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Two roads diverged in a wood and | —
| took the one less traveled by,
And that has made all the difference.
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RESUMEN

El objetivo principal de la presente tesis doctoral es analizar la fractura interlaminar en
modo | de materiales compuestos. La baja tolerancia de los laminados compuestos a la
fractura interlaminar hace que ésta sea uno de los mecanismos de fallo que mas influye
en la pérdida de sus propiedades mecanicas.

Dado que el ensayo DCB est& normalizado, y es el método més empleado para medir
la tenacidad a la fractura de laminados compuestos en modo |, se ha realizado un
analisis del ensayo y de los métodos de reduccion de datos.

Una de las principales dificultades del ensayo es la determinacion de la longitud de
grieta, ya que se hace de manera visual. En este trabajo se propone un método para la
determinacion de la longitud de grieta basado en la comparaciéon de la flexibilidad
experimental y la calculada analiticamente. El resultado incluye la flexibilidad del
sistema y permite obtener la curva de resistencia del material utilizando los datos de
carga y desplazamiento proporcionados por la maquina de ensayos. El método ha sido
validado mediante resultados experimentales.

En el ensayo de laminados multidireccionales existen diversos factores que pueden
influir en los resultados obtenidos. Se ha estudiado la influencia que tienen en el ensayo
de laminados angulares tanto las tensiones residuales como los fenbmenos de
acoplamiento. En el caso de laminados con brazos anti-simétricos, existen curvaturas
de torsion debidas a los efectos higrotérmicos. Estas curvaturas son del mismo sentido
en laminados anti-simétricos y de sentido contrario en laminados simétricos. En el caso
de laminados angulares con brazos simétricos, éstos no sufren curvaturas de torsion por
tensiones residuales. Sin embargo, al cargar la probeta durante el ensayo se producen
fendmenos de acoplamiento y curvaturas de torsion dependientes de la carga aplicada.
Como en el caso anterior, son del mismo sentido o de sentido contario en funcién de la
configuracién del laminado.

En todos los casos se han obtenido expresiones analiticas de la tasa de liberaciéon de
energia que incluyen los efectos estudiados.



RESUMEN

Los resultados experimentales muestran una buena concordancia cuando se comparan
con el método de las éareas.
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MATERIALES COMPUESTOS

1.1 GENERALIDADES

A medida que aumenta la necesidad de soluciones tecnolégicas cada vez mas exigentes,
surge la necesidad de disponer de materiales que aporten mejores prestaciones. De esta
manera, los materiales compuestos surgen de la necesidad de obtener materiales con
una combinacion de propiedades que dificilmente se encuentren en los materiales
cladsicos como los ceramicos, los plasticos o los metales. En los dltimos afios se ha
incrementado de manera significativa su uso y aplicaciones.

Los materiales compuestos son los que se forman por combinacién, a nivel
macroscopico, de dos 0 mas materiales consiguiendo unas propiedades diferentes a las
de los materiales originales. Los componentes son distinguibles fisicamente y
separables mecanicamente. Existen materiales compuestos en la naturaleza como la
madera o el hueso, aunque actualmente la mayoria son creados artificialmente, siendo
su principal ventaja el hecho de que, si son diseflados adecuadamente, pueden tener
algunas cualidades especificas mejores que las de cada uno de sus componentes [1].

En un material compuesto se pueden distinguir dos fases 0 componentes principales, la
matriz y el refuerzo.



1. MATERIALES COMPUESTOS

La matriz es la fase continua que engloba al refuerzo. Define las propiedades fisicas y
guimicas del material siendo generalmente, a excepcion de las matrices ceramicas,
menos rigida y resistente que el material de refuerzo. Sus funciones principales son dar
volumen al material, ademas de transferir las cargas y proteger al refuerzo de
condiciones ambientales adversas. La matriz también determina algunas caracteristicas
del material como la conformabilidad y el acabado superficial.

Dependiendo de la aplicacién se usan diversos tipos de matriz, y en cuanto a ésta, los
materiales compuestos se pueden clasificar en:

. Materiales compuestos de matriz metalidatal Matrix CompositedMMC):

Se caracterizan principalmente por su elevada resistencia tanto mecéanica como a altas
temperaturas, asi como por su buena conductividad térmica y eléctrica. Se suelen usar
metales ligeros como el aluminio o el titanio y tienen importantes aplicaciones en la
industria aeroespacial, aeronautica y del automovil.

. Materiales compuestos de matriz ceramiCeramic Matrix Composites
CMC): Mejoran considerablemente las propiedades mecénicas de los materiales
ceramicos tradicionales, como la resistencia y tenacidad. Resisten elevadas
temperaturas pudiéndose utilizar como materiales refractarios.

. Materiales compuestos de matriz poliméri€olimer Matrix Composites

PMC): Son materiales con buenas propiedades mecénicas, resistentes a la corrosion y
a los agentes quimicos. Una de sus principales caracteristicas es que, a causa de sus
propiedades fisicas, pueden ser moldeados con amplia libertad de formas. Los
polimeros pueden ser termoplasticos o termoestables. Las matrices termoplasticas se
funden al calentarse, mientras que las termoestables permiten obtener una estructura
con forma permanente, que se degrada cuando se somete a altas temperaturas. La
principal ventaja de las matrices temoestables es que su comportamiento no varia en un
margen amplio de temperaturas. Las mas utilizadas son de poliéster, viniléster y resinas
epoxi.

El refuerzo es la fase que se agrega a la matriz para conferir al compuesto alguna
propiedad que la matriz no posee. En general, se utiliza para incrementar la resistencia
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y rigidez mecanica, aunque también se emplean refuerzos para mejorar el
comportamiento a altas temperaturas o la resistencia a la abrasion.

Como refuerzo, ademas de diversas clases de particulas, se utilizan diferentes tipos de
fibras, pudiendo ser de naturaleza organica, cerdmicas o incluso fibras naturales. Estas
fibras pueden ser cortas o largas, continuas o discontinuas y ademas pueden estar
orientadas en una o mdultiples direcciones, permitiendo disefiar materiales de alta

resistencia y bajo peso, en comparacion con los metales convencionales, ademas de
buena resistencia a fatiga y corrosion [2]. En general, el refuerzo es mas efectivo cuanto
menor tamafo tienen las particulas y mas homogéneamente distribuidas estan en la
matriz o cuando se incrementa la relacién longitud/didmetro de la fibra.

En funcién del tipo de refuerzo los materiales compuestos se pueden clasificar en:

. Nanocompuestos: El tamafio del refuerzo es del orden del nanémetro. En este
caso las interacciones matriz-refuerzo se dan a nivel molecular.
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Figura 1-1 Refuerzos discontinuos (a) Particulas; (b) Fibra corta y (c) Fibra larga.

. Materiales compuestos con refuerzos discontinuos (Figura 1-1): Los elementos
de refuerzo tienden a restringir el movimiento de la matriz en las proximidades de cada
particula, haciendo que el material sea mas resistente de lo que era la matriz. Entre los
tipos de refuerzos, estan los que tienen forma de particulas, que a pesar de que la
mejoria en las propiedades no sea tan alta como con otros tipos de refuerzo, se consigue
un comportamiento cuasi-isétropo. Otros tipos de refuerzos discontinuos son las fibras
cortas o fibras largas. En estos casos, dependiendo de si la orientacién de las fibras es
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aleatoria 0 no, se obtendran unas propiedades mecéanicas parecidas en todo el material
u optimizadas en direcciones concretas.

. Materiales compuestos con fibra larga (Figura 1-2): las fibras estan orientadas
y el material presenta un comportamiento anisotropo, es decir, las propiedades varian
dependiendo de la direccién. Pueden estar constituidos por laminas unidireccionales y
apiladas en la misma orientacion formando laminados unidireccionales, o con
diferentes orientaciones formando laminados multidireccionales. También pueden
estar formados por laminas tipo tejido.

(a) ()

Figura 1-2 (@) Lamina unidireccional y (b) LAmina de tejido.

Las fibras més utilizadas en la industria son las de vidrio, carbono y aramida. Estos tres
materiales poseen una alta resistencia a la traccion.

Las fibras de vidrio, Figura 1-3a, tienen una densidad y propiedades a la traccion
comparables a las fibras de carbono y aramida, pero menor resistencia y médulo de
traccidn, aunque pueden sufrir mayor elongacion sin romperse. Es el tipo de fibra méas
comunmente utilizada debido principalmente a que su costo es menor que las de
carbono o aramidicas. Su combinacién habitual es con matrices de resina de poliéster.
Las aplicaciones mas comunes son carrocerias de automoviles y barcos, recipientes de
almacenaje y en la industria del transporte en general.

La estructura atomica de la fibra de carbono (Figura 1-3b) es similar a la del grafito.
Consiste en laminas de atomos de carbono en un patron regular hexagonal. La fibra de
carbono utilizada en la actualidad como refuerzo de materiales compuestos se fabrica
a partir de un polimero llamado poliacrilonitrilo (PAN), mediante un proceso de
calentamiento. Tiene alta resistencia mecanicay rigidez, pero es poco resistente al roce
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y al impacto de baja energia. La matriz con la que se combina mas habitualmente es la
resina epoxi, de tipo termoestable, aunque también puede asociarse a otros polimeros,
como el poliéster o el viniléster. Las aplicaciones principales se presentan en la
industria aeronautica y espacial, aunque actualmente, al disminuir su precio, su uso se
ha extendido a otras industrias, como la automovilistica o la deportiva.

(b)

Figura 1-3 @) Fibra de vidrio; (b) Fibra de carbono y (c) Aramida.

La aramida (Figura 1-3c) es un filamento orgéanico que proviene de ciertos derivados
del petréleo. Las fibras de aramida tienen una alta resistencia al impacto y la corrosion

y son extremadamente resistentes al ataque quimico, exceptuando acidos fuertes y
bases a altas concentraciones. Se utilizan en estructuras compuestas, como en las fibras
de Kevlar. Sus principales aplicaciones se encuentran en la industria textil, en seguridad
por su resistencia al impacto y al fuego, en la industria del deporte, en la industria
nautica y en la automovilistica.

Ademas de las caracteristicas de las fibras y de la matriz, las propiedades de los
materiales compuestos dependen en gran medida de la intercara, es decir, de la region
de contacto entre estos dos componentes. Si la transferencia de carga de la matriz a la
fibra no es eficiente sera la matriz la que termine soportando las cargas o se produciran
huecos entre la matriz y las fibras, lo cual llevara a la fractura de la pieza. La adhesion
entre ambos componentes depende del contacto de los atomos en la superficie de uno
y otro componente. Existe toda un area de desarrollo de aditivos con los cuales recubrir
las fibras para que resulten mas compatibles con la matriz, con el objeto de aumentar
la adhesion.
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1.2 LAMINADOS Y FRACTURA INTERLAMINAR

El presente trabajo se centra en el estudio de materiales compuestos laminados. Los
laminados se forman mediante la unién de laminas apiladas, cada una de las cuales es
una capa de resina de pequefio espesor reforzada con fibras. Estas laminas pueden ser
de cinta si contienen sus fibras orientadas en una Unica direccion, o de tejido si estan
formadas por fibras entrelazadas. En el caso de las fibras unidireccionales, la lamina
presenta resistencia y modulo de elasticidad elevados en la direccién de la fibra y
valores mas bajos en la direccién ortogonal a la fibra.

La orientacion de las fibras en varias direcciones y la secuencia de apilamiento de cada
una de las laminas pueden optimizar las propiedades mecanicas del laminado de
acuerdo a la distribucién de cargas. Si todas las laminas se encuentran apiladas en una
Unica orientacién se forma un laminado unidireccional (Figura 1-4a); si estan en varias
orientaciones se trata de un laminado multidireccional (Figura 1-4b).
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Figura 1-4 (@) Laminado unidireccional y (b) Laminado multidireccional.

En el caso de un material compuesto de matriz polimérica termoestable, el polimero,
del cual estan formadas las laminas se encuentra inicialmente sin reaccionar y por lo
tanto el material es flexible. Tras apilar las laminas en la secuencia requerida, mientras
se aplica una presion para mantener el material compactado, se procede a un proceso
de calentamiento donde el polimero reacciona formando una red tridimensional unida
al refuerzo.
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De acuerdo a la teoria de placas laminadas, se puede determinar el comportamiento
mecanico del laminado en funcion de las propiedades de las laminas constituyentes.
Por lo tanto, en cierta medida se pueden disefiar materiales conociendo de antemano
las propiedades requeridas. Estas dependeran, por un lado, de la secuencia de apilado
y angulo que forma cada lamina, por otro lado, de las propiedades de cada lamina, que
incluso pueden ser de diferente material.

En el analisis de laminados es habitual usar un sistema de coordenadas ortogonal con
el eje z perpendicular al plano del laminado. La orientacion de las laminas
unidireccionales se especifica mediante el angubon respecto al ejg como se
aprecia en la Figura 1-5. El anges positivo en el sentido contrario a las agujas del
reloj con respecto al eje[3].

y/ zV¥

Figura 1-5 Sistema de coordenadas.

Los laminados presentan la desventaja de la fractura interlaminar o deslaminacion, ya
que el refuerzo mejora las propiedades en el plano, pero no lo hace en la direccion
perpendicular al mismo. La fractura interlaminar consiste en el despegue de laminas
contiguas o el agrietamiento de la matriz entre laminas, en zonas ricas en resina. Esta
separacion se debe a tensiones normales que actian en la direccién del espesor y/o
tensiones cortantes que actlan en planos paralelos a las intercaras de las laminas [4].
Puede aparecer por muy diversas razones, como defectos de fabricacion, impacto de
objetos extrafios, campos de tensiones interlaminares, etc. y se propaga debido a las
cargas que actuan sobre el material.
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Las zonas de deslaminacién crecen ante cargas crecientes o ciclicas, y el proceso puede
llevar consigo la disminucién de la resistencia y la rigidez del material, que pueden
derivar en el fallo catastréfico del laminado.

El célculo de la resistencia a la fractura interlaminar se basa en los tres modos de
crecimiento de la grieta, siendo la tasa de liberacion de energia liberada por unidad de
anchura en una propagacion infinitesimal de la grietael pardmetro utilizado para

Su caracterizacion.

1.3 OBJETIVOS DE LA TESIS

El ensayo de doble viga empotra@e@ble Cantilever BeanDCB) es el método mas
empleado para determinar la resistencia a la deslaminacion en modo | de fractura. Sin
embargo, ademas de estar normalizado Unicamente para compuestos unidireccionales
de polimeros reforzados con fibras, requiere de la determinacién visual del crecimiento
de la grieta durante su ejecucion.

El objetivo general de esta Tesis Doctoral es el estudio de nuevas metodologias de
analisis del ensayo DCB para el célculo de la fractura interlaminar de laminados
unidireccionales y angulares. Para ello se plantean los siguientes objetivos parciales:

. Desarrollar un método de andlisis de los datos del ensayo que permita la
obtencion de la tasa de liberacion de energia sin necesidad de utilizar determinacion
visual de la longitud de grieta.

. Validar el método analitico para la determinacion de la longitud de grieta,
basado en la variacion de la flexibilidad, mediante el ensayo experimental de probetas
unidireccionales.

. Analizar los aspectos del ensayo DCB de laminados multidireccionales y
determinar la aportacién tanto de los efectos higrotérmicos como del acoplamiento
flexion-torsion a la tasa de liberacion de energia mediante una aproximacién analitica.
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. Realizar ensayos de probetas de laminados angulares simétricos y anti-
simétricos para calcular la tasa de liberacion de energia mediante la nueva
aproximacion propuesta y comparar los resultados con otros métodos de reduccién de
datos existentes.
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2.1 MECANICA DE LA FRACTURA

2.11 INTRODUCCION

La mecanica de la fractura, y particularmente la mecénica de la fractura elastica lineal,
(Linear Elastic Fracture Mechanicd EFM), estudia la formacion y propagacion de
grietas, asi como la distribucion de tensiones y deformaciones que ocurren en los
materiales sometidos a solicitaciones mecanicas. Trata de caracterizar la resistencia a
la fractura de los materiales principalmente mediante dos aproximaciones: por un lado,
el criterio energético, segun el cual la energia disponible para el avance de grieta debe
superar un valor determinado, y por otro lado, el planteamiento tensional, en el que se
definen factores de intensidad de tensiones para determinar el estado tensional en la
punta de grieta. En el presente trabajo se utilizara el criterio energético para la fractura
interlaminar de laminados compuestos.

Se suele establecer el inicio de la mecanica de la fractura en el trabajo de Inglis [5], que
estudio el efecto de la concentracion de tensiones en las grietas. Inglis estudio agujeros
elipticos de longitu®a y anchurab bajo tension uniforme en una placa plana
(Figura 2-1). Determin6 que las tensiones locales en los bordes de la elipse eran mucho
mayores que las tensiones medias aplicadas y que la maxima @regdoroducia en

el punto de menor curvatura de la elipse.

11
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o, = J(1+2?:) (2.1)

£44 4 448
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Figura 2-1 Agujero eliptico en placa plana.

La relaciongy/ o se define como el factor de concentracion de tenslen€siando el
eje mayor aumenta respecto al menor, el agujero eliptico se va asemejando a una grieta.
Para este caso, Inglis encontr6 mas conveniente expresar la expresion (2.1) en funcion

del radio de curvatura,
/a
o,=0l+2[—) (2.2)
P

Donde:

pP=— (2.3)
a
Este criterio tiene un importante inconveniente. El problema es que si el radio de
curvatura de la grieta tiende a cero la tensién en ese punto tiende a infinito. Esto no
ocurre en la realidad, ya que es habitual la existencia de grietas afiladas y ningun
material podria aguantar valores infinitos de tension.

12
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2.1.2 CRITERIO ENERGETICO DE GRIFFITH

La paradoja de tension infinita en la grieta afilada motivo a Griffith a desarrollar una
teoria de fractura considerando el problema desde un punto de vista termodindmico, en
lugar de basarse en tensiones locales [6]. De acuerdo al principio de minima energia
potencial, cuando un sistema pasa de un estado de no equilibrio a un estado de
equilibrio, se produce una disminucion neta de energia. Con esta idea en mente, Griffith
supuso que la grieta crece por la desaparicién de la traccion que mantenia unidas las
superficies. Suponiendo que el proceso es reversible, y asumiendo que se produce
instantdneamente, se puede considerar adiabatico.

En este caso, la energia interna del sistema es la suma de la energia potencial y la
energia superficial necesaria para la creacion de superficies.

U=n+u, (2.4)

DondeU es la energia total del sistemaldenergia potencial elasticdly la energia
superficial. Para que la grieta avance, la disminucion de energia potencial debe ser
mayor que la necesaria para la creacion de nueva superficie. Griffith consideré que la
condicion critica para el crecimiento de grieta es que las variaciones energéticas
asociadas a la creacion o propagacion de grieta se equilibren, es decir, que se minimice
la energia del sistema.

du _dn  duy_,

= (2.5)
dA~ dA dA

SiendodA la variacion de la superficie en el avance de grieta.

Para el caso de una placa semi-infinita de mo&uwon una grieta de longitual y
sometida a una tracciagn como la representada en la Figura 2-2, Griffith , a partir de

la solucién de Inglis, encontrd que la energia potencial elastica por unidad de espesor
se puede expresar como:

13
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2.2
n="2a 2.6)
2E
Y la energia de superficie es:
Uy =2ay, (2.7

Donde suponiendo que el espesor de la placa es unitags |la energia especifica de
superficie y 2a corresponde a la superficie de agrietamiento.

o)

N S S O

VY Y oY vy oy

o)

Figura 2-2 Placa con grieta de longitud a sometida a tension.

Derivando las ecuaciones (2.6) y (2.7) se obtiene:

dn g

@a.mwa 2.8)

da E

duy _ 2y, (2.9)
da

Sustituyendo (2.8) y (2.9) en la ecuacién (2.5) se determina la tension critica de
fractura,c;, que en este caso es:

14
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2y.E
ma

o, = (2.10)

C

El principal inconveniente del modelo de Griffith es que solo explica mecanismos de
fractura de materiales fragiles. Para otros materiales, ademas de que la determinacion
de la energia de superficie resulta dificultosa, los valores que se obtienen son en general
muy inferiores a los valores requeridos para la propagacion de la grieta. Esto se debe a
gue Griffith utiliza criterios elasticos para determinar la resistencia a fractura, y éstos
no son estrictamente validos en la punta de la grieta. En la teoria elastica se asume una
punta de grieta perfectamente definida y sin fuerzas de atraccion en las superficies
opuestas de la fisura, hipétesis que no es cierta en la punta de grieta.

2.1.3 CORRECCION DE IRWIN

Irwin [7] y Orowan [8] por separado, dedujeron que el proceso de fractura no podia
concentrarse en un solo punto como se habia planteado hasta ese momento, sino que se
presenta en una pequefa zona préxima a la punta de grieta, la zona plastica. Esta zona,
por efecto de la deformacion, puede absorber gran cantidad de energia manteniendo las
tensiones dentro de un valor finito.

De esta forma, la tension de fractura para materiales con flujo plastico se podria
expresar de la siguiente manera:

o, = M (2.11)
7a

Siendoy, la energia de deformacion pléstica disipada por unidad de &area en el proceso
defractura. Irwin y Orowan definieron la expresion anterior Unicamente para metales,
pero se puede generalizar la expresion teniendo en cuenta otros tipos de disipacion de
energia:

.= 8 (2.12
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DondeWs es la energia necesaria para la creacién de nueva superficie, incluyendo
efectos plasticos, viscoelasticos o viscoplasticos, dependiendo del material.

2.14 TASA DE LIBERACION DE ENERGIA

Irwin [9] defini6 el concepto de tasa de liberacién de enefgia;omo la energia
disponible para un incremento de la superficie de grieta (2.13), mientras que la tasa
critica de liberacion de energia o tenacidad a fracBaras la energia requerida para

el incremento de la superficie de grieta, que es una propiedad del material.

G :_d_I'I:—_ld_I'I (2.13)
dA b da
Dondeb es el espesor de la placa. De esta manera, la condicién critica para el
crecimiento de grieta se puede expresar como sigue:

G=>G

C

(2.14)

Se considera un proceso en el que la carga aplicada se mantiene constante, como el de
la Figura 2-3. En estas condiciones y considerando que el material tiene un
comportamiento elastico lineal, la energia poterigiguede definirse de la siguiente
manera:

M=U-W=U-P5 (2.15)

DondeU es la energia de deformacion almacenada en el matéghbirabajo realizado
por las fuerzas exteriore3,es la carga exterior §es el desplazamiento del punto de
aplicacion de dicha carga.

16
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Desplazamiento

o o+do

Figura 2-3 Curva carga-desplazamiento con control de carga.

En estas cor |diCiO| €S, Ia energia de defOFIIIaCiéII es:
_ J.O =_ P ( . )

por lo tanto:
n=-u (2.17)

Suponéendo que la grieta tiene una anchura constAnieuna longituda y teniendo

en cuenta la definicién de la flexibilidad del sistef@acomo el cociente entre el
desplazamiento y la carga aplicada, se puede sustituir (2.16) en (2.17) y el resultado a
su vez en (2.13), obteniendo la tasa de liberacion de energia:

10U P (0o P’ dC
G=~—| =—|==| === (2.18)
b\ da/ 2b\oda/; 2bda
En estas condiciones de carga controlada, la energia requerida para el crecimiento de
grieta es aportada por la carga aplicada.

17
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a-+da

» Desplazamiento

Figura 2-4 Curva carga-desplazamiento con control de desplazamiento.

Se suponen ahora unas condiciones de desplazamiento constante como en la Figura
2-4, es decir, un sistema de desplazamiento controlado. En este caso, el trabajo exterior
aplicado al sistema es nulo, con lo que la energia potencial es igual a la energia de

deformacién. Siguiendo un proceso analogo al del caso anterior y teniendo en cuenta

la definicion de flexibilidad del sistema €e obtiene:

1(5[)) J(GPJ P’ dC
b\oda/; 2b\da/; 2b da

Cuando el sistema se encuentra bajo condiciones de desplazamiento controlado, la
energia necesaria para el crecimiento de grieta es aportada por la energia de
deformacion.

Se puede observar que (2.18) y (2.19) son iguales, y por tanto la tasa de liberacion de
energia es la misma en condiciones de carga controlada o desplazamiento controlado.

18
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2.15 MODOS DE FRACTURA

De acuerdo al desplazamiento relativo de las superficies de la grieta, en la Mecanica de
la Fractura se distinguen tres modos basicos de fractura [10]:

. Modo de apertura (Modo I): en este modo, se producen tensiones normales
perpendiculares a la grieta y las superficies de ésta se separan una de otra sin que exista
deslizamiento relativo entre ellas (Figura 2-5a).

. Modo de deslizamiento (Modo Il): en el modo Il actdan tensiones tangenciales
paralelas a las caras de la grieta y en la direccién de crecimiento de ésta, pero en
sentidos opuestos. Las caras de la grieta deslizan una sobre otra manteniendo el
contacto (Figura 2-5b).

. Modo de torsién o rasgado (Modo lll): en el modo 1l las tensiones tangenciales
actuan paralelas a las caras de la grieta, pero en direccion perpendicular al crecimiento
de la grieta. Las caras deslizan una sobre otra, manteniendo el contacto y en direccion
perpendicular al avance de grieta (Figura 2-5c).

(a) (b) ()

Figura 2-5Modos de fractura (a) Modo I; (b) Modo 1l y (c) Modo llI.
Un sistema bajo unas condiciones generales de carga puede tener componentes

tensionales que provoquen mas de un modo de fractura al mismo tiempo. Es lo que se
conoce como modo mixto de fractura.
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2.1.6 CURVAS DE RESISTENCIA

La curva de resistencia o curva-R consiste en un registro de la variacion de la tasa
critica de liberacién de energia con respecto al tamafo de grieta. Dependiendo de cémo
varien tanto la tasa de liberacion de ene@ieomo la tenacidad a fractut, el
crecimiento de grieta puede ser estable o inestable. La condicion para el crecimiento de
grieta es la siguiente:

G=G (2.20)

[+
Mientras que dicho crecimiento serd estable si:

dG _dG,
— <

< 2.21
dG da ( )
Y serd inestable en el caso de que se cumpla:
4G dG (2.22)
dG da

Algunos materiales tienen una curva de resistencia haorizontal, por lo que poseen una
tenacidad a la fractura que no varia con el tamafio de grieta, mientras que en otros casos
la curva-R es creciente y no pueden ser caracterizados con un unico valor. Esto es
habitual en polimeros reforzados con fibra larga, y se interpreta como un
comportamiento de resistencia al avance de grieta.

2.2 ENSAYOS DE FRACTURA INTERLAMINAR DE
MATERIALES COMPUESTOS

221 ENSAYOS DE MODO |

El ensayo DCB es el ensayo mas utilizado para medir la fractura interlaminar en modo
I. La aplicacién del criterio de estabilidad basado en la flexibilidad [11] y su
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verificacion experimental [12] muestran la estabilidad del crecimiento de grieta para el
ensayo en condiciones de carga con desplazamiento controlado. Se han publicado
numerosas aproximaciones analiticas con el fin de interpretar los resultados de este
ensayo. Se ha normalizado para el caso de compuestos unidireccionales de polimeros
reforzados con fibra por la Asociacion Americana de Ensayos y Materiales (ASTM)
[13] y la Organizacion Internacional de Normalizacion (ISO) [14], siendo ambas
normas técnicamente equivalentes.

La Figura 2-6 muestra la configuracion del ensayo DCB descrito en [14]. Durante la
fabricacién, se debe insertar un film antiadherente con un grosor menogteh |

plano medio del laminado con el fin de generar la grieta inicial que se ir4 propagando
durante el ensayo. Se aplican fuerzas de traccién por medio de bloques de carga o
bisagras adheridas a la probeta mientras se controla el avance de la grieta. El valor de
iniciacion y de propagaciéon d&. se pueden calcular en base a los datos de carga,
apertura de la grieta en el punto de aplicacion de la carga y avance de grieta. Los dos
primeros valores se obtienen directamente de los datos proporcionados por la maquina
de ensayos mientras que la determinacion de la longitud de grieta se hace de forma
visual.

bﬂ P“AA

A

v

| v

2h é/ VVP

Figura 2-6 Configuracién del ensayo DCB.

El andlisis de los datos obtenidos se realiza basandose en la Teoria de vigas corregida
o en la calibracion experimental de la flexibilidad. Hashemi et al. [15] compararon los
diferentes métodos existentes, y su aplicacion a materiales compuestos con fibra,
concluyendo que aquellos basados en la Teoria de vigas necesitaban una correccion en
la longitud de grieta. Esta correccion es consecuencia de la deformacion que las fuerzas

21



2. ESTADO DEL ARTE

y momentos producen en el frente de grieta por el hecho de no existir un empotramiento
perfecto en dicho punto. Desarrollaron el método de la Teoria de vigas corregida que
se describe a continuacion. Williams [16] estudi6 la influencia del uso de bloques de
carga vy el efecto debido a grandes desplazamientos.

Las normas mencionadas anteriormente recomiendan los siguientes métodos de
reduccion de datos:

. Método de la teoria de vigas corregi@a(rected Beam TheorZBT)

Este método consiste en suponer que los brazos superior e inferior de la zona agrietada
de la probeta pueden ser representados como dos vigas empotradas. Dicho
empotramiento se encuentra a una distanaasde el frente de grieta, tal y como se
aprecia en la Figura 2-7, donde se representa el brazo inferior de la probeta. Esta
distancial es el factor de correccién de longitud de grieta que se aplica debido a que
en el frente de grieta existe una rotacion, y no un empotramiento perfecto.

P

]

Si no se tiene en cuenta el efecto del cortante, segun la teoria de vigas de Euler-
Bernuilli, el valor del desplazamiento en el punto de aplicacion de la fuerza es:

A

Figura 2-7 Modelo de viga empotrada (CBT).

5= Plat A)®

i (2.23)

22



2. ESTADO DEL ARTE

Por lo que teniendo en cuenta que la flexibilidad en este ensayo se define como la
relacion entre la apertura en el punto de aplicacion de la fuerza y la fuerza aplicada en
este punto, dicha flexibilidad resulta ser un polinomio de tercer grado ah da+

acuerdo con la ecuacion (2.23).

Aplicando la relacion entre @y la flexibilidad (2.18) y modificando la expresion para
incluir por un lado el efecto de grande desplazamientos y por otro el de blogues de
carga, en caso de ser utilizados, la tasa de liberacion de energia en Modo | resulta ser:

=_%P0 F (2.24)
b(a+A) N

DondeP y Json la carga aplicada y la deformacién de uno de los brazos en el punto

de aplicacion respectivamente,es la anchura de la probetaayla longitud de

deslaminacion, medida desde el punto de aplicacién de la ¢aem.el factor de

correccion para grandes desplazamientdses el factor de correccion debido a los

bloques de carga [16].

(/N4

v

Figura 2-8 Determinacion dA en CBT.

El parametroA se determina experimentalmente graficando la raiz cubica de la
flexibilidad en funcion de la longitud de grieta. El punto de corte de la recta de ajuste
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de minimos cuadrados con el eje de abscisas determina el valprcdmo puede
observarse en la Figura 2-8.

En el caso de que las propiedades del material sean conocidas, el factor de correccion
A se puede calcular mediante la solucién teédrica para una viga sobre una fundacién
elastica dada por Williams [17]:

J E, H r ” 2.25)
11G,, 1+T

Donde:

r=118Y0 (2.26)

3

Las propiedades elasticBsy Giz son el mddulo de Young en la direccion del espesor
y el médulo de cortadura en el plano 13, respectivamente.

. Método de la calibracién de la flexibilidad modificaddodified Compliance
Calibration, MCC)

En el método MCC se establece, a partir de los datos de ensayo, el grafico de la raiz
cubica de la flexibilidad normalizada por la anchL(riaC)%o en el caso de usarse

blogues de cargébC/ N)% , como funcién de la longitud de grieta normalizada por

el grosor de la probeta/@h) tal y como aparece en la Figura 2-9. La pendiente de la
recta de ajuste de minimos cuadrados se denominala G viene dada por la
expresion (2.17).

2 %
e =3 (Ej (Ej F (2.27)
2(2h)\ b
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(bC/ N)%

>
!

¥on

Figura 2-9 Determinacién de la pendienteemel método MCC.

En la norma ASTM [13] se define ademas un tercer método para el célculoda la G
patir de los datos del ensayo:

. Método de la calibracion de la flexibilida@g¢mpliance Calibration Method,
CCM)

Este método, también conocido como el Método de Berry, propone graficar el
logaritmo de la flexibilidad en funcién del logaritmo de la longitud de grieta como se
aprecia en la Figura 2-10. Se calcula n, a partir del ajuste de minimos cuadrados de los
datos de la grafica, como= A /A, ylaresistencia a la fractura en modo | segin la

expresion:

_nPd

= 2.28
" 2ba (2.28)

Los resultados son similares y ninguno de los tres métodos descritos se considera mejor
gue el resto en cuanto a resultados. Sin embargo, se recomienda el CBT ya que en la
mayoria de los casos los resultados obtenidos son los mas conservadores [13].
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El alcance de las normas descritas es muy limitado en su aplicacion, ya que ademas de
tener que ser unidireccional, la norma limita el uso a materiales reforzados con fibra de
carbono o de vidrio.

logC

0 >
loga

Figura 2-10 Determinacion del parametro n en el método CC.

. Método de las areas

A pesar de no aparecer en las normas, debido a que el valor obtenido no es el de
iniciacion sino una media durante la propagacion, otro método directo para la reduccién
de datos es el método de las areas. En este&asa;alcula directamente de la energia
consumida por la propagacion de la grieta dividida por el area creada durante dicha
propagacion. El area entre dos puntos de la gréfica carga-desplazamiento representa la
variacion de energia eléstica almacenada debido al crecimiento de la grieta.

En este caso la tasa de liberacion de energia, que se corresponde con el area rallada de
la Figura 2-11, viene dada por la siguiente expresion:

_ Pla-z ~ I:)251

= (2.29)
2b(a, - a)
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SiendoP; los valores de la carga,los valores de desplazamienta;\tas longitudes
dela grieta en dos puntos de la gréfica carga-desplazamiento, como se observa en la
Figura 2-11.

|-
»

5 5

Figura 2-11Método de las areas.

Se han desarrollado diversos modelos con el fin de buscar una solucion analitica al
comportamiento de probetas sometidas al ensayo DCB.

Inicialmente la probeta DCB se asimilé a una viga de longitud equivalente a la parte
agrietada y con un empotramiento en el frente de grieta, aunque los resultados no eran
buenos debido a que dicho empotramiento no puede considerarse perfecto.

Williams [17] estudi6 el efecto de la flexibilidad del empotramiento de la viga en
probetas DCB ort6tropas asimilando la parte no agrietada de la probeta a una viga de
Timoshenko sobre una fundacién elastica. Se bas6é en el trabajo publicado con
anterioridad por Kanninen [18, 19] para el caso de materiales isotrépicos. Llegé a la
conclusion de que la parte del empotramiento de la probeta ortétropa se comporta como
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una viga corta con una importante deformacion por cortante, lo que lleva a una
considerable rotacién en este punto si se compara con el caso isotrépico. Whitney [20]
utilizé la Teoria de placas para el caso ortétropo, asumiendo estado de deformacion
plana.

Olsson [21] analizé el desplazamiento de la parte agrietada mediante la Teoria clasica
de vigas corregida para tener en cuenta el cortante. También determind el
desplazamiento provocado por la flexibilidad en la parte sin agrietar y los efectos de
Saint Venant mas alla del frente de grieta. Realizé el calculo de la flexibilidad mediante
la superposicion de todos estos efectos y lo corroboré con un analisis de elementos
finitos. Comparando otros andlisis, llegd a la conclusion de que la solucion de Williams
tiene una rigidez alta, mientras que la de Whitney es la que mas se aproxima a la
obtenida mediante los elementos finitos.

Ozdil y Carlsson [22] ampliaron el modelo de Kanninen para su aplicacion en
laminados angulares teniendo en cuenta la rigidez fuera del plano del laminado.
Observaron una buena concordancia entre los resultados obtenidos analiticamente y los
obtenidos experimentalmente para diferentes configuraciones angulares. En los datos
experimentales se puede apreciar como la curva de resistencia es creciente, hecho
atribuido al despegue de fibras transversales.

Kondo [23] modelizé el ensayo DCB utilizando para ello un viga de Timoshenko sobre
una fundacion elastica tipo Winkler, en oposicion a la de tipo Pasternak usada por
Williams [17]. Kondo consideré que la simetria de la probeta no permite la existencia
de esfuerzos cortantes, causantes de la rigidez rotacional en la parte sin agrietar de la
probeta.

Shokrieh et al. [24] utilizaron una teoria de cortante de primer orden sobre una
fundacién elastica de dos parametros para modelar probetas multidireccionales,
obteniendo resultados aceptables para configuraciones con coeficientes de
acoplamiento bajos y altos ratios de aspecto de la probeta (Longitud de grieta sobre
anchura de la probeta).

Qiao y Wang [25, 26] utilizaron un modelo con una junta para tener en cuenta el efecto
de las tensiones en el frente de grieta de la intercara de bi-materiales. La flexibilidad de
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la junta varia para que de esa manera se pueda ajustar el modelo a los materiales
ensayados.

Szekrényes [27] presenté un amplio andlisis, teniendo en cuenta, ademas del modelo
de vigas de Euler-Bernuilli y de la sustentacién elastica de Winkler-Pasternak, el efecto
de Saint-Venant y la deformacion a cortadura del frente de grieta.

Hamed et al. [28] consideraron una teoria de deformacion por cortante de segundo
orden. Pavan Kumar et al. [29] compararon los resultados de utilizar teorias de cortante
de primer orden con los resultados de usar teorias de orden superior concluyendo que
para longitudes de grieta cortas puede tener importancia el uso de teorias de orden
superior.

Shokrieh et al. [30] presentaron un método basado en una teoria de vigas de sexto orden
sobre una fundacion elastica de Winkler, teniendo en cuenta tanto la deformacion
transversal como la deformacién en la punta de grieta.

Olsson [31] reviso los modelos basados en fundacion elastica publicados, llegando a la
conclusion de que los que tenian una mejor coincidencia con los datos obtenidos
numeéricamente mediante modelado de elementos finitos son los que utilizan una viga
de Timoshenko sobre una sustentacion tipo Winkler y los métodos que utilizan
aproximaciones energéticas para incorporar la flexibilidad en el frente de grieta.

Shokrieh et al. [32] también compararon los modelos de viga sobre fundacién elastica.
En sus conclusiones coinciden con Olsson en que el modelado de una viga de
Timoshenko sobre fundacion de Winkler es el que mejor se ajusta a los resultados
experimentales para laminados unidireccionales. Sin embargo, los modelos de viga de
Timoshenko sobre fundacion de Pasternak, que son muy rigidos para laminados
unidireccionales, se ajustan mejor en el caso de laminados angulares.

No todos los modelos estan basados en fundaciones elasticas. Weatherby [33] incluyo
un muelle rotacional en el empotramiento, con el fin de permitir el giro en este punto.
Este modelo ha sido utilizado para corroborar estudios experimentales por Nageswara
[34] o més recientemente por Franklin y Christofer [35, 36].
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2.2.2 ENSAYOS DE MODO I

Existen varias configuraciones de ensayo para caracterizar la deslaminacion en modo
Il, pero el ensayo de flexion con entalla finein¢d notched flexureENF) ha sido
normalizado por la ASTM [37].

. El ensayo ENF es un ensayo de flexibn en tres puntos de una probeta
previamente agrietada en uno de sus extremos, como se aprecia en la Figura 2-12.

S
S

O C
2h

Figura 2-12 Configuracion del ensayo ENF.

El ensayo fue inicialmente analizado por Russell y Street mediante la teoria de vigas
[38]. Posteriormente, Carlsson et al. [39] ampliaron el analisis a materiales compuestos
incluyendo el efecto del cortante. La utilizacion de relaciones espesor-longitud de grieta
pequefios puede minimizar dicho efecto.

Una de las principales desventajas de este ensayo es que el crecimiento de grieta es
inestable excepto para grietas en las que su longitud normalizada respecto a media luz
sea aproximadamente 0,@/l( > 0,7) [40]. Otro de los problemas es la dificil
determinacion visual de la grieta durante el ensayo. Con el objetivo de soslayar dicho
inconveniente, Arrese et al. [41] desarrollaron el Método de la teoria de vigas con
rotaciones de flexiorBeam Theory including Bending Rotation, BTBR) que, basado

en la flexibilidad experimental, permite determinar la longitud de grieta de modo
analitico.

. El Ensayo de fractura con carga finBh{ loaded SplitELS) consiste en la
aplicacion de una carga en una de las vigas fracturadas, mientras en la parte sin agrietar
existe un empotramiento, como se aprecia en la Figura 2-13. Tiene como ventaja una
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condicion mas favorable que otros ensayos para la propagacidn estable de la grieta [40],
mientras que su principal desventaja es la dificultad de conseguir un amarre que asegure
un empotramiento perfecto, ademas de los grandes desplazamientos que se producen.

b ')
i [

wm Y

Figura 2-13 Configuracion del ensayo ELS.

. El Ensayo de flexion con entalla final de cuatro puntesuf-point End
Notched Flexure testENF). Este ensayo, cuya configuracion se muestra en la Figura
2-14, permite obtener una curva de resistencia completa, debido a que no presenta
problemas de inestabilidad en el crecimiento de grieta. Fue propuesto inicialmente por
Martin y Davidson [42]. Sin embargo, de acuerdo al andlisis experimental llevado a
cabo por Schuecker y Davidson [43] los datos obtenidos son hasta un 20% superiores
a los obtenidos mediante el ensayo ENF. Segun los autores, las diferencias son
superiores al aumentar la relacion entre la luz de los soportes y la luz entre los puntos
de aplicacion de carga.

Schuecker y Davidson [44] analizaron mediante el método de los elementos finitos el
efecto del rozamiento como posible origen de las diferencias. Determinaron que el
efecto del rozamiento en los rodillos es mayor que en el ENF y que ademas aumenta
con la relacion entre la luz entre soportes y la luz entre los puntos de aplicacion de
carga, aunque dicho efecto no es suficiente para explicar toda la diferencia en los
resultados d&,, por lo que establecieron que el error se debe a la imprecision a la hora
de determinar la longitud de grieta y medir la flexibilidad.

31



2. ESTADO DEL ARTE

G =/

Figura 2-14 Configuracién del ensayo 4ENF.

2.2.3 ENSAYOS DE MODO MIXTO I/l

El modo mixto I/l ha tenido un importante desarrollo en los ultimos tiempos. Esto es
debido a que en la practica la combinacion de modos es habitual, y los modos |y Il son
predominantes con respecto al modo Il

. Flexiébn en modo mixtoMixed mode bending, MMB). La configuracion es la
mostrada en la Figura 2-15 siendo la normalizada por ASTM [45] y basada en la
propuesta de Crews y Reeder [46, 47]. Probablemente el MMB es ensayo mas utilizado
por el amplio rango de modos mixtos que se pueden ensayar. Sin embargo, la
complejidad del utillaje necesario hace que a menudo se prefieran otras configuraciones
de ensayo.

) {%Ty | 5
« @,

Figura 2-15 Configuracién del ensayo MMB.
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. Ensayo de flexion en viga Unicgifgle leg bending, SLB), cuya configuracion

se muestra en la Figura 2-16, fue propuesto por Yoon y Hong [48]. Tiene el
inconveniente de que es muy limitado el rango de modos mixtos que permite ensayar.
Basandose en este ensayo, Szekrényes et al. [49] desarrollaron el @nsayjey
bending (OLB).

> I
O2/h l T /

Figura 2-16 Configuracién del ensayo SLB.
. Ensayo con grieta cortanteCrack Lap Shear CLS). Este ensayo, de

configuracion sencilla, tiene sin embargo el problema de la dificultad de analisis que
provoca el hecho de que la carga se aplique excéntricamente (Figura 2-17).

%
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Figura 2-17 Configuracion del ensayo CLS.

. Mas recientemente, Boyano et al. [50] han propuesto el ensayo de flexion con
entalla final con rodillo End notched Flexure with RolleENFR) que permite el
célculo de la longitud de grieta y la tasa de liberacion de energia para cada par de datos
carga-desplazamiento del ensayo (Figura 2-18).
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Figura 2-18 Configuracién del ensayo ENFR.

224 ENSAYOS DE MODO Il

El desarrollo de un método de ensayo normalizado para el modo Il de fractura no ha
tenido tanto empuje como los casos anteriores, debido entre otras cosas a la dificultad
de encontrar una configuracion de ensayo que muestre un modo lll puro en el frente de
grieta. Los ensayos mas habitualmente utilizados son los siguientes:

. Ensayo de viga quebrada en voladi3plit Cantilever BearrSCB)

b
a

on ¥ P

P

A
A

Figura 2-19 Configuracion del ensayo SCB.

Propuesto inicialmente por Donaldson [51], comparte la utilizacion de probetas tipo

viga con los ensayos DCB y ENF (Figura 2-19). Sin embargo, el ensayo tiene una
importante componente de modo Il de fractura. Posteriormente ha habido diversas
modificaciones a este ensayo para tratar de evitar este problema, [52, 53]. Mas
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recientemente, Szekrényes [54] ha introducido cambios importantes en el ensayo,
dando lugar a un nuevo método llamado MS@Bdified Split Cantiléver Bean

. Ensayo de torsibn con entalla later&éld§e crack torsion, ECT), cuya
configuracién se aprecia en la Figura 2-20, fue propuesto por Lee [55] siendo el mas
utilizado actualmente. Consiste en aplicar cargas iguales pero opuestas a una probeta
con grieta lateral inicial. De esta forma se obtiene una distribucién de torsién uniforme
en toda la probeta. Una ronda de ensayos organizada para evaluar su posible
estandarizacion concluyé con datos muy dispersos y una considerable cantidad de no
linealidades [56].

e b .

Figura 2-20 Configuracion del ensayo ECT.

Becht y Gillespie [57] propusieron el ensay@ck rail shearpara caracterizar la
deslaminacion en modo lll. La principal dificultad de este método es que la baja
flexibilidad de la probeta no permite utilizar la calibracion de la flexibilidad para la
reduccion de datos, ademas de existir una importante componente de modo Il de
fractura. El ensay&hear Torsion Bendinfp8, 59], fue inicialmente disefiado para
caracterizar modos mixtos y posteriormente modificado para modo lll. Las probetas
usadas en este ensayo se fabrican con pre-grieta tanto en el frente como en ambos
laterales. Tratando de minimizar los problemas que presentan las configuraciones
anteriores, se han propuesto varias modificaciones sobre estos ensayos, como el
modified edge crack torsion (MECT) [60, 61],s&t edge crack torsion (6ECT) [62],

el Split-shear torsion (SST) [63], 0 el mas recientemente disefiado ensayo de torsion
[64].
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2.2.5 METODOS NUMERICOS

La modelizacibn mediante el Método de elementos finitos ha sido ampliamente
utilizada en los ultimos afios como técnica de prediccidbn de la resistencia a la
deslaminacion.

Cabe destacar el método del cierre virtual de gnétéu@l crack closure Technigue

VCCT). Este método es el mas usado y esta basado en la hip6tesis de Irwin, es decir,
en que la energia liberada en una extensién de grieta (Figura 2-21) equivale al trabajo
necesario para cerrarla y volver al estado inicial [65]. El método, ademas de suministrar

la G total, ofrece también la posibilidad de calcular las contribuci@neS y G
asociando a cada modo de fractura las componentes cartesianas de las fuerzas nodales
en el frente de la grieta [66].

Figura 2-21 Extension de grieta en el modelo de elementos finitos.

Bonhomme et al. [67, 68] propusieron el procedimiento de extension de dos pasos
(Two-step Extension Method, TSEP), calculando en un primer paso las fuerzas en el
frente de grieta y los desplazamientos en el segundo. Compararon los resultados para
el ensayo DCB de este método y del método VCCT, llegando a la conclusion de que el
método TSEP concuerda mejor con los datos experimentales. Los datos obtenidos
mediante VCCT resultaron algo inferiores para elementos de cuatro nodos en
deformacion plana. Sin embargo, los métodos convergen si se utilizan elementos de
menor longitud.
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El origen de la técnica del modelo de zona coheslohdsive Zone ModeCZM) se
encuentra en los trabajos de Dugdale [69] y Barenblatt [70], que utilizaron una zona de
fallo que llamaron zona cohesiva para representar los procesos existentes en un frente
de grieta. La fractura se produce como un proceso de separacion de superficies y avance
del frente de grieta, al cual se oponen unas fuerzas de cohesién en una zona de fallo
alrededor de la grieta. De esta manera la zona plastica se sustituye por una zona de
proceso, en la que se produce el dafio y la fractura. Esta técnica también es cominmente
utilizada para caracterizar la deslaminacion en modo | [71, 72].
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MATERIAL Y FABRICACION

3.1 MATERIAL

En los ensayos correspondientes a este trabajo se han utilizado laminados, tanto
unidireccionales como multidireccionales, fabricados por compresion en caliente. El
material para la fabricacion de laminados es un compuesto de fibra de carbono y matriz
epoxi denominado T6T/F593 y ha sido proporcionado por Hexcel Composites en forma
de prepreg (Figura 3-1).

La matriz F593 es un sistema epoxi termoestable modificado de flujo muy lento. Sus
principales caracteristicas son una viscosidad elevada durante el curado, un ciclo
sencillo para fabricacion bajo presidbn o en autoclave, y buena resistencia
medioambiental.
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Las propiedades principales de las matrices se muestran en la Tabla 3-1, habiéndose
obtenido de la pagina web de Hexcel Composites [73].

PROPIEDADES F593
Resistencia a TraccioiviPa) 60,4
Modulo a TraccionGPa) 2960
Deformacion a Traccién (%) 2
Tenacidad a la Fractura,:®J/nv) 420
Temperatura de Transicion Vitré&) 177
Tiempo de Gel a 1PT (min) 9-17

Tabla 3-1 Propiedades de la matriz F593.

PROPIEDADES T300
Resistencia a TraccioiviPa) 3530
Maodulo a TraccionGPa) 230
Deformacion a Traccion (%) 15
Densidad g/cn) 1,76
Diametro (1 m) 7

Tabla 3-2 Propiedades de la fibra de carbono T300.

La T300, por su parte, es una fibra de precursor poliacrilonitrilo, con un moédulo de
elasticidad elevado y baja densidad. Sus principales propiedades mecanicas se
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muestran en la Tabla 3-2 y han sido obtenidas de la pagina web del fabricante Torayca
[74].

La cinta de preimpregnado utilizada tiene un 55% de contenido en fibra y un grosor de
0,195mm Las caracteristicas mecéanicas y térmicas principales del prepreg formado a
partir de la matriz y el refuerzo descritos que se van a utilizar en el presente trabajo,
vienen dados en la Tabla 3-3 y se han obtenido de [75].

PROPIEDADES T300/F593
Modulo de traccion en la direccion de 124
fibra (GPa)

Médulo de traccién transvers&Pa) 8,4
Médulo de cortadura en el planGRa) 4,7
Coeficiente de Poisson 0,3
Coeficiente de dilatacion térmica en -4.510°

direccion de la fibra°C?)

Coeficiente de dilatacion térmica en la 5210°
direccion transversafC?)

Tabla 3-3 Propiedades de los laminados T300/F593.

3.2 FABRICACION DEL MATERIAL Y PROBETAS

El proceso de fabricacion comienza con el apilamiento de los preimpregnados, cortados
a medida con una guillotina, sobre un molde de placas de cobre cubierto de teflon e
impregnado con Frekote para facilitar el desmoldado. Se han fabricado laminados de
16 capas tanto unidireccionales con multidireccionales. Durante el proceso de
apilamiento, se introduce una lamina de teflén entre las dos laminas centrales con el
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3. MATERIAL Y FABRICACION

objetivo de crear la grieta inicial necesaria en los ensayos DCB. Tras cubrir las laminas
con la tapa superior del molde se introduce en la prensa (Figura 3-2) para someterlo al
ciclo de curado.

= —

Figura 3-2 Prensa de curadb.

El proceso de curado de las resinas epoxi se produce tanto a temperatura ambiente como
a temperaturas superiores, y supone la formacién de una estructura tridimensional
rigida a partir de la transformacién de un liquido de bajo peso molecular en un polimero
solido amorfo de alto peso molecular, al reaccionar la resina con un endurecedor, que
facilita y provoca el entrecruzamiento de las resinas.

Cuando aumenta el grado de entrecruzamiento, en un primer momento, la mezcla de
resina y endurecedor es fluida, pero la viscosidad va aumentando hasta que en un
instante determinado aumenta bruscamente. Este instante se define como tiempo de gel,
gue es un punto irreversible de transformacién del material.

Una vez se llega al punto de gel, coexisten los dos estados en el material, pero a medida
gue la reaccion avanza la proporcion de sélido aumenta hasta que la conversion es total.
La temperatura de transicion vitrda, es la temperatura a la que en un proceso de
enfriamiento, el polimero pasa de un estado gomoso a un estado rigido o de rigido a
gomoso en caso de que exista calentamiento. Durante el curado se ve afégtada la
gue aumenta hasta la finalizacién de la reaccion, momento en el cual se alcanza la

temperatura de transicion vitrea firig| .
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En la prensa debe existir un compromiso entre la presidén aplicada y la temperatura, ya
gue, si bien la presion es necesaria para eliminar las burbujas interiores del material,
ésta, al ser aplicada unidireccionalmente en perpendicular a la placa, hace que, si la
viscosidad de la matriz es baja, fluya en el plano de la placa arrastrando fibra. Para ello,
se aplica la presion a una temperatura cercana a la de gelificacion, ya que a esta
temperatura la resina permite la extraccion de burbujas sin que exista flujo excesivo.

En el caso del presente trabajo, el ciclo de fabricacién es el definido en la Figura 3-3,
con un tiempo de curado de dos horas &2§® bares de presion, tal y como define
el fabricante.

oA A
Temperatura (°C) Presion (bar)
18C [
120 |- [ |
j s 718
e —
. Tiempo (min)

A5 mir | | 120 mir

A 4

Figura 3-3 Ciclo de curado.

Se aplica una temperatura inicial de @20manteniéndola durante 45 minutos sin
aplicar presion de forma continua. Durante este tiempo se dan tres prensadas de 8 bares
para compactar el material y eliminar gases, una al inicio, una intermedia y otra al final
de este periodo.

Posteriormente se aplica la presion de forma continua y se eleva la temperatura a 180°C
manteniendo el laminado de este modo durante dos horas. Pasado este tiempo y sin
quitar la presion para evitar que exista deformacion, se disminuye gradualmente la
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temperatura para evitar tensiones residuales. Al llegar@ 66 elimina la presion y
se da por finalizado el proceso.

Las probetas utilizadas en los ensayos se obtienen de los laminados, mecanizando éstos
mediante la sierra diamantada de la Figura 3-4a. Posteriormente, con el fin de conseguir
homogeneidad en la anchura a lo largo de toda la probeta, se mecanizan en la pulidora
Forcipol 300 de la casa Metkon de la Figura 3-4b.

v (1 r

(b)
Figura 3-4 (@) Sierra diamantada y (b) Pulidora.

3.3 CONDICIONES DE ENSAYO

Las dimensiones nhominales de las probetas para los ensayos sodSi@ainanchura

y 2h= 3mmde espesor, mientras que la longitud ek=l80, teniendo en cuenta que
aproximadamente los primeros 50 milimetros de longitud corresponden a la grieta
inicial.

Para la realizacion de los ensayos se ha utilizado la maquina universal de ensayos MTS
Insight10 que aparece en la Figura 3-5, con una célula de carga de 250 N
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Figura 3-5Maquina de ensayos.

3.4 ENSAYOS PRELIMINARES
34.1 FLEXIBILIDAD DEL SISTEMA

En el presente trabajo se propone un método de calculo de longitud de grieta basado en
la variacion de la flexibilidad durante el ensayo DCB. Para ello, es necesario determinar
la flexibilidad del sistema de ensayo. Con tal fin, como puede observarse en la Figura
3-6, se adhieren a una placa de acero delgada unas bisagras del mismo modo que se
hace con la probeta de DCB y se ensaya de la misma manera. Considerando la
deformacién de la placa de acero despreciable, la pendiente obtenida de las curvas de
carga-desplazamiento es la flexibilidad del sistema. Este ensayo se realiza cinco veces,

obteniendo un valor medio para la flexibilidad del sistenm@@e20110G mm/N Este
valor incluye los efectos de la estructura de la maquina, de la célula de carga y de las
bisagras adheridas a la probeta.
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Figura 3-6 Determinacidn de la flexibilidad del sistema.

3.4.2 METODO BTBR

El método BTBR se ha utilizado tanto para obtener la longitud de grieta inicial de cada
probeta, como para comprobar los resultados analiticos obtenidos en el capitulo 5.

El método determina la longitud de grieta basandose en la flexibilidad del punto de
aplicacion de la carga en el ensayo ENF. Para ello, se determina el desplazamiento de
dicho punto de aplicacion de carga teniendo en cuenta el efecto de las deformaciones

locales, el cortante y las rotaciones de flexion.

El efecto de las deformaciones locales incluye la indentacion, que genera un
desplazamiento por el cambio de espesor en la probeta, y el desplazamiento debido a
la flexibilidad de la maquina de ensayos. Ambos desplazamientos estan incluidos en la
constante de rigidek [76]. Cuando la indentacion es despreciable, la constante de
rigidez se relaciona con la flexibilidad del siste@3al/k. El desplazamiento totad,

€s.
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3, =5+%P (3.1)

Siendo el desplazamiento experimental yacarga aplicada en el ensayo.

Figura 3-7 Configuracion deformada del ensayo ENF.

La variacion en las dimensiones del ensayo debido a las rotaciones de flexion [77] que
se muestran en la Figura 3-7 se tienen en cuenta mediante la correccion de las

dimensiones segun las siguientes ecuaciones:

2L =21, =11, 15 (3.2)
d=L,=1\~1c (3.3)
a, =a-1], (3.4)

Siendon, =R|8]; 7, = RE|; n. = RA| las reducciones de luces debidas a los rodillos

de sustentacion y de aplicacion de caafky & son los angulos girados por los

rodillos y Rel radio de dichos rodillos.

Segun el segundo teorema de Castigliano, el desplazamiento del punto de aplicacion

de la carga es:
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5= im’dx+§J' Vv (3.5)
=N 54.G_ A

Siendo m el momento flector,v la fuerza cortantem” y Vv sus derivadas
respectivamentds; el médulo de flexionG.r el moédulo de cortadurael momento de

inercia de la seccion y &l area de la seccion.

Calculando los momentos y esfuerzos cortantes de acuerdo a la Figura 3-7, obteniendo
sus derivadas por el método de la carga unitaria y sustituyendo las expresiones en la

ecuacion (3.5) se obtiene la siguiente expresién para la flexibilidad del punto medio:

1

C=—— 3
8E,bh?

3 3 Lo
(3a[1- 30,]+ 2L0)[1—af]+m[l— a.] (3.6)

Siendoa la longitud de grietd,o la luz entre soportes utilizada en el ens&jogel
espesor de la probeta,a4, ar y as los factores de correccion, dependientes de la

longitud de grieta inicial normalizada, debidos al efecto de las rotaciones de flexion:

_R 3P, -g+3g+1

= 3.7
R 3PL, 48-33+33+2
f i 2 3 (38)
2hEb(2n) — 2+3a
a, =R_3PL, +2 (3.9)

2hE,b(2h)" 2

SiendoC la flexibilidad hallada de forma experimental en el ensayo, se puede despejar
la longitud de grieta de la ecuacion (3.6). Considerando Unicamente los términos de

primer orden de las rotaciones de flexion obtenemos la siguiente expresién:
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E, b(2h)3C_(2L0)(21)2 E,

LT

a= (1-a,) (1+af)—@ (1+ 3,) (3.10)

12

Para obtener la longitud de grieta, segun la ecuacion (3.10), es necesario conocer los
valores del médulo de flexion, el de cortadura y la constante de rigidez del sistema,
ademas de la longitud de grieta inicial para poder evaluar los factores de correccién

utilizados.

3.4.3 MODULO DE FLEXION

Para obtener el moédulo de flexiBnde las probetas ensayadas posteriormente en DCB,
se ha seguido el procedimiento basado en el ensayo de flexion a tres puntos con
diferentes luces propuesto por Mujika [76]. En el ensayo de flexiébn en tres puntos,
incluyendo el efecto del cortante y las rotaciones de flexion, la expresion de la
flexibilidad es la siguiente:

C :ﬂ(l—af)+&(l—a

10G,, b(2h) :) (3-11)

Donde los factores de correccion debidos a las rotaciones de flexion son:

_ 3R
a, __(2h) (&, +¢,) (3.12)
_ R
a, = _(2h) (e,+¢,) (3.13)

En el proceso de deformacion local, la zona no lineal de la curva carga-desplazamiento
se puede atribuir a la indentacion, que es el cambio en el area de contacto entre la
probeta y el aplicador de carga. La parte lineal se puede considerar que es debida a la
deformacién de la probeta en el espesor y la flexibilidad del sistema. El efecto de la
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indentacion es mayor en caso de menores luces y mayores espesores debido a que el
desplazamiento del punto de aplicacion de carga tiene mayor restriccion.

Despejando el médulo de flexion de (3.11) resulta:
3
(ZLO) (l_ af)

3(2L,)
10G,,b(2h)

E, = (3.14)

4p(2n)’| C- 1-a,)

El procedimiento consiste en obtener el valor del médulo de flexién mediante el ensayo
de flexion a tres puntos, para diferentes longitudes entre puntos de apoyo. Si el rango
de deformacién elegido es suficiente para que los efectos locales sean lineales, la
diferencia entre los valores obtenidos es debida tanto a efectos del cortante como a
efectos locales por la flexibilidad del sistema. Se recomienda realizar un minimo de
cinco ensayos con diferentes luces a cada probeta y en un rango de deformacion lo
suficientemente alto para que el efecto de las deformaciones locales sea lineal.

En este trabajo se han obtenido las propiedades mecéanicas de probetas de diferentes
secuencias de apilamiento, y los resultados obtenidos se muestran en los capitulos
correspondientes a cada caso.
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ANALISIS DE LAMINADOS COMPUESTOS

4.1 RELACION ENTRE TENSIONES Y DEFORMACIONES DE
UN MATERIAL ORTOTROPO

Un material ortétropo es el que tiene tres planos de simetria perpendiculares entre si.
Estos planos se denominan planos de ortotropia del material, y las direcciones
perpendiculares a éstos son las direcciones principales de ortotropia. Las relaciones

entre tension y deformacion expresadas en funcién de los coeficientes de rigidez y
flexibilidad son las siguientes:

o) [Cs C, C; 0 0 0ffg
02 ClZ C22 C23 O O 0 £2
03 - C13 C23 C33 O O 0 £3 (4 1)
.[7lo o o c, o o0l
.| |0 0 0o 0 c, O0f|n
r.,] L0 0 0 0 0 Cully

51
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& Sy S $ O 0 0o,
& S, S, S O 0 0|0,
&[S s % 0 0 ofg @2
Va 0o 0o 0 s, O Ojfr
v/ |0 o o o0 s Ol
Ve L 0 0 0 0 0 566_ Tg

Donde los subindices 1, 2 y 3 representan las tres direcciones principales de ortotropia.

Es importante sefialar las siguientes caracteristicas de la relacion tensién-deformacion
en materiales ortétropos y que se tendran en cuenta en posteriores analisis [78]:

No existe interaccion entre las tensiones normale®. y 03 y las deformaciones
tangencialess, )5y )6, es decir, las tensiones normales que actdan a lo largo de las
direcciones principales del material producen Unicamente deformaciones normales.

No existe interaccion entre las tensiones cortanies y 7 y las deformaciones
normaless, &Y &, es decir, las tensiones cortantes que actdan en los planos principales
del material producen Unicamente deformaciones angulares.

No existe interaccion entre las tensiones y las deformaciones tangenciales en los
diferentes planos; es decir, las tensiones cortantes que actian en un plano principal
producen deformaciones tangenciales Unicamente en ese plano.

En el caso en que el material esté sometido a un estado de tensiones plano, seran nulas
todas las componentes de tension en la direccién perpendicular al plano:

g,=1,=1,=0 (4.3)

Por tanto, en tensioén plana, sustituyendo (4.3) en (4.2) se obtiene la siguiente ecuacion:

& S S, 0o
& =S S, 0|40, (4.4)
Viz 0 0 Sill7w
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Sustituyendo (4.3) en las relaciones (4.1) se obtiene:

0-1 C:11 C12 C13 O O 0 ] £1
02 C12 C22 C23 O O 0 82
0| |Cs Cs Cy O 0 0lflg
of|o o owc, 0 olly
0 0 0 0 0 C, Olly
] [0 0 0 0 0 Cullt

(4.5)

Considerando la ecuacion (4.5) en forma expandida, resultan las siguientes relaciones:

0,=Ce,+Ci£,+ Cig g

0, =Cpt1+ Gyt Cof 5
0=Ce, +Cpf,+ Cif

Va=Vys=0

Ts = Cools

Eliminandog; de las expresiones anteriores se obtiene:

33

C.C C.C
g, =(C11_%]51 +(C12_ 183 23}82 =Q1151+ Q12$2

3
C C..C
0,=|C,- G £+ Cp——2216,=Q,5,+Q,£,
Cs Css

TG =C66y6 = Q66y6

Que en forma matricial se puede expresar de la siguiente manera:

o, Q, Q, O &
0,=1Qyu Qp O &
Iy, 0 0 Qg Va2

donde los coeficientes de rigidez reduci@ason:
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i,j=1,2,6 (4.9)

La expresidn (4.8) se podia haber obtenido invirtiendo (4.4).

4.2 COMPORTAMIENTO ELASTICO DE UNA LAMINA
UNIDIRECCIONAL

Los laminados de materiales compuestos se forman mediante capas apiladas de
laminas, que pueden ser de tejido si tienen los refuerzos entrelazados o de cinta si
contienen sus fibras alineadas en una Unica direccion. En este ultimo caso cada una de
las laminas es ortotropa, pudiéndose aplicar las expresiones obtenidas en el apartado
anterior y referidas a los ejes principales de ortotropia. Como en general, las laminas
se apilan en diferentes orientaciones se deben tener en cuenta las transformaciones que
sufren las constantes elasticas cuando se considera una rotacién respecto al eje

perpendicular al plano de la lamina.

Se considera una lamina unidireccional sometida a un estado tensional plano, en la que
se realiza una rotacion horaria de magn@udspecto al eje 3, que coincide con el eje

Z, para pasar a los ejes xepmo se muestra en la Figura 4-1

y
A

N L7

4>X

Figura 4-1 Ejes principales de ortotropia de la lamina y ejes girados.
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La transformacion necesaria para expresar las tensiones de un sistema en el otro es una
transformacién ortogonal de un tensor de segundo orden. La transformacién

correspondiente a un giro horario respecto a un eje es [78]:

I 2 2

0 0 -2m |

o, m* 0 Oy
o, |m 1> 0 0 0 2m |[|o,
o0 0 1.0 0 0 |[g (4.10)
7, 0 0O 0O I m 0 I,
T 0 0O 0 -m | 0 T,
o) [Im -Im 0 0 O I?-m?]||7r

Dondel=cosb y m=ser@. Utilizando la notacion de Daniel y Ishai [79kyz r=zx

s=xy. En forma abreviada de puede expresar:

{0} oo = [T-o {16 (4.11)

Considerando positivo el giro anti horari@ la matriz [T_g] representa la

transformacion correspondiente al giro horario. La transformacion inversa de (4.10) se

obtiene reemplazand@ por 6, siendo:

g, ? m* 0 0 0 dm |[o,

g, m 1> 0 0 0 -2m g,

g o
3| = 0 0O 1 0 O 0 i 4.12)

7, 0 O O I -m 0 I,

T, 0 0O O0m | 0 T,

) [-Im Im 0 0 O I”-m?]||r,

O en forma abreviada:

{U} 0123 ~ [TH]{U} Oxyz (4-13)

En el caso de las deformaciones, la transformacion es la misma que en (4.10)
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™

x

™
<

™ M M

0]

2]

m> 0 0 0 -2m |[g
2 0 0 0 d4m ||&
0 1 0 0 0 |l& 4.14)
0O 0O I m 0 &,
0O 0 -m | 0 &
-m 0 0 0 I?-m?||&

Las relaciones tension-deformacion estan dadas en funciéon de las deformaciones

angularegs. Modificando las dos primeras ecuaciones de la expresion matricial (4.14)

teniendo en cuenta que = % y multiplicando miembro a miembro por 2, la tercera

cuarta y quinta ecuaciones resultan:

I 2

2

La transformacion inversa correspondiente al Angds:

&

2
&
Va
Vs
Vs

m 0 0 0 -Im ||l&g

m I 0 0 0 Im )
0 0O 1 0 O 0 & (4.15)

0 0O O I m 0 Va

0 0O 0 -m | 0 Vs

[2m -2m 0 0 O I*-m?|(V

Por lo tanto, teniendo en cuenta la matriz de transformacion de (4.13):
_ T

{E}owz_[Tﬁ] {5}0123 (4.16)

12 m? 0 0 Im |[g

m 1 00 0 -lm ||g
0 0O 1 0 O 0 £, 4.17)

0 0O 01 -m 0 Y,

0 0O Om | 0 Y

2m 2m 0 0 0 I?-m?|()
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Que en forma abreviada queda:

{8} 0123 :[T—G]T{g} Oxyz (418)

Para una lamina, la relacion entre tensiones y deformaciones viene dada por (4.1) y

puede escribirse en forma abreviada como:

{ 0-} 0123 = [C]Ol23{ E} 0123 (4 19)

En los ejes rotados la relacion es:

{ 0'} Oxyz = [C]Oxyz{ 5} Oxyz (420)

Pre-multiplicando la ecuacién (4.19) p{d’r_e] y considerando las ecuaciones (4.11) y

(4.18) resulta:

{9 0 = [Tl [Clogaal Tol {E o (4.21)

Comparando las ecuaciones (4.20) y (4.21) se obtiene:

[C]Oxyz :[T—H][C]mm[ -[H]t (4-22)

Considerando la matriz dada en (4.1) y realizando los productos matriciales de (4.22)

se obtiene:

Jx Cxx ny sz 0 0 st gx
o, |C, C, C, 0O 0 C.llg
O-Z CZX Cyz CZZ 0 0 CZS gz
- (4.23)
r,[ 10 0 0 C, C, O]y
I 0 0 0 C, G Olly
TS CXS CyS CZS 0 O CSS ys

Donde los coeficientes de rigidez modificados vienen dados por:
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C.=Cl*+2C PP+ C,n+4C T M

Cy =Cyl’m’ + G, (I +nf)+ G, Pni-4 Gt d

C, =Gyl +C,nt

C.=C,lPm+ G,(Inf - Fm)- G, IM+2 G ( Ih— 11y
C,=C,nf+2G,Fni+ G, F+4 Gt

C,,=C,nf + C,F

C,,=Cylnt + Qz( Fm- Irﬁ)— G, ftm+ 2Q6(I3m— Im°’) (4.24)
C,.=Cy

C.=(Cs-C,)Im

Cyy = Cyl? + Cogn?

qu = (Css - C44) Im
C:rr = C44rn2 + Q,SIZ

C..=C, Pt -2G, P+ G, Pnf+ G( - m)

En el caso de los coeficientes de flexibilidad, la relacion entre tensiones y
deformaciones en los ejes principales de ortotropia viene dada en la expresién (4.2),

pudiéndose escribir en forma abreviada como:

{ g} 0123 = [ S] 0123{ J} 0123 (4'25)

En los ejes rotados la relacién viene dada por:

{ E} Oxyz = [ S] Oxyz{ U} Oxyz (426)

Pre-multiplicando la ecuacion (4.25) F{c'ﬂz,]t y considerando las ecuaciones (4.13) y

(4.16) resulta:

{8} 0o =[To] [ Soszal TH P (4.27)

Comparando las ecuaciones (4.26) y (4.27) se obtiene:
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[Sloe =[BT T G zel 7] (4.28)

Siendo los coeficientes de flexibilidad modificados:

S, =5, f+2s,im+ g ir S%I'M
S,=S,Frf+g(t+ M)+ $1h-6 $2
S,=S,f+ g

S.=28,Pmr2g( -T2 5 e tm 2 1)
S,= S M+2 51+ S Sl

S,=Sm+ $7

Sy5=2§1Irﬁ+2§(3ln=r |ﬁ)—2 2§]3m+866(l3m—lrﬁ) (4.29)
S.= 3,

SZS=2(§3— §3) Im

Sqq—§4|2+ S, m

Sqr=(§5_ 54) Im

S, =S, m+ §17

S.=45,tmM-8§1m+a s% i 2+

4.3 TENSION PLANA GENERALIZADA

En el analisis de laminados compuestos, se suele suponer que la tension normal en la
direccion del espesor es nula, es deg#0. En tal caso, la matriz de rigidez de la

[dmina queda de la siguiente manera:
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S o 8 9

o

o

0.0

=
N

OOO»—O

iy
[N

C, C, 0O 0 O
C, Ch O 0 O
3 C23 C33 O 0 O
o ocCc, 0 O
O 0 0 C, O
0 0 0 0 Cy

(4.30)

Teniendo en cuenta que las tensiones y deformaciones en el plano y fuera del plano no
estan relacionadas, se puede admitir para las tensiones en el plano la ecuacion (4.8) y

por tanto:

Q. Q; 0 0 O
Q12 Q22 O O O
0 0Q, 0 O
O 0 0C, O
0 0 0 0 Gy

(4.31)

Donde los coeficiente®; son los coeficientes de rigidez reducida. En el caso de los
coeficientes de flexibilidad, éstos no varian, resultando:

S, S, 0 0 0]
S, S, 0 0 0
0 0§, 0 O
0 0 0S, O
0 0 0 0 S

(4.32)

Por un lado, como puede verse en las ecuaciones (4.31) y (4.32), el comportamiento en
el planoOxy de la lamina es independiente del comportamiento fuera del plano, en los
planosyzy zx Por otra parte, realizando la transformacion de ejes correspondiente a
las tensiones es necesario eliminar la fila y la columna correspondiente a ladension

0 4, pero esto no influye en las transformaciones dadas en (4.22) y (4.28). Por lo tanto,
se puede escribir para los coeficientes de rigidez:
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] [Q« Qy Qs 0 0]fg
Uy QXY QW QYS O O y
I,1=1Qs Qs Qs 0 0 iy (4.33)
4 0 0 0 Cy Colln
r,] |0 0 0 C C|lx

Las transformaciones de los coeficientes de rigidez reducigdesrnanalogas a las de
los correspondientes; (s decir:
Qu=Qul*+2Q,Frf+ Qi +4Q
Q,=Q,Pnf+Q,(F+nf)+ Q,Fm-4Q1r
Q. =Q,Fm+ Q,(Ini-Fm- QIM+2 Q( Ih- 11

ny:Qllm‘+2Qz|2rﬁ+ Qf+4Qtn (4.34)
Qe=QP+ Q,(Fm-Ini)- Qtm2Q(1m I
Q= QI T -2Q,Fm’ + Q,I°'n* + Qe( F- rﬁ)z
Para los coeficientes de flexibilidad resulta:
&) [S« Sy & 0 0]fq
€y SXY %’y %5 0 O Jy
Vor=|Ss S S 0 0|z (4.35)
yq O O O Sqq %f Tq
yf L 0 0 0 Sqr sr | Tr

Dado que los coeficientes de flexibilidad no varian en el estado de tensién plana
generalizada, sus transformaciones son las que aparecen en (4.29).

Los coeficientes de rigidez y flexibilidad se pueden expresar en términos de las
constantes ingenieriles:
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Q11 =

1- ViV o
Vi,E,

Var By

HIPOTESIS BASICAS
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4.4 TEORIA CLASICA DE PLACAS LAMINADAS

(4.36)

(4.37)

En conclusién, en cuanto a las relaciones tension deformacion en el plano, la lamina
unidireccional se puede representar mediante cuatro constantes independientes; las
cuatro rigideces reducid&dii, Q-2, Q12 Y Qss 0 las cuatro flexibilidadeSi1, Sz, Si2 y

S6. También se pueden utilizar las constantes ingenidtiles,, Gi2 y V12, teniendo

en cuenta que los coeficientes de Poisson no son independientes.

La teoria clasica de placas realiza las siguientes hip6tesis en cuanto al comportamiento
elastico del laminado:

Las laminas que componen el laminado son cuasi-homogéneas y ortotropas.
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. El laminado est4 sometido a un estado plano de tensiones, y sus dimensiones
en el plano son mucho mayores que el espesor.

. Los desplazamientos y sus derivadas son pequefios en comparacion con el
espesor del laminado.

. Los desplazamientos son funciones continuas en el dominio del laminado.

. La variacion de los desplazamientos en el ptana través del espesor del
laminado, es decir a través del jes lineal.

. Las deformaciones angulargsy ). son despreciables, por lo que, teniendo

en cuenta la hipétesis anterior, las lineas rectas normales a la superficie media
permanecen rectas y normales después de la deformacién. Ademas, estas rectas no
presentan ningun tipo de deformacién longitudinal, es decir, el laminado no cambia de
espesor.

. El comportamiento del material se supone elastico lineal.

4.4.2 DEFORMACIONES Y DESPLAZAMIENTOS

Figura 4-2 Sistema de referencia del laminado.
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El plano medio se define como el plaxpequidistante de las superficies superior e
inferior del laminado. En dicho plano se situara el origen del sistema de referencia del
laminado utilizado en el presente apartado, tal y como se aprecian en la Figura 4-2.

De acuerdo a las hipétesis planteadas en el apartado anterior, los desplazamientos
y w en las direcciones de los epesy y z, respectivamente, de cualquier punto del
laminado se pueden definir de la siguiente manera:

u(x v, 2= y(x y+ zR x Yy
VXY, 9= y(x y+ zH x Y (4.38)
WX Y, 2= w(x y= W X

Dondeuy, Vo Y Wo, funciones de ey, son los desplazamientos del plano medio en las
direcciones xyy zrespectivamente.

Como consecuencia de las hipotesis planteadas:

yZX:a_W+%_a_W+F1(X,y):O
0Xx 0z O0X
ow  dv_ow (4.39)
=—+—= F,(xy)=0
& dy 0z 0 (%)
Por lo que las funciones I F, son las siguientes:
ow
Fl(x,y)z—&
aw (4.40)
F(xy)=-—
oy

Las deformaciones se pueden calcular mediante la derivacion del campo de
desplazamientos de la ecuacién (4.39) teniendo en cuenta (4.40):

64



4. ANALISIS DE LAMINADOS COMPUESTOS

ou, _0°w,
£ =—2-2
* ax  ox
o, _0°w
£,=—2-72—2 ,
Ty Tay (4.41)
av, oy, ._0%°w
=y =204 0 oy
Yo =V =5 "oy T oy

Las deformaciones obtenidas contienen términos relacionados con la deformacion del
plano medio y con las curvaturas. Las deformaciones del plano medio son las siguientes

ov, o _0u, . 0V,
—0 gl=-20 =—04 -0 4.42
X Yooy Vas dy 0x (4.42)

Las curvaturas del plano medio vienen dadas por:

2 2 2
e N OE L P SEV IS (e N CRE)
ox ay oxay

Por tanto, se pueden relacionar las deformaciones de cualquier punto del laminado con
las deformaciones y curvaturas del plano medio de la siguiente forma:

gX gf() KX

—_ 0
£, r =18, (TZiK, (4.44)
v.) Vs K,

4.4.3 TENSIONES, FUERZAS Y MOMENTOS POR UNIDAD DE
LONGITUD

Para cada lamina, se utilizan las relaciones tensidon-deformacion en el sistema de
referencia del laminado. Por tanto, de la ecuacion (4.33):
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O-X QXX Qxy QXS E X
o0 =1Q, Q, Qx| &, (4.45)
TS k QSX st QSS Kk y S

Si se sustituye la expresion de las deformaciones de (4.44) en la ecuacién (4.45), las
tensiones en la laminadel laminado vienen dadas por:

a-X QXX Qxy QXS 0X QXX Qxy QXS K X
g = ny ny st ‘goy tz ny ny st Ky (4.46)
0

y

Z.s K st st st K ys st st st K K s

Mientras los desplazamientos varian linealmente a través del espesor como se puede
observar en (4.44), las tensiones pueden variar de forma discontinua de lamina a
lamina, debido a la variacion de la matriz de rigidez reducida.

Figura 4-3 Fuerzas y momentos resultantes.

Las fuerzas y momentos resultantes que actlan sobre un laminado, Figura 4-3, se
obtienen mediante integracion de la tension en cada ldmina a través de todo el espesor.
Al variar la distribucion de tensiones de lamina a lamina, las integrales se deben evaluar

en cada una de ellas:
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N, = sz o, dz (4.47)
k=1 "2
Ns s Jk
M X n 0-)(
M, e=> LZk o, zdz (4.48)
M k=1 "t

s s Jk

Nx ¥ Ny son las fuerzas normales por unidad de longhtly@s la fuerza cortante por
unidad de longitud\y y My los momentos flectores por unidad de longitudsyes el
momento torsor por unidad de longitady z.1 son las coordenadas den la parte
inferior y superior de la lamina k

Sustituyendo las tensiones de cada lamina obtenidas mediante (4.46) en las ecuaciones
(4.47) y (4.48) se obtiene:

NJ L[ Qe Q Qs [ Qe Qy Qaf [«
N, =Y Qx Q, Q.| 1€ :: dz Q Q Q Kyfil 2dz (4.49)
NS Tl Q Q. [V Q. Q, Q. lx
M) [[Q Q, Q. [ Q. Q, Q. [,
My 1=211Q, Q, Quf1€y[ zd2| @ Q@ Q| k[ %z d:i(450
M) Tl Q Q4 [V QA Q, Q. lx

En las expresiones (4.49) y (4.50) se han extraido de la integral tanto las matrices de
rigidez como las deformaciones del plano de referencia y las curvaturas por no ser
funciones de. En forma abreviada se pueden expresar de la siguiente manera:

{N }OXy = {[Q]gxy{gO}oxy Lz:_l dz+ [Q]gxy{/(}oxy _[szk_l zdz} (4.51)

n
k=1
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n

(Mo, = 2{[QL (e}, [2 2zt [ O, {k}o,, [ 7203 @52)

k=1

Teniendo en cuenta que las deformaciones en el plano y las curvaturas son iguales para
todas las laminas, se pueden extraer del sumatorio como factor comudn y agrupar los
sumatorios en forma de matrices, obteniendo:

(Mo, =[Alon £ 0, * [Blow {4l (453
{M}os, =[Blos 1}, *[Plog {4}y (4.59)
ponde:
(Ao, =200 (37 2.)
[Blo,, =5 202 4] (455)
CREICMESES

Las ecuaciones (4.53) y (4.54) se combinan en una expresion general como sigue:

N, [A«c Ay Asl Bu By B[
Ny A\/x AW A/s Byx Byy Bys € S
._Nf_ — &x '%y Ass Bsx B sy B sq _y; 4.56
M X Bxx Bxy Bxs Dxx D Xy D XS K X ( . )
M y Byx BW BYS DYX D yy D ¥S K y
M s SX Bsy Bss D SX D sy D S KS

En forma abreviada:
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'''' ol = el (4.57)

[A], [B] y [D] son las matrices de rigidez del laminado y son simétricas al serlo las
matrices reducidas y sus coeficientes son funcion de la geometria, de las propiedades
elasticas del material y de la secuencia de apilamiento.

. Los coeficientesAj, que relacionan las fuerzas en el plano con las
deformaciones en el plano, también se denominan coeficientes de rigidez de membrana.

. Los coeficienteB; relacionan las fuerzas en el plano con las curvaturas y los
momentos con las deformaciones. Se denominan coeficientes de acoplamiento
placa/membrana.

. Los coeficienteD;; son los coeficientes de rigidez de placa del laminado y
relacionan los momentos flectores y torsores con las curvaturas de flexién y torsion.

La ecuaciéon (4.56) puede escribirse también en funcién de los coeficientes de
flexibilidad, invirtiendo las relaciones carga-deformacion:

& S axx a'xy a‘xs bxx be bXS N X
e |3 & & by by byIN,
Vg _ asx asy ass bsx b sy b s Ns
-/;; - XX ny CXS d XX d Xy d XS M X (4 . 58)
K y C)’X ny CyS d yX d yy d ys M y
K s | sx Csy Css d SX d sy d S M s

Y en forma abreviada:

g° _[alb][N
F 17 cTd ™ (459
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Donde B, [b], [c] y [d] son las matrices de flexibilidad del laminado. Eniey[[c]
existe la siguiente relaciorc]E[b]t.

4.4.4 EFECTOS HIGROTERMICOS

Los materiales compuestos se procesan generalmente a altas temperaturas y se enfrian
posteriormente a temperatura ambiente. Dado que los coeficientes de expansion
térmica de los constituyentes no son iguales, el proceso de fabricacion puede derivar
en tensiones residuales. Adema4s, la mayoria de los compuestos de matriz polimérica
varian la concentracion de humedad teniendo como consecuencia tensiones residuales
similares a las producidas por la temperatura [1].

Si una lamina es libre de deformarse no existiran tensiones a nivel macromecanico. Sin
embargo, en un laminado con laminas de diferentes materiales o en diferentes
direcciones cada lamina individual no se deforma libremente.

La relacion tension deformacion para la laminge obtiene sumando los términos
debidos a la tensién de efectos higrotérmicos:

£, S Sy | |94 &
¢ =Sk Sy S| 19, T8 (4.60)
ys k Ssx S&y %s K r s) k es Kk

Donde las deformaciones higrotérmicas del laminado en log &jese relacionan con
las deformaciones higrotérmicas en los ejes principales de ortotropia a través del angulo
dde la siguiente manera:

g=nfe+ e
g =rfe+nie (4.61)
e =2mr( ¢- ¢

Siendo a su vez:
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g =aAT+BAC

e =a AT+ FAC e

a1 Y a2 son los coeficientes de dilatacion térmica en las direcciones £y 2% son
los coeficientes de dilatacion higroscopica en las direcciones AlyeX la variacion
de temperatura; y@la variacion de la concentracion de humedad.

Por tanto, despejando las tensiones de la expresion (4.60) se obtiene:

O-X QXX Qxy QXS 8)( X
o0 = Qe Q, Qul|ie,r1e, (4.63)
z-S k QSX st QSS Kk y

k

En notacion abreviada y sustituyendo las deformaciones por su expresion (4.14):

{d}, =[q], ({7} + «} -{4,) (4.64)

Se sustituye esta expresion en las ecuaciones de las fuerzas y momentos de (4.47) y
(4.48). El desarrollo subsiguiente es analogo al caso sin efectos higrotérmicos,
obteniendo en este caso las siguientes expresiones de las fuerzas y momentos
resultantes por unidad de longitud:

(N =317 0L (e} + ) -(3,) 0=
=Sfek|(a- 2 e+ 22 20 -( 2 2)l k]

(4.65)
(M) =317 [OL () + e (4,) 20z
QL[ 2(2 - 2.){e) +2(z- 2 -2z 28,

n
k=1
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Teniendo en cuenta los coeficientes de rigidez definidos en (4.55), la ecuacién (4.65),
se puede escribir como:

{N}=[Al{e} +[B]{x} -{ N7}
{m} =[B{e°} +[D]{x} -{m"T}
En la ecuacién (4.66) se han agrupado los términos debidos a efectos higrotérmicos que

se definen como fuerzas y momentos higrotérmicos equivalentes por unidad de
longitud.

(4.66)

(N} =3[ {4, (2 %)

k=1

(M} =330l {d. (2~ %)

(4.67)

Por tanto, la relacion entre fuerzas y momentos por unidad de longitud resulta:

N X N XHT i AXX AXy AXS BXX BXy B XS_ 5)?
N y N ?T Ayx Ayy Ays B yX B yy B ys 5;)
N s N SHT Asx Asy Ass B SX B sy B ss VSO
+ el d e (4.68)
M X M X BXX BXy BXS D XX D Xy D XS KX
M y M )'/"T B)’X Byy ByS Dyx Dyy D ys Ky
M S M SHT BSX BSy BSS D SX D sy D S KS

Y de forma abreviada:

EEEREE I

Invirtiendo la ecuacion (4.68) se obtienen las deformaciones en funcion de las cargas:
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&'S A,y axy Ay bxx bxy bxs N X N ;T

53 a, a, a, b, by, by N, N ;{T
a2y ae bo by bl ]
K, Cix Cxy Cusi Uy dy dyf| [M, M '
Ky Cpo Cp Cpid, dy d M y M ?T

K] [ Cx Cq Cof dg dy dd{ M, M

R e

4.5 ENERGIA COMPLEMENTARIA DEL LAMINADO

Con el fin de obtener la energia complementaria de un laminado multidireccional se va
a utilizar la expresion desarrollada por Mujika [80]. La energia complementaria de
deformacién por unidad de volumen viene dada por [81]:

*

U, = JO '£,do, (4.72)

Si la relacion entre tensiones y deformaciones es lineal y teniendo en cuenta la
deformacion debida a las tensiones residugldas deformaciones se pueden expresar

Ccomo.
£ =Suby + ¢ (4.73)

Donde S, son las componentes del tensor de flexibilidad. Sustituyendo (4.73) en
(4.72):
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U(*) = _[0 ” Sjkl Oy daij +Io ” # dju (4.74)
Alseri y j indices mudos, resulta lo siguiente:

Sik O daij :%( W Gb}j + RG d, ) (4.75)

Debido a la simetria del tensor de flexibilidad:

Sk = R (4.76)

Sustituyendo (4.76) en (4.75) y sacando como factor comun los coeficientes de

flexibilidad se obtiene la siguiente igualdad:

S]kl Oy da}j =% %(I c(% g ) (4.77)

Sustituyendo (4.77) en (4.74) y teniendo en cuenta que ni las componentes del tensor
de flexibilidad ni las deformaciones higrotérmicas son dependientes de las tensiones,
se puede realizar la integral obteniendo:

U, = (% S %jqj (4.78)
Expresando (4.78) en funcién de las deformaciones segun la ecuacion (4.73) resulta:
.1
Ui = e+ )a (479
Por otra parte, la energia de deformacion por unidad de volumen es [81]:

U, = IO"' o,de, (4.80)
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Teniendo en cuenta la relacion tension deformacion en funcion de los coeficientes de
rigidez C;,, vy las tensiones residualgs=C, &, :

0, =Cué& % (4.81)

Siguiendo un procedimiento similar al que se ha seguido con la energia de deformacion
complementaria se llega a:

U, :%(g” -t)s (4.82)

4

A
v

A

\ 4

Figura 4-4 Energia de deformacion y energia de deformacion complementaria en el

caso de deformaciones y tensiones iniciales.

Se debe de tener en cuenta, que cuando se consideran las tensiones residuales, a pesar
de que el material tenga un comportamiento eléstico lineal, la energia de deformacion
calculada en la ecuacion (4.82) y la energia de deformacion complementaria de la
ecuacion (4.79) no son iguales. Graficamente, mientras el area sombreada mas clara de
la Figura 4-4 corresponde a la energia de deformacién, la mas oscura es la energia de
deformacién complementaria.
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De acuerdo a la ecuacién (4.79), la energia complementaria por unidad de area debida
a la tension en el plano es:

U, :%J.L [(e‘x +ex)ax+(£y+ey)ay+(ys+es)r S]dz (4.83)

z

Dondel; indica la longitud en la direccion del espesor. Sustituyendo en (4.83) las
deformaciones de (4.44) se obtiene:

2] :IL (af +2/(x)axdz+jL (53 + Z(y)ay erjL (y;" + /zs)rs C

+_[Lz(exaX +g0, + Q]’S) dz
(4.84)

Reordenando la ecuacion (4.84):
o 0 0 (0)
), = L (exax NN 24 s)dz+L (KXUX +K,0, +KSZ'S)ZdZ

+_[Lz(exaX +g0, + Q]’S) dz
(4.85)

Y utilizando la forma matricial, la ecuacion (4.85) queda como:

20; = [ {e} {o}dz+ [ {«} {o} zdz+ ] {4 {0} di (480)

Con respecto a la ecuacion anterior, por un lado, ni las deformaciones del plano medio

t . t .
{50} ni las curvaturas{/(} dependen de, y por otro lado, las deformaciones

higrotérmicas varian de lamina a lamina. De acuerdo a las definiciones de fuerzas y
momentos resultantes de las ecuaciones (4.47) y (4.48) respectivamente, la ecuacion
(4.86) se puede escribir como:

2U; ={e} {N} +{«}'{ M} +§J1{§L{a}k dz  (4.87)
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Y teniendo en cuenta las definiciones de fuerzas y momentos resultantes higrotérmicos
de la ecuacion (4.65), la ecuacién (4.87) queda:

20, ={e} {N} +{«}'{M} - B (4.88)

Donde{ N} es la matriz suma de fuerzas mecanicas e higrotérmi{dh(ls} yla matriz

suma de momentos mecanicos e higrotérmicos y

EYCHCRENEEED (429

La ecuacion (4.88) se puede expresar como:
{ N} -B (4.90)
v .

Sustituyendo la ecuacion (4.71) en (4.90) y teniendo en cuenta la simetria de la matriz
de flexibilidad resulta:

Desarrollando los productos de la expresion anterior:

20; ={ N ([al{ 1)+ [ ) +{ ¥ (G R+ [ d{ )~ & won

Teniendo en cuenta las propiedades de las matrices transpuestascly[dplie §e
cumple la siguiente identidad:

{N}' [o{ W}

(NTE W) =(W' 47 s
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Por tanto, la ecuacion (4.92) queda:

20; ={N} [al{ N +2{ N} [ 6 ¥ +{ W[ d{ 4 - & (o9

Integrando la expresién (4.94) en las dimensiones de longitud y anchura de la probeta,
L« y Ly, se obtiene la energia de deformacién complementaria debida a las tensiones en
el plano, que es:

u’ =%ILXL({ N}t[a]{ N} +2{ N}t[ 4{ M} +{ K/I}t[ df K/I}) dxdy—% Lbi (4.95)

Donde Les la longitud total de la probeta.
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NUEVO PROCEDIMIENTO PARA EL
ANALISIS DEL ENSAYO DCB

5.1 INTRODUCCION

Las principales ventajas del ensayo DCB (Figura 5-1) son su simplicidad y el hecho de
gue la resistencia a la fractura pueda ser determinada matematicamente mediante la
teoria de vigas [82]. Sin embargo, una de las principales dificultades que presenta es la
determinacion de la longitud de grieta durante el desarrollo del mismo [83]. Los
procedimientos definidos para el calculo de la tasa de liberacion de energia requieren
de la determinacion de la longitud de grieta de manera visual, ayudada por marcas en
al probeta y aconsejando incluso el uso de un microscopio Optico en caso de ser
necesario para realizar una medicion con la suficiente exactitud [45]. Sin embargo, a
veces no es facil identificar el frente de grieta y esto puede suponer importantes errores
en los resultados.

Se han desarrollado varios métodos que tratan de evitar la adquisicion de datos visuales
durante el ensayo. Szekrényes [84] utiliz6 materiales transparentes para los ensayos.
Estos permiten observar el frente de grieta de manera visual sin dificultad.

Yoshihara y Kawamura [85] desarrollaron el Método de la flexibilidad combinado para
medir la resistencia a la fractura de la madera. Este método utiliza la deformacion
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longitudinal, medida mediante una galga en la superficie de la probeta, para obtener la
flexibilidad independientemente de la longitud de grieta.

Figura 5-1 Ensayo DCB.

Gunderson et al. [86] presentaron un método que aplica la Teoria de la mecénica de la
fractura elasto-plastica y la integral-J para relacionar la tenacidad a la fractura con la

carga y el desplazamiento angular del punto de aplicacion de la carga, medido durante
el ensayo.

Arawaka y Takahashi [87, 88] presentaron un modelo basado en fundacion elastica
para estudiar el desplazamiento de apertura en el frente de grieta usando
interferometria, obteniendo resultados dispares en funcion de la flexibilidad del

material.

De Moura et al. [83] propusieron el concepto de longitud de grieta equivalente para
caracterizar mecanicamente la madera, evitando la determinacion de la longitud de
grieta durante el proceso de propagacion. La determinacién de la grieta inicial es
necesaria para obtener la correccion por la rotacion del frente de grieta. El médulo de
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flexién se estima a partir de la flexibilidad inicial obtenida en el ensayo. Este método
ha sido utilizado en posteriores trabajos para analizar la fractura en modo | de diferentes
compuestos [89, 90, 91]

En este capitulo, se introduce un nuevo método para la determinacién de la tasa de
liberacién de energia que no requiere de la medicion Optica de la longitud de grieta.
Para ello, se propone una simplificacién de la distribucion de tensiones en la parte no
agrietada de la viga estudiada, que corresponde a una de las mitades de la probeta. Tras
haber determinado las propiedades elasticas de la probeta, la longitud de grieta se
obtiene en base a la flexibilidad del modelo definido. Ademas, se han tenido en cuenta
los grandes desplazamientos mediante una nueva aproximacion.

De esta manera se puede obtener la longitud de grieta para cada par de valores de carga-
desplazamiento obtenidos en el ensayo, y por tanto una curva practicamente continua
de la energia liberada respecto al avance de grieta, es decir la curva de resistencia o
curva-R.

5.2 APROXIMACION ANALITICA
52.1 LONGITUD DE GRIETA APROXIMADA

Para conseguir una primera aproximacion de la longitud de grieta, que sera usada en
célculos posteriores, la probeta DCB se asimila a dos vigas con un empotramiento en
el frente de grieta. La Figura 5-2 representa la mitad inferior de la probeta como una

viga empotrada.

De acuerdo al teorema de Engesser-Castigliano, la derivada de la energia
complementaria de deformacion con respecto a la fuerza aplicada es igual al
desplazamiento en la direccion de la fuerza. Para una viga de lobgitudetida a
flexion y a esfuerzo cortante se obtiene:

d:ai: ﬂa_rndx+'|. K_Vﬂ/dx (5.1)
oF VEIgR 1 GA
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AN

A

Figura 5-2 Mitad inferior de la probeta DCB.
Aplicando la expresion (5.1) a la viga de la Figura 5-2 se obtiene:

3
5= Pa N 6Pa

3, 5G,A

(5.2)

La expresidn anterior permite definir la flexibilidad de la probeta DCB como sigue:

2028 122 _ 2a3( 3E, rfj
c=="= + = 1+——— (5.3)
P 3EIl 5G,A 3E Il 10G, &

Como la flexibilidad puede ser determinada por medio de los datos registrados en la
maquina de ensayos, la ecuacion (5.3) permite obtener, mediante un método iterativo,
una longitud de grieta aproximaday, para cada par de valores de carga-
desplazamiento. El término genérico de la iteracion es:

a C 3E; | £ 4
10G,; &

Se debe tener en cuenta que la longitud de grieta determinada en (5.4) se obtiene a partir
del desplazamiento del punto de aplicacion de carga calculado en (5.2) y que por lo
tanto no incluye la rotacion del frente de grieta. Es por ello una primera aproximacion
gue servira para posteriores calculos.

82



5. NUEVO PROCEDIMIENTO PARA EL ANALISIS DEL ENSAYO DCB

5.2.2 DISTRIBUCION DE TENSIONES NORMALES EN LA VIGA

o v 930

A 4 A 4 +

AN

A
\ 4
A
v
A

Figura 5-3 Fuerzas distribuidas en la viga.

La Figura 5-3 muestra un modelo de la mitad inferior de una probeta DCB. Los
resultados de los modelos de varios autores [17, 18, 19, 20, 21, 22, 23, 92] presentan
una forma comun de la distribucion de tensiones mas alla del frente de grieta. Esta
distribucion se ha aproximado a dos fuerzas distribuidas triangufayesgs, cuyas
maximas intensidadesoy o estan situadas en las secciones 1y 3, respectivamente.

Si se asume que las fuerzas distribuidas equilibran la accién de la carga &plleada
fuerza y el momento en el punto de empotramiento deben ser nulos. A pesar de que la
condicion de empotramiento no es necesaria para la determinacion de las fuerzas
redundantes, si lo es para obtener los desplazamientos tras la aplicacion del método de
la carga unitaria.

Las fuerzas resultantes de las distribuciones lineales son:

= D% (5.5)

Por tanto, las distribuciones del momento flector y el esfuerzo cortante en las diferentes
zonas son:
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X1<X< )S+ X,

F B _
3X2Xi(>s B+ %) X+3(X+ x ¥ x ¥ xR

2
sz = F:L 1—§+—(X Xl)
X %%

m, =

X X < X< X+ X+ Xy
m = [ %t Xy X T80x-2X ) (x=%-%)"
3 1 X1 3)9- 3 3)%2
X%+, o (X=x-%)"
-F +F

2

v, =
X X

X1+X2+ )(3< xX< )£+ )§+ )§+ =1

_ Xt X o X% ~3%%-2% ( ZXSJ
=-F Bl x- x- x-—2
m, ( ” X+ 3 J+ TR S T

(5.6)
X% *+%  F

an:_F1 3

Se necesitan cinco ecuaciones para obtener las tres dimensjones y las fuerzas
F1y Fs, ya que E=Fix/x1. Del equilibrio estético resulta:

SR =0~ F=PeR R (5.7)

84



5. NUEVO PROCEDIMIENTO PARA EL ANALISIS DEL ENSAYO DCB

B B X, (X%, +3a)
M =04 F = P 5.8
2M L x)(X 2%+ 2X) (5-8)

Las otras tres ecuaciones se obtienen imponiendo que los desplazamientos en las
secciones 1, 2 y 3 se correspondan con la deformacion transversal de la probeta. Para
determinar la deformacion transversal, se sustituye la mitad de la probeta por un resorte
[18]. La rigidez del resorte se obtiene relacionando su extension con la rigidez de la
barra EAL. En este caso ge corresponde con la anchbrpor unidad de longitud y L

es la mitad del espesor de la viga.

k=250 (5.9)

Aplicando (5.9) en las secciones 1, 2 y 3 se obtienen las siguientes expresiones de los
desplazamientos:

~Fh
=—
bx E
3,=0 (5.10)
Eh
b, E,

3

Ademas, los desplazamientos en las secciones 1, 2 y 3 se pueden determinar mediante
el teorema de Engesser-Castigliano. Con el objeto de calcular las derivadas de los
momentos flectores y de los esfuerzos cortantes que corresponden a dichas secciones,
se utiliza el método de la carga unitaria en la viga de la Figura 5-2.

Igualando los desplazamientos obtenidos de esta manera con los obtenidos en (5.10) se
llega a las siguientes expresiones:

(5.11)
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y, =% 14 |14 25 i (5.12)
2 GaX '
ng+3y1+9axg4 LYetona s | istlopa  12a X+
60E, | 20E, | 12, | 6E, |  53,A

{ yya _ 6ya _ 3h}(3_hy1+3ha:0

20E,1 5G,A bE, bE,
(5.13)
Donde:
Vi =X +2X,
Vo =X +3%%,+ 3% (5.14)

Vo =X +2X %+ 2%

La ecuacion (5.11) tiene dos posibles soluciones para el pardémeédamo tantoc

como x dependen del valor de e obtienen dos posibles distribuciones de tensiones.

La comparacion con los modelos de otros autores tomados como base lleva a elegir la
solucion mayor deppara posteriores calculos.

Tantox; comox, dependen Unicamente de las propiedades mecanicas del material y de
la geometria de la probeta, mientras gueepende ademds de la longitud de gaeta

La ecuacion (5.13) ha sido resuelta mediante el programa Mathematica. La Figura 5-4
muestra, para el material utilizado en este trabajo (T6T/F593), la variacionatela
longitud de grieta para varios valores posibles del espeden todos los casos se
obtiene un dnico valor real y positivo. Se puede observar cdmo para cada valor del
espesoh, la distancias permanece practicamente uniforme en los valores habituales
de longitud de grieta. Por tanto, para un determinado valor del espesor de la grobeta,
se puede considerar constante.
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Figura 5-4 Variacién dexs con la longitud de grieta.

523 DESPLAZAMIENTO DEL PUNTO DE APLICACION DE LA
CARGA Y ROTACION EN EL FRENTE DE GRIETA

Con el objetivo de determinar el desplazamiento vertical del punto de aplicacion de la
carga se utiliza el teorema de Engesser-Castigliano. Previamente se obtienen las
derivadas de los momentos flectores y los esfuerzos cortantes mediante la aplicacion
del método de la carga unitaria en la seccion final de la viga de la Figura 5-3.

Aplicando en esta seccion la ecuacion (5.1) con las expresiones de momentos y fuerzas
de (5.6) y las derivadas obtenidas por el método de la carga unitaria, el desplazamiento
del punto de aplicacion de carga es:

_ 1 pa3+ip6€+ A Pat A F (5.15)
31 4| 6| 6|

87



5. NUEVO PROCEDIMIENTO PARA EL ANALISIS DEL ENSAYO DCB

La rotacion de la viga en el frente de grieta puede determinarse de la misma manera.
Aplicando un momento unitario en la seccién 3 de la Figura 5-3 se obtiene:

P
12E, |

o, = (B, +3pB,a) (5.16)

Donde los factoreg dependen Unicamente de los pardmetr,0s y x3 de la siguiente
manera:

@=>92+3>a><2+4>s>g+3>§+8>s>s+5>§
X + 2%+ 2%
: U3 +12¢%+18x X+ 120+ 20 x+ 60(x %+ 605 ¥ 45¢%+ 90¢y 43
’ X 2%+ 2%,
5 _XOC+AX % +6% 6+ A+ 5 x+ 15 ¢ 16% ¥ Ixk 18x%7 ’X
’ X + 2%+ 2%,
(5.17)

524 DETERMINACION DE LA LONGITUD DE GRIETA

Teniendo en cuenta que la ecuacion (5.15) corresponde al desplazamiento del punto de
aplicacion de la carga para una de las mitades de la probeta, la flexibilidad de ésta se

puede definir como:

:2_5: 2a3+'81a2+'82a+ '83
P 3EI 2EI 6EI 3]l

(5.18)

Esta expresidn se puede igualar al valor experimental de la flexibilidad obtenido
directamente de la curva carga-desplazamiento del ensayo. Al ser la longitud de grieta
a la Unica incognita de la igualdad, se puede determinar mediante un método iterativo.
De esta forma se obtiene un valor de longitud de grieta por cada pareja de valores de
carga-desplazamiento que proporcione la maquina de ensayos.
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La ecuacion (5.18) se ha comparado con otras expresiones para la flexibilidad
encontradas en la literatura [21, 23], consiguiendo resultados muy similares para el
material estudiado en este trabajo.

525 TASA DE LIBERACION DE ENERGIA

Si se sustituye la derivada de la flexibilidad obtenida en la ecuacion (5.18) con respecto
a la longitud de grieta en la expresion (2.18) se obtiene la tasa de liberacion de energia
en modo I

P2
120F, |

G = (122 +68a+5,) (5.19)

Esta expresion permite graficar la tasa de liberacion de energia con respecto al
crecimiento de grieta de manera continua, ya que la longitud de grieta ha sido
determinada para cada par de valores de carga-desplazamiento. Es la curva de
resistencia, que es la herramienta méas habitual para la prediccién del comportamiento
de los materiales compuestos reforzados con fibra con respecto a la propagacion del
dafio. Con frecuencia, esta energia crece durante la deslaminacion, es decir, aumenta
con la propagacion de la grieta.

5.2.6 EFECTO DE GRANDES DESPLAZAMIENTOS

Cuando se ensayan laminados delgados, se deben tener en cuenta los efectos
producidos por grandes desplazamientos. El analisis llevado a cabo por Williams [16,
93] permite cuantificar estos efectos. Dicho analisis se desarrolla mediante ecuaciones
elipticas, cuya solucién numérica lleva a estimar los grandes desplazamientos en forma
de un factor aplicable a la tasa de liberacién de energia. Dicho valor se presenta en una
tabla, en funcion del valor del angulo del punto de aplicacién de la carga en la
configuracion deformada.
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A
\ 4

Figura 5-5 Mitad inferior deformada de la probeta DCB.

En este trabajo se presenta una nueva aproximacion para considerar los efectos de
grandes desplazamientos. En la configuracién deformada de la viga de la Figura 5-5, x
es la medida horizontal de la longitud de la grietda longitud de grietag el
desplazamiento de un brazo de la prolb®eés, la secante entre el frente de grieta y el
punto de aplicacion de la carg&s el &ngulo que forma la secante con la horizontal.

La teoria de vigas analiza la configuracién sin deformar de la viga, por lo que asume
gue la longitud de grieta &s

De acuerdo con la figura:
X = scosf (5.20)
Por tanto, aplicando relaciones trigonométricas:

2
s= x/1+ tarfg = 1+£2 (5.21)

X

La ecuacion (5.21) permite obtener la influencia de grandes desplazamientos en la parte
agrietada de la viga en funcién de la deflexién y de la longitud de grieta, que ha sido
estimada en la seccion 5.2.4. La comparacion entre esta aproximacion y la de Williams
[93], muestran unas diferencias menores al 0,2% para las probetas estudiadas en el
presente trabajo.
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5.3 EXPERIMENTAL
531 MATERIAL Y PROCEDIMIENTO DE ENSAYOS

Se fabrican laminados unidireccionales de 16 capass;, @ preimpregnado de
material T6T/F593, con una ldmina de teflon entre las laminas intermedias para crear
una grieta inicial. Los bordes del laminado se desechan para evitar zonas afectadas por
el flujo lateral del material durante el proceso de fabricacion.

Los valores nominales de la anchura y del espesor de las probetad ®smy 2h=

3mm respectivamente. Se adhieren bisagras metalicas a las probetas, mediante un
adhesivo de contacto, de manera que la distancia entre el punto de aplicacion de la
carga y el frente de grieta sea de 40apmoximadamente. Con el objetivo de evitar la
influencia de la zona rica en resina que se forma en el frente de grieta, con anterioridad
al comienzo de los ensayos, se incrementa la grieta en unomédiamte un ensayo

ENF.

La parte experimental se ha realizado en dos pasos:

En primer lugar se comprueban las expresiones propuestas mediante la comparacion
de los resultados con el método BTBR [41], que proporciona datos fidedignos de la
longitud de grieta. Para ello, se han sometido una serie de probetas a cinco ciclos de
carga y descarga cada una, en la configuracion de ensayo DCB. Ademas, antes del
primer ciclo y después de cada uno de ellos, se ha determinado la longitud de grieta en
cada probeta mediante un ensayo ENF no destructivo. De esta forma, existen seis
puntos por cada probeta en los que se pueden comparar los datos obtenidos mediante
uno y otro método.

En segundo lugar, una vez validado el método propuesto, se ensayan otra serie de
probetas en un solo ciclo, pero de mayor crecimiento de grieta que los anteriores, en la
configuracion de ensayo DCB. Asumiendo que las longitudes de grieta obtenidas para
cada par de valores carga-desplazamiento del ensayo son validas, es posible la
obtencion de la curva de resistencia de manera continua.
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Para obtener las propiedades mecanicas del makenalG:s se utiliza el método
propuesto en [76], obteniendo unos valores de 11GPa para el médulo de flexion y de
4GPa para el de cortadura.

El desplazamiento experimental en el punto de ca@xgase determina directamente
de las curvas de carga-desplazamiento que ofrece la maquina de ensayos. Sin embargo,
con el fin de tener en cuenta los desplazamientos debidos a la flexibilidad de la maquina
y del sistema de ensayo, el valor real del desplazamiento de la pfhbete, corrige
con la flexibilidad del sistema calculada tal y como se explica en la seccién 3.4.

Opp = Oy —C,P (5.22)

exp

5.3.2 DETERMINACION DE LA LONGITUD DE GRIETA

A pesar de que se han ensayado varias probetas en cada uno de los pasos comentados
anteriormente, Unicamente se van a incluir los resultados de dos probetas para describir
el procedimiento seguido.

La probeta 1 se somete al ensayo DCB de acuerdo con la norma ISO [14]. Se llevan a
cabo hasta un total de cinco ciclos con avance de grieta, tal y como se aprecia en el
gréfico de carga-desplazamiento de la Figura 5-6.

Los pares de datos de carga-desplazamiento obtenidos de los ensayos DCB se exportan
a una hoja de calculo, donde se obtienen los datos de la flexibilidad experimental,
definida en DCB com&=2dP. En otra columna se calcula la flexibilidad analitica
mediante la ecuacion (5.18), punto a punto para todos los datos. Cabe sefalar que para
determinar la flexibilidad analitica es necesario un valor inicial de longitud de grieta,
gue se obtienen de la ecuacion (5.4).

A continuacioén, se obtiene la longitud real de la grieta siguiendo el proceso iterativo.
Este método iguala el valor de ambas flexibilidades, experimental y analitica,
modificando la longitud inicial de grieta. El valor de longitud de grieta obtenido cuando
las dos flexibilidades llegan a igualarse sera el valor real. Finalmente, se tienen en
cuenta los efectos de los grandes desplazamientos mediante la expresion (5.21). Como
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este proceso se repite para cada par de valores ofrecido por la maquina de ensayos, la
expresion (5.19) permite obtener una curva de resistencia continua durante el ensayo,
como se observa en la Figura 5-7.
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Figura 5-6 Gréfico carga-desplazamiento de la probeta 1.
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Figura 5-7 Curva de resistencia de la probeta 1.
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Figura 5-8 Efecto de grandes desplazamientos.

La influencia de los grandes desplazamientos es I6gicamente mayor conforme aumenta
la longitud de la grieta. La Figura 5-8 muestra dichos efectos en la probeta 1 para ratios
de 290a>30%. Se observa una influencia maxima mhengntre las curvas.
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Figura 5-9 Longitud de grieta continua mediante DCB y discreta mediante BTBR en
la probeta 1.
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Antes del primer ciclo y después de cada uno de ellos se somete la probeta a un ensayo
ENF sin avance de grieta que permite determinar la longitud de grieta real mediante
BTBR. Esto permite comparar resultados en seis momentos diferentes. En la Figura
5-9 se observa por una lado una curva con los valores de longitud de grieta obtenidos
mediante DCB y por otro los seis valores discretos, que se corresponden a la grieta
inicial y final en cada uno de los ciclos. La comparacion de los resultados obtenidos
muestra la validez del método propuesto para la determinacion de la longitud de grieta
durante el ensayo DCB.

Una vez validado el método presentado, se muestra en la Figura 5-10 la longitud de
grieta determinada para la probeta 2, que ha sido ensayada de forma continua, sin ciclos
para mediciones intermedias.
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Figura 5-10 Longitud de grieta calculada de la probeta 2.

5.3.3 CURVAS DE RESISTENCIA

Experimentalmente, se puede observar como la energia de fractura interlaminar se
incrementa durante el proceso de deslaminacion. La curva de resistencia de un
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laminado muestra un incremento del valorGiedurante los primeros milimetros de
extension de la grieta, para posteriormente estabilizarse. A pesar de que el fenbmeno
conocido como “fiber bridging” es la principal razén de este comportamiento, existen
otros efectos que pueden tener influencia en la forma de la curva de resistencia [94].
De hecho, en las probetas ensayadas para esta comprobacién experimental no se ha
observado dicho fenémeno.

El hecho de haber obtenido el valor de la curva-R para cada par de datos proporcionado
por la maquina de ensayos, permite observar el comportamiento real de la probeta. De
manera habitual, se supone que el crecimiento de grieta se produce de una manera lenta
y estable en incrementos infinitesimales. Sin embargo, cuando se realizan los ensayos,
se observan crecimientos irregulares. Estos pequefios saltos en el crecimiento de grieta
producen caidas de carga, las cuales habitualmente son seguidas por un corto periodo
de detencion de la extensién de la grieta. En esta fase, la carga vuelve a incrementarse
hasta un maximo local antes de continuar el crecimiento de la grieta [14].

La Figura 5-11 representa la curva de carga-desplazamiento de la probeta 2, mientras
gue la Figura 5-12 muestra la curva de resistencia de la misma probeta. El significado
de los puntos marcados en ambas figuras es el siguiente:

. NL: Desviacion de linealidad. Determina el momento en que la deslaminacién
comienza su crecimiento desde el frente de la grieta inicial. El valor Big&d puede
calcular en este punto.

. Bi1, Bx: Puntos en los que la carga cae repentinamente.

. Ci1, G Puntos donde la carga se incrementa sin propagacién de grieta tras una
pequefia propagacion inestable.
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Figura 5-11 Curva carga-desplazamiento de la probeta 2.
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Figura 5-12 Curva de resistencia de la probeta 2.
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Las caidas en la energia observadas en la curva-R son causadas por los descensos de
carga que se han mencionado con anterioridad. En estos puntos, la longitud de grieta
crece de manera inestable, provocando la caida@ella norma ISO [14] establece

gue la curva de resistencia debe realizarse con una serie de puntos recogidos durante el
ensayo. Sin embargo, evita los puntos en los que el crecimiento de grieta se detiene,
excluyéndolos de la curva.

5.4 CONCLUSIONES

Se ha presentado un nuevo modelo analitico para la obtencion de la flexibilidad de la
probeta DCB en funcion de la longitud de grieta. El modelo se basa por un lado en el
equilibrio estatico entre la carga aplicada y la distribucién de fuerzas mas alla del frente
de grieta y por otro en la igualdad de desplazamientos en las secciones. El resultado es
un polinomio de tercer orden cuyos coeficientes dependen de pardmetros relativos a la
geometria de la probeta y a sus propiedades elasticas.

Se ha propuesto un nuevo procedimiento que permite calcular la longitud de grieta a
través de la comparacion de la flexibilidad experimental y la flexibilidad calculada
analiticamente. Para su determinacion, el procedimiento presentado necesita, ademas
de las propiedades mecdanicas del material, Unicamente los datos de carga-
desplazamiento ofrecidos por la maquina de ensayos. Este procedimiento incluye la
flexibilidad del sistema y el efecto del cortante.

Para validar los resultados de longitud de grieta se han ensayado probetas
unidireccionales de carbono/epoxi y se han comparado los resultados con el método
BTBR. En todos los casos, los resultados obtenidos han coincidido con las longitudes
de grieta reales obtenidas mediante BTBR.

El efecto de los grandes desplazamientos, se ha incluido mediante una aproximacién
trigonométrica basada en la configuracién deformada del ensayo. Se ha observado una
influencia de hasta un 3% en la longitud de grieta para valores elevados de la misma.
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5. NUEVO PROCEDIMIENTO PARA EL ANALISIS DEL ENSAYO DCB

La aplicacion del procedimiento presentado a cada par de valores de carga-
desplazamiento proporcionados por la maquina de ensayos, permite obtener una curva
de resistencia punto a punto. De esta manera se puede analizar el comportamiento real
de la probeta durante la propagacién de grieta, incluyendo fases de crecimiento

inestable.
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ENSAYO DCB EN LAMINADOS
ANGULARES CON BRAZOS
ANTI-SIMETRICOS

6.1 INTRODUCCION

A pesar de que el ensayo DCB ha sido normalizado para laminados unidireccionales, a
menudo son usados para calcular la tasa de liberacion de energia de laminados
multidireccionales [95, 96, 97].

Sin embargo, algunos factores que carecen de importancia en el ensayo de laminados
unidireccionales, pueden afectar seriamente el comportamiento y los resultados en
laminados multidireccionales [24], tales como la secuencia de apilamiento, la simetria
del laminado, la curvatura del frente de grieta, la mezcla de modos de fractura, las
tensiones residuales debidas a los efectos higrotérmicos o los dafios que se van
produciendo durante el avance de la grieta, como la rotura de fibras o los puentes de
fibra que se forman.

Nicholls et al. [98] investigaron el valor critico @een polimeros reforzados con fibra
de carbono, constatando que la grieta se puede trasladar por diferentes intercaras. De
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6. ENSAYO DCB EN LAMINADOS ANGULARES CON BRAZOS SIMETRICOS

hecho, identificaron en el avance de grieta los cuatro tipos diferentes de morfologias
gue se describen a continuacion:

. En el primer caso, la grieta avanza entre laminas de la misma direccién que
forman el plano medio sin trasladarse a otras intercaras y sin existencia de rotura de
fibras. Unicamente observaron este comportamiento en laminados unidireccionales.

. En el segundo tipo, similarmente al anterior, no existe salto interlaminar en el
avance de grieta, pero las laminas centrales tienen diferente direccién. Al observar la
superficie creada tras el crecimiento de grieta, ésta es mucho mas rugosa que en el caso
anterior, debido a una mayor deformacién de la resina. También es posible observar
alguna rotura de fibra.

. En el tercer caso, la grieta parece avanzar simultdneamente por dos planos
diferentes. Existe una cantidad importante de rotura de fibras y deformacion de la
resina, lo que causa un fuerte crecimiento dg@omparacion con casos anteriores.

. En el Gltimo caso, se forma una sucesién de picos y valles paralelos, ya que la
grieta avanza por dos caras adyacentes cambiando continuamente de una a otra.

Estas formas de avance no son exclusivas, y en la misma probeta se pueden observar
mas de un tipo. Con el objetivo de evitar el salto de la grieta a otras interlaminas,
Robinson et al. [99] modificaron la probeta convencional DCB disminuyendo la
anchura del frente de grieta mediante la inclusion de teflébn en los bordes de la probeta
durante el proceso de fabricacion. Se consigui6 evitar la rotura intralaminar y no se
observaron puentes de fibra. Posteriores trabajos con esta probeta modificada no
consiguieron evitar el salto intralaminar de la grieta [100], ademas de constatar la
dificultad que existe en la determinacién visual del frente de grieta [97].

Teniendo en cuenta los factores anteriores, ademas del hecho de que el valor inicial es
el mas conservador, parece razonable que en el caso de laminados multidireccionales
se tomen en cuenta Unicamente los valores de iniciacion que se obtienen del ensayo
DCB para la resistencia.

Algunos estudios concluyen que el valor de iniciaciGy de laminados
multidireccionales es practicamente independiente de la orientacién de las laminas que
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forman el plano de deslaminacién [97, 101], mientras que otros concluyen lo contrario
[99, 100].

La mayoria de los trabajos que se realizan con laminados multidireccionales se aplican,
en general, a secuencias de apilamiento que evitan los acoplamientos flexién-torsion
debido a las dificultades relacionadas con las curvaturas de torsion. Estos trabajos,
ademas, no suelen tener en cuenta las tensiones residuales relacionadas con los efectos
higrotérmicos.

Nairn [102] estudio le tasa de liberacidén de energia en un material compuesto arbitrario
en presencia de tensiones residuales, aplicando la solucion a diversos problemas
concretos, entre ellos el ensayo DCB. Redujo el problema a encontrar el efecto del dafio
producido en las propiedades efectivas del material.

Yokzeki et al. [103] estudiaron la influencia de los efectos higrotérmicos en los ensayos
DCB, ENF y MMB mediante la formulacién de Nairn, presentando un factor de
correccion a la resistencia aparente.

La mayoria de los estudios coinciden en que se deben tener en cuenta las tensiones
residuales térmicas en la determinacion de la resistencia de laminados para obtener
buenos resultados, ya que éstas disminuyen considerablemente sus propiedades.
Parlevliet et al. [104], en su revision sobre la literatura publicada acerca de los efectos
de las tensiones residuales en materiales compuestos, establece que este efecto puede
ser muy significativo sobre la tenacidad de fractura de modo |, generando un error de
hasta el 76%.

En su trabajo sobre la tasa de liberacion de energia entre un adhesivo y un laminado
teniendo en cuenta las tensiones residuales, Nairn [105] concluy6 que el error cometido
al no tener en cuenta dichos efectos puede ser elevado, sobre todo en el caso en el que
los brazos del laminado sean no simétricos.

En este capitulo se analiza la tasa de liberacién de energia de laminados angulares por
medio del ensayo DCB. Para ello, se va a utilizar una aproximacion analitica basada en
la energia complementaria del laminado incluyendo los efectos de las tensiones
residuales.
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6. ENSAYO DCB EN LAMINADOS ANGULARES CON BRAZOS SIMETRICOS

Se van a estudiar dos configuraciones de apilamiento diferentes. Por un lado, probetas
simétricas con brazos anti-simétricos y por otro lado probetas anti-simétricas con
brazos anti-simétricos. Las secuencias han sido elegidas debido a que a pesar de que
cada uno de los semilaminados tiene las mismas propiedades, la orientacion de la fibra
en las ldminas adyacentes al plano medio es diferente. Los laminados utilizados son:

. [(145) Jas — Laminado anti-simétrico de brazos anti-simétricos.

. [(145)4]s — Laminado simétrico de brazos anti-simétricos.

6.2 TEORIA DE LAMINADOS

6.2.1 RELACIONES CARGA-DESPLAZAMIENTO EN
LAMINADOS ANTI-SIMETRICOS

Un laminado anti-simétrico tiene sus laminas del mismo espesor y material a ambos
lados del plano medio, estando orientadas en direccighgs-Ademas, si el &ngulo

@ que define las direcciones de las fibras es Unico en todo el laminado, se denomina
laminado anti-simétrico angular.

La disposicion de las ldminas en este caso, hace que en la ecuacion constitutiva (4.70)
algunos de los coeficientes de flexibilidad sean nulos:

£ S A axy 0 0 0 bxs_ NX N:'T
gl |ax a, 0,0 0 bf [N |N
0 O S bSX bs 0 Ns 0
"J{;)- _ as e | O S (6 1)
Kx O 0 bxs d XX d Xy O M x O
Ky O 0 byS d X d vy O M y 0
K, L bsx bsy 0 0 0 dss_ M s M SHT
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6. ENSAYO DCB EN LAMINADOS ANGULARES CON BRAZOS SIMETRICOS

En este tipo de laminados no existe acoplamiento normal-cortadura en el
comportamiento a membrana, ni acoplamiento flexién-torsiébn en el comportamiento
de placa. Esto ultimo, permite que la flexion y la torsién puedan ser analizadas de forma
independiente. Ademas, teniendo en cuenta que el adhbgdteccionado para este
trabajo es de 45°, se cumplen las siguientes relaciones entre coeficientes de flexibilidad:

a,=a, d,=d, bs=>b (6.2)

Y ys

Con respecto a los efectos higrotérmicos, aunque el material se encuentre temperatura
ambiente, las cargas equivalentes debidas al proceso de enfriamiento desde la
temperatura de fabricacion deben de ser tenidas en cuenta. En una secuencia anti-

simétrica, las cargas higrotérmicas equivalentes no nulas son las fNészsN;”

ademas del momento torstt" . Teniendo en cuenta el valor @e45° , se cumple

HT _ HT
que N = N'".

6.2.2 ENERGIA DE DEFORMACION COMPLEMENTARIA Y SUS
DERIVADAS

F i

F1

Figura 6-1 Sistema en equilibrio.
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6. ENSAYO DCB EN LAMINADOS ANGULARES CON BRAZOS SIMETRICOS

Se analiza un sistema en equilibrio sometido a un sistema de fuerzas indepeRrdientes
como el que se muestra en la Figura 6-1, siendo los desplazamientos de los puntos de
aplicacion de las fuerzas en la propia direccion de éstas

El trabajo correspondiente a una variacion elemental de los desplazamientos viene dado
por:

dW = Fdg 6.3)

Donde al utilizarse el convenio de indices mudos, la repeticion del indideca
sumatorio [79].

En un avance infinitesimal de grieta, el balance de energia viene dado por:
dW = dU+ Gd# (6.4)

SiendodU la energia de deformacid@,la energia liberada por unidad de ared\ gl

area de la nueva superficie creada. Considerando la anchura de la grieta uniforme, de
magnitudb, la variacion de superficie dé=bda, dondala es la longitud de avance de

la grieta.

Sustituyendo la ecuacion (6.3) en (6.4), la energia de deformacion viene dada por:
dU = Fdd - Gbde (6.5)

Se asume que la energia de deformacion es una funcion de estado, siendo las variables
de estado los desplazamientos independiehtela longitud de grieta. Por lo tanto,
también puede expresarse como:

du=| Y dq{"—uj da (6.6)
33 ). da )

Identificando términos en las ecuaciones (6.5) y (6.6) resulta:

106
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[
" ‘(adl 0

18U
G=—| =
- ( aal 69

De las ecuaciones (6.7) y (6.8) se obtienen el primer teorema de Castigliano y la tasa
de liberacién de energia, respectivamente.

Por otra parte, se define la energia de deformacion complemddt%rdmmo:
U =FJ -U (6.9)

Diferenciando la ecuacién (6.9) y sustituyendo en el balance de energia de la ecuacion
(6.5) se obtiene:

dU” =4 dF + Gbda (6.10)

Asumiendo que Ues funcion de las variables de estadyp &

. _[oU” U’
dUu =| —=— | dF +| = | da .
[ aFl ja | ( aa jF (6 11)

Identificando términos en las ecuaciones (6.10) y (6.11) se tiene:

(o
a —[ o ja (6.12)

1(ou’
G==| =— ,
% 619
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De las ecuaciones (6.12) y (6.13) se obtienen el primer teorema de Engesser y la tasa
de liberacion de energia. En sistemas elasticos lineales el teorema de Engesser se
convierte en el teorema de Castigliano, por lo que se denomina a veces teorema de
Engesser-Castigliano. Para utilizar este teordivge debe expresar en funcion de las
fuerzas aplicadas.

Derivando la expresién de la energia de deformacion complementaria de un laminado
multidireccional sometido a cargas en el plano de la ecuacion (4.95) con respecto de

y dea, y teniendo en cuenta que los términos debidos a efectos higrotérmicos no
dependen de ninguna de estas variables se obtiene:

(N (Al N+ L)
[ MY I} (', [l )

5i :Uj;:i :bj (614)

o=2u, =L 2I21 (N [al{ N2 N Tt W { W' o ) o
(6.15)

Es importante tener en cuenta que como en la ecuacion (6.15) los limites de la integral
dependen de la longitud de grietea la hora de obtener la derivada con respecto de
se debe aplicar la regla de Leibniz para derivar bajo el signo de la integral. La regla

establece que dada una funciérn= f (x, a) ;

3 cnla) _ (e 0f (x,a) dn _ dm
P m(a)f(x,a) dX_J.n‘(a)TdX-l- f[n(a), a - fl nf 3, %da

(6.16)
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6.3 CARGAS APLICADAS Y REDUNDANTES
6.3.1 MOMENTO FLECTOR

Con el objetivo de calcular la tasa de liberacion de energia en el ensayo de laminados
multidireccionales mediante la expresion (6.15), se deben determinar las distribuciones
de las cargas aplicadas en cada caso. Debido a la simetria de la probeta DCB se analiza
uno de los brazos de la probeta mostrado en la Figura 5-3, sustituyendo el otro brazo
por las reacciones correspondientes.

La carga predominante es el momento flector y su distribucion ha sido determinada en
la ecuacién (5.6) de la seccidén 5.2.2.

Es importante recordar que las cargas distribuidas de la Figura 5-3 equilibran el efecto
de la carg# aplicada, y que por tanto la fuerza y el momento en el extremo empotrado
son nulas. Ademas, teniendo en cuenta que, en general, en el ensayo de laminados
multidireccionales no existe un frente de grieta recto en la anchura de la probeta, se
define a como la longitud de grieta efectiva.

Las longitudes de los tramgs x y x3 las fuerza$ 1y Fs se obtienen en funcién de las
propiedades mecanicas del material, la geometria de la probeta y la carga aplicada en
el ensayo. Con respectaxg aunque su valor depende de la longitud de gaesa
variacion con los valores habituales a@edurante el ensayo es despreciable y se
considera constante.

6.3.2 LAMINADOS SIMETRICOS. MOMENTO TORSOR

El enfriamiento durante el proceso de fabricacion provoca la existencia de tensiones
residuales. En los brazos anti-simétricos, estas tensiones residuales se traducen, entre
otras deformaciones, en unas rotaciones torsionales. Si el laminado total es anti-
simétrico ambos brazos rotardn en el mismo sentido, como es el caso de la Figura 6-2.
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Figura 6-2 Laminado anti-simétrico de brazos anti-simétricos.

Sin embargo, como se puede observar en la Figura 6-3, en el caso de que el laminado
total sea simétrico los brazos van a sufrir una rotacion opuesta.

Figura 6-3 Laminado simétrico de brazos anti-simétricos.

Por lo tanto, teniendo en cuenta que las bisagras mantienen los brazos de la probeta
horizontales en el punto de aplicacion de la carga, éstas estdn impidiendo la rotacion
mediante la aplicaciéon de un momento torsor. De hecho, existe una distribucién de
carga no uniforme aplicada en las bisagras cuya fuerza resultante es la fuerza aplicada
Py su momento resultante es el momento torsor m

La Figura 6-4 muestra el momento torsor en el punto de aplicacion de la carga y la
correspondiente reaccion aplicada en el frente de grieta. Esta reaccion esta relacionada
con la distribucién no uniforme en la anchura de las fuerzas distribuidas que aparecen
en la Figura 5-3. Se asume que el momento reactivo esta concentrado en el frente de
grieta por lo que los momentos son iguales y opuestos.
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Figura 6-4 Momento torsor.
Las fuerzas y momentos resultantes vienen dados por:

N
{N}=4NT 6.17)

E 0 (6.18)
M, +MIT

Se supone una distribucion uniformeMeen el ancho. Para determinar el momento
torsor aplicado por las bisagras se utiliza el teorema de Engesser-Castigliano. Al estar
impedida la rotacion en el punto de aplicacion de la carga por las bisagras, la derivada
de la energia complementaria con respecto al momento torsor aplicado en el punto de
carga es cero. Sustituyendo las ecuaciones (6.17) y (6.18) en la expresion (6.14) y
teniendo en cuenta las propiedades de los laminados anti-simétricos descritos en la
seccion 6.2.1, se obtiene:

U’ :%LX Jo (4 N7 +2d M) M, +2d M M ) dxdy= 0
(6.19)

Donde Xxma.
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La mitad del momento torsom de una seccién rectangular corresponde a la
distribucion del momento torsor por unidad de longitudrMentras que la otra mitad
corresponde al momento resultante de las fuerzas cortantes fuera del plano [3].

(6.20)

Como se ha considerado el momento torsor constante en la parte agrietada de la
probeta:

m=m, O<y<e (6.21)

Si se sustituye la distribucion del momento torsor dada (6.20), en la expresién (6.19),
se obtiene el momento aplicado.

m :—Zb(zdl*s T+ 'VLHTJ (6.22)

a
SSs

De acuerdo con la expresién (6.22) no depende de la longitud de grieta.

6.3.3 LAMINADOS ANTI-SIMETRICOS. FUERZA CORTANTE

En el caso en el que el laminado total sea anti-simétrico, las rotaciones tienen el mismo
sentido en ambos brazos, como se observa en la Figura 6-2. Por tanto, la probeta
permanece horizontal en el punto de aplicacion de la carga. Sin embargo, se deforma
libremente, provocando la existencia de un giro que aumenta con la distancia al punto
de colocacion de las bisagras. Esto quiere decir que la seccion en la que se encuentra el
frente de grieta tiene una ligera inclinacién con respecto a la horizontal, como se
representa en la Figura 6-5.
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Figura 6-5 Fuerza aplicada sus componentes en el frente de grieta.

Como consecuencia, aparecen en cada uno de los brazos de la probeta fuerzas cortantes
en el plano Nrelacionados con el modo Il de fractura.

En este caso, las fuerzas y momentos resultantes son:
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El angulo de rotacién en el frente de grieta dependera Unicamente de los efectos
higrotérmicos, ya que en este caso el momento torsor aplicado es nulo. Puede ser
obtenido mediante la expresion [107]:

6,=—-a (6.25)

Donde." es la curvatura de torsion del laminado debida a las tensiones residuales.

Asumiendo que el angulo girado por el frente de géts muy pequeficernd= 8,
y por tanto la distribucion de la fuerza cortante por unidad de longitud se puede expresar
como:

HT
N :Ksmpy 0<y<a (6.26)

S

6.4 TASA DE LIBERACION DE ENERGIA
6.4.1 LAMINADOS SIMETRICO

Con la finalidad de obtener una expresion de la energia complementaria en funcion de
la longitud de grieta, se sustituyen los coeficientes de flexibilidad de (6.1) y las cargas
aplicadas de (6.17) y (6.18) en la ecuacion (6.15).

G :%.[LX .[Ly(dxxMxM ><,«’sl-'-(2b><5l\|>|:IT +dSSMSHT)MSva+dSSM JVI Sl)dXdy (6'27)

Cabe sefialar que los términos de la ecuacién (6.15) que no estén afectados por alguna
de las cargas aplicadas, se integran a lo largo de toda la longitud de la prglugta L

por tanto no van a ser dependientes de la longitud de grieta a. Como consecuencia, las
derivadas con respecto a a de estos términos es nula.
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El término afectados por el coeficiemtg en la expresion (6.27) se puede considerar
como la parte de la tasa de liberacion de energia debida a la flexion, mientras que el
resto de términos se corresponden con la contribucién de los efectos higrotérmicos.

Sustituyendo las expresiones de la distribucion de momentos flectores de la ecuacién
(5.6) y la ecuacion de la distribucion del momento torsor para este tipo de laminados
(6.22) en la ecuacion (6.27), se obtiene:

2
G, (Flexion) = bexx (4, +pa+a) (6.28)

2
G, (Efectos higrotérmicos) —ds{% N+ HTJ (6.29)

Donde los factorego y ¢1 dependen Unicamente de las dimensiones y Xs y se
definen en la ecuacion (6.30).

_ %20 +120¢ % + 300¢ X + 330(% + 13%+ 108 % 5% x ¥
210(% + %) ( X+ 2%+ 2¢)°
X (840¢x 2%+ 420¢ x+ 216¢ X+ 648 %+ 43F k+ 144+ 1443
2100 +%) (% + 24+ 2)°

¢, =

4= _ 10"+ 60¢3%, + 150(°%,> +165% X;* + 66x,' + 70¢ x+ 350{ % X,
1 35+ ) (x+ 2%+ 2%’
560>(1)(2 %+ 28()(2 %+ 175{' )52+ 92% % )§+ 359% 3f(+ 13§(§(+ 1353(3
35(x +3) (% + 2%+ 2%)°
(6.30)

El significado fisico del signo negativo de la energia debida a los efectos higrotérmicos
se relaciona con el hecho de que éstos provocan momentos torsores opuestos que
originan una apertura de grieta no uniforme en el ancho sin que exista ningun tipo de
carga aplicada, como se observa en la Figura 6-3. Consecuentemente, cuando comienza
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la aplicacion de la carga, la energia total necesaria para el avance de grieta es menor
gue la que se necesitaria en caso de no existir este fendmeno. Sin embargo, el total de
la energia es positivo.

6.4.2 LAMINADOS ANTI-SIMETRICO

Un proceso similar al seguido en el anterior punto lleva a deter@ipara este tipo
de laminados. En este caso las fuerzas y momentos a sustituir en la expresion (6.15)
son las que aparecen en (6.23) y (6.24) respectivamente, obteniendo:

G ZEJ.LX ILy(dxxMxM x,a +2h<s MXNs,a+ assN SNS a)dXdy (631)

Se observa que el término relacionados con la flexion, precedidbpes el mismo

del caso anterior. Sin embargo, la energia debida a los términos relacionados con los
efectos higrotérmicos son diferentes, ademas de que en este caso se corresponden al
modo Il de fractura.

Sustituyendo las distribuciones de momentos flectores la ecuacion (5.6) y fuerzas
cortantes (6.26) en la expresion (6.31):

2

2
G, (Flexion) = Pbdxx (¢, +pa+a) (6.32)

HT b2 42 HT
G,, (Efectoshigrotérmicosy Ks bF: a (a“/;s +bxsj (6.33)

En este caso el término debido a los efectos higrotérmicos no es constante, dependiendo
de la longitud de grieta. Esto es debido a que segun la ecuacién (6.25) el angulo
aumenta proporcionalmente a la longitud de grieta.
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6.5 EXPERIMENTAL
6.5.1 MATERIAL Y APARATOS

El material usado en este apartado es el T6T/F593, cuyas principales caracteristicas
mecanicas y térmicas se encuentran en la Tabla 3-1.

Figura 6-6 Ensayo DCB. Detalle de las bisagras.

La temperatura de procesado es de 180° (Figura 3-3), siendo a esta temperatura
aproximadamente donde el laminado adquiere su consistencia solida tras la
vitrificacion. Por lo tanto, el salto térmico a la temperatura ambiente a la cual se han
realizado los ensayos es de -155°C.

Se han fabricado cinco probetas de cada una de las dos secuencias de apilamiento
analizadas en la seccion anterior, con una lamina de teflon en el plano medio para crear
la grieta inicial. Las probetas de anchura y espesor nominal de 158mm
respectivamente han sido cortadas mediante una sierra diamantada. Para el ensayo,
como se aprecia en la Figura 6-6, se han adherido bisagras mediante un adhesivo de
contacto y se ha utilizado una maquina universal de ensayos MTS-Insight 10 con una
célula de carga de 250 N
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Previamente a los ensayos DCB, se ha medido el médulo de flexion de cada probeta
mediante ensayos de flexion de tres puntos [76], obteniendo valores muy similares para
ambas configuraciones estudiadas, como se puede observar en la Tabla 6-1.

Configuracién E, (MP3)
[(145)4] 14571 15
[(145)4] 14318+ 29¢

Tabla 6-1 Mddulos de flexion.

6.5.2 CURVAS CARGA-DESPLAZAMIENTO

Simétrico [+45/-45],,

[ S Gy
o N b

Carga (N)

o N B O

0 5 10 15 20 25
Desplazamiento 25, (mm)

Figura 6-7 Laminado simétrico. Curva carga-desplazamiento.
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Anti-simétrico [+45/-45],

14
12
10

Carga (N)

o N B O o

0 5 10 15 20 25
Desplazamiento 28,, (mm)

Figura 6-8 Laminado anti-simétrico. Curva carga-desplazamiento.

La Figura 6-7 y la Figura 6-8 muestran la curva carga-desplazamiento de una probeta
de cada tipo de las secuencias estudiadas. Como se puede observar, no es sencillo
determinar el punto critico en el cual la grieta comienza a propagarse. Es por ello que
las normas [13, 14] proponen tres formas de determinar el punto de inicio del
crecimiento de grieta en laminados unidireccionales. Estos puntos son el punto de
desviacion de linealidad (NL), el punto de incremento de la flexibilidad en un 5% (5%
offset) y el determinado visualmente (VIS).

En el caso de laminados multidireccionales, el hecho de que el frente de grieta no sea
recto hace que la determinacién visual de este punto no tenga mucho sentido. El punto
NL es, a veces, ambiguo ya que el comportamiento no lineal puede ser debido a factores
diferentes al avance de grieta y el punto 5% offset, aunque es menos disperso que el de
no linealidad, lleva a valores mas altos que los reales [108]. En el presente trabajo se
ha decidido utilizar el punto de no linealidad.
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6.5.3 PROPAGACION DE LA GRIETA

Se observa una pronunciada forma curvada del frente de grieta durante la
deslaminacion. Es el efecto de la curvatura en g}, ajee provoca una deformacion
maxima en el punto medio del frente de grieta [109].

Se han observado dos morfologias diferentes en la propagacion de la grieta durante los
ensayos, tanto exclusivamente como combinadas.

Figura 6-9 Superficies de propagacion de grieta en laminados anti-simétricos.

En cuanto a los ensayos con probetas anti-simétricas, la grieta comienza su crecimiento
a través del plano medio en toda su anchura, como se aprecia en la Figura 6-9. Sin
embargo, inmediatamente después del comienzo de la propagacion, en uno de los lados
la grieta cruza una de las laminas propagandose también en el plano adyacente al de
propagacion inicial. Este ultimo frente de grieta se extiende linealmente hasta ocupar

la anchura completa, tras un avance equivalente a la anchura de la probeta. Mientras
tanto, el frente de grieta inicial se acorta en la misma medida que se extiende el otro,

comenzando de nuevo el proceso con un nuevo salto intralaminar. Por tanto, a pesar de
gue la probeta inicialmente tiene dos brazos del mismo espesor, conforme la grieta se
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va propagando la diferencia de espesor entre los brazos va aumentando. Este modo de
propagacion se encuentra descrito en el trabajo de Laksimi et al. [101].

Figura 6-10 Superficies de propagacion de grieta en laminados simétricos.

En los laminados simétricos, sin embargo, se han observado dos tipos de morfologia
en el avance de grieta. Por un lado, se puede apreciar el mismo tipo de avance que en
el caso de los laminados anti-simétricos, como se puede ver en la primera imagen de la
Figura 6-10. Por otro lado, en la segunda imagen se observa como la grieta avanza entre
dos planos con un patron tipo zigzag. La grieta crece simultaneamente en el plano
medio y en uno de los planos adyacentes, moviéndose continuamente entre estos dos
planos. Se observa un comportamiento similar principalmente en laminados cruzados
[96].

El primer comportamiento descrito provoca una asimetria entre los brazos de la
probeta. De esta forma, como se observa en la Figura 6-11, la probeta sufre durante el
ensayo una rotacién similar a la que se puede observar en los ensayos tipo asymmetric
double cantilever beam (ADCB) relacionados con el modo mixto I/Il de fractura.
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Figura 6-11 Rotacion debido a diferencia de espesor de los brazos.

La complejidad de esta combinacion de modos puede ser analizada mediante el
modelado de la probeta usando el método de los elementos finitos en tres dimensiones
y la técnica VCCT o el TSEM.

A la vista de lo que se ha expuesto, el uso de valores de longitud de grieta durante la
propagacion, medidos visualmente, debe ser cuestionado. En este trabajo experimental
se ha utilizado el método descrito en el capitulo 5 para la determinacion de la grieta
efectiva. A pesar de que en los ensayos del presente capitulo se analiza la influencia de
las tensiones residuales, el modo | debido a la flexion es claramente predominante y
por ello se considera que la grieta efectiva calculada por el procedimiento descrito sigue
siendo valida.

6.5.4 TASA CRITICA DE LIBERACION DE ENERGIA

Teniendo en cuenta el comportamiento observado durante la propagacion y de acuerdo
con otros autores [97], Unicamente se van a considerar los valores de iniciacion de
grieta para calcular las propiedades interlaminares. Con la intencién de comparar los
resultados obtenidos con el modelo presentado, la tasa de liberacién de energia critica
va a ser también determinada por medio del método de la teoria de la viga modificada
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con correccion de la longitud de grieta (MBT) propuesto por Williams [17] ademas de
por medio del método de las areas. EI método desarrollado por Williams, ha sido
utilizado por numerosos autores para el célcul@gden laminados multidireccionales

[101, 110, 111] y ademas, de acuerdo a Shokrieh [32], este método permite lograr
buenos resultados en ensayos DCB con laminados angulares. Otros métodos
habitualmente utilizados para calcufag tal como la teoria corregida de vigas, el
método de la calibracién de la flexibilidad de Berry o el método de la calibracién
corregida de la flexibilidad no van a ser considerados, ya que requieren datos de
propagacion de grieta y, como se ha dicho con anterioridad, no resultan fiables.

En cuanto al método de las &reas, es importante constatar que los valores obtenidos
mediante este método no se asocian directamente con un valor particular de la grieta,
ya que tiene que ver con un valor medio en un incremento de grieta, es decir, entre dos
valores de longitud de grieta. Sin embargo, ya que el método utilizado para determinar
el crecimiento de la grieta permite su célculo para cada pareja de valores carga-
desplazamiento, se va a considerar un incremento de grieta efectiva muy pequefio, del
orden de 1mmPor tanto, no se van a tomar valores de propagacion mas alla del
milimetro y se va a asociar el valor a la longitud de grieta inicial.

[(+45/-45),]

350
300 — —
& 250
£ OMBT
= 200 + —
(8]
O 150 OEnergia
Compl.
100 B Método
50 -+ areas
0

Spec.1 Spec.2 Spec.3 Spec.4 Spec.5

Figura 6-12 G de cinco probetas simétricas.
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La Figura 6-12 muestra la tasa de liberaciéon de energia critica obtenida para cinco
probetas simétricas mediante los tres métodos descritos. Los resultados obtenidos
mediante el método de Williams o MBT, son en general ligeramente superiores al resto.
Esto puede ser debido a que este método no tiene en cuenta los efectos higrotérmicos
gue, como se ha visto en la seccion 6.4.1, suponen un término negativo. El valor de este
término, y por tanto la parte de la tasa de liberacion de energia debida a los efectos
higrotérmicos es constante en las probetas ensayada§, gEésctos higrotérmicos)

=-8,7 J/In.

[(+45/-45),].

350
300 +—
& 250 ] —
E OMBT
= 200 —
uU
150 + OEnergia
100 Copr
B Método
50 + areas
0

Spec.1 Spec.2 Spec.3 Spec.4 Spec.5

Figura 6-13 G de cinco probetas anti-simétricas.

En el caso de laminados anti-simétricos, como se ve en la Figura 6-13, los resultados
para diferentes probetas varian considerablemente. Sin embargo, los valores obtenidos
para cada probeta por medio de los tres métodos son muy similares. Para esta
configuracion, el término que incluye los efectos higrotérmicos depende de la carga y
la longitud de grieta, pero en las probetas ensayadas ha sido como mé&ifectGs
higrotérmicos) = -9,2103J/n7.
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[(+45/-45),] [+45/-45],
350 350
300 T 300
250 +— 250 I
OMBT
= OMBT =
£ 200 +—— € 200 -+
3 OEnergia 3 e OEnergia
5 150 +— Compl. & 150 +— Comp:l.
; @ Método
100 ] @ Método 100 4| )
ireas areas
50 +— 50 +—
0 0
(a) (b)

Figura 6-14Valores medios de &a) Laminado simétrico y (b) Laminado anti-

simétrico

La Figura 6-14 muestra los valores medios de la tasa critica de liberacion de energia
obtenida para las configuraciones estudiadas.

6.6 CONCLUSIONES

Se ha realizado un andlisis del ensayo DCB de laminados angulares simétricos y anti-
simétricos con brazos anti-simétricos. El hecho de que los brazos sean anti-simétricos,
provoca la existencia de cargas higrotérmicas debidas al enfriamiento del material
durante el proceso de fabricacion.

En el caso del laminado total anti-simétrico, los brazos de la probeta presentan una

rotacion que sera del mismo sentido en ambos. La seccién del punto de carga

permanece horizontal debido a las bisagras, mientras que la seccion del frente de grieta
se encuentra girada cierto angulo. En el caso de un laminado total simétrico, las

rotaciones debidas a los efectos higrotérmicos son opuestas, pero al estar impedida la
rotacion por las bisagras, éstas estan aplicando un momento torsor.
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En ambos casos, se ha obtenido una expresiéon para la determinacion de la tasa de
liberacion de energia incluyendo los efectos de las tensiones residuales. La contribucion
de estos efectos a la energia total es negativa.

En los ensayos experimentales se han observado dos modos de propagacién, ambos
con avance intralaminar. Uno en forma de dientes de sierra, avanzando
simultdneamente en el plano medio y en una de las intercaras adyacentes. En el otro
modo de propagacion, el avance de grieta va saltando de ldmina, alejandose cada vez
mas del plano medio. En este Ultimo caso, la asimetria entre los dos brazos provoca un
giro y por tanto la probeta no permanece horizontal. Por ello, sélo se han tenido en
cuenta valores de avance de grieta iniciales.

Los resultados se han comparado con los obtenidos mediante el método de las areas y
el método de la teoria de vigas corregido, obteniendo resultados similares mediante los

tres métodos para cada probeta. La consideracion de los efectos higrotérmicos en el

material estudiado supone una reduccion de aproximadamente el 3% de la tasa de

liberacién de energia en el caso de laminados simétricos, mientras que en los laminados
anti-simétricos el efecto es menor al 1%.
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ENSAYO DCB EN LAMINADOS
ANGULARES CON BRAZOS SIMETRICOS

7.1 INTRODUCCION

En el capitulo anterior se ha analizado el ensayo DCB de laminados angulares con
brazos anti-simétricos, determinando la influencia de las tensiones higrotérmicas en la
tasa de liberacion de energia. Sin embargo, éste no es el Unico factor que afecta a las
condiciones del ensayo [24]. La curvatura y falta de simetria del frente de grieta, la
mezcla de modos, la rotura de fibras o el salto de intercara de la grieta durante su
propagacion pueden provocar errores en los resultados del ensayo.

Choi et al. [100] y Morais [112] estudiaron la idoneidad del ensayo DCB en laminados
multidireccionales concluyendo que puede ser valido si se evitan las desviaciones de la
grieta respecto al plano medio, es decir evitando la fractura intralaminar. Sin embargo,
esto no siempre es posible ya que la industria, tratando de optimizar las propiedades
del material en funcién de su aplicacion, utiliza un amplio rango de secuencias de
apilamiento en las cuales pueden aparecer fendmenos de acoplamiento y tensiones
residuales, responsables de varios de los efectos que se han descrito.

La secuencia de apilamiento esté relacionada con la forma del frente de grieta, ya que
los acoplamientos de flexién-flexion y flexion-torsion contribuyen a la curvaturay a la
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no simetria, respectivamente, de dicho frente. Davidson [113] y Davidson et al. [109,
114] estudiaron la curvatura del frente de grieta debido a los acoplamientos, mostrando

que la curvatura es proporcional al paramddo= sz/( D,D,,), dondeD; son los
coeficientes de rigidez de cada brazo de la probeta. Por otro lado también se puede
producir una falta de simetria en el frente de grieta, proporciol=eD,/D,,,

también dependiente de los coeficientes de rigidez del material.

La curvatura del frente de grieta hace que la determinacion visual de la longitud de
grieta sea mas dificultosa que en otros casos. En este capitulo, se utiliza el método de
determinacion de la longitud de grieta efectiva propuesto en el capitulo 5 del presente
trabajo.

Sebaey et al. [115] estudiaron mediante un modelo de elementos finitos la probabilidad
de que ocurra fractura intralaminar durante la propagacion de grieta en el ensayo DCB.
Concluyeron que cuanto mayor es la rigidez del material menor es la tendencia a la
fractura intralaminar y que las tensiones residuales, aunque no tienen efecto en la curva
carga-desplazamiento, si tienen influencia la tendencia de la grieta a propagarse por
otros planos.

En el presente capitulo se incluye el efecto del acoplamiento flexion-torsion en el
andlisis del ensayo DCB. Se analizan dos configuraciones, laminados angulares
simétricos con brazos simétricos y laminados angulares anti-simétricos con brazos
simétricos, de manera que las tensiones residuales sean minimas y se puedan aislar los
acoplamientos. Las secuencias son las siguientes:

. [(1452) J — Laminado anti-simétrico de brazos simétricos.
S_las
. [(1452)5] — Laminado simétrico de brazos simétricos.
S
Los brazos tienen las mismas propiedades, pero el comportamiento es diferente, ya que

la orientacion de la fibra en las laminas adyacentes al plano medio por donde avanza la
grieta en el ensayo es diferente.

Al ser en ambos casos los brazos laminados simétricos, la existencia del acoplamiento
flexién-torsién se traduce en que al aplicar un momento flector por medio de las
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bisagras se provoca una rotacion de torsion en cada uno de los brazos de la probeta. En
el caso del laminado anti-simétrico, esta rotacion tiene el mismo sentido en ambos
brazos mientras que en el caso del laminado simétrico la rotacidén sera opuesta, como
puede verse en la Figura 7-1.

En cuanto a los efectos higrotérmicos, los brazos al ser simétricos no sufren rotaciones.
En el caso del laminado anti-simétrico se genera una rotacion en la parte no agrietada
debido al momento torsor higrotérmico, pero su efecto se considera despreciable con
respecto a los derivados del acoplamiento flexion-torsion.

Por tanto, existe una rotacion de soélido rigido en la parte no agrietada de la probeta
anti-simétrica, mientras que en la probeta simétrica hay una distribucion de carga no
uniforme por parte de las bisagras, cuya resultante y momento resultante seran la carga
aplicadaP y un momento torsor desconociag evitando la rotacion de sdélido rigido

en la parte no agrietada.

@ (b)

Figura 7-1 Rotaciones en el frente de grieta: (a) Laminado anti-simétrico y (b)

Laminado simétrico
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7.2 TEORIA DE LAMINADOS MODIFICADA

7.2.1 CAMPOS DE DESPLAZAMIENTOS Y DEFORMACIONES

Figura 7-2 Geometria de la probeta y sistema de referencia adoptado.

Con el objetivo de modelar las probetas, se adopta una geometria tipo banda, con los
ejes tal y como aparecen en la Figura 7-2. Se asume que el campo de desplazamientos
es el siguiente [107]:

u=w(x N+ Z(xy
V=y(x Y+ B, (%Y (7.1)

w=w(x y) = w(d- ¥,( X

Dondeuo, Vo Y Wo , funciones de& ey, son los desplazamientos del plano medio en las

direcciones, y y z, respectivamente, mientras qfey ¢9y son los angulos de flexién

y torsion respectivamente. Este campo de desplazamientos tiene en cuenta tanto la
flexion como la torsion. Las deformaciones asociadas a este campo se obtienen
derivando los desplazamientos, siendo:
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£+ZK

u,
v, 5
0

(7.2)

£,

£y

g,

A A A PR
¥, =0=u,+w,=6,+w,~ ¥,
Vy=0=v,+w,=6,-6,=0

Siendoef, 53 y VS’ las deformaciones del plano mediosy &y Y &s las curvaturas del

plano medio. Se definen como:

0 — .
gx _uO,x’ O y? VJ L{) + \{) X (7 3)
K, =06, Ky—H =0; k=K =0,+0,=0, +60 '
7.2.2 RELACIONES CARGA-DESPLAZAMIENTO EN

LAMINADOS SIMETRICOS

Un laminado simétrico est4 formado por pares de laminas iguales y orientadas en la
misma direccion a ambos lados del plano medio. Si ademas todas las laminas estan
orientadas en direccione®@y -6 sera un laminado simétrico angular.

La ecuacion constitutiva (4.39) en este caso viene dada por:

gf(’ _axX &y 0 0 0 0] N, NST
e |ax &, 0,0 0 O IN| [NT
0 0 <10 0 0 N, 0
Vel % B P (7.4)
K, 0 0 0 dxx dxy dxs Mx 0
K, 0 0 0 yX dyy ys My 0
k) |0 0 0jd, d, d.(|mM,] |0
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Como las matrices de flexibilidadh][y [c] son nulas, no existe acoplamiento entre
fuerzas de membrana y curvaturas del laminado ni entre momentos y deformaciones de
membrana. Por otro lado, los coeficientes de acoplamiento flexion-torsion no son nulos.

Dado que el angulo utilizado en las probetas que se ensayan en este tr&bdfis es
resulta que:

a

XX

= ayy;

d,=d (7.5)

XX vy

En cuanto a los efectos higrotérmicos, para esta secuencia de apilamiento las Unicas
cargas equivalentes que aparecen una vez el material se ha enfriado hasta la temperatura

ambiente son las fuerzad ™"y N;” , que ademas son iguales debido al &ngulo de 45°.

7.2.3 COMPORTAMIENTO DEL LAMINADO FUERA DEL PLANO

En esta seccion se va a utilizar la notacion de Daniel e Ishai [79], siendo los subindices
yz = q Yy zx = r. La relacién constitutiva correspondiente a las componentes de
deformacién cortante fuera del plaggy y: es independiente de la relacién en el plano,

y viene dada por:
CREILE
J/r K Sqr sl’ Kk Tr K

De acuerdo a (7.2), y ¥+ son independientes de/ por tanto la ecuacion (7.6) puede
expresarse en términos de los valores medios de las deformaciones en el espesor:

{Vq}:l % S {VQ} (7.7)

) hS, S|\

Donde \y V: son las resultantes de los esfuerzos cortantes por unidad de longitud y h
es el espesor del laminado. Los coeficientes de flexibilidad equivaléﬂtes

corresponden al valor medio de todo el laminado [107]. Dado que en los laminados
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estudiados en este capitulo todas las laminas estan orient@ddSCay 8=-45°, los
valores absolutos dg 8oni, j = g, rson iguales.

7.2.4 DISTRIBUCION DE M s Y V; EN LAMINADOS SIMETRICOS

En el caso de un laminado sometido a momentos flectores y momentos torsores, la
ecuacion de equilibrio aplicable es la siguiente [116].

M, +M -V, =0 (7.8)

Se asume que la fuerza cortavtese puede descomponer en una parte relacionada con

la flexion V" y otra relacionada con la torsi®i , la ecuacion (7.8) se puede escribir

de la siguiente manera:

M X, X = Vrb

o (7.9)
M,, =V,

De acuerdo con (7.2);, =0, por lo que la ecuacion (7.7) resulta en:

L oVls S
ro h LSr gqj (710)

De acuerdo a la ecuacion (7.4), y teniendo en cuenta que las Unicas cargas por unidad
de longitud aplicadas en este casolog Ms, la curvatura de torsién puede expresarse
como:

KS = cjXSI\/| X+ dSJv' $ (711)

Suponiendo que la distribucion del momento flector en la anchura es uniforme,
derivando la ecuacion (7.11) con respecty.de
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M,,=dl (7.12)

Sustituyendo las ecuaciones (7.10) y (7.12) en (7.9) resulta:

2 -1
d;lesy—h{érr— ‘”j yi=0 (7.13)

De las ecuaciones (7.2) y (7.3), se pueden obtener las siguientes expresiones de la
curvatura de torsion y de su derivada respecto de y

K=V, ,+20,
_ (7.14)
Ks,y - yr,yy
Sustituyendo (7.14) en (7.13) y reorganizando la expresion se obtiene:
;Zt’yy -k?’y' =0 (7.15)
Donde:
hd
k?=——= (7.16)
)
S -2
Sqq
La solucién general de la ecuacion diferencial (7.15) es:
7! (y) = C,sinhky+ C, coshky (7.17)

Derivando la solucion general dada en (7.17) y sustituyendo el resultado en (7.14) se
obtiene la curvatura de torsidén, que a su vez se puede sustituir en la ecuacion (7.11)
obteniendo:

M, =d[k(C coshky+ G sinhky+ B, - d, M ] (7.18)

S

134



7. ENSAYO DCB EN LAMINADOS ANGULARES CON BRAZOS ANTISIMETRICOS

Las constantes de integraciGny C, se pueden obtener imponiendo en la ecuacién
(7.18) las condiciones de contorno, que en el presente caddssbren el caso de

y=%1b:

B d M, - 26?'y
"~ Kkcoshi (7.19)
C,=0

DondeA = 1kb.

Sustituyendo el valor de las constantes de integracion en la expresion (7.18), se
determina la distribucion del momento torsor por unidad de longitud:

d M -2 coshky j
M =——— -1 7.20
d (cosh/l (7.20)

Ss

Por otro lado, si se sustituyen las constantes de integracion dadas en la ecuacién (7.19)
en la expresion (7.17), resulta:

7t

_dM,-26'
Vi = k coshA

Y sinhky (7.21)

7.3 CARGAS APLICADAS Y REDUNDANTES
7.3.1 MOMENTO FLECTOR

El procedimiento que se va a seguir es similar al que se ha utilizado en el capitulo
anterior. En primer lugar se van a determinar las cargas aplicadas y redundantes que
actuan sobre el brazo inferior de la probeta, para después hallar la tasa de liberacion de
energia mediante la expresion (6.15).
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La distribucién del momento flector por unidad de longitud es la definida en la ecuacion
(5.6) de la seccion 5.2.2 para los cuatro tramos de la Figura 5-3

7.3.2 LAMINADOS SIMETRICOS. MOMENTO TORSOR

En el caso de que los brazos del laminado sean simétricos, no existe rotacion torsional
debida a tensiones residuales. Sin embargo, el hecho de que en este caso exista un
acoplamiento entre la flexion y la torsion lleva a que los brazos del laminado sufran
una torsion dependiente de la cargaplicada durante el ensayo. Esta curvatura tendra
sentido opuesto en cada uno de los brazos del laminado si el laminado total es simétrico,
y el mismo sentido en el caso de que el laminado total sea anti-simétrico.

Por lo tanto, en el caso de laminados simétricos, al estar la rotacion en el punto de
aplicacion de la carga impedida por las bisagras, se esta aplicando un momento torsor
gue induce un momento reactivo, el cual se va a suponer concentrado en el frente de
grieta.

De la ecuacion (7.20) la distribucion del momento torsor por unidad de longitud es:

M. = dst& —2€y(cosl'ky_1j

® d cosh (7.22)

SS
Donde Ma es el momento flector por unidad de longitud en el frente de grieta.

Como se ha visto en el capitulo anterior, la mitad del momento torsor de una seccién
rectangular correspondeMy y la otra mitad corresponde a la resultante de la fuerza

cortante fuera del plang' [3], por lo que:
m = [ Mdy+[ Vf ydy (7.23)

Y, por tanto:
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2d M, —26
m :zj M, dy= ( 5 Y) <$ -1) (7.24)
L d,,
Donde:
¢ =4tanhd (7.25)

De la expresion (7.22) y (7.24), la relacidén entrey Mh es:

M, =— (Cosrky—ljm (7.26)
2b(&-1)\ cos
Los momentos resultantes vienen dados por:
M X
{M}=10 (7.27)
M S

Sabiendo que la rotacién en la seccion de aplicacion de la carga es nula, se aplica el
teorema de Engesser-Castigliano con el objetivo de determinar el momento torsor

aplicado por las bisagras. Sustituyendo (7.27) en la expresion (6.14) y teniendo en

cuenta las propiedades de a los coeficientes de flexibilidad de los laminados simétricos
descritos con anterioridad se obtiene:

U,*ma :J'LXJ'Ly(dXSMXM . +d MM .aa)dXdy:O (7.28)

Resolviendo la ecuacion (7.28) se obtiene la siguiente expresi¥h de

M=t €1 Z(COS“W_le‘ (7.29)
d. 3(1-¢)- 122 cosh )b

Sustituyendo la distribucién obtenida en (7.29), en la ecuacion (7.26), el momento
torsor aplicado por las bisagras es:

137



7. ENSAYO DCB EN LAMINADOS ANGULARES CON BRAZOS ANTISIMETRICOS

2
_ds 2(6-3)
=~ A4 e 1222 (7.30)
*d,301-§)-A%¢
La Figura 7-3 muestra la distribucién en el ancho para diferentes anddera8,(15
y 20mn) del momento torsorM ¢ y de la fuerza cortanté, , normalizado respecto a

la carga aplicada, para el material y secuencia utilizada cuando la longitud de grieta es
a=50mm

Vr/P 0,4

0,2

0 J
-15 ﬁ 5 15

,2

-0,4
15

-15 -5 5
Anchura (mm) Anchura (mm)

Figura 7-3 Distribucion del momento torsor y de la fuerza cortante en el ancho.

7.3.3 LAMINADOS ANTI-SIMETRICOS. FUERZA CORTANTE

En el caso de laminados anti-simétricos, en ausencia de carga, los brazos de la parte
agrietada permanecen horizontales desde el punto de aplicacion de carga hasta el frente
de grieta. En la parte no agrietada, sin embargo, el momento de torsion higrotérmico
genera rotaciones. Este efecto se considera despreciable con respecto a los derivados
del acoplamiento flexion-torsion en los brazos de grieta durante el ensayo.

Cuando la carga se va incrementando, el acoplamiento genera una rotacion del mismo
sentido en ambos brazos de la probeta. Teniendo en cuenta que ésta permanece
horizontal en el punto de aplicacidn de la carga, el frente de grieta se encuentra girado
un angulod, como se aprecia en la Figura 7-4. Por tanto, aparecen fuerzas por unidad
de longitud N opuestas en cada brazo, relacionadas con el modo Ill de fractura.
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AP

Figura 7-4 Fuerza aplicada ysus componentes en el frente de grieta.

Las fuerzas y momentos resultantes en este caso son:

NHT
{N}=4NT (7.31)
NS
M X
T (7.32)
0

El &ngulo de rotacion por unidad de longitud en el frente de grieta puede obtenerse por
medio de la expresion (7.20):
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dSSM S
coshky 1
cosh

26, =d M - (7.33)

Teniendo en cuenta qids = 0 y que en la parte agrietadg :%Px, integrando la

ecuacion (7.33) se obtiene:

0, = i—*g Px? (7.34)

Suponiendo que el angulo girado por el frente de grieta es muy pequefio, se toma
semg=4,. Por tanto, la distribucién de la fuerza cortante por unidad de longitud se
puede expresar como:

N, :d—XSZPZX2 0< x< a (7.35)
4b

7.4 TASA DE LIBERACION DE ENERGIA
7.4.1 LAMINADOS SIMETRICOS

Sustituyendo las cargas aplicadas de la expresion (7.27) en la ecuacién (6.15) y
teniendo en cuenta las relaciones entre coeficientes de flexibilidad de los laminados
simeétricos, se obtiene la siguiente expresion de G

:%J.LXILy(dXXMXMKa-'_dXSM N xa+d XM M ,séi' d Jyl M , s)ngy
+%Ly d,,M2dy

(7.36)
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El término precedido pady estad directamente relacionado con el momento flector
aplicado y por tanto corresponde a la parte predominante de la tasa de liberacién de
energia debida al modo | de fractura. Los términos con coefictkatestan
relacionados con el acoplamiento flexion-torsion. Por Ultimo, los términos que
contienen el coeficientéss estan relacionados con la torsion. El dltimo sumando
corresponde a la regla de Leibniz.

Teniendo en cuenta estas consideraciones, si se sustituyen en la ecuacion (7.36) las
expresiones de las distribuciones de los momentos flectores y torsores dados en (5.6) y
en (7.29) respectivamente, se obtiene:

. s 2 ) 2 _1 2 2
G (flexion =t (g, +pas ) - UET (P

(7.37)

G, (torsitn) = —l%ﬂ(ﬁf (7.38)
! 2d_ 3(1-¢8)-A%€% b '

Los factorespo y @1 son los definidos en la seccion 6.4.1.

El signo negativo es debido a que el momento torsor es inducido por el momento flector
facilitando el crecimiento de grieta. El momento torsor provoca que la distribucion de
las tensiones normales en el frente de grieta no sea uniforme, con la consecuente
apertura lateral.

7.4.2 LAMINADOS ANTI-SIMETRICOS

De manera similar a como se ha realizado en el apartado anterior, sustituyendo en la
expresion (6.15) las matrices de flexibilidad de laminados simétricos dadas en (7.4) y
las cargas existentes en este caso, ecuaciones (7.31) y (7.32), se obtiene:

= %L ILY (dxxM M, .+a.N SNS,a)dxcy + %Ly a,N:dy (7.39)
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En este caso, como no existen acoplamientos flexibn-membrana, las contribuciones a
diferentes modos de fractura estdn separadas. Mientras el primer término, con el
coeficientedyx esta relacionado con el modo | de fractura, el resto de términos, que
contienen el coeficienteacorresponden al modo 1.

Sustituyendo en (7.39) las distribuciones de momentos flectores y fuerza cortante dadas
en (5.6) y (7.35) respectivamente, se obtiene:

dxx
b2

G = (¢0 +ga+ a2) (7.40)

2
Glll — assdxs Ij‘ a4

167 (7.41)

7.4.3 DESPLAZAMIENTO DEL PUNTO DE APLICACION DE LA
CARGA EN LAMINADOS SIMETRICOS

Para la obtencion de los valores de longitud de grieta usados en la determinacion de G
se va a utlizar el método presentado en el capitulo 5 del presente trabajo. El
procedimiento consiste en igualar la flexibilidad experimental de la probeta ensayada
con la obtenida analiticamente. Sin embargo, como el procedimiento ha sido
desarrollado para laminados unidireccionales, se deben afadir términos relacionados
con el acoplamiento flexidn-torsién para su utilizacién con laminados angulares.

Estos términos son consecuencia de las curvaturas de flexibn generadas por los
momentos torsores y por tanto aplicables en el caso de laminados simétricos. En el caso
de laminados anti-simétricos, las curvaturas de flexion generadas por los momentos

torsores, no hacen variar el desplazamiento vertical del centro de la probeta.

Sustituyendo las matrices de flexibilidad dadas en (7.4) y las cargas aplicadas dadas en
(7.27), en la ecuacion (6.14):
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o= [ (daMM,+d MM, o +d MM, +d MM, Jdxdy
(7.42)

Resolviendo la integral con las expresiones de momentos de flexion y torsién dados en
(5.6) y en (7.29) respectivamente, de la ecuacion (7.42) se obtiene:

2 Pty
5:dxxg(%a3+ﬁa2+&a+é J1d, (€D P (7.43)

—a
4° 12760 2d_ 3(EE FAE D

Donde los parametrg, 4y 5 son los definidos en (5.17).

7.5 EXPERIMENTAL
7.5.1 CONSIDERACIONES DEL ENSAYO

Se han fabricado laminados de material T6T/F593 con las dos configuraciones
estudiadas en este capitulo. Previamente a los ensayos DCB, se ha medido el médulo
de flexion de cada una de las cuatro probetas de cada secuencia mediante ensayos de
flexion de tres puntos [76], obteniendo los valores mostrados en la Tabla 7-1.

Configuracién E. (MPa)
[(145 /+ 45)5] 14118+ 26¢
[(145/145)5] 14282+ 27«

Tabla 7-1 Modulos de flexion.
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Los resultados obtenidos con el método presentado se han comparado con los obtenidos
por medio tanto del método de Williams (MBT) y con el método de las areas.

7

Figura 7-5 Superficie de propagacion de grieta.

Figura 7-6 Fase de propagacién de grieta.

Se han ensayado varias probetas de cada una de las secuencias estudiadas, variando la
longitud inicial entre 40 y 60mnkn este caso Unicamente se ha observado una de las
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morfologias de propagacion de grieta. Concretamente, como se observa en la Figura
7-5, la grieta ha avanzado simultdneamente en el plano medio y en uno de los
adyacentes, en forma de zigzag, sin propagacion intralaminar como ocurria en algunos
casos del anterior capitulo. En este caso, las probetas han permanecido horizontales
durante la fase de crecimiento de grieta y por lo tanto sin combinacién de modo /I,
como se refleja en la Figura 7-6.

7.5.2 TASA CRITICA DE LIBERACION DE ENERGIA

[(+45/+45).],

500

450

400

350 OMBT
30 T ] OEnergia
= 250 1+
< Compl.
o 200 1 B Método

150 areas

100

50 -+

0
SS-01 SS-02 SS-03 SS-04

Figura 7-7 Tasa critica de liberacién de energia de cuatro probetas simétricas.

Se han determinado las propiedades interlaminares Unicamente en la iniciacion del
crecimiento de grieta. La Figura 7-7 muestra la comparacion de los valot&gs de
obtenidos para cuatro probetas simétricas. Como se puede observar, aunque los
resultados para diferentes probetas varian significativamente, los valores son similares
para cada una de ellas mediante los tres métodos de reduccion de datos utilizados. El
méaximo valor del efecto de acoplamiento flexidn-torsiébn obtenido ha sido

G, (acoplamientp=-2,3 J f. Este valor incluye los términos con coeficiemhteen

las ecuaciones (7.37) y (7.38).
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Los resultados obtenidos para laminados anti-simétricos se muestran en la Figura 7-8
y, al igual que en el caso de laminados simétricos, mientras que los valores varian e una
probeta a otra, para cada una de ellos los tres métodos proporcionan valores similares.
Para esta configuracién, el término negativo que incluye la rotacion en el frente de

grieta proporciona un maximo d&, =-1,210°J /m’.

[(+45/£45),],,

500
450
400 ]
350 ||

& 300 H
< 250 OEnergia
= Compl.

200 1 W Método
150 areas

100 +
50

] OMBT

Gc

SAS-01 SAS-02 SAS-03 SAS-04

Figura 7-8 Tasa critica de liberacidon de energia de cuatro probetas anti-simétricas.
La Figura 7-9 muestra los valores medios de la tasa de liberacion de energia
determinada para ambas configuraciones estudiadas. Los valores medios y

desviaciones estandar obtenidas por medio de la energia complementaria son:

Laminado simétricoG, = 270+ 35J/ nt

Laminado anti-simétricoG, = 385+ 44J/ nf
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[(+45/+45).], [(+45/45) ],
500 500
450 450
T MBT T 49 I i MBT
O O
§ 350 § 350 +— 1
;{, 300 = 300 -]
, o ,
250 | OEnergia 250 | OEnergia
4 &% Compl. Compl.
200 +— ) 200 +— )
150 1 lMetodo 150 1 IMetodo
areas areas
100 +— 100 +—
50 -+— 50 +—
0 0
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Figura 7-9 Valores medios de &a) Laminados simétricos y (b) Laminados anti-

simétricos.

El menor valor obtenido en el caso de los laminados simétricos se atribuye a la apertura
adicional en modo | relacionada con el acoplamiento flexion-torsién. De hecho, la
distribucion de tensiones normales en la intercara no es uniforme. Este hecho ha sido
tenido en cuenta sustituyendo esta distribucion no uniforme por el momento flector
resultante y el momento torsor resultante en la anchura. Los valores de las tensiones
normales son mayores en lado abierto de la Figura 7-1, en el caso de laminados
simétricos. Otro factor que puede influir en la diferencia de valores entre las dos
configuraciones estudiadas es el hecho de que las laminas que forman la intercara en el
plano medio tienen la misma orientacion en el caso de laminados simétricos.

7.6 CONCLUSIONES

Se han analizado probetas DCB de laminados angulares simétricos y anti-simétricos,
ambos con brazos simétricos, obteniendo una solucion analitica de la tasa de liberacién
de energia. En los brazos no existen deformaciones iniciales debidas a efectos
higrotérmicos. Sin embargo, el acoplamiento flexién-torsién provoca rotaciones de
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torsion, que son del mismo sentido en el caso de que el laminado total sea anti-simétrico
y de sentido contrario en laminados simétricos.

En el caso de que el laminado total sea simétrico, el acoplamiento flexion-torsion tiene
influencia en el desplazamiento del punto de aplicacion de la carga. Esta influencia se
ha determinado y se ha incluido en los calculos. Ademas, en este caso se ha considerado
una distribucion del momento torsor por unidad de longitud no uniforme en la anchura
de la probeta.

Los resultados experimentales de cada probeta son similares a los obtenidos por medio
del método de las areas y por el de la teoria de vigas modificado. Sin embargo, los
valores obtenidos en las probetas simétricas son significativamente menores a los
valores de las probetas anti-simétricas. Esta diferencia se atribuye a la apertura
adicional en modo | debido a los efectos de acoplamiento, y a la diferencia de
orientacion de las caras en el plano de avance de grieta.

El hecho de que en las probetas ensayadas en este capitulo la grieta se ha propagado
practicamente por el plano medio, abre la posibilidad de obtener la curva de resistencia
punto a punto de la misma manera que se ha hecho con los laminados unidireccionales.
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En el presente trabajo se ha propuesto un nuevo método para el andlisis del ensayo
DCB. El método permite determinar la curva de resistencia del material de manera
continua en el caso de laminados unidireccionales, obteniendo un v&ada cada

par de datos carga-desplazamiento proporcionados por la maquina de ensayos.

Siendo la determinacion de la longitud de grieta un aspecto fundamental que puede
afectar a los resultados del ensayo DCB, se ha propuesto un nuevo procedimiento que
permite calcular la longitud de grieta a través de la comparacion de la flexibilidad
experimental obtenida de los datos de la maquina de ensayo y la flexibilidad calculada
analiticamente. Para su obtencion, el procedimiento presentado necesita, ademas de los
datos de carga-desplazamiento, las propiedades elasticas del material.

Se ha presentado un nuevo modelo analitico para la obtencion de la flexibilidad de la
probeta DCB en funcion de la longitud de grieta. Para ello se ha incluido la flexibilidad
del sistema ademas del efecto del cortante. El resultado es un polinomio de tercer grado
cuyos coeficientes dependen de pardmetros de la geometria de la probeta y de sus
propiedades elasticas.

Para incluir el efecto de los grandes desplazamientos se ha propuesto una nueva
aproximacion trigopnométrica basada en la configuracion deformada del ensayo. Se ha
observado una influencia de hasta un 3% en la longitud de grieta para valores altos de
ésta.
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La validacién experimental del método se ha realizado mediante el ensayo de probetas
unidireccionales de carbono/epoxi y la comparacion de los resultados con el método
BTBR. En todos los casos, los resultados obtenidos mediante ambos métodos han
coincidido.

Se ha analizado también el ensayo DCB de laminados angulares, basandose en la
energia elastica complementaria de una viga laminada, incluyendo los efectos de las
tensiones residuales. El estudio ha abarcado casos en los que los brazos de la probeta
son laminados anti-simétricos y casos en los que cada brazo es un laminado simétrico.

En el primer caso, el hecho de que los brazos sean anti-simétricos, provoca la existencia
cargas higrotérmicas debidas al enfriamiento del material durante el proceso de
fabricacién. El resultado es que los brazos de la probeta presentan una rotacién que sera
del mismo sentido en el caso de que el laminado total sea anti-simétrico y de sentido
contrario si el laminado total es simétrico. Se ha obtenido una expresién para la tasa de
liberacién de energia que incluye los efectos higrotérmicos. En ambos casos la
contribucién de estos efectos a la energia es de signo negativo, que se interpreta por la
apertura parcial existente en ausencia de carga aplicada.

En cuanto al caso en que los brazos de las probetas sean simétricos, no existen
deformaciones iniciales debidas a efectos higrotérmicos. Sin embargo, el acoplamiento
flexion-torsién provoca rotaciones de torsién que, como en el caso anterior, son del
mismo sentido en el caso de que el laminado total sea anti-simétrico y de sentido
contrario en laminados simétricos. Un analisis similar al caso anterior lleva a obtener
una expresion de la tasa de liberacidbn de energia incluyendo los efectos de
acoplamiento.

Las expresiones obtenidas se han validado experimentalmente, comparando los
resultados con los obtenidos por medio del método de las areas y por el de la teoria de
vigas modificada. Se observa que, en los materiales ensayados, la influencia de los
nuevos términos obtenidos no es mayor del 3%. Teniendo en cuenta la dispersién de
los resultados del ensayo DCB, principalmente en laminados multidireccionales, la
influencia puede considerarse despreciable.
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En los ensayos experimentales se han observado dos modos de propagacién, ambos
con avance intralaminar. Uno en forma de dientes de sierra, avanzando
simultdneamente en el plano medio y en una de las intercaras adyacentes. En el otro
modo de propagacion, el avance de grieta va cambiando de lamina, alejandose cada vez
mas del plano medio. En este Ultimo caso, la asimetria entre los dos brazos provoca un
giro y por tanto la probeta no permanece horizontal. En los laminados con brazos anti-
simétricos se han observado ambos tipos de propagacion de grieta, mientras que en los
laminados con brazos simétricos sélo se ha observado avance en forma de dientes de
sierra.
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Li NEAS FUTURAS

Los analisis del presente trabajo se han aplicado Unicamente al ensayo de laminados
angulares, sin embargo, es posible su generalizacion a cualquier configuracion

multidireccional. Se puede, por lo tanto, ampliar los modelos presentados a

configuraciones de laminado cuasi-is6tropas y comprobar experimentalmente su

validez con otros materiales.

Los modelos analiticos obtenidos en este trabajo se pueden comparar mediante modelos
numeéricos, pudiéndose comprobar también la contribucion de cada modo de fractura
al total de la tasa de liberacion de energia.

Por otro lado, el hecho de que en el ensayo de laminados multidireccionales se haya
observado fractura intralaminar ha hecho que sélo se consideren los datos de iniciacion
de fractura. Sin embargo, en las probetas con brazos simétricos la grieta se ha
propagado practicamente por el plano medio. En estos casos, se puede estudiar la
posibilidad de obtener la curva de resistencia punto a punto de laminados angulares de
la misma manera que se ha hecho con los laminados unidireccionales.

También es interesante estudiar la posibilidad de ampliar el analisis a ensayos mixtos
de fractura en modo I/ll y en particular a ensayos ADCB con laminados
multidireccionales.
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