realizé para ver la evolucion de la reaccién y fijar los
limites de temperatura en los que la misma tiene lugar, asi como también para
determinar la variacion de la conversion con la temperatura. Los espectros obtenidos

se presentan en el Figura 18.
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Figura 18. Espectros obtenidos por FTIR a diferentes temperaturas

La variacién de la conversion con la temperatura se determindé mediante la
relacion de alturas de los picos seleccionados, utilizando la ecuacion 3:

ar =H; +H €)
donde:
ar = conversion a cada temperatura.
H 1 = altura del pico a cada temperatura.

H max = altura méaxima del pico.

Para determinar la altura méxima alcanzada por los picos durante la reaccion,
se realiz6 un ensayo isotérmico a 190 °C. Se considerd que el maximo de reaccion
se alcanza a los 20 minutos, ya que luego la variacién de la altura de los picos no fue

significativa como se observa en la Figura 19:
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Figura 19. Relacién de altura de picos en funcién de la temperatura a 190 °C

La variacion de la conversion en funcion de la temperatura desde

temperatura ambiente hasta 190 °C se presenta en las Figuras 20 y 21.:

Conversion

0,7 1

0,6 1

o
o
1

o
~
1

0,3

0,2 4+—
20

40

T
100 120 140
Temperatura (°C)

T T T
200

60 80 160 180

Figura 20.Gréafico de conversion en funcion de la temperatura para el pico correspondiente

a 1456 cm™
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Figura 21. Gréfico de conversion en funcion de la temperatura para el pico correspondiente
a 1473 cm™

La cinética de la reaccion a 80 °C se determind segun la ecuacion 4,
mediante la relacién entre la altura de los picos a distintos tiempos y la conversién

obtenida a dicha temperatura.
a, :(HT,t +HT,t:O)*améx,T 4)
donde:
ot = conversion a cada tiempo a temperatura constante.

H 1 = altura del pico a un determinado tiempo a temperatura constante.

H =0 = altura del pico en el tiempo inicial.

O max. T = conversion méaxima del sistema a la temperatura de analisis.

En las Figuras 22 y 23 se presentan los resultados, se puede ver que la resina

luego de permanecer cuatro horas a 80 °C llega a convertir un 35%.
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Figura 22. Gréfico de conversion en funcion del tiempo para el pico correspondiente a 1456

Conversion

0,36
0,35—.
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Figura 23. Gréfico de conversion en funcion del tiempo para el pico correspondiente a 1473

cm™ obtenido a 80 °C

Se considera que los resultados obtenidos son consistentes, ya que se obtuvo

el mismo grado de conversion al seguir dos picos correspondientes a grupos

metilenos en distinta posicion.
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4.3 Obtencidén de la resina modificada

En este trabajo se empled bentonita de origen nacional, la cual se caracteriza
por tener una gran abundancia natural, carga negativa moderada y elevada

resistencia térmica y mecanica.

Antes de incorporar la arcilla a la resina, se realizd una modificacién quimica
para ampliar su espacio interlaminar (dgo1) Y de esta manera favorecer la

intercalacién de la resina en la misma.

Modificacion de la bentonita

Se determind la capacidad de intercambio catiénico (CEC) de la bentonita
comercial con el método de Intercambio Compulsivo descripto por Gillman y

Sumpter [23], obteniéndose un valor de 28,73 meqg/100 g de arcilla.

Se realizaron modificaciones quimicas por medio de reacciones de
intercambio catidnico con cloruro de octadecilamonio -ODA- (CH3(CH,)17NH3CI),
con el fin de mejorar la compatibilidad de la arcilla con la matriz polimérica. La
cantidad de modificador fue de 3.0 veces la CEC (90 meg/100 g de arcilla). La masa
de modificador empleada en cada caso se calcul6 a partir de la ecuacion 5

desarrollada por Upson y Burns [24]:

M, = f.CEC.X.PMc.10° (5)

donde: Mc es la masa de modificador o catién organico (g); f es la fraccion
de modificador organico empleado respecto de la CEC de la arcilla; CEC es la
capacidad de intercambio cationico de la arcilla (meg/g arcilla); X es la masa de

arcilla utilizada (g); PMc es el peso molecular del cation orgéanico (g/mol).

La modificacion de la arcilla se realiz6 segun el siguiente procedimiento:

> Se peso la octadecilamina (segun la fraccion de CEC deseada), Figura 24
@).

> Se mezcld la octadecilamina con &cido clorhidrico y agua destilada, y se
calent6 durante unos minutos para obtener la protonacion completa de la
amina (b). Las cantidades utilizadas fueron: 0.005902 moles de modif. ---
1 ml HCI --- 15 ml H,0.
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> Se dispersaron 10 g de arcilla en 400 ml de agua destilada (c) y se calento
a 80 °C hasta que la temperatura fue homogénea. Luego se agregé la
solucion de octadecilamina.

» Se agitd vigorosamente el sistema y se mantuvo a 80 °C por 30 minutos
(d).

> Se filtro la arcilla modificada (e), se lavo con agua destilada y se congeld

en el frezeer.

» La arcilla modificada se liofilizé durante 72 horas.

Figura 24. Modificacion de la bentonita y adicion de la arcilla a la resina.

Para comprobar que la modificacion de la arcilla se haya hecho en forma

correcta se realizaron ensayos de TGA y Difraccion de Rayos X.

En el ensayo de DRX la distancia interlaminar (dgoz1) se calculd a partir de la

posicion del pico 001 utilizando la ecuacion de Bragg (ecuacion 6):

In.A=2.d.send| ©6)

donde,
n = ndmero entero.

A = longitud de onda a la que aparece el pico.
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d = distancia entre los planos de la red cristalina de la arcilla.

6 = angulo entre los rayos incidentes y los planos de dispersion.

En la Figura 25 se muestran los difractogramas de las bentonitas con sus
respectivos espaciados interlaminares:

1800 - Bentonita modificada

d,,,= 23,26 A

1600
1400

1200

Bentonita original

1000 - -
471342 A

800

Intensidad

600
400 +

200

0 T T T T T T I I T
2 3 4 5 6 7 8 9 10

Figura 25. Espectro DRX de las arcillas original y modificada con ODA

Se puede ver que la bentonita modificada presenta un corrimiento del pico
001 hacia un menor angulo de incidencia y, por lo tanto, un incremento en la
distancia interlaminar en comparacion a la arcilla original. Ademas, se ve un solo
pico de difraccion, lo cual indica un espaciado homogéneo y la ausencia de cationes

Na* remanentes sin intercambiar. [25].

En cuanto al ensayo termogravimétrico, la curva de pérdida de masa en
funcion de la temperatura (Figura 26) correspondiente a la bentonita sin modificar
muestra dos transiciones de degradacién térmica: a) El agua adsorbida
superficialmente que se volatiliza a temperaturas bajas; y b) el agua de

cristalizacion, que lo hace a mayores temperaturas. [26].

En el caso de las arcillas modificadas, en general, se pueden distinguir cuatro
regiones de pérdida de masa:
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1. Debajo de los 150 °C, evolucion del agua y especies gaseosas (por

ejemplo CO, y N,) adsorbidas fisicamente.
2. Entre 150 y 550 °C, descomposicién de las sustancias organicas.

3. Entre 550 y 700 °C, deshidroxilacion de la bentonita por pérdida de
agua estructural.

4. Entre 700 y 800 °C, evolucion de productos asociados con residuos
organicos carbonosos.

100
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Figura 26. TGA de la bentonita original y de la bentonita modificada.

En la Figura 27 se muestra la curva de DTGA de la arcilla sin modificar y
de la arcilla modificada:
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Figura 27. DTG de la bentonita original y de la bentonita modificada.

Luego de realizados los dos ensayos, se puede afirmar que la modificacion
de la arcilla se realiz6 correctamente, y que su espacio interlaminar fue ampliado. A
su vez, también se puede confirmar que la arcilla modificada es méas hidrofobica
que la arcilla original, al observar la desaparicién casi por completo del pico

correspondiente a la pérdida de agua (region 1).

Adicion de la bentonita modificada a la resina fenodlica
Una vez obtenida la bentonita modificada, se agrego a la resina en una

proporcion de 5% p/p.

El agregado se realizd lentamente mezclando en forma continua, y luego de
obtener una mezcla homogénea se sonicd durante 30 minutos en un bafo de

ultrasonido para lograr una buena dispersion.
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5- Obtencidn y caracterizacion de prepregs

5.1 Obtencion de prepregs

Los prepregs de fibra de carbono y resina fendlica fueron obtenidos por
moldeo manual asistido por vacio. El procedimiento para la obtencion de los

mismos se detalla a continuacion (Figura 28):

- Se cortaron las fibras de carbono, tela sangrante, film poroso y bolsa de

vacio en rectangulos de 45 cm. x 35 cm aproximadamente (a).

- Sobre una tabla recubierta con teflén y desmoldante se colocaron las fibras
de carbono y luego se esparcié manualmente sobre ellas resina fenolica en forma
uniforme (b).

- Sobre el sistema antes mencionado, se coloco el film poroso, la tela

sangrante y la bolsa de vacio (c, d).
- El sistema completamente armado se sell6 con cinta adhesiva de caucho (e).
- Se colocd en el centro del sistema una valvula para realizar el vacio.
- Se introdujo el sistema en una estufa a 80 °C (f).

- Se aplicd vacio mediante una bomba, y se dejé en estas condiciones por 4

horas.

- Una vez pasado el tiempo, se extrajo el prepreg de la estufa y se almaceno

en el freezer.

Figura 28. Pasos realizados para la obtencion de un prepreg.
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En este trabajo se obtuvieron en total 18 prepregs, 9 de fibra de carbono y
resina fenolica y 9 de fibra de carbono y resina fendlica modificada con bentonita.

En la Figura 29 ay b se puede observar un prepreg de cada tipo:

Figura 29. a) Prepreg sin modificar b) Prepreg modificado

5.2 Caracterizacion de prepregs
Las densidades y contenidos de fibras de los prepregs se presentan en la

siguiente tabla:

Tabla 5. Densidad y contenido de fibra de los prepregs

Contenido de fibras
(% en volumen)

Sin modificar 1,01 +0,19 43+8
Modificado 1,26 +0,10 45+ 4

Muestra Densidad (g/ml)

Se observa un aumento en la densidad de los prepregs de resina fendlica

modificada debido al agregado de arcilla.

En general el contenido de fibra de los prepregs se encuentra alrededor del
45% en volumen, que es un valor adecuado porque permite que al conformar piezas,
el exceso de resina fluya sin dejar puntos secos, incrementando la fraccion de fibras

en el compuesto final.
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La rigidez de los prepregs es una propiedad importante ya que indica la
capacidad de los mismos para conformar piezas con curvaturas pronunciadas. Para
efectuar los ensayos fue necesario construir un dispositivo especial (Figura 30) que
permitiera el desplazamiento en voladizo del prepreg para registrar la distancia a la
cual el mismo se curva 41,5° Se utiliz6 una maquina de ensayos universales
INSTRON - serie 4467 - para mover el prepreg a una velocidad controlada de 120
mm/min.

Figura 31. Secuencia del ensayo de rigidez de un prepreg

En base a la distancia recorrida por el prepreg antes de tocar la superficie de
la base (overhang), se calculo la longitud a la flexion (overhang/2) y la rigidez a la

flexion se calculd con la ecuacion 7:

Rigidez =1.421+10° =longitud de flexion ® = densidad superficial ~ (7)

El avance se efectud en sentido paralelo a la direccion de las fibras.
Se ensayaron cuatro muestras de cada material y los resultados obtenidos se
presentan en la Tabla 6. Se obtuvo que la rigidez de los prepregs de resina fendlica

modificada con bentonita es menor que la de los prepregs con resina sin modificar,
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por lo tanto el agregado de nanoarcilla es beneficioso en cuanto a la rigidez de los

prepregs.
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Figura 32. Muestras para el ensayo de rigidez de prepregs

Tabla 6. Resultados de ensayos de rigidez

Longitud de Masa} por unidzad o

Probeta flexion (mm) de &rea (g/m°?) Rigidez (mJ/m)
normal 1a 197,75 234,78 25,80
normal 1b 156,55 234,78 12,80
normal 2a 159,15 243,48 13,95
normal 2b 199,30 243,48 27,39
normal 3a 191,05 234,78 23,26
normal 3b 156,65 234,78 12,82
normal 4a 172,45 24454 17,82
normal 4b 161,15 244,54 14,54
Promedio 18,55
Desv. Est 6
mod lad 152,15 314,61 15,75
mod lau 149,55 314,61 14,95
mod 2ad 150,15 302,22 14,54
mod 2au 164,25 302,22 19,03
mod 3ad 142,05 298,90 12,17
mod 3au 140,20 298,90 11,70
mod 4ad 133,95 304,35 10,39
mod 4au 139,85 304,35 11,83
Promedio 13,80
Desv. Est 3

El grado de tack de los prepregs también es una propiedad importante ya que
determina la habilidad de los mismos para adherirse entre si durante la formacion
del material compuesto. EI grado de tack no debe ser muy bajo porque ocasionaria
que los prepregs se muevan y deslicen durante el procesamiento. En el otro extremo,

un grado de tack muy alto dificultaria la separacion en el caso de que alglin prepreg
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quede en una posicién incorrecta. A pesar de la importancia de esta propiedad no

hay mucha informacién publicada acerca de la misma.

En la Figura 33 se presenta el dispositivo utilizado para la realizacion del
ensayo:

(higma 10,38 =0,39 [N}
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Figura 33. Dispositivo utilizado para medir el grado de tack

El grado de tack de los prepregs de fibra de carbono y resina fenolica no
pudo medirse ya que los mismos no se adherian al dispositivo que debia usarse, esto

significa que presentaban un tack muy bajo.

El resultado del tack de los prepregs de fibra de carbono y resina fendlica

modificada con bentonita se presentan en la Tabla 7:

Tabla 7. Resultados de ensayos de tack

Probeta Carga/distancia (N/m)
tackmod 1 3,82
tackmod 2 3,91
tackmod 3 4,39
tackmod 4 5,54
Promedio 4,4
Desv. Est. 0,79
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El aumento en el grado de tack de los prepregs con resina modificada con
bentonita se atribuye al aumento de viscosidad que provoco el agregado de la arcilla

a la resina.

En general el agregado de nanoarcilla a la resina fendlica provocé mejoras en
las propiedades de los prepregs obtenidos. Esto puede deberse a un menor grado de

conversion de la resina modificada con bentonita.
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6- Obtencidn y caracterizacion de materiales compuestos

6.1 Obtencion del material compuesto

El conformado de las placas se llevé a cabo en un molde de acero de

dimensiones 10 cm x 12 cm (Figura 34).
El procedimiento para la obtencidn de las mismas fue el siguiente:
- Se cortaron los prepregs en rectangulos de 10 cm x 12 cm.
- Se colocaron tres capas de desmoldante en el molde de acero.

- Se apilaron las capas de prepreg dentro del molde, 12 capas para obtener
placas de 2 mm de espesor aproximadamente y 24 capas para obtener placas del

doble de espesor.
- Se cerrd el molde.

- Se coloco el molde en una prensa calefaccionada con una presion aplicada
de 1 Ton.

b)

Figura 34. Molde y prensa calefaccionada para la obtencion de placas de material
compuesto. a) molde vacio, b) molde cerrado, c) prensa calefaccionada.

La presion aplicada al molde fue seleccionada simulando la presion que se

aplica en un autoclave.

El ciclo de temperaturas se determind con el objetivo de minimizar la
porosidad en el material y eliminar el exceso de resina, el mismo se detalla a

continuacion:
= 15 minutos a 45 °C.

= 1horaa60°C.
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4 horas a 80 °C

1 horaal110°C

1 horaa 150 °C

Post curado en estufa, 2 horas a 190 °C

En este trabajo se obtuvieron 10 placas de material compuesto, 5 de resina
fenolica reforzada con fibra de carbono, y 5 de resina fenélica modificada con bentonita
reforzada con fibra de carbono. Del total, 4 placas fueron de 2 mm de espesor y el resto

fueron de 4 mm de espesor aproximadamente.

6.2 Caracterizacion del material compuesto

Las densidades y contenido de fibras de los materiales compuestos obtenidos
se presentan en la siguiente tabla:

Tabla 8. Densidad y contenido de fibras del material compuesto

Contenido de fibras

Muestra Densidad (g/ml) (% en volumen),

Sin modificar 1,6 +0,04 82+1
Modificado 1,7 +0,02 73+4

Por otro lado, se determinaron la resistencia y el modulo en flexién de los
materiales compuestos. Se ensayaron entre 9 y 11 probetas de cada uno. En la

Figura 35 se puede observar una probeta durante el ensayo.

Figura 35. Probeta durante el ensayo de flexion.
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A continuacidn se presentan las dimensiones, las condiciones de ensayo de

cada probeta y los resultados obtenidos:

Tabla 9. Dimensiones de las probetas y resultados de ensayos de flexién en tres puntos

Probeta Ancho | Espesor Spam Velocid_ad Modulo Resistencia
(mm) (mm) (mm) (mm/min) (GPa) (MPa)
N°1 a 12,89 1,71 27 0,73 122,7 1128,2
N°1 b 12,72 1,73 28 0,74 121,3 1169,4
N°l ¢ 12,43 1,69 27 0,72 125,6 1028,1
N°l d 12,73 1,73 28 0,74 138,0 1048,5
N°l e 12,82 1,68 27 0,72 133,55 1040,3
Ne1 f 12,63 1,69 27 0,72 1354 1018,1
N°l g 12,72 1,69 27 0,72 137,4 1087,3
N°1 h 13,00 1,65 26 0,71 120,3 988,7
N°1 i 12,77 1,67 27 0,71 133,3 939,7
N°1 j 12,70 1,69 27 0,72 128,4 1027,8
N°1 k 12,84 1,68 27 0,72 133,8 1183,5
Promedio 130 1060
Desv. Est. 7 75
M N°5 a 12,57 2,04 33 0,87 100,3 797,6
M N°5 b 12,79 2,06 33 0,88 90,3 543,8
M N°5 ¢ 12,70 2,07 33 0,88 101,7 668,8
M N°5 d 12,70 2,07 33 0,90 104,8 658,6
M N°5 e 12,69 2,10 34 0,91 104,3 731,7
M NO5 f 12,77 2,13 34 0,92 109,3 657,9
M N°5 g 12,75 2,17 35 0,93 103,9 587,7
M N°5 h 12,82 2,18 35 0,93 1135 587,7
M N°5 i 12,80 2,18 35 0,93 102,7 773,1
Promedio 104 679,31
Desv. Est. 6 90

El comportamiento del material durante el ensayo puede observarse en el

grafico de la tensién en funcion de la deformacion. A continuacion se presentan lo

resultados correspondientes a cada material:
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Figura 36. Curvas tension - deformacion del material compuesto
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Figura 37. Curvas tensién - deformacion del material compuesto con bentonita

Se observa una disminucién significativa en la resistencia y el médulo en

flexion para el material compuesto modificado con bentonita. La caida en el médulo

se atribuye a la variacion en el contenido de fibra de los materiales, en cambio, la
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caida en la resistencia se atribuye a la baja compatibilidad entre las fibras y la

matriz.

Ya se mencion6 que las resinas fenolicas se utilizan principalmente por su
alta estabilidad térmica. La temperatura de degradacién de estas resinas puede ser
dividida en tres zonas. Desde 250 °C hasta 400 °C se encuentra la zona de
postcurado y degradacion oxidativa, con los siguientes productos: formaldehido
libre, agua y diéxido de carbono. Desde 400 °C a 600 °C la zona de fragmentacion
térmica, con la produccién de fenol, cresol y xilenol. Desde 500 °C a 750 °C se
encuentra la zona de formacion del char carbonoso, con el desarrollo de H,, CO y
CHa. [27].

Figura 38. Ensayo de cono calorimétrico del material compuesto obtenido

Los resultados obtenidos en el ensayo de cono calorimétrico se presentan a

continuacion:

Tabla 10. Tiempos de ignicion y duracion de la llama de los materiales compuestos

Material tignicidn (seg) t duracién de la llama (seg)
Sin modificar 132,7 170
Modificado 129,0 343
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En cuanto a los tiempos caracteristicos, mayor tiempo de ignicién y menor
tiempo de duracion de la llama son deseables para mejorar la perfomance de un
material. Se observa que al introducir las nanoparticulas en la matriz polimérica, la
ignicion se adelanta ligeramente y la duracion de la llama es mayor, este hecho
puede estar relacionado con que las placas con nanoparticulas tienen un mayor peso
y permanecen durante mas tiempo ardiendo (en el Anexo 1 se encuentra la tabla con

dimensiones y peso de cada placa).
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Figura 39. Curva HRR vs. tiempo para ambos materiales compuestos

En la Figura 39 se observa claramente como el valor maximo de velocidad
de desprendimiento de calor (pico HRR) disminuye al introducir la bentonita en la
matriz polimérica. También se observa que la forma del pico cambia, se hace méas

ancho al agregar la arcilla en la matriz, denotando mayor duracion de la llama.

Otro parametro importante es la masa residual del material compuesto luego
del fuego. En general, mayor porcentaje de masa residual indica mayor integridad
estructural del material que fue quemado. Ambos materiales presentaron un
porcentaje de masa residual mayor al 80%. Considerando que el contenido de fibra
es 82% para el material compuesto modificado y 73% para el material compuesto
sin modificar, el contenido de masa residual correspondiente a la matriz es mayor en
el material modificado con bentonita. Esto puede deberse a que la arcilla promueve
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la formacion del char que previene el quemado total del material durante la
exposicion al fuego.

Al finalizar los ensayos se pudo observar que las muestras modificadas con
bentonita propagan menos el calor y la llama, esto puede deberse a que contienen
maés cantidad de resina que actla como aislante. Una muestra de ello es que luego de
ensayadas, el papel de aluminio que se coloca debajo de las muestras se mantiene
integro en el caso de las muestras modificadas, destruyéndose préacticamente en el

caso de las muestras sin modificar (Figura 40).

Y e . e e

| ==

Figura 40. Placas luego del ensayo de fuego.

Los pardmetros relacionados con los humos (TSP: total smoke production y
SPR: smoke production rate) empeoran al introducir la bentonita, como se observa
en la Tabla 11.

Tabla 11. Produccion total de humos, y velocidad de produccién de humos de los materiales
compuestos obtenidos

. TSP SPR
Material (mg) (mgls)
Sin modificar 0.9 0.0017
Modificado 2.4 0.0040
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En cuanto a la resistencia al fuego, algunos parametros mejoran al agregar
nanoparticulas a la resina fendlica, sin embargo los pardmetros relacionados con los
humos empeoran, es decir que dependiendo de cuales sean las caracteristicas
necesarias para una determinada aplicacion es optima la utilizacién de un material u

otro.

Para comparar los resultados obtenidos al ensayar los materiales
desarrollados en este proyecto con los tradicionalmente utilizados en la industria
aeroespacial, se analizaron valores de resistencia a la llama de otros compuestos
encontrados en bibliografia. En la tabla 12 se muestran valores de tiempos de
ignicion, THR, HRR peak y masa residual de compuestos de resina epoxi (RTM®6)
reforzada con fibras de carbono (70% en peso) con Yy sin retardantes de llama [28]
junto con los obtenidos en este trabajo. La resina RTM6 es la Unica calificada por
los entes reguladores de la industria aeroespacial, para ser utilizada en la fabricacién
de componentes por la técnica de RTM. Se observa que los resultados obtenidos
para los compuestos basados en resina fendlica son muy superiores a los de

referencia, inclusive al compararlos con un material que posee retardante de llama.

Tabla 12. Comparacién de resultados obtenidos en el cono calorimétrico

. t ignicion HRR THR Masa

Material g s) (IEW /m?) (MI/m?) I’e?(l)(/iil).la|
RTM6-CF 51,0 347,0 26,2 72,8
RTM6-CF + DOPP 56,0 248,0 19,9 72,0
Sin modificar 132,7 111,0 16,7 88,0
Modificado 129,0 86,3 15,9 83,8
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7- Conclusiones

Se pudo sintetizar resina fenolica a partir de fenol y formaldehido, y realizar

la caracterizacion de la misma en cuanto a la cinética y la reologia.

Pudieron obtenerse prepregs mediante la técnica de infusion en vacio. Al
caracterizarlos se obtuvieron mejores propiedades en cuanto al tack y la rigidez en

los prepregs procesados con resina fendlica modificada en un 5% p/p con bentonita.

A partir de los prepregs, utilizando como procesamiento el moldeo por
compresion, pudieron obtenerse materiales compuestos de alto contenido de fibras.

A diferencia del comportamiento de los prepregs, los materiales compuestos
obtenidos presentaron un comportamiento diverso. En lo referente a las propiedades
mecanicas, los resultados obtenidos de los materiales compuestos sin modificar

fueron superiores, tanto el mddulo como la resistencia en flexion.

En cuanto a la resistencia al fuego, los materiales compuestos modificados
presentan menor desprendimiento de calor y a tiempos mayores que los materiales
sin modificar, propagan menos el calor y la llama. Sin embargo, la velocidad y
produccion total de humos es mayor. Al comparar los materiales obtenidos con
materiales de resina epoxi reforzada con fibras de carbono, se concluye que las
propiedades obtenidas son notablemente superiores, con mayores tiempos de

ignicion, menor desprendimiento de calor y mayor porcentaje de masa residual.
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9- Dificultades y trabajos futuros

Algunas de las dificultades encontradas durante la realizacién de este proyecto fueron:

= Dificultades en la medicion de pH al sintetizar la resina, lo que llevo a desechar

las dos primeras sintesis.

= El equipo de DSC disponible no era el adecuado para el analisis de la resina

fenolica y por lo tanto la cinética debi6 obtenerse mediante FTIR.

Trabajos futuros:

= Realizar ensayos de flexion en tres puntos a las placas de material compuestos
luego del ensayo de cono calorimétrico.

= Realizar distintas modificaciones de la arcilla, como por ejemplo con sales de

fosfonio, y luego analizar las propiedades del material obtenido.
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ANexo |: Datos obtenidos en los ensayos realizados

Datos utilizados para el célculo de densidad y contenido de fibras de los

prepregs:
Modificados
Muestra Picnémetro Picnémetro con F(’::)crr]](;r;jatlr; Masa inicial Masa final
(9) agua (g) muestra (q) muestra (g) muestra (g)

05/05/2011 41,92 75,46 75,53 0,32 0,22
05/05/2011 41,92 75,46 75,51 0,32 0,20
05/05/2011 41,92 75,46 75,53 0,27 0,18
28/04/2011 41,92 75,46 75,54 0,31 0,19
28/04/2011 41,92 75,46 75,48 0,22 0,14
28/04/2011 41,92 75,46 75,51 0,22 0,16
03/05/2011 41,92 75,46 75,51 0,27 0,18
03/05/2011 41,92 75,46 75,53 0,27 0,16
03/05/2011 41,92 75,46 75,55 0,31 0,20
Sin modificar

22/12/2010 41,92 75,50 75,56 0,29 0,20
22/12/2010 41,92 75,50 75,54 0,27 0,22
08/02/2011 41,92 75,57 75,55 0,31 0,28
08/02/2011 41,92 75,57 75,56 0,23 0,18
28/01/2011 41,92 75,57 75,50 0,20 0,16
28/01/2011 41,92 75,57 75,56 0,38 0,27

Datos utilizados para el calculo de densidad y contenido de fibras del

material compuesto:

Modificados
Picnémetro Picnometro | Picnometro imiissl Masa final
Muestra conagua | conaguay
(s)] muestra | muestra (g)
(9) muestra (g) @
M1 41,92 75,46 76,20 1,77 1,29
M2 41,92 75,46 76,05 1,43 1,15
Sin modificar
1,00 41,92 75,46 75,94 1,27 1,17
2,00 41,92 75,46 75,90 1,22 1,15
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Dimensiones y peso de las placas ensayadas en el cono calorimétrico:

aeroespaciales de alta temperatura

Placa Espesor Masa
(mm) ()
N1 35 54,9
N°2 33 53,2
N°3 35 55,1
M N°1 4,5 67,8
M N°2 4 61,3
M N°3 4,2 65,6

Resultados obtenidos en el ensayo de cono calorimétrico:

Muestra I\/Ia-sa-inicial Masaresiduo 1:ig (S) tf (S) t duracion (5) F(\?\/Ijrp;%; tHRRpeak (S)
N-1 54.9 47.18 135 312 177 99.3 190
N-2 53.2 47.4 135 301 166 111.21 176
N-3 55.1 49.09 128 296 168 122.63 170

MEDIA 54.4 47.89 132.7 303 170 111 178.7

MN-1 67.8 58.27 114 514 400 94.63 236
MN-2 61.3 54.45 127 417 290 87.80 232
MN-3 65.6 57.85 146 485 339 76.50 248
MEDIA 67.8 56.86 129 472 343 86.31 238.7
Muestra | HRR 180” (KW/m®) | MARHE (KW/m?) | EHC (MJ/Kg)| THR | TSP | SPR (m2/s)
N-1 49.48 31.6 30.21 22.2 0.6 0.0005
N-2 52.83 33.1 27.74 14.5 1.0 0.0022
N-3 53.57 35.5 24.79 135 1.1 0.0023
MEDIA 51.96 33.4 27.58 16.73 0.9 0.0017
MN-1 55.08 35.6 18.00 16.4 2.8 0.0026
MN-2 61.48 37.2 28.17 17.7 2.3 0.0050
MN-3 52.04 29.6 18.80 13.6 2.2 0.0043
MEDIA 56.2 34.1 21.66 15.9 2.4 0.0040
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Anexo | |: Hoja técnica tejido de fibras de carbono

YIXING HUAHENG HIGH PERFORMANCE FIBER TEXTILE
CO.LTD

Address: 84# Gaocheng Road Private development Zone Hegiao Town
Yixing. City JiangSu Province China

TEL: 0510-87887888
E-mail:sale2@huahengcf.com

FAX: 0510-87887888
Website: www.huahengcf.com

Product Specification

Name of product Carbon fiber fabric (Toray T700SC-12000)

Type H12K-CP3,H12K-CT3
Weave Plain/Twill

Fiber count(picks/inch) 7.6

Tensile strength 3400MPa

Tensile modulus 220Gpa

Elongation 1.5%

Weight/sgm 480g/sgm

Thickness 0.53mm

Width 100cm-150cm
Length/roll 100meters

Price USD 24.0/sgm FOB Shanghai
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