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RESUMEN

En esta Tesis Doctoral se ha estudiado el comportamiento frente impacto de alta
velocidad de elementos estructurales fabricados con materiales compuestos que
trabajan con precarga en su plano. Para la realizacion de este estudio se consideraron
tres laminados de materiales compuestos: un laminado cuasi-isétropo de fibra de
vidrio “E” en matriz viniliester, un laminado cuasi-isétropo de fibra de carbono en
matriz epoxi (AS4/8552) y un laminado de tejido de fibra de vidrio “E” en matriz

poliéster.

Para determinar el comportamiento frente a impacto de alta velocidad de estos
laminados se evaluaron experimentalmente: la velocidad residual del proyectil, el
limite balistico y la extension del drea dafiada. A partir de estos ensayos se establecid
una metodologia para la realizaciéon de ensayos de impacto sobre laminados
precargados, que incluye un estudio para el disefio Optimo de la geometria de

probeta a utilizarse en los ensayos de impacto sobre laminados precargados.

Mediante la modificacién de modelos analiticos existentes en la literatura en
abierto se desarrolld6 un modelo ingenieril basado en criterios energéticos que
considera la presencia de una precarga en el plano y que permite estimar la
velocidad residual, el limite balistico, el tiempo de contacto entre el proyectil y el
laminado, la fuerza de contacto maxima y las contribuciones de los diferentes
mecanismos de absorcion de energia que actiian en el fendmeno de impacto. Este
modelo fue validado con los resultados experimentales, y ha permitido analizar la
influencia de la precarga en el comportamiento frente a impacto al evaluar la

velocidad residual, el limite balistico y el tiempo de contacto.



ABSTRACT

In this Ph.D. thesis the behavior of structural elements with preload in the plane
has been studied under impact of high velocity. For the realization of this study three
laminate of composite materials were considered; specifically: a quasi-isotropic
laminate of glass fibre “E” reinforced with vinylester resin, a quasi-isotropic laminate
of carbon fibre (AS4/8552) reinforced with epoxi resin and a woven laminate of of

glass fibre “E” reinforced with polyester resin.

To determine the behaviour under impact of high velocity of these laminates
preload were evaluated experimentally: the residual velocity, the ballistic limit and
the extension of damage area. With the development of these tests a methodology
was established for the realization of high velocity impacts in preloading laminate,
that it includes a study for the design of the specimen geometry for the impact test in

laminates in preloading.

By means of the modification of existent analytic models found in the literature,
in this Ph.D thesis a simplified model was developed, which is based in approaches
energy. This model considers the presence of a preload in the plane and allowed to
estimate: the residual velocity, the contact time between the projectile and the
laminate, the maximum force of contact and the contributions of the different energy
mechanisms that play role in the impact phenomenon. This model was contrasted
with the experimental results, evaluating: the residual speed, the ballistic limit and

the projectile-laminate contact time.
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INTRODUCCION



Introduccion

1.1. MOTIVACION

Ciertos elementos estructurales, como pueden ser el fuselaje de los aviones de
pasajeros, el moddulo habitable de una estacion espacial, los depodsitos de
almacenamiento de gases y las tuberias, etc. (Figura 1.1) se encuentran presurizados
durante su funcionamiento. En el disefio de estos elementos deben considerarse las
diferentes solicitaciones a las cuales van a estar sometidos y una serie aspectos que
pueden afectar su vida en servicio, entre los que se encuentran el impacto de
proyectiles de poca masa y alta velocidad, que pueden ser los producidos por el
granizo durante el vuelo de un avién (Herszberg y Weller, 2006) o pequenos

fragmentos que impacten durante el aterrizaje y despegue de una aeronave.

Un alto porcentaje de los materiales utilizados en la fabricacion de los
componentes estructurales mencionados son materiales compuestos, debido a que
poseen unas elevadas propiedades mecanicas con la ventaja de un menor peso que el
de los materiales convencionales (acero, aluminio, hormigén, etc.,). De la gran
variedad de materiales compuestos que existen en el mercado, los formados por
matrices organicas (epoxi, vinilester, poliéster,...) y fibras de alta resistencia (vidrio,

carbono, aramida,...) son los mas desarrollados y utilizados a nivel industrial.

Los materiales compuestos de fibra de vidrio en matriz polimérica se emplean
en la industria del transporte, quimica, de la construcciéon y del deporte, debido a su
baja densidad, buen comportamiento mecdanico, estabilidad quimica, prolongada
vida util, su bajo coste de fabricacion, instalacion y mantenimiento. De forma
general, estos materiales son muy utilizados en la fabricacion de tuberias para la

industria petrolera, asi como en el transporte y almacenaje de combustibles y agua.

Los materiales compuestos de fibra de carbono en matriz polimérica, tienen
actualmente un amplio campo de aplicaciones, en la industria aerondutica,
aeroespacial, del transporte y militar. Entre los mds recientes avances en la
utilizacion de los materiales compuestos se encuentra el avion comercial Boeing 787
(Figura 1.2) , el cual tiene un 50 % de su peso estructural fabricado en materiales

compuestos, repartidos entre el fuselaje, los estabilizadores y el ala (Roeseler et al.,
2007).
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Figura 1.1. Ejemplo de elementos estructurales presurizado. a) Fuselaje del Boeing 78. Fuente: www.boeing.com
b) Tuberia de fibra de vidrio/vinilester. Fuente: www.chemicals-technology.com

El fuselaje de un avién o un depodsito de almacenamiento de gases son
estructuras cilindricas presurizadas, que en una primera aproximacion se pueden
modelizar como elementos planos de pequeno espesor, que soportan exclusivamente
carga en su plano. Ademas, de esta carga se encuentran expuestos durante su vida en
servicio, montaje o mantenimiento a impactos de baja o alta velocidad. Esto hace
necesario estudiar su comportamiento frente a estas situaciones, asi como su
tolerancia al dafo, con respecto a la extension del dafio producido y las propiedades
mecanicas residuales, las cuales se ven afectadas de forma negativa ante cargas de

tipo dindmico.
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Materiales Compuestos; 50

Figura 1.2. Materiales empleados en la fabricacion del Boeing 787. Fuente: www.boeing.com

En la década de los 70 la NASA dirigi6 una investigacion (Herszberg y Weller,
2006 y Tweed et al., 1996), en la cual se estudiaba el efecto de la precarga en placas
sometidas a impacto. Sin embargo, a pesar de haber transcurrido mas de treinta y
cinco anos, los trabajos realizados sobre este problema son escasos, ya que la mayoria
de las investigaciones se centran en impactos sobre placas sin precarga, bien sea a
bajas velocidades o altas velocidades de impacto (Abrate, 1998, Kasano 1999 y
Richardson et al., 1996). Incluso en 1991 la NASA durante una de sus conferencias
determind que una de las lineas de investigacion que necesitaba mayor desarrollo era
el estudio de estructuras de materiales compuestos precargadas y sometidas a

impacto (Herszberg y Weller, 2006).

La mayoria de trabajos realizados sobre elementos estructurales de materiales
compuestos precargados y sometidos a impacto se encuentran limitados a impacto
de baja velocidad (Nettles et al., 1995, Sheng-Tsong et al., 1997, Kelkar et al., 1998 y
Whittingham et al., 2004). Mientras que, para velocidades de impacto intermedias
(40-200 m/s), los estudios son aun mas escasos (Tweed et al., 1996 y Herszberg y
Weller, 2006). Para altas velocidades de impacto sobre placas precargadas, sdlo se ha
encontrado en la literatura en abierto un trabajo sobre aluminio (Veldman et al.,
2007).

Considerando la bibliografia existente y la necesidad optimizar los criterios de
disefio, se puede afirmar que existe la necesidad de conocer el comportamiento frente
a impacto de alta velocidad sobre estructuras de material compuesto que se

encuentren sometidas a precarga en su plano, asi como sus propiedades residuales.
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1.2. OBJETIVOS

El objetivo general de esta Tesis Doctoral es conocer el comportamiento frente a
impacto de alta velocidad de elementos estructurales presurizados fabricados en
materiales compuestos. Estos elementos se modelizaran de forma simplificada como

placas sometidas a precarga en el plano.

Para cumplir con el objetivo general, se han planteado una serie de objetivos

parciales que se presentan a continuacion:

e Establecer una metodologia que permita la realizacion de ensayos de
impacto transversal de alta velocidad sobre placas de material compuesto
precargadas, dedicando una atencion especial al disefio de la geometria de la
probeta a utilizar en los ensayos y a la medicion de las velocidades antes y

después del impacto.

e Desarrollar un modelo ingenieril que permita predecir el comportamiento
frente a impacto de un laminado de tejido sometido a diferentes niveles de
precarga, analizando la velocidad residual, el limite balistico y el tiempo de
contacto. Este modelo sera validado con los resultados de los ensayos

experimentales.

e Estudiar experimentalmente la influencia de la precarga en laminados de
material compuesto de diferentes configuraciones y constituyentes, con
respecto a la velocidad residual, el limite balistico y la extension del area

danada.

e Analizar tedricamente la influencia de la precarga sobre un laminado de
tejido de fibra de vidrio, en relaciéon con la velocidad residual, el limite
balistico, el tiempo de contacto, la fuerza de contacto méaxima y las
contribuciones de cada uno de los mecanismos de dano a la absorcién de la

energia del impacto.

e Estudiar la resistencia a impacto en las placas de material compuesto,

evaluando la influencia de la precarga en la extension del drea dafiada.

10



Introduccion

1.3.

APORTACIONES DE LA TESIS

Las principales aportaciones realizadas en esta Tesis Doctoral se presentan a

continuacion:

1.4.

e Se ha establecido una metodologia que describe el procedimiento a seguir

para la realizacion de impactos de alta velocidad sobre laminados de
material compuesto precargados y que ademas también puede aplicarse a
materiales isdtropos, en especifico metales, dado que, la puesta a punto de la

técnica experimental se realizo sobre un aluminio 7075.

Se ha determinado experimentalmente la influencia que tiene la presencia de
una precarga en el plano, sobre laminados de material compuesto, evaluando

la velocidad residual, el limite balistico y la extension del drea dafiada.

Basandose en modelos analiticos existentes, se ha desarrollado un modelo
ingenieril que permite determinar el comportamiento frente a impacto de
placas de material compuesto sometidas a diferentes niveles de precarga.
Este modelo permite estimar la velocidad residual, el limite balistico, el
tiempo de contacto, la fuerza de contacto maxima y las contribuciones de
cada uno de los mecanismos de dafio al proceso de absorcion de energia.
Adicionalmente, permite un ahorro importante en cuanto al tiempo y coste

asociado a la realizacion de ensayos experimentales.

CONTENIDO

La presente Tesis Doctoral de estructurd en ocho capitulos que se describen a

continuacion:

En este primer capitulo se recogen los diferentes motivos que justifican la

realizacion de este trabajo, los objetivos planteados, las principales aportaciones

realizadas con su desarrollo y la estructura general de la Tesis Doctoral.

11
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El capitulo 2, denominado antecedentes, muestra una recopilacion de las
investigaciones realizadas por diferentes autores, que se encuentran relacionadas con

el tema desarrollado en esta Tesis Doctoral.

En el capitulo 3 se presenta la metodologia desarrollada para la realizacion de
los ensayos de impacto de alta velocidad sobre laminados de material compuesto
sometidos a diferentes estados de precarga, asi como, la evaluacion de la extension

de area danada.

El capitulo 4 describe el trabajo realizado para la definicién de la geometria
optima de la probeta a utilizar en los ensayos de impacto. Para ello, fue necesario

emplear un modelo de elementos finitos sobre las diferentes geometrias de probetas.

En el capitulo 5 se presentan los resultados de los ensayos experimentales sobre
los diferentes tipos de laminados estudiados y su correspondiente analisis de

resultados.

En el capitulo 6 se describen el modelo ingenieril desarrollado en esta

investigacion.

En el capitulo 7 se presentan los resultados obtenidos a partir del modelo
analitico, que permite evaluar la influencia de la precarga sobre placas de material
compuesto sometidas a impactos de alta velocidad, asi como su validacion con los

resultados de los ensayos experimentales.

En el capitulo 8 se recogen las conclusiones a las que se llegaron al finalizar esta

Tesis Doctoral y los trabajos futuros que se pueden desarrollar a partir de ésta.

Finalmente, se presentan las publicaciones realizadas durante el desarrollo de

esta Tesis Doctoral y las referencias bibliograficas empleadas.

12



Capitulo 2
ANTECEDENTES



Antecedentes

2.1. INTRODUCCION

En el presente capitulo se recoge una sintesis de la revision bibliografica que se
realizo a lo largo de todo el desarrollo de esta Tesis Doctoral, y que permitio iniciar el
estudio del comportamiento de estructuras de tipo laminado con precarga en su
plano y sometido a cargas impulsivas. Inicialmente se describe el comportamiento
frente a impacto de baja y alta velocidad (Cantwell y Morton 1989, 1990 y 1991 y
Kasano 1999), de placas de material compuesto sin precarga en el plano y de
diferentes configuraciones, y se describe la evaluacion de la tolerancia al dafo de este

tipo de materiales (Kaczmarek, 1994 y Richardson y Wisheart, 1996).

A continuacién se muestran los estudios realizados sobre estructuras de
laminados precargados y sometidos a impacto. El nimero de estos estudios es menor
que los realizados sin precarga. Ademas, la mayor parte de las investigaciones sobre
laminados precargados y sometidos a impactos de encuentran restringidos a bajas
velocidades de impacto como son los realizados por Sun y Chattopadhyay (1975),
Nettles et al. (1995), Sheng-Tsong et al. (1997) y Whittingham et al. (2003), entre otros.
Para altas velocidades de impacto en la literatura solo se dispone del estudio
realizado por Veldman et al. (2007) sobre aluminio, el cual, recomienda realizar este

tipo de estudio sobre laminados de fibra de carbono en resina polimérica.

Ademas, se recogen las principales caracteristicas de los diferentes materiales
que conforman los laminados que fueron estudiados en esta investigacion, como son:
resina poliéster, resina vilnilester, resina epoxi, fibra de carbono y de vidrio, asi como

las principales configuraciones en las que se pueden presentar.

2.2, MATERIALES COMPUESTOS DE MATRIZ POLIMERICA Y
REFUERZO DE FIBRA

Todos los materiales compuestos de matriz organica con refuerzos de fibras,
poseen una caracteristica comun que consiste en la presencia de un elemento fibroso
que proporciona rigidez, resistencia y dureza; y una matriz que tiene como funcion
definir la forma geométrica del material compuesto y transmitir los esfuerzos de una

fibra a otra.

14
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2.2.1. Matrices

A nivel industrial principalmente se emplean matrices poliméricas, de los dos
tipos de polimeros: termoplasticos y termoestables. De forma general, las resinas
termoestables permiten obtener una estructura con forma fija permanente, no se
pueden reciclar, no se funden y cuando son sometidas a altas temperaturas se
descomponen y degradan. El poliéster, viniléster y epoxi son ejemplos de este tipo de

resinas.
Resina poliéster

Las resinas de poliéster forman el grupo mas importante de las resinas
termoestables utilizadas en la fabricacion de materiales compuestos; en concreto se
encuentran presentes en el 90 % de los laminados comerciales. La clasificacion de las
resinas de tipo poliéster de acuerdo con sus constituyente base (acido o anhidridos
insaturados, acido o anhidrido saturados, glicoles y mondmeros), asi como sus

principales aplicaciones, que se muestran en la Tabla 2.1.

Tipos Aplicaciones
Ortoftalicas Barcos, placas onduladas y planas
Isoftalicas Depositos, ingenieria quimica
Tereftalicas Ingenieria quimica
Tetraftdlicas Depdsito para alimentos, cubas
Bisfenolicas Aplicaciones anticorrosion
Resinas de Tetracloroftalico Comportamiento a fuego moderado
Resinas de acido het Resistencia al fuego, anticorrosion
Resinas de metacrilato metilo Piezas, capulas

Tabla 2.1. Tipos de resinas de poliéster mds utilizadas. Fuente: Miravete (1990)
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Resina viniléster

La resina de viniléster utilizada en la fabricacion de materiales compuestos se
encuentra en el grupo de los materiales organicos del tipo termoestable, los cuales se
caracterizan por presentar una red tridimensional completa formada por cadenas

cruzadas.

Actualmente, la resina viniléster esta siendo muy utilizada a pesar de presentar
un coste del orden de 1,5 a 2 veces superior a los de las resinas de poliéster clasicas,

debido a sus propiedades, entre las que se encuentran:
e Buenas propiedades mecanicas, en especial alta resistencia a fatiga.
e Excelente fluidez, que facilita su impregnabilidad y moldeo.
e Buena adhesion de la resina a la fibra de refuerzo.
e Resistencia a la corrosion, incluso en agua caliente.

¢ Buena resistencia al fuego, que puede incluso mejorarse por modificacion de
la molécula de viniléster mediante atomos de boro o cloro, obteniendo resina

auto-extinguibles.

Algunas de las propiedades de la resina viniléster se recogen en la Tabla 2.2.

Propiedad Mecanica

Resistencia a traccion (MPa) 80

Modulo de elasticidad (GPa) 3,39
Deformacion a rotura (%) 4,0

Resistencia a flexion (MPa) 140
Modulo a flexion (GPa) 3,72

Tabla 2.2.Principales propiedades mecdanicas de la resina viniléster. Fuente: ASM Handbook (1984-2006)
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Resina epoxi

Al igual que la resina viniléster, la epoxi es una resina de tipo termoestable.

Entre las principales caracteristicas de este tipo de resinas se encuentran:
e Alta resistencia mecanica, superior a la de la resina poliéster.
e Mayores temperaturas de trabajo que las de la resina poliéster.
¢ Buena adherencia de la resina a la fibra de refuerzo.

e Bajo coeficiente de dilatacion térmica, lo cual es muy util durante la

polimerizacion.
e Estabilidad quimica, en especial a los alcalis.

e Permite obtener productos de alta calidad y una buena tolerancia

dimensional.

Las resinas epoxi se pueden clasificar en tres grupos de acuerdo con su
estructura quimica: TGMDA (dianilina tetraglicidil metileno), DGEBA (diglicidil eter
de bisfenol A) y fenolformaldehido epoxi novolaca (Tabla 2.3). En la Tabla 2.4 se

recogen los valores de las propiedades mecanicas para las resinas epoxis mas

utilizados.
Tipo de resina epoxi Propiedad caracteristica
Alto médulo de elasticidad
TGMDA Baja deformacion a rotura
Alta temperatura de servicio
Menores propiedades mecanicas que la TGMDA
DGEBA Mayor deformacion a rotura
Menor absorcion de agua
Fenolf, ldehid i
enoformaideiido epoxt Menor deformacion a rotura
novolaca

Tabla 2.3. Principales tipos de resina epoxi. Fuente: Miravete (1990)
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Propiedades TGMDA DGEBA
Modulo de elasticidad (GPa) 3,8-4,5 2,75-3,45
Deformacién a rotura (%) 1-2 5-8
Tg (°C) 175-235 120-175
Absorcién de agua (%) 4-6 2-3

Tabla 2.4. Propiedades de las resina epoxi mds utilizadas. Fuente: Miravete (1990)

2.2.2. Refuerzos
Fibra de vidrio

La fibra de vidrio es uno los refuerzos mas utilizados en la fabricacién de
materiales compuestos en aplicaciones industriales, debido a su alta disponibilidad,
bajo costo y sus buenas propiedades mecdnicas. Estos materiales presentan una serie
de caracteristicas que se presentan a continuacion y que les permite ser ampliamente

utilizadas:
¢ La resistencia mecéanica especifica es alta, incluso mayor que la del acero.

e Es un buen aislante eléctrico incluso en espesores delgados, pues posee una

buena permeabilidad eléctrica y magnética.

e Es un material cuyos componentes son minerales y es incombustible por
naturaleza, por lo que no propaga la llama y no produce calor, humos y/o

toxicidad.

e Presenta un bajo coeficiente de dilatacion térmica, por consiguiente tiene una
alta estabilidad dimensional y es poco sensible a los cambios térmicos e

higrométricos.

e Presenta una buena disposicion a recibir diversos ensimajes, creando un
puente de unién entre las fibras y la matriz, que les permite asociarse a un

alto nimero de resinas sintéticas y matrices minerales.
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e Es inerte a la acciéon bioldgica, por lo tanto, no sufre alteraciones y no se

pudre.

e Presenta una baja conductividad térmica, lo que le permite ser muy utilizada
en la construccion, pues posibilita prescindir de los puentes térmicos y por

consiguiente un ahorro considerable de calefaccion.

e Presenta estabilidad quimica, por lo que al fabricar materiales compuestos
con una resina apropiada, se pueden obtener productos que sean resistentes

a agentes quimicos.

De los diversos tipos de fibra de vidrio que se encuentran en el mercado (E, A,
C,Ro Sy D), la fibra de vidrio “E” es la mas utilizada en la fabricacion de materiales
compuesto, abarcando un 90% de mercado, pues ofrece la suficiente resistencia
mecanica a un bajo precio. En la Tabla 2.5 se detalla la composicion quimica de la

mencionada fibra.

Constituyente % en peso
Silice (SiOz2) 53-54
Altimina (AL2Os) 14-15,5
Cal (CaO)

20-24
Oxido de magnesio (MgO)
Oxido de boro (B-0s) 6,5-9
Fluor (F) 0-0,7
Oxido de sodio (Na20)
Oxido de circonio (ZrOz)

<1

Oxido de potasio (K-0)
Oxido de hierro

Tabla 2.5. Composicién quimica de la fibra de vidrio “E”.Fuente: Antequera et al. (1991)
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Fibra de carbono

La fibra de carbono es muy utilizada en aplicaciones estructurales donde se
requieren altas resistencia a la fatiga o en aquellas situaciones en la que es necesario

un buen comportamiento mecanico bajo condiciones estaticas.

La utilizacion de la fibra de carbono es menor que la de la fibra de vidrio,
debido a que su coste de fabricacion es mas elevado, aunque actualmente sus costos
se han reducido debido al aumento de la demanda por parte de las industrias:

aeronautica, aeroespacial, transporte terrestre, deporte, marina, etc.

Entre las principales caracteristicas que presenta la fibra de carbono se

encuentran:

¢ Baja densidad, lo que implica que sus propiedades mecanicas especificas por

unidad de peso sean muy elevadas.

e Estabilidad dimensional, pues presenta un bajo coeficiente de dilatacion

térmica y alta resistencia a la abrasion.
e Estabilidad quimica y bioldgica.
o Alta resistencia a la fatiga.
¢ Elevada resistencia a la corrosion y alta conductividad eléctrica.

Los tipos de fibra de carbono pueden clasificarse de acuerdo a la temperatura

del tratamiento de calentamiento durante su fabricacion; esta clasificacion se muestra
en la Tabla 2.6.

Tipo de fibra Propiedad caracteristica

HM Alto modulo de elasticidad

HR Alta resistencia mecdnica

I Menores propiedades mecdnicas, mdas econémica

Tabla 2.6. Tipos de fibra de carbono. Fuente: Miravete (1990)
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2.2.3. Tipos de laminados

Los laminados se forman a partir del apilamiento de laminas, cada una de las
cuales, es una capa de resina de pequefio espesor reforzada con fibras. Existen dos
tipos de laminas: de cinta o de tejido, que forman diferentes tipos de laminados. La
principal caracteristica de las laminas de cinta es que todas las fibras se encuentran
orientadas en una tnica direccion y que presentan una isotropia transversal (misma

propiedades en direcciones perpendiculares a la fibra).

Los laminados unidireccionales se forman al apilar laminas de cinta, donde las

fibras se encuentran orientadas en la misma Figura 2.1.

z
00

. 00 W Lamina
Laminado —< 0"W de cinta
unidireccional 00 W

0° W
0° W
\ 0° W

0° / ““" 900“
= >

Figura 2.1. Laminado unidireccional. Fuente: www.hexcel.com

Los laminados 0/90 (Figura 2.2) se fabrican a partir del apilamiento de laminas
de cinta en dos direcciones ortogonales, cuya principal caracteristica es su

comportamiento ortotropo.

Q2 0 0 0 0 0O 0 0 000 OO

Figura 2.2. Laminado ortétropo.
Fuente:http://digital.library.okstate.edu/oas/oas_htm_files/v56/p104_107nf.html
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Los laminados cuasi-isotropos estan fabricados a partir del apilamiento de
laminas de cinta que encuentran orientadas en diferentes direcciones (0°, 90° y +45°).
Sus propiedades son aproximadamente las mismas en todas las direcciones, debido a
las diferentes orientaciones en cada lamina. En la Figura 2.3 se muestra un ejemplo
de una configuracidn cuasi-isétropa que presenta la secuencia de apilamiento [0°,
90°, +45°]s.

Figura 2.3. Ejemplo de un laminado cuasi-isotropo. Fuente: www.hexcel.com

Los laminados de tejido se fabrican partir del apilamiento de laminas de tipo
tejido, las cuales pueden ser de varias configuraciones, pero con un factor en comun:
la orientacidn se las fibras se realiza en dos direcciones, perpendiculares entre si,

siguiendo una determinada secuencia de enlazado.

Las fibras longitudinales reciben el nombre de urdimbre y se encuentran
entrelazadas por fibras transversales, denominadas tramas. De acuerdo, con el
porcentaje de fibras en cada direccion se pueden identificar dos diferentes tipos de
laminas de tejido. Si en cada direccion existe el 50 % de fibra se habla de un tejido
equilibrado, también llamado tafetdn, cuya principal caracteristica es la uniformidad
en las propiedades mecanicas en las direcciones 0° y 90°. Esta configuracion es la
mas utilizada. En la Figura 2.4 se muestra una lamina de tejido equilibrado o de tipo

tafetan.

22



Antecedentes

==
|
" -.
)
|

|
|
;

Figura 2.4. Ldmina de tejido de tipo tafetdn. Fuente: www.hexcel.com

2.3. COMPORTAMIENTO MECANICO FRENTE A IMPACTO

Durante la vida en servicio de elementos estructurales fabricados con materiales
compuestos, estos pueden encontrarse expuestos a impacto (Abrate, 1998), que
pueden variar desde la caida de una herramienta durante las operaciones de montaje
y/o mantenimiento, al impacto en la gondola de los motores de los aviones durante el
vuelo, el aterrizaje o despegue y o al el impacto de basura espacial en las estructuras
de los vehiculos espaciales o satélites en Orbita (Shoeppner y Abrate, 2000). De
acuerdo con las situaciones planteadas, los impactos se pueden clasificar en: impacto

de baja y alta velocidad.

Desde el punto de vista experimental, los ensayos dindmicos tratan de
representar las situaciones reales a las que pueden estar sometidos los componentes
estructurales. Aunque en algunas ocasiones se estudian estructuras completas,
generalmente se suelen analizar pequenos elementos representativos del componente
real. En las investigaciones realizadas sobre laminados de material compuesto, se
suelen emplear elementos en forma de placas para analizar el comportamiento frente

a impacto.

En los impactos de baja velocidad, y debido a las duraciones de estos, las ondas
de tension se propagan hasta el contorno del elemento que se considera y se reflejan

varias veces durante el proceso de impacto por lo que la respuesta de la estructura es
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global, influyendo tanto su geometria como sus condiciones de contorno. Por el
contrario en los de alta velocidad, el efecto del impacto esta localizado en la zona
alrededor de donde se produce éste, debido a la duracion del fenémeno (Cantwell y
Morton, 1990).

Existe un gran numero de estudios que evaltian el comportamiento frente a

impacto de materiales compuestos, (Cantwell y Morton, 1991).

2.3.1. Impactos de baja velocidad

Cuando se realizan estudios de impacto de baja velocidad se busca representar
el dafio que generaria una masa relativamente grande que impacta sobre una
estructura, como seria el caso de la caida de una herramienta sobre un componente
estructural durante las operaciones de montaje o mantenimiento. Experimentalmente
en este tipo de estudios se utilizan tanto la torre de caida como el péndulo Charpy,
como se puede observar en los trabajos realizados por: Cantwell y Morton (1989,
1990 y 1991), Richardson y Wisheart (1996), Bayanador (2003), Hosseinzadeh et al.

(2005), entre otros de investigadores.

Los impactos de baja velocidad son considerados como muy peligrosos en los
materiales compuestos, porque el dano que producen normalmente reduce
significativamente las propiedades residuales (Xiong et al. 1995 y Reis y Freitas 1997),
En algunos laminados de materiales compuestos, como es caso de los de fibra de
carbono, el dano no puede ser detectado por inspeccion visual, de aqui la
importancia de realizar estudios de este tipo y lo que explica el gran nimero de

trabajos sobre este tema.

En los impactos de baja velocidad sobre materiales compuestos se han
identificado tres modos de fallos diferentes: rotura de la matriz, deslaminacién y

rotura de la fibra (Richardson y Wisheart, 1996 y Bayanador et al. 2003).

La rotura o figuracion de matriz es el primer fallo que sucede en los materiales
compuestos como producto de un impacto de baja velocidad, generando en el
material una concentracion de tensiones, que al aumentar hace aparecer una fisura

localizada que se propaga en la matriz. En la interfase de la matriz y la fibra también
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pueden aparecer fisuras debido a las tensiones, bien sea de traccién, compresion o

flexion.

La deslaminacion sucede cuando la propagacion de las fisuras a través de la
matriz, produce el despegue entre ldminas adyacentes. En un impacto de baja
velocidad una buena parte de la energia es utilizada en la produccion de este tipo de
fallo (Abrate, 1998). Experimentalmente se ha demostrado que las deslaminaciones
tienen lugar entre laminas adyacentes con diferentes orientaciones (Richardson y
Wisheart, 1996). La forma que presenta el area deslaminada en cada lamina es similar
a una elipse, como se observa en la Figura 2.5. La forma y el tamafio de la
deslaminacion esta influenciado por tres factores: la diferencia en los modulos de
elasticidad en las direcciones longitudinal y transversal de cada lamina, el espesor de

la Iamina o el grupo de laminas y la deflexion del laminado (Henkhaus, 2003).

+45

445

45

Fiqura 2.5. Orientacién y forma de las deslaminaciones. Fuente: Abrate (1998)

La rotura en las fibras se produce como resultado de la propagacion de las
fisuras en direccion perpendicular a las fibras, ocurriendo normalmente a
continuacion de la rotura de la matriz y de la deslaminacion. La rotura de las fibras
ocurre en la zona de impacto entre el laminado y el percutor, debido a las tensiones y

al efecto de indentacion en la cara impactada.
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2.3.2. Impacto de alta velocidad

Los impactos de alta velocidad producen, generalmente perforaciones, que
constituyen un factor critico en la integridad de los elementos estructurales (Abrate,
1991). Los estudios sobre impacto de alta velocidad en materiales compuestos son
relativamente pocos en comparacion con los realizados a baja velocidad de impacto
(Kasano, 1999).

Experimentalmente se busca simular el impacto que produce una masa
pequena, con velocidad elevada, como seria el caso del impacto que se puede
producir por un guijarro sobre la estructura de un avion durante su despegue o
aterrizaje. Estos ensayos se suelen realizarse en un cafiion de gas, con proyectiles de
diferentes formas y tamanos (Cantwell y Morton, 1991, Keisuke et al., 2002 y Nunes
et al.,, 2004). Los aspectos que se pueden estudiar de los ensayos de alta velocidad
son: el limite balistico, la velocidad residual, la energia de perforacion y el modo de
fallo (Kasano, 1999).

El limite balistico es la velocidad por debajo de la cual un proyectil especifico no
perfora la estructura que es impactada. Comtinmente (Zukas et al., 1992), el limite
balistico es expresado en término de probabilidad como Vs, lo que indica que existe
un 50% de probabilidad de perforacion y para su determinacion se recurre a técnicas

estadisticas.

La velocidad residual es la velocidad con la cual el proyectil atraviesa la probeta
y sale de ésta. Desde el punto de vista experimental se ha demostrado que la
velocidad residual se incrementa a medida que se aumenta la de impacto. Ademas, a

partir de la velocidad residual se puede determinar la energia absorbida.

La energia de perforacion medida es la energia minima necesaria para perforar
una estructura cuando los impactos se realizan a altas velocidades de impacto.
Experimentalmente, se puede calcular a partir de la velocidad de impacto mas baja
con la cual se consigue atravesar las placas de material compuesto. Esta velocidad
depende ligeramente de la forma del proyectil, y en mayor medida, del espesor del

laminado en estudio (Ulven et al., 2003).
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De forma general, el fallo de los materiales compuestos por impacto balistico
ocurre en la zona cercana al impacto, pudiendo intervenir diferentes mecanismos de
fallo. En los materiales compuestos de fibra de carbono/epoxi, los impactos balisticos
de alta velocidad producen una respuesta localizada del material alrededor del
punto de impacto, debido a la formacion de un tapon por cortadura, que da como
resultado la perforacion del laminado en forma de agujero casi perfecto (Figura 2.6).
Mientras, que a bajas velocidades de impacto dentro del rango de impacto balistico
se tiene que la extension del dafio se incrementa con la velocidad de impacto, debido
a la deflexion de la placa (Figura 2.6), hasta que se alcanza el limite balistico (Lopez-
Puente et al.,, 2002). En los materiales compuestos de fibra de vidrio en resina

polimérica no se ha observado la formaciéon del tapén por cortadura (Naik et al.,
2006)

Baja velocidad Alta velocidad *

.................................

Flexion de la placa Tapon por cortadura

Figura 2.6. Efecto de la velocidad en la respuesta del laminado de fibra de carbono en resina polimérica.
Fuente: Lopez-Puente et al. (2007)

Al igual que para los impacto de baja velocidad, la forma del area dafiada en los
laminados de cinta tiene forma de elipse cuyo eje mayor coincide con la orientacion
de la fibra en cada lamina, como lo demostro Ishikawa et al. (1995) en laminados de

fibra de carbono.

Evaluando la respuesta de las placas de material compuesto a impactos de
diferentes velocidades con respecto a la extension del area danada, Will et al. (2002)
demostr6 que existe una relacion lineal entre la extension del area deslaminada y la
energia de impacto, para impactos por debajo del limite balistico, donde se obtiene el
valor umbral de la extension de area danada. Lopez-Puente et al. (2002 y 2003)
también afirm¢ lo descrito por Will et al. (2002) y afiadid que la extension del area

danada es inversamente proporcional a ésta para velocidades por encima del limite
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balistico, alcanzando el maximo valor de extension del area danada en el limite

balistico.

Recientemente (Kim et al.,, 2003) se han realizado estudios experimentales de
impactos de alta velocidad sobre laminados de fibra de carbono/epoxi, utilizando
como proyectil esferas de hielo en un rango de velocidades desde los 30 m/s a hasta
los 200 m/s, que simulan impactos de granizo. En este trabajo los investigadores
identificaron cinco tipos diferentes de dafio dependientes de la velocidad de impacto:
deslaminacion (Tipo I), rotura de fibra en lado posterior de la placa (Tipo II), rotura a
lo largo del espesor sin penetracion (Tipo III), rotura a lo largo del espesor con
penetracion (Tipo IV) y perforacion total (Tipo V) (agujero limpio). Todos estos tipos
de dafo pueden observarse en la Figura 2.7, donde se presenta un esquema de la

variacion de tipo de dano con la velocidad de impacto y su respectiva fotografia.

. Sin penetracion Con penetracion

— =

Tipo I Tipo 11 Tipo III Tipo IV Tipo V

Tipo 1 Tipo 11 Tipo III Tipo IV Tipo V

Fiqura 2.7. Tipos de dafio en laminados carbono/epoxi sometido a impacto balistico. Fuente: Kim et al. (2003)
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2.3.3. Modelizacion del fendmeno de impacto

En un diseno eficiente de elementos estructurales fabricados en materiales
compuestos, es necesario disponer de modelos que permitan predecir el modo de
fallo de un laminado. Existe un importante nimero de las investigaciones realizadas
sobre la modelizacién de placas sometidas a impactos de alta velocidad. Entre estos
estudios se encuentran los realizados por: Taylor y Vinson (1990), Zhu et al. (1992),
Vinson y Walter (1997), Navarro (1998), Morye et al. (2000), Wen (2000 y 2001), Gu
(2003), Naik et al. (2004, 2005 y 2006) y Lopez-Puente et al. (2007).

Taylor y Vinson (1990) realizaron un modelo analitico para impacto balistico
basado en la teoria de placas y aspectos geométricos, que fue validado
experimentalmente sobre laminados de tejido de Kevlar 29. El resultado obtenido a
partir de la aplicacion de este modelo fue el radio de las del cono truncado formado
en el lado posterior del laminado, tal como se observa en la Figura 2.8, este resultado

fue representado en funcion del tiempo de contacto entre el proyectil y el laminado.

Radio de la base
*--»

Espesor

Figura 2.8. Geometria del impacto. Fuente: Taylor et al. (1990)

Zhu et al. (1992) dividié en su modelo el fenomeno de impacto en tres fases
consecutivas que no interactian entre si y que denominé: indentacion, perforacion
del laminado y salida del proyectil. Identifico cinco mecanismos de dafio que son: la
indentacion, la formacién del cono en el lado posterior del laminado, el fallo de
fibras, la deslaminacion y la friccion. Empleando la teoria de placas determinaron la
flecha maxima. Ademads, evaluaron: la velocidad residual de proyectil, el limite

balistico, asi como las diferentes variables de la cinematica clasica (desplazamiento,
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velocidad y desaceleracion) en funcion del tiempo de contacto. Este modelo fue
validado experimentalmente en placas de un laminado de Kevlar 29/poliéster. Otro
aspecto que se estudié con este modelo fue la influencia en la velocidad residual del
proyectil y en el limite balistico de la velocidad de deformacién, dado que las
propiedades mecanicas del laminado se ven modificadas con ella. Para ello se
realizaron cambios en el modulo de elasticidad, observando una notable influencia
en el limite balistico y para velocidades proximas a éste, esta influencia disminuia a

medida que se incrementa la velocidad de impacto.

Vinson y Walter (1997) realizaron un modelo analitico basado en la teoria de
placas y en consideraciones geométricas que les permite predecir la deformacion en
la placa, el desplazamiento del cono formado, la velocidad residual y el limite
balistico en funcién del tiempo de contacto entre el proyectil y el laminado de tejido
de fibra de carbono (AS4/3501-6). Su modelo requiere la realizacion de ensayos de
impacto a dos velocidades para conocer el comportamiento estructural del material.
A partir de este nimero de ensayos se pueden determinar las variables presentadas

previamente para otras velocidades de impacto.

Navarro (1998) desarrollé un modelo analitico simplificado basado en la teoria
unidimensional de ondas eldsticas, para una fibra que era sometida a un impacto
transversal. Este modelo lo extendi6é a laminados unidireccionales al anadir el efecto
de la resina como un peso muerto a las fibras y fue validado en laminados flexible de
aramida y polietileno. Considera que el mecanismo de fallo del laminado es por
rotura de fibras por lo que, en la detencion del proyectil solo participan las fibras

directamente impactadas por éste.

Morye et al. (2000) basé su modelo en criterios energéticos, incluyendo tres
mecanismos de dano: la rotura de las fibras primarias, la deformacién elastica de las
fibras secundarias y la formaciéon y movimiento del cono en el lado posterior del
laminado de tejido. Este modelo fue validado experimentalmente en laminados de
tejido de nylon, aramida y polietileno, evaluando el limite balistico y el radio del

cono que se forma en el lado posterior del laminado.

Wen (2000 y 2001) establecié en su modelo unas ecuaciones que permiten

estimar la penetracion y el limite balistico de diferentes geometrias de proyectil
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(plano, conico, esférico y ojival) en laminados. Esta formulacion se basa en las
hipdtesis de que la deformacion esta localizada y que la resistencia a la penetracion
por parte del laminado puede ser divida en dos partes: una que corresponde a la
resistencia cuasi-estatica cohesiva debido a la deformacion elasto-plastica de los
laminados y otra que corresponde a la resistencia dinamica que se encuentra
relacionada con los efectos de la velocidad. Los resultados obtenidos con el modelo

se corresponden con los determinados experimentalmente.

Gu (2003) realiz6 un estudio analitico y experimental sobre laminado de tejido
de Twaron® y Kuralon® impactados a altas velocidades. El modelo analitico
considera que la energia absorbida por el laminado viene dada por la energia de
deformacion y la energia cinética de la parte deformada del material donde se
produce el impacto, que presenta forma de rombo, desprecia la energia absorbida
debido al calor generado en la interaccion entre el proyectil y la placa. Para
determinar el instante de rotura consider¢ el criterio de deformacion maxima. Con
este modelo el autor estimé la velocidad residual y la energia absorbida por el
laminado que, al compararse con los resultados experimentales, permite afirmar que
modelo desarrollado es confiable. En este estudio, también se considero la influencia
de la velocidad de deformacion en las propiedades mecanicas de los materiales
estudiados, para lo que se realizd ensayos de caracterizacion a velocidades de

deformaciéon de 1500 s.

Naik et al. (2004, 2005 y 2006) basaron su modelo en criterios energéticos,
considerando seis mecanismos de dano: el fallo por rotura de fibras primarias, la
deformacion eldstica de las fibras secundarias, la formacion y movimiento del cono
en el lado posterior del laminado, la deslaminacidn, la rotura de la matriz y el calor
generado por la friccion entre el proyectil y laminado. El modelo fue evaluado en dos
laminados de tejido: uno de fibra de vidrio y otro de carbono, siendo necesario
incorporar para este ultimo un mecanismo de dafo adicional, que se esta asociado a
la energia absorbida por cortadura. Las variables estimadas en este modelo fueron: el
limite balistico, las contribuciones de cada uno de los mecanismos de absorcion de
energia y el tiempo de contacto para impactos en el limite balistico y las

inmediaciones de éste.
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Lopez-Puente et al. (2007) desarrollaron un modelo basado en criterios
energéticos para el estudio de laminados de tipo tejidos carbono/epoxi sometidos a
un impacto de alta velocidad. Al igual que el modelo de Naik et al. (2004, 2005 y
2006) también considera distintas contribuciones a la energia absorbida por el
laminado, que son: la energia absorbida en el proceso de rotura de las fibras, el
aplastamiento del laminado y de la energia consumida en acelerar el material
aplastado. Utiliza como variable integracion la distancia y obtiene una ecuacion
diferencial que resuelve mediante técnicas de perturbaciones, lo que les permite
resolver analiticamente la ecuacion y proporcionar una expresion cerrada para la

velocidad residual y el limite balistico.

2.4. TOLERANCIA AL DANO

La tolerancia al dano es un aspecto importante en el disefio de componentes
estructurales fabricados en materiales compuestos de tipo laminado (Sanchez-Saez,
2005). El estudio de la tolerancia al dano de un elemento estructural fabricado en
materiales compuestos se utiliza para evaluar su integridad dado que este tipo de
materiales se ven afectados de forma muy negativa por los impactos, tanto de baja
como de alta velocidad, al reducirse considerablemte sus propiedades residuales
(Xiong et al., 1995) en especial la resistencia a compresion (Zhou G., 1996). En este
tipo de estudios se analizan tanto la extension de area dafiada como las propiedades
residuales, principalmente: la resistencia residual a compresion, a traccion, a flexion

y a fatiga (Richardson y Wisheart, 1996).

En el estudio de la extension de drea dafada, las técnicas de inspeccién no
destructiva tiene un papel fundamental (Kaczmarek, 1994), ya que su utilizacion
garantiza que las probetas no sean alteradas, y permite la realizacion de los ensayos
de estimacion de las propiedades residuales que son necesarios para completar el
estudio. Existen varias técnicas de inspeccion no destructiva, entre las que se
encuentran (Scott y Scala, 1982): la inspeccidn visual, ultrasonidos, radiografia de R-X

y neutrones, holografia optica y actstica, termografia de IR y la emisién acustica.

De todos estos ensayos, la emision por ultrasonidos es el mds empleado en la

deteccion de danos en los materiales compuestos (Burke et al., 1994). Esta técnica se
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basa en la reflexién de una onda ultrasonica (de 1 a 10 MHz) cuando se encuentra un
defecto al atravesar un medio continuo (Antequera et al., 1991). En concreto la
evaluacion por C-SCAN es la técnica por ultrasonidos generalmente utilizada (Burke

et al.,, 1994) en la inspeccion de laminados de material compuesto.

La inspeccion visual (Abrate, 1998) es la primera evaluacidn que se suele
realizar para definir la forma y estimar el tamano del dafio provocado por un
impacto. Sin embargo, este tipo de estudio solo es posible realizarlo en materiales
compuestos que sean traslucidos, como lo pueden ser el vidrio/epoxi (Da Silva et al.,
2004). El analisis digital de imagen es una de las herramientas utilizadas en la
inspeccidn visual, en este caso, aprovechando la transparencia de algunos laminados
de material compuesto (vidrio/epoxi, vidrio/viniléster, vidrio/poliéster) a la luz
blanca. En este tipo de ensayos se obtiene una imagen donde se observan zonas muy
claras que corresponden a las areas no afectada por el impacto y zonas de oscuridad
que se generan en las areas danadas. De forma general, para cuantificar el porcentaje

de drea danada se aplican programas de tratamiento de imagen (Nunes et al., 2004).

De todos los ensayos utilizados en la evaluacion de las propiedades residuales,
el de compresion después de impacto (CAI) es el mas utilizado, pues permite
cuantificar la resistencia residual a compresion (Richardson y Wisheart, 1996) de los
materiales compuestos, en especial aquellos que son sometidos a impactos de baja
velocidad, que producen una importante disminucién de esta propiedad, debido a
que el principal mecanismo de fallo es la deslaminacion. Mientras que los estudios de
la resistencia residual a flexién y a fatiga son menos utilizados (Richardson y
Wisheart, 1996).

Los estudios que evaltan las propiedades residuales en estructuras de tipo
laminado que son impactadas a alta velocidades son relativamente escasos. Da Silva
et al. (2004) analizo la resistencia residual a traccion y la resistencia a impacto en

laminados de fibra de vidrio impactados a alta velocidad.
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2.5. IMPACTOS SOBRE PLACAS PRECARGADAS

En el analisis del comportamiento de un elemento estructural debe considerarse
que éste puede encontrarse durante su vida en servicio sometido a precarga en su
plano. Un caso representativo de esta situacion son las estructuras de pared delgada
sometidas a presion interna; tal es el caso, de los depositos de gas, el fuselaje de los
aviones de pasajeros durante el vuelo y el modulo habitable de una estacion espacial.
Cualquiera de estas estructuras pueden estar expuestas lo largo de su vida en
servicio a cargas dindmicas, principalmente a aquéllas derivadas de los impactos a
alta velocidad de fragmentos, que pueden disminuir considerablemente la resistencia

residual del componente estructural que se considere.

Daniel en 1986 demostro que la respuesta de los laminados de material
compuesto sometidos a estados de carga biaxial es muy compleja y dificil de predecir
en funcion de las propiedades mecanicas de la lamina, debido a las interacciones de
los diferentes modos de fallo. Ademas, la aplicacién de un estado de tensiones biaxial
en el plano puede incluir componentes de tension, compresion y cortadura que son
complejas en los materiales compuestos. En el desarrollo de estos ensayos, el disefio
de las probetas es un aspecto muy importante, debiéndose cumplir con las siguientes
especificaciones (Daniel, 1986, Welsh et al., 2002 y Smits et al., 2006):

e La zona de las probetas donde se van a realizar las medidas debe ser lo
suficientemente grande como para garantizar un estado tensional

homogéneo.

e El inicio del fallo deberia producirse en la zona donde se realizan las

mediciones.

e El dispositivo de ensayos debe permitir variar las componentes de tension en

el plano independientemente.

e El estado de tensiones debe ser conocido sin necesidad de realizar medidas o

un analisis secundario.
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Aunque algunos autores utilizan probetas tubulares presurizadas para los
ensayos sobre laminados con carga en el plano (Daniel, 1986 y Soden et al., 2002),
diversos investigadores (Johnston et al. 2002, Othake et al., 1999, Welsh et al. 2002 y
Smits et al., 2006) han determinado que, en caso de placas de espesor delgado, el tipo
de probeta mds apropiada para los ensayos de carga en el plano es la cruciforme,
pues solo presenta estados tensionales de compresion y traccion homogéneos en una
amplia area de la probeta, y ademas el sistema de amarre es sencillo. Sin embargo,
este tipo de probeta presenta algunas dificultades especialmente en la determinacion
del radio de acuerdo entre los brazos de la cruz, lo que implica un cuidadoso proceso

de diseno.

El namero de estudios que evaltan el efecto de un impacto de baja o alta
velocidad sobre estructuras fabricadas con materiales compuestos es bastante
grande. Sin embargo, no existen muchos trabajos que analicen los efectos de un
precarga uniaxial en placas de material compuesto sometidos a impactos; cuando se
considera al caso de precargas biaxiales la informacion es aun menor. De lo
planteado, se puede concluir que existe la necesidad de determinar y conocer los
efectos de una precarga uniaxial y/o biaxial sobre laminados de material compuesto

sometidos a impacto.

Entre los trabajos que analizan los efectos de una precarga en el plano de
laminados sometidos a impacto de baja velocidad se encuentran los realizados sobre
laminados de fibra de carbono en matriz epoxi por: Nettes et al. (1995) que emplea
una precarga de traccion y Sheng-Tsong et al. (1997) que utiliza una de compresion.
En ambos casos el dispositivo experimental empleado para producir el impacto fue
una torre de caida. A partir de sus resultados se pueden extraer las siguientes

conclusiones:

e La fuerza maxima de impacto sobre las placas de material compuesto se

incrementa con la precarga.

e Existe una estrecha relacion entre el danio que se produce en los laminados y
la precarga aplicada sobre ellos; de forma general puede establecerse que: a
medida que se incrementa la precarga sobre las placas, el dafio aumenta

hasta llegar al fallo catastrofico del componente.
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La investigacion realizada por Whittingham et al. (2003) recoge resultados
diferentes a los registrados por los autores anteriores (Nettles et al., 1995 y Sheng-
Tsong et al., 1997), pues afirma que presencia la una precarga de traccion uniaxial o
biaxial, en componentes estructurales fabricados de laminados cuasi-isotropos de
fibra de carbono/epoxi, no tiene una influencia significativa en la fuerza maxima, la
energia absorbida y la flecha méxima, para precargas similares a las que se producen

en una cabina presurizada de aviones comerciales (1500p).

Tweed et al. en 1996 estudiaron el comportamiento de laminados precargados a
traccion y compresion de fibra de carbono/epoxi, de fibra de vidrio/epoxi y kevlar e
impactados a velocidades bajas (< 30 m/s) e intermedias (30-200 m/s). Entre sus

conclusiones mas importantes se pueden citar las siguientes:

e A bajas velocidades de impacto se observo, un ligero incremento de la
extension de area dafada cuando los laminados estaban sometidos a una
precarga de traccion. En las placas de fibra de carbono el area danada

aumento significativamente bajo la presencia de una precarga a compresion.

e Para velocidades intermedias solo se presentaron incrementos significativos
en la extension del dafio cuando las placas de material compuesto se

encontraban precargadas a compresion.

Recientemente, Veldman y sus colaboradores (2007) realizaron wuna
investigacion sobre placas de aluminio presurizadas a 41,4 kPa e impactadas con
cargas explosivas. Este nivel de presion fue seleccionada para simular la precarga
que experimenta una cabina presurizada de un vuelo comercial. Al finalizar esta
investigacion, una de las recomendaciones realizadas fue la de ampliar la
investigacion a los materiales compuestos que se utilizan en la fabricacion del
fuselaje de los aviones, como pueden ser, los laminados de fibra de carbono en resina

polimérica.

En la bibliografia también existen estudios tedricos que analizan el
comportamiento de placas sometidas a precarga en el plano e impacto transversal.
Sin embargo, son pocos y se encuentran restringidos a impactos de baja velocidad,

como los realizados por Sun y Chattopadhyay en 1975, quienes presentaron un
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modelo analitico no lineal que combina la fuerza de contacto de Hertz y la teoria de
placas, para estudiar la fuerza de contacto, la energia absorbida y la respuesta
dindmica (flecha méxima y tensiones) de placas de material compuesto sometidas a
una precarga biaxial y a impacto de baja velocidad. Entre los resultados mas
destacados se encuentran: el incremento de la fuerza maxima de contacto con el
aumento de la precarga inicial, mientras que disminuyen la flecha maxima, el tiempo

de contacto, las tensiones producidas y la energia transferida del percutor a la placa.

Khalili et al. (2007) desarrollaron un modelo para placas de laminado
unidireccional de fibra de carbono/ epoxi precargados en direccion uniaxial y biaxial
y sometido a impactos de baja velocidad. Para estudiar la interaccion entre el
percutor y la probeta utilizaron la teoria de contacto de Sveklo para materiales
ortotropos. El estudio de la precarga se realizd evaluando, la fuerza de contacto, el
tiempo de contacto y la flecha maxima de la probeta. Los principales resultados de
esta investigacion se encuentran relacionados con la minima influencia de la precarga
en la fuerza de contacto, la disminucién de la flecha maxima y el tiempo de contacto
con el incremento de la precarga biaxial. Con respecto a las placas con precarga
uniaxial se obtuvo una mayor influencia cuando la precarga era aplicada en direccion

perpendicular a las fibras.

Por todo lo expuesto se puede concluir que resulta de interés tecnologico
conocer si las conclusiones planteadas por estos autores se pueden extender a
materiales compuestos con otros tipos de fibra y matriz, asi como a otras secuencias
de apilamiento; y ademds ampliar el estudio a cargas biaxiales y velocidades de

impacto mas altas.
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3.1. INTRODUCCION

En este capitulo se proporciona una explicacion de todos los ensayos que fueron

necesarios realizar en el desarrollo de la presente Tesis Doctoral.

En primer lugar se presentan los materiales utilizados en el estudio y, a
continuacién, se exponen los diferentes ensayos realizados: ensayos de traccion,
ensayos de impacto de alta velocidad sobre placas de material compuesto sometidas
a precarga (uniaxial y biaxial) y sin precarga. Finalmente, se presenta una descripcion
del procedimiento de inspeccion no destructiva realizado sobre todos los laminados

de material compuesto daftiados por el impacto.

3.2 MATERIALES

Para este estudio se seleccionaron tres laminados de material compuesto que
son usados en la fabricacion de componentes estructurales que operan bajo
condiciones de precarga en el plano. Ademas, se consider6 que la fibra y resina que
los conforman, asi como sus distintas configuraciones (laminados de cinta o de
tejido), fuesen ampliamente utilizadas en la industria aeronautica y del transporte en
general. Los tres materiales compuestos utilizados en el desarrollo de la investigacion

fueron:
e Laminado cuasi-isétropo de fibra de vidrio en resina viniléster.
e Laminado cuasi-isétropo de fibra de carbono en resina epoxi.
e Laminado de tejido de fibra de vidrio en resina poliéster.

El laminado cuasi-isotropo de fibra de carbono en resina epoxi fue seleccionado
por ser un material ampliamente utilizado en la fabricacion de elementos
estructurales de aviones comerciales y militares, como pueden ser: el Airbus 380

(Figura 3.1) y el Eurofighter Typhoon (Figura 3.2 y 3.3).
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Figura 3.1. Imagen del avion Airbus 380

m CFRP
B Aluminio
M Titanio
B GFRP

Aleaciones de aluminio

Figura 3.2. Componentes del avién Eurofighter fabricados en materiales compuestos

Figura 3.3. Detalle del fuselaje del Eurofighter fabricado en fibra de carbono/ epoxi

El laminado de fibra de vidrio en resina viniléster fue elegido por su amplia

utilizacion en la industria ferroviaria y del transporte, asi como por su empleo en la
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industria recreativa, la industria quimica en general: tuberias o recipientes de fluidos

a presion (Figura 3.4 y 3.5) e, incluso, en la industria aerondutica (Figura 3.2).

Figura 3.4. Tuberia de fibra de vidrio que puede se fabricada en resina viniléster o epoxi.
Fuente: www.fiberdur.com

Figura 3.5. Tuberia fabricada en fibra de vidrio y resina polimérica

Ademas, se incluyé un laminado de tejido equilibrado por ser muy empleado
en la industria del transporte y en la fabricacion de recipiente para fluidos que
trabajan bajo condiciones de precarga en el plano (Figura 3.6) y por presentar una
arquitectura diferente a la de los otros laminados, lo que implica un comportamiento

frente a impacto y mecanismos de dano diferentes.
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Fiqura 3.6. Recipiente para fluidos fabricado en fibra de vidrio/poliéster

3.2.1. Laminado cuasi-isdtropo de fibra de vidrio/viniléster

El laminado cuasi-isétropo de fibra de vidrio en resina polimérica, tiene como
refuerzo una fibra de vidrio de tipo “E”, y la matriz es una resina de tipo viniléster.
La cinta unidireccional de fibra de vidrio posee una densidad de 0,26 kg/m?, con hilo
“roving” de 600 Tex. Las principales propiedades fisicas del refuerzo,

proporcionadas por el fabricante, se muestran en las Tabla 3.1.

Propiedades Mecanicas

Densidad (kg/m?) 2540
Resistencia a traccién (MPa) 3400
Modulo de elasticidad (GPa) 73
Deformacién a rotura (%) 4,8

Propiedades Higrotérmicas

Humedad (%) <0,1

Conductividad térmica (%o K) 1,0

Tabla 3.1. Propiedades de la fibra de vidrio “E” del laminado vidrio/ viniléster. Fuente: ROGA Racing Boats

La resina de viniléster empleada en la fabricacion del laminado cuasi-isétropo,
es una resina de aplicacidon general en laminados de fibra de vidrio utilizados en la

industria, y que ofrece, como principales ventajas: una alta resistencia quimica, una
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facil manipulacidon y unas buenas propiedades de curado, que permiten garantizar la
repeticion del proceso de fabricacion de los laminados. Las principales caracteristicas

de la resina utilizada se recogen en la Tabla 3.2.

Propiedades

Viscosidad a 23 °C (mPa .s) 400-500
Contenido de agua (ppm) 600
Tiempo de curado a 25 °C (minutos) 46-61
Densidad a 23 °C (kg/m®) 1074
Temperatura de transicion vitrea (°C) 132
Resistencia a traccion (MPa) 83
Deformacion a rotura (%) 4,2
Color Amarillo

Tabla 3.2. Especificaciones de la resina viniléster ATLAS 580. Fuente: DSM

El laminado estaba formado por siete laminas con la siguiente secuencia de
apilamiento: [0°, £45°, 0% +45° 90], y fue fabricado por la empresa ROGA en placas de
500 mm x 500 mm y 2,2 mm de espesor, realizandose su fabricacion de forma
manual, superponiendo las laminas unidireccionales de fibra de vidrio que eran
impregnadas con la resina viniléster (ATLAS 580). Una vez realizado el laminado se
procedio a la aplicacion de un prensado ligero cuyo objetivo era equilibrar la relacion
entre la resina y la fibra y reducir al maximo las burbujas de aire que, habitualmente,
se forman en el laminado como consecuencia de este proceso de fabricacion. Los

laminados fueron sometidos a un proceso de curado en un horno a 40 °C.

3.2.2. Laminado cuasi-isétropo de fibra de carbono/epoxi

Este laminado cuasi-isétropo estd constituido por fibra de carbono AS4 y resina

epoxi 8552 y la siguiente secuencia de apilamiento fue: [+45/0/90]s. Su fabricacion la
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realizo la empresa SACESA en paneles de 500 mm x 500 mm y 3 mm de espesor,
siguiendo las mismas especificaciones y controles de calidad que requiere la
industria aerondutica. El preimpregnado utilizado en la fabricacion del laminado
descrito fue realizado por HEXCEL COMPOSITE MATERIALS, cuyas propiedades

se presentan en la Tabla 3.3.

Propiedades Fisicas

Densidad de la fibra (kg/m?) 1790
Densidad de la resina (kg/m?) 1300
Espesor de la lamina (mm) 0,130
Volumen de la fibra (%) 57,42
Densidad de la lamina (kg/m?) 1580

Propiedades Mecanicas a 25° C

X: (MPa) 2207
Y: (MPa) 81
Xc (MPa) 1531
Ei (GPa) 141
E2 (GPa) 10
S (MPa) 114

Tabla 3.3. Principales propiedades de la lamina de AS4/8552. Fuente: HEXCEL

3.2.3. Laminado de tejido de fibra de vidrio/poliéster

El laminado de tejido fue fabricado con laminas de tejido equilibrado de fibra
de vidrio “E” en matriz poliéster, y se encontraba constituido por cinco laminas de
tejido equilibrado (tafetan). Su fabricacion fue realizada por la empresa SISTEMAS Y
PROCESOS AVANZADOS en placas de 500 mm x 500 mm y 3,19 mm de espesor.
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Las laminas de tejido de fibra de vidrio (RT 800) presentaban una densidad
areal de 0,80 kg/m? y fue fabricado por SAINT-GOBAIN VETROTEX. Este tipo de
refuerzo es altamente compatible con una amplia variedad de resinas, presentando

una buena estabilidad dimensional y unas excelentes propiedades mecanicas.

La matriz utilizada para este tipo de laminados fue la resina de tipo poliéster
AROPOL FS6902, fabricada por la empresa ASHLAND. Esta resina se caracteriza por
presentar una buena flexibilidad, lo que la convierte en una matriz idénea en la
preparacion de laminados que van a estar sometidos a esfuerzos mecanicos.
Adicionalmente, su éptima mojabilidad permite una union perfecta con los refuerzos

de fibra. Las principales propiedades mecanicas de esta resina se muestran en la
Tabla 3.4.

Propiedades

Viscosidad (cps) 500-700
Resistencia a traccién (MPa) 55
Resistencia a flexion (MPa) 105
Deformacién a rotura (%) 1,9

Tabla 3.4. Propiedades de la resina poliéster curada, AROPOL FS6902. Fuente: ASHLAND

La densidad del laminado de tejido empleado en esta Tesis Doctoral fue de 1980
kg/m3, y fue determinada en el Laboratorio de Ciencia de Materiales de la

Universidad Carlos III de Madrid, utilizdndose la metodologia descrita en la Norma
42 de MPIF.

3.3. ENSAYOS DE CARACTERIZACION

Se realizaron ensayos de traccion a baja velocidad de deformacion para
caracterizar los diferentes materiales compuestos seleccionados. Estos ensayos de
caracterizacion tenian como finalidad determinar las propiedades mecanicas de los
materiales compuesto y, con posterioridad, el porcentaje de la carga de rotura que se

aplicaba en los ensayos de impacto sobre los laminados precargados en el plano. Para
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la realizacidn de los ensayos de traccion se siguieron las especificaciones de la norma

ASTM 3039 para materiales compuestos con refuerzo de fibra y matriz polimérica.

3.3.1. Dispositivos experimentales

Para la realizacion de los ensayos de traccidon se utilizaron una maquina de
ensayos universal INSTRON, un extensometro de la misma empresa y un sistema de
adquisicion de datos y bandas extensométricas. Dichos equipos son descritos a

continuacion.
Maquina universal de ensayo

La maquina universal de ensayos es el modelo 8802 de INSTRON (Figura 3.7),
con una fuerza maxima de 250 kN y un recorrido maximo del piston de +75 mm. Este
tipo de mdquina permite la realizacion de diferentes ensayos de caracterizacion

mecanica a los materiales, si se dispone del utillaje adecuado.

Figura 3.7. Mdquina de ensayos universal INSTRON 8802
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Extensometro

Para realizar las medidas de desplazamiento de las probetas de material
compuesto durante los ensayos de traccion se empled un extensometro marca
INSTRON, modelo 2620-601 (Figura 3.8), que esta disefiado para ser usado con
materiales metdlicos y polimeros termoplasticos, y que tiene una longitud base de
12,5 mm y un recorrido maximo de #5 mm, y que puede trabajar en un rango de

temperatura desde los -80 °C hasta los 200 °C.

Este tipo de extensdmetro lleva asociado una serie de amarres propios que

pueden ser usados dependiendo de las dimensiones de las probetas que se ensayen.

CATALOGUE |
waosor |

RANGE ||

s5mm |

Figura 3.8. Extensémetro INSTRON, modelo 2620-601

Bandas extensométricas

En la realizacion de los ensayos de traccion, ademas de medir el
desplazamiento entre dos puntos de la probeta en direccion longitudinal a la
aplicacion de la carga con un extensdmetro, se pegaron bandas extensométricas sobre
la probeta. La deformacion producida en la probeta como consecuencia de la
aplicacion de «carga fue medida mediante dos bandas extensométricas
perpendiculares entre si, y con una de ellas en la direcciéon paralela a la de aplicacion

de la carga; a partir de estos resultados se determind el coeficiente de Poisson.
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Las bandas extensométricas utilizadas CEA-06-125WT-350, fueron fabricas por
VISHAY-MEASUREMENTS GROUP, INC. y sus principales caracteristicas se

presentan en la Tabla 3.5.

Propiedades
Resistencia a 24 °C (Q) 350,0 = 0,3%
Factor de banda a 24 °C 2,10 £ 0,5%

Tabla 3.5. Principales caracteristicas de las bandas extensométricas uniaxiales. Fuente: VISHAY

La adquisicion de datos proveniente de las bandas extensométricas se realizo
con un equipo acondicionador de sefial STRAINSMART SYSTEM 5000.

3.3.2. Probetas

En la realizaciéon de los ensayos de caracterizacion estatica se utilizaron
probetas con la geometria y dimensiones recomendadas en la norma ASTM D3039.
Para evitar la concentracion de tensiones, y el posible dafio en las zonas de amarre de

las probetas se utilizaron talones de aluminio (ASTM D3039 y Frovel et al., 1999).

Las dimensiones de las probetas de material compuesto, asi como la de los

talones de aluminio empleados, se presentan en la Tabla 3.6.

Dimensiones (mm)
Material
Largo Ancho Espesor
Laminado de fibra de vidrio/viniléster 250 25 2,2
Laminado de tejido de fibra de vidrio/poliéster 250 25 3,19
Laminado de fibra de carbono/ epoxi 250 25 3,0
Talones de aluminio 40 25 1,5

Tabla 3.6. Dimensiones de las probetas para los ensayos de traccion estdtica de los laminados en estudio y de los
talones de aluminio
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La unién de los talones a las probetas se realizd con el adhesivo ARALDIT
Standard, que resulta recomendado por su alta resistencia mecanica. El tiempo
necesario para el curado de este adhesivo fue de tres dias a 20 °C. Ademas,
previamente al pegado de los talones a las probetas, las dreas en contacto fueron
lijadas ligeramente para evitar los posibles desprendimientos de los talones en las
probetas y limpiadas con etanol, para eliminar cualquier residuo de grasa que

pudiese afectar las uniones. El aspecto general de una probeta utilizada se recoge en

la Figura 3.9.
Talones de aluminio
Probeta Bandas extensométricas
Figura 3.9. Probeta de vidrio/poliéster preparada para ensayar a traccion
3.3.3. Procedimiento experimental

En la realizacion de los ensayos de traccion, para asegurar el correcto
alineamiento de la probeta, se utilizé un ttil de centrado que acompafia a la maquina

universal de ensayos.

Se ensayaron ocho probetas por cada material, siendo la velocidad de

desplazamiento del cabezal inferior 0,02 mm/s y la presién en las mordazas 4 MPa.

De los ensayos realizados se obtuvieron los registros de la fuerza y del
desplazamiento proporcionado por el extensometro, de manera que, de los mismos,
se dedujeron las curvas tension-deformacion. A partir de estas se calcularon: el
modulo de elasticidad, la resistencia a traccion y la deformacion a rotura. Para el
calculo de la deformacion se emplearon los datos registrados por el extensdmetro, ya

que las bandas extensométricas se despegaban antes de la rotura, por lo que, las
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medidas registradas con las bandas extensométricas sélo se utilizaron para

determinar el coeficiente de Poisson.

3.4. ENSAYOS DE IMPACTO SOBRE LAMINADOS
PRECARGADOS

A continuacion se describe el procedimiento utilizado en la realizacion de los
ensayos de impacto sobre placas de material compuesto sometidos a tres estados de

precarga: con precarga uniaxial, biaxial y sin precarga.

3.4.1. Dispositivos experimentales

Para la realizacion de ensayos de impacto sobre laminados precargados en su
plano se utilizaron los siguientes equipos: un caiion de gas, una maquina de precarga

y una camara de alta velocidad, los cuales se describen a continuacion:
Cafion de gas

Los ensayos de impacto se realizaron en un cafidn de gas fabricado por SABRE

BALLISTIC. En este dispositivo se pueden diferenciar tres partes (Figura 3.10):

Zona de carga y
alojamiento del proyectil Tunel

Camara
de ensayo

Figura 3.10. Esquema del cafién de gas

e Zona de carga y alojamiento del proyectil: formada por la cdmara de presion
del proyectil, donde se alcanzaron las presiones necesarias para impulsar los
proyectiles hasta las velocidades requeridas (Figura 3.11). Esta parte del
dispositivo se encuentra conectada a un tubo intercambiable que puede ser

de 12,7 mmy 7,7 mm de calibre.
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Figura 3.11. Zona de carga y alojamiento del proyectil del cafion de gas

e Tunel: es la zona a través de la cual viaja el proyectil una vez que es
impulsado. Se encuentra totalmente cerrado, lo que permite eliminar los
posibles efectos, sobre la trayectoria del proyectil, de las condiciones
medioambientales. S6lo presenta un orificio por donde se introduce el tubo

del canén.

e Camara de ensayos: es un recinto ctibico de 1 m? donde se colocé el marco
de sujecion y aplicacion de la precarga sobre las placas de material
compuesto. Dicha camara tiene una ventana de metacrilato que permitio la
observacidon del impacto, con la ayuda de la camara de video de alta

velocidad.
Maquina de precarga

Para la aplicacién de la precarga (uniaxial y biaxial) en las probetas fue
necesario disefiar y fabricar un dispositivo experimental, que fue desarrollado por la
empresa SERVOSIS, cumpliendo los requerimientos especificos e instrucciones que

fueron determinados en esta investigacion:
e Facil instalacion dentro de la cdmara de ensayos del cafion de gas
e Minimas dificultades en la movilizacion del dispositivo experimental.
e Proporcionar los maximos niveles de precarga posible.

e Independencia en el trabajo de cada uno de ejes de aplicacion de la carga.
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e Permitir ensayar placas de hasta 5 mm de espesor, sin necesidad de utilizar

talones que eviten el deslizamiento de las mismas.

Teniendo en cuenta estos requisitos, el dispositivo experimental fabricado para
la aplicacion de la precarga en las probetas, esta constituido por dos partes (Figura
3.12):

e El marco de sujecion y aplicacion de precarga: esta formado por los dos
actuadores (vertical y horizontal), que aplican una carga de hasta 51 kN y
que pueden operar de forma conjunta o independiente. Este marco dispone
de cuatro mordazas que sujetan la probeta y que evitan su deslizamiento

debido a la superficie dentada que presentan.

Figura 3.12. Mdquina de precarga biaxial

e El equipo hidrdulico mediante el cual se controla la carga aplicada a las

probetas de forma independiente o conjunta, en cada uno de los ejes.
Camara de alta velocidad

En la realizacion de los ensayos de impacto se utiliz6 una camara de video de
alta velocidad PHOTRON FASTCAM-ultima APX, que permitié grabar una
secuencia de imagenes antes y después del impacto, y, a partir de éstas, se determino
la velocidad de impacto y la residual del proyectil. Esta cdmara, puede llegar a

grabar una secuencia de hasta 120.000 fotogramas por segundo.
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3.4.2. Geometria de las probetas

Para definir la geometria de las probetas sometidas a precarga biaxial se realizé
un estudio numérico que se describe en el Capitulo 4, cuyos resultados fueron
contrastados con ensayos experimentales. En la Figura 3.13 se presentan las

geometrias de probeta utilizadas en la ensayo de impacto transversal de alta

velocidad.
S, 140 mm R 3,85 mm
: S
i L e e e e >
i 200 mm
g |
£
=3
ol
i ] o

(a) (b)

Figura 3.13. Geometria de probeta utilizada para los tres estados de precarga. a) Sin precarga y precarga uniaxial
y b) Con precarga biaxial.

3.4.3. Procedimiento experimental

La metodologia disefiada para la realizacion de ensayos de impacto sobre
placas precargadas de material compuesto fue inicialmente puesta a punto sobre un
material metalico especificamente, un aluminio 7075. Debido a que éste es un
material mds econdmico y los estudios preliminares para el disefio de las probetas

(Capitulo 4) se realizaron sobre este tipo de material.

La metodologia diseniada en esta investigacion es valida para los tres estados de

precarga utilizados: sin precarga y con precarga uniaxial y biaxial.
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El procedimiento a seguir para la realizacion de los ensayos de impacto sobre
placas de material compuesto con y sin precarga, se inicio en todos los casos con la
definicion de la geometria de las probetas (Capitulo 4), una vez seleccionada la
geometria mas adecuada para el estado de precarga a aplicar, las probetas de
material compuesto para cada uno de los estados estudiados eran colocadas en el
marco de sujecidn y precarga. En el caso de probetas con precarga uniaxial y biaxial,
éstas eran sujetadas con los amarres necesarios para evitar su deslizamiento. Una vez
que la probeta se encontraba correctamente sujetada, se procedia a la aplicacion de la
precarga de acuerdo con los tipos de material y el estado de precarga, tal como se
recoge en la Tabla 3.7. Para los estados con precarga y laminados estudiados se
aplico el maximo nivel de carga que permitia obtener la maquina de precarga biaxial,
excepto en el laminado cuasi-isétropo de fibra de vidrio/viniléster con precarga
biaxial, en el cual solo se aplico 37,5 kN en cada eje, pues para cargas superiores a
ésta la probeta empezaba a presentar roturas en la zona cercana a las mordazas, tal
como se observa en la Figura 3.14, donde se observan dos probetas sometidas a una
precarga biaxial de 51 kN, la primera de ellas presenta una placa sin ser impactada
con el inicio de rotura en el radio de acuerdo y ademads tiene evidencias del
deslizamiento de la probeta. La segunda probeta corresponde a una placa impactada

que también presenta rotura en la zona del radio de acuerdo.

Estado de precarga (kN)
Material
Sin carga | Uniaxial Biaxial

Lam‘ma‘do C.UfiSLI-ISOtI'Opo de fibra 0 51 375
de vidrio/viniléster
Lfam.mado.c,ie tejido de fibra de 0 51 51
vidrio/poliéster
Lami e .

aminado cuasi %sotropo de fibra 0 51 51
de carbono/epoxi

Tabla 3.7. Estados y niveles de precarga aplicado a cada material

Se emplearon proyectiles esféricos, de acero e indeformables, utilizdndose uno

de 12,5 mm de didmetro y 8,33 g de masa para los laminados cuasi-isotropos y otro
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de 7,5 mm de didmetro y 1,725 g de masa para el laminado de tejido, ya que con el
proyectil de mayor tamafio la extension del drea dahada alcanzaba los bordes de las
probetas, como se puede observar en la Figura 3.15 y era imposible utilizar probetas

de mayor tamano por las limitaciones fisicas de la maquina de precarga.

(a) (b)

Figura 3.14. Probetas de fibra de vidrio en matriz viniléster, sometidas a 51 kN de precarga en cada eje:
a) Probeta sin impactar y b) Probeta impactada

(a) (b)

Figura 3.15. Probetas de tejido de fibra de vidrio impactadas con el proyectil de 12,5 mm de didmetro:
a) Velocidades superiores a 365 m/s y b) Velocidades inferiores a 115 m/s
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Para realizar los impactos sobre las probetas, los proyectiles eran colocados
zona de carga y alojamiento del proyectil, e impulsados con un gas a presion (Figura
3.16). Para velocidades de impacto inferiores a los 300 m/s se utiliz6 una mezcla de
argon y CO2 y, para velocidades mayores, se empled helio. En la Figura 3.17 se
muestran a modo de ejemplo la relacion entre la presion empleada y la velocidad
alcanzada por el proyectil de 7,5 mm de didmetro cuando se utilizaba el helio para

impulsar los proyectiles.

Probeta
Impulsor \Z Vi
—— L LLLLLL R @ rrnepfinnnnns @rrrnn FLIT
Ordenador Cémara.de
Gas alta velocidad

Figura 3.16. Esquema del dispositivo experimental utilizado en los ensayos de impacto

Los intervalos de velocidades empleados para los ensayos de impacto y el
numero de ensayos por laminado y estado de precarga se muestran en la Tabla 3.8, la
diferencia en el nimero de ensayos es debida a la alta dispersidon que existe entre la
presion utilizada y la velocidad alcanzada por el proyectil como se observa en la
Figura 3.17.
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Figura 3.17. Relacién entre la presion utilizada con el helio y la velocidad alcanzada por el proyectil

. Estado de Intervalo de Numero de
Material .
precarga velocidad (m/s) ensayos
Sin tension 108-293 15
L‘ammadc? Cl%a51-‘1s9t,ropo de Uniaxial 83-363 1
fibra de vidrio/viniléster
Biaxial 97-364 12
Sin tension 85-394 18
L'ammado Cua51-1sotro.po de Uniaxial 95-385 16
fibra de carbono/epoxi
Biaxial 93-375 18
Sin tensién 163-513 18
Lami . i
am_ma'do de.t,epdo de fibra Uniaxial 148-514 20
de vidrio/poliéster
Biaxial 171-522 20

Tabla 3.8. Intervalo de velocidades y niimero de ensayos por material y estado de precarga

57



Desarrollo experimental

Para grabar la secuencia de impacto, la cdmara de video de alta velocidad, era
colocada frente a la ventana de metacrilato de la cdmara de ensayos del canén de gas
a una distancia de aproximadamente 1,50 m del punto por el cual pasa el proyectil
antes y después del impacto. La camara era conectada a un ordenador para grabar la
secuencia del impacto (Figura 3.18). La activaciéon de la misma era manual en el
instante que se realizaba la descarga de gas sobre el proyectil. Ademas, para mejora
la calidad de la imagen que se grababa se coloc6 un foco de 1200 Watios, que

proporcionaba la iluminacion adecuada.

Céamara de ensayo
Maiquina de precarga
Céamara de alta velocidad

Fuente de iluminacion

Ordenador

Figura 3.18. Disposicién de los equipos utilizados en la grabacién de la secuencia de impacto

La secuencia de impacto grabada por la camara se realizo, con caracter general,
a una velocidad de 8000 a 15000 fotogramas por segundo. De esta forma, se
obtuvieron varios fotogramas consecutivos antes y después del impacto (Figura 3.19)
que se utilizaron en la determinacion de la velocidad de impacto y la residual. En la
Figura 3.19 se observa el marco donde fueron colocadas las placas de material
compuesto sometido a precarga e impacto y también se puede identificar el proyectil

y avance de éste de un fotograma a otro.
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Figura 3.19. Secuencia de imdgenes grabada por la cdmara de alta velocidad, para el impacto realizado a 217 m/s
sobre el laminado de tejido de fibra de vidrio/poliéster

3.4.4. Tratamiento de datos

A partir de los ficheros grabados con la camara de alta velocidad, y utilizando
el programa de almacenamiento y tratamiento de datos que este equipo incorpora, se
determinaron el desplazamiento del proyectil y el tiempo de recorrido. Con estos
datos se calculd la velocidad de impacto y la residual del proyectil en cada ensayo
realizado, empleando la ecuacion fundamental del movimiento uniformemente

rectilineo.

De esta forma, se utilizaron entre dos y cuatro fotogramas consecutivos antes, y
después del impacto (Figura 3.19), que se emplearon en la determinacion del
desplazamiento del proyectil entre fotogramas. Una vez conocido el tiempo
empleado por el proyectil en dicho recorrido, se calculé la velocidad de impacto y la

residual. La seleccion de este nimero de fotogramas se basé en estudios realizados
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en el Departamento de Mecanica de Medios Continuos y Teoria de Estructuras, en
los cuales se concluyé que la utilizacion de dos, tres o mas fotogramas en la
determinacion de la velocidad de impacto y la residual no afecta a los resultados

obtenidos

También se determino la energia de impacto para el proyectil, haciendo uso de

la siguiente ecuacion:

1
E,==-m-V}
0 2 0

ecuacion3.1

donde:

Eo = energia de impacto
m = masa del proyectil

Vo = velocidad de impacto

3.5. ENSAYOS DE INSPECCION NO DESTRUCTIVA

La extension del drea dafiada en las probetas impactas fue determinada a partir
de la técnica de inspeccion no destructiva de C-Scan, utilizando un sistema

automatico de inspeccion por ultrasonidos en inmersion.

3.5.1. Dispositivos experimentales
Equipo de inspeccion por C-Scan

El equipo de inspeccién no destructiva utilizado fue fabricado por la empresa
TECNITEST, modelo NC serie 04/005, de pulso eco, de placas reflectantes y barrido

automatico.

El equipo de inspeccion por C-Scan se encuentra formado por las siguientes

componentes:
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e Tanque de inmersion (Figura 3.20): esta fabricado con perfiles de aluminio y
placas de metacrilato de 15 mm de espesor. Al tratarse de un equipo de
inspeccion que se basa en la emision y reflexion de ondas ultrasonicas, se
requiere un medio de transmisién de las mismas cuya impedancia sea
conocida, en este caso el medio empleado fue el agua. Dentro del tanque se
encontraban dos cilindros de apoyo de la misma altura donde se colocan las
probetas a inspeccionar y una placa reflectante de vidrio, de 10 mm de

espesor (Figura 3.21).

Figura 3.20. Imagen del tanque de inmersién del equipo de C-Scan

AgTua ﬂPalpador
! LI
Placa Cilindros Cuba de
inmersién
reflectante de apoyo

| ——

v
Placa a
inspeccionar

Figura 3.21. Esquema de colocacién de las placas de material compuesto a inspeccionar por C-Scan

e Equipo de control: es un ordenador que dispone de un programa
denominado Visual Scan, desarrollado por TECNITEST que funciona bajo
MS Windows y que permite controlar distintos pardmetros de inspeccion,
como son: la zona de inspeccion, velocidad de barrido, tamafo del paso, la

ganancia del transductor como receptor y la posicion, anchura y nivel de la
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3.5.2.

puerta electronica de adquisicion de datos (porcentaje de la amplitud

maxima), asi como la evaluacion de los resultados de la inspeccion.

Palpadores: fueron fabricados por SONATEST y son del tipo monocristal de
haz recto para inmersion. En este caso, el palpaldor que emite también tiene
la funcion de ser receptor de la onda reflejada. Se utilizaron dos frecuencias
dependiendo del material a inspeccionar: en el caso de los laminados de fibra
de vidrio fue empleado el de frecuencia igual 1 MHz, mientras que para el

laminado de fibra de carbono se utilizd el de 5 MHz.

Motores: son los encargados del movimiento del palpador en dos
direcciones, mediante un sistema de cremalleras. Se emplean en la fase de

posicionamiento y durante el barrido de la inspeccion.

Procedimiento experimental

Para la realizacion de las inspecciones no destructivas en el equipo de C- Scan,

las probetas de material compuesto fue necesario realizar un estudio previo, a partir

del cual se optimizaron los pardmetros de inspeccién en cada material compuesto

estudiado, los resultado de dicho estudio se muestran en la Tabla 3.9.

Parametros de inspeccion

Laminados

Fibra de Fibra de Fibra de
vidrio/viniléster | carbono/epoxi | vidrio/poliéster

Frecuencia del palpador 1 MHz 5 MHz 1 MHz
Velocidad de inspeccion 80 mm/s

Paso de inspeccion 1 mm

Nivel de la puerta 10 %

Ganancia del transductor 26 dB 7 dB 29 dB

Tabla 3.9. Pardmetros 6ptimos para la inspeccion no destructiva por C-Scan
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Para la inspeccion de las probetas se procedié a colocarlas sobre los dos
cilindros de metacrilato, tal como se observa en la Figura 3.21. Los parametros de
inspeccion fueron escogidos de acuerdo al siguiente orden: zona de inspeccion,

ganancia, colocacion de la puerta, tamafio de paso y velocidad de barrido.

A medida que se iba realizando el barrido de la probeta impactada se generaba
en el ordenador una imagen en la que se observaba un mapa de colores,
correspondientes a las distintas atenuaciones de la onda de ultrasonido recogida por

el receptor.

3.5.3. Tratamiento de datos

Una vez realizadas las inspecciones se obtuvo la imagen de cada una de las
probetas, de las que fue posible cuantificar la extension del area danada producto del
impacto, utilizando el programa de control del equipo de C-Scan, que permite
encerrar en una curva la superficie de interés y proporciona directamente el valor del

area dentro de la curva (Figura 3.22).

Probeta

Curva

Superficie
de interés

Figura 3.22. Imagen de C-Scan de una placa de laminado cuasi-isotropo de fibra de vidrio/viniléster, sin tension
e impactada a una velocidad de 108 m/s
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Capitulo 4

DISENO DE LA GEOMETRIA DE LA PROBETA
PARA LOS LAMINADOS CON PRECARGA



Disefio de la geometria de la probeta para los laminados con precarga

4.1. INTRODUCCION

En esta investigacion el disenio de la geometria a utilizarse en los ensayos de
impacto sobre laminados precargados fue aspecto de importante que requirié un
estudio detallado, ya que la maquina de aplicacion de la precarga disponia de dos
actuadores en lugar de cuatro, lo que tenia como consecuencia que en la probetas no
existiese un estado de precarga biaxial puro, ademas, las dimensiones de la probeta
estaba condicionada por el dispositivo de ensayo. Para establecer la geometria

optima de las probetas se realizé un estudio que se describe en este capitulo.

A continuacion se expone en detalle los requisitos de disefio, las diferentes
geometrias de probetas propuestas para los tres estados de precarga (sin precarga,
uniaxial y biaxial), el estudio numérico realizado sobre las geometrias de probetas
que serian sometidas a precarga biaxial en un material isoétropo y, finalmente, se
muestra la validacion experimental de la geometria seleccionada sobre un laminado

cuasi-isotropo de fibra de carbono en resina epoxi.

4.2, REQUISITOS DE DISENO

La probeta a emplear en los ensayos de impacto debe cumplir la serie de

requisitos que se presentan a continuacion:

e Asegurar una zona de impacto lo suficientemente grande, que permita
garantizar que el dafio producido por el impacto no alcance los bordes de la
misma, con los maximos niveles de precarga en la zona de impacto de la

probeta.

e Garantizar en el caso de las probetas sometidas a precarga biaxial que exista
una area lo suficientemente amplia que se denominara zona de impacto, en
la que se presente un estado de tensiones biaxiales uniforme (Smits, 2006) y
tenga lugar el impacto transversal de alta velocidad. Este requisito se basa en
el hecho de que la maquina de aplicacion de precarga de la que se dispone

unicamente tiene dos actuadores.
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e Permitir un maximo aprovechamiento del material disponible, considerando
que fue suministrado por parte del fabricante en placas de 500 mm x 500

mm.

e Ajustar el tamafio de la probeta al marco de sujecion y precarga de la

maquina biaxial.

e Garantizar que el tamafio de la zona de amarre de las probetas, permite la
perfecta sujecion de las probetas y prescindir de la utilizacion de talones en la

zona de amarre.

Se estudiaron diversas geometrias que cumplian estos criterios y que
permitieron definir la geometria mas adecuada en las probetas sometidas a precarga

e impacto transversal de alta velocidad.

4.3. DISENO DE PROBETAS SOMETIDAS A PRECARGA
UNIAXIAL Y SIN PRECARGA

En el caso de las placas que fueron sometidas a precarga uniaxial y sin precarga

se estudiaron dos geometrias de probetas, que se describen a continuacion:

e La primera geometria (A-1) que se consider6 presentaba una forma
rectangular, cuyas dimensiones fueron de 200 mm x 140 mm (Figura 4.1) y
tenia una zona de amarre que ocupa toda el drea de las mordazas, la cual

presenta una dimensiones 140 mm x 26,15 mm.

e La segunda geometria (A-2) estudiada presentaba forma de hueso con una
reduccion en la zona de impacto de impacto de 40 mm y al igual que en la
primera geometria la zona de amarre coincide con la del area de las

mordazas.

En el caso de los ensayos de impacto sobre placas de material compuesto
precargadas uniaxialmente y sin precarga la geometria de probeta seleccionada fue la

A-1 debido a las siguientes consideraciones:
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e La geometria A-1 presenta una mayor area de impacto y permite garantizar
que la extension de drea danada no alcanza los bordes de la probeta, como se
observa en la Figura 4.2, donde se muestra una comparacion entre las dos
geometrias de probetas y el alcance de la extension del drea danada para un
impacto a 233 m/s en una probeta sin precarga, comprobandose que en la
geometria A-1 no se alcanza los borde de la misma, como si ocurre en la

geometria A-2.

e El procedimiento de corte es mas sencillo y se requiere un menor nimero de

operaciones para su fabricacion.

e La geometria A-2 no permite un ahorro considerable del material.

200 mm
e Rt =

200 mm
T S

(a) (b)

Figura 4.1.Geometria de probetas para ensayos sin precarga y con precarga uniaxial: a) Geometria A-1y b)
Geometria A-2

La tinica ventaja de la geometria A-2 era el mayor nivel de precarga que se
alcanzaba en la zona de impacto de la probeta, llegando hasta un 50 % de la tension
de rotura comparada con el 38% de la geometria A-1. Sin embargo, la extension del

area danada fue el factor determinante para seleccionar la geometria A-1.
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Figura 4.2.Comparacion entre la probetas A-1 y A-2 con respecto a la extension del drea dafiada, para un

impacto de 233 m/s sin precarga

DISENO DE PROBETAS SOMETIDAS A PRECARGA BIAXIAL

Para establecer la geometria de probeta mas adecuada en las placas de material

compuesto sometido a precarga biaxial se estudiaron cuatro geometrias de probetas

que se observan en la Figura 4.3 y que se describen a continuacion:

e La primera geometria de probeta (B-1) estudiada fue un cuadrado de 200 mm

x 200 mm, que corresponde al tamafno maximo de probeta que se podia
ensayar en el marco de sujecion y precarga y que era la geometria mas

sencilla de fabricar.

La segunda geometria de probeta (B-2) estudiada presenté una forma
cruciforme, donde todos los vértices forman un angulo de 90° y al igual que

la B-1 es sencilla de fabricar.

Las dos ultimas geometrias de probetas al igual que la anterior presentaron
forma de cruz, sin embargo en estas ultimas las uniones entre los brazos de la
misma se realizé con un radio de acuerdo. En el caso de la geometria B-3 el
radio de acuerdo empleado era de 8,46 mm y en la B-4 fue de 3,85 mm. Estas
dos geometrias fueron consideradas dado que, en la B-2, se produce una alta

concentracion de tensiones debido a la presencia de esquinas agudas.

En las cuatro geometrias de probetas estudiadas, para la definicion de la

geometria Optima a utilizarse en los ensayos de impacto sobre placas precargadas, la
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zona de amarre de la probeta coincide con el area total de las mordazas (140 mm x
26,15 mm).

200 mm
EEEEECEE L e PRSP PR R RS » A R
? 140 mm
5 e |
i 200 mm
5|
£
()]
S
o
i
(a) (b)
8,46 mm 3,85 mm
ST S i
Lt e T » et ittt »|
200 mm 200 mm

(c) (d)

Figura 4.3. Geometria de probetas sometidas a una precarga biaxial: a) Geometria B-1, b) Geometria B-2, c)
Geometria B-3 y d) Geometria B-4

En la primera simulacion numeérica simplificada sobre las cuatro geometrias
descritas, se consideré un material isétropo para el estudio, en concreto el aluminio
7075. La decisién de utilizar ese material isétropo en lugar de emplear el material

compuesto que se utilizo en el desarrollo experimental se debi¢ a la necesidad de
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simplificar el proceso de simulacion numérica y la disposiciéon de todas sus
propiedades mecanicas, que fueron determinadas a partir de ensayos de traccion
realizados en esta Tesis Doctoral, segin la norma ASTM E 8M-94a y que se recogen
en la Tabla 4.1.

Propiedades mecanicas Aluminio 7075 Desviacion tipica
Modulo de elasticidad (GPa) 66,05 +1819
Limite elastico (MPa) 520 +13
Resistencia a rotura (MPa) 646 +10
Resistencia mecanica (MPa) 650 +10
Deformacidn a rotura 0,1097 +0,0043
Coeficiente de Poisson 03 | e

Tabla 4.1. Propiedades mecinicas del aluminio 7075

En el estudio realizado con el codigo de elementos finitos ABAQUS/Standard,
se considerd que el material presentaba un comportamiento elastico-lineal y que las
condiciones de contorno eran las mismas que la de los ensayos experimentales. En
este modelo tridimensional se emplearon elementos cubicos de integracion reducida
de ocho nodos, cuya denominacion en el programa ABAQUS es C3D8R. El nimero

de elementos utilizado por geometria se muestran en la Tabla 4.2.

Geometria de probeta Numero de elementos
B-1 1782
B-2 1698
B-3 1716
B-4 1684

Tabla 4.2. Numero de elementos utilizados en las simulaciones numeéricas en cada una de las geometrias de
probetas estudiadas
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Las simulaciones permitieron determinar las tensiones y deformaciones en las
direcciones de la aplicacion de la precarga (11 y 22), de ciertos puntos caracteristicos
que se muestran en la Figura 4.4. Los puntos estudiados se encuentran ubicados en el
centro geométrico de la probeta y en una circunferencia de 30 mm de radio alrededor
de este punto, para angulos de 0° + 45°, + 90°, £135° y 180°. La seleccion de estos
puntos de estudio se realizé en base al punto de impacto de los proyectiles esféricos
descritos en lo ensayos experimentales y la posible desviacion que estos pudiesen
tener en su recorrido, de tal forma que el impacto siempre tuviese lugar en una zona

con una distribucion de tensiones uniforme.

[ ] [ ]
M dJ M dJd
H H
G ° I G ® I
¢ ¢ — 30 mm * ¢ —30 mm
Fe Ae—-‘9PB Fe Ae—-/-B
. . . .
E ]3 C E ]3 C
L K L K
. ° ° r
(a) (b)
) _ |
M dJ M dJ
H H
G [ ] I G L) I
. . 30 mm d ®—»30 mm
Fe Ae—-9B Fe Ae—-—<9B
. ° . .
E I; C E I; C
L K L K
N . ] [
(c) (d)

Figura 4.4. Localizacion de los puntos donde se midieron las tensiones y deformaciones principales en los
modelos numeéricos: a) Geometria B-1, b) Geometria B-2, ¢) Geometria B-3 y d) Geometria B-4.

71



Disefio de la geometria de la probeta para los laminados con precarga

4.4.1. Resultados de las simulaciones numéricas sobre las placas de

aluminio 7075

En los diferentes modelos numéricos estudiados para establecer la geometria
optima de probeta biaxial se consideraron inicialmente las tensiones que se
producian en el punto medio de la placa (A) y en la esquina de probeta en la que se
produce la de mayor tension (punto M). En la Tabla 4.3 se observa que, para la
maxima precarga aplicada, las menores diferencias entre los dos puntos
considerados se presenta en la geometria B-1; en el caso de la geometria B-3 la
tension registrada en el centro de la probeta es aproximadamente un 75% de la
existente en el punto de mayor concentracion de tensiones (punto M) y para las
geometria B-2 y B-4 es casi un 50%. Sin embargo, en el punto A (punto de impacto)

de la geometria B-2 se alcanzan los mayores niveles de tensiones como se recoge en la
Tabla 4.4.

o %
o]
Probetas M
Direccion 11 Direccion 22
B-1 1 0,98
B-2 0,41 0,48
B-3 0,75 0,74
B-4 0,47 0,45

Tabla 4.3. Relacion de las tensiones entres los punto Ay M

Considerando que uno de los requisitos planteados en el disefio de la geometria
de probeta era asegurar una zona de impacto lo suficientemente amplia donde
existiese un estado de tensiones biaxiales uniforme, se puede afirmar que los puntos
de interés para este estudio fueron los correspondientes al intervalo entre A e I, pues
los otros puntos corresponden a las esquinas, donde se supone existen las mayores

concentraciones de tensiones.
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G4
c A
Probetas (8-2)
Direccion 11 Direccion 22

B-1 0,96 0,97

B-2 1 1

B-3 0,97 0,97

B-4 0,99 0,99

Tabla 4.4. Relacion de las tensiones de las geometrias con respecto a la B-2 en el centro de la probeta

Para realizar la seleccion definitiva de la probeta, se calculd la relacion de la
deformacion y tension en cada punto de interés entre la deformacion y tension

promedio de la zona de impacto (puntos de interés).

En la Tabla 4.5 se recogen los resultados de la relacion de la tension en cada
punto de estudio (o) y la tension promedio de la zona de impacto (o;), observandose
que las menores diferencias en la desviaciones tipica se presentan en las geometrias
B-2 y B-4.

De igual forma que para tensiones, en la Tabla 4.6 se muestran los resultados de
la relacion de la deformacion en cada punto de estudio (¢) con respecto a la
deformacion promedio de la zona de impacto (&), obteniéndose los mismos
resultados que para la tension y observandose una minima diferencia de la
desviacion tipica en la geometria B-2 y B-4, lo que indica que una de estas geometrias
es la mas indicada para realizar los estudios experimentales de impacto de alta

velocidad sobre placas precargadas de forma biaxial.
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Puntos de Geometrias- % )
estudio
B-1 B-2 B-3 B-4

Direcciones 11 22 11 22 11 22 11 22
A 1,00 | 1,00 | 1,00 | 1,00 | 1,00 | 1,00 | 1,00 | 1,00
B 09 | 08 | 09 | 08 | 09 | 08 | 09 | 083
C 08 | 08 | 08 | 08 | 08 | 08 | 084 | 083
D 08 | 094 | 08 | 095 | 08 | 095 | 08 | 095
E 1,00 | 1,00 | 09 | 1,03 | 1,00 | 1,02 | 09 | 1,02
F 118 | 1,06 | 1,12 | 1,10 | 1,16 | 1,08 | 1,14 | 1,09
G 115 | 1,15 | 1,14 | 1,14 | 115 | 1,15 | 1,14 | 1,15
H 106 | 1,18 | 1,10 | 1,12 | 1,08 | 1,16 | 1,10 | 1,14
I 1,00 | 101 | 1,03 | 099 | 1,01 | 099 | 1,02 | 09

Detsivlj;‘:é“ 0123 | 0124 | 0115 | 0116 | 0120 | 0123 | 0117 | 0117

Tabla 4.5. Relacién entre la tension en los puntos de estudio y la tensién promedio de la zona de impacto
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Puntos de Geometrias- % )
estudio
B-1 B-2 B-3 B-4

Direcciones 11 22 11 22 11 22 11 22
A 1,00 1,00 1,00 1,00 1,00 1,01 1,00 1,00
B 1,01 0,76 1,01 0,77 1,01 0,76 1,01 0,78
C 0,84 0,83 0,84 0,83 0,84 0,83 0,84 0,83
D 0,76 1,01 0,77 1,01 0,76 1,00 0,77 1,01
E 1,00 1,01 0,97 1,05 0,99 1,02 0,98 1,04
F 1,23 1,00 1,14 1,09 1,19 1,04 1,16 1,07
G 1,15 1,15 1,14 1,14 1,15 1,15 1,14 1,14
H 1,00 1,24 1,08 1,13 1,04 1,20 1,07 1,16
I 1,00 1,01 1,05 0,97 1,02 0,98 1,04 0,98

Detsivlji‘:é“ 0142 | 0144 | 0126 | 0129 | 0135 | 0,138 | 0,129 | 0,128

Tabla 4.6. Relacién entre la deformacion en los puntos de estudio y la deformacién promedio de la zona de
impacto

En la Figura 4.5 se observa una representacion de la distribucién de tensiones
de Von Mises para cada geometria estudiada. En la geometria B-4 existe, en la zona
de impacto de la probeta, un area mas amplia con una distribucion uniforme de
tensiones, que no se alcanza en ninguna de las otras geometrias estudiadas, aunque
los niveles de tensiones que se alcancen en éstas sean mayores que en la geometria

seleccionada.

75



Diserio de la geometria de la probeta para los laminados con precarga

romance 2007 romance 2007

(a) (b)

no romance 2007 o romance 2007

(c) (d)

Figura 4.5. Mapa de tensiones de Von Mises: a) Geometria B-1, b) Geometria B-2, c¢) Geometria B-3 y
d) Geometria B-4

Es importante remarcar el hecho de que la distribuciéon de tensiones en la
probeta no es simétrico para ninguno de los casos estudiados, dado que se modelizd
la situacion real que se presentaba en los ensayos experimentales, en la que la
precarga es aplicada a través de dos actuadores de las cuatro mordazas que posee la
maquina de precarga y sujecion, es decir, que no existe un estado de precarga biaxial

puro.
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4.5. VALIDACION DE LA GEOMETRIA DE LA PROBETA BIAXIAL
SOBRE MATERIALES COMPUESTOS

Una vez realizadas las simulaciones numéricas sobre el aluminio 7075 y
definida la geometria de probeta que seria sometida a precarga biaxial e impacto
transversal, se procedi6 a realizar una validacion de dicha geometria para el caso de
material compuesto, mediante una simulacion numérica y su respectiva verificacion

experimental.

45.1. Simulacion numérica

Una vez definida la geometria 0ptima de probeta (B-4) para la realizacion de los
ensayos de impacto sobre laminados precargados, se procedido a realizar la
simulacion numérica sobre el laminado cuasi-isétropo de fibra de carbono/epoxi
descrito en el capitulo 3. Al igual que para el caso del aluminio 7075, el estudio se
realizd con el cddigo de elementos finitos ABAQUS/Standard, considerandose que el
material presentaba un comportamiento elastico-lineal y que las condiciones de
contorno eran las mismas que las presentadas en los ensayos experimentales. Se
utilizé el mismo tipo de elemento empleado en las simulaciones con el aluminio
7075, evaluandose los resultados de la deformacion y tension en las direcciones de

aplicacion de la carga.

En la Tabla 4.7 y 4.8 se observan los resultados de las principales variables
estadisticas para la deformacion y la tension en la probeta biaxial del laminado de
carbono/ epoxi, observandose una diferencia minima entre cada una de las variables

para las direcciones de aplicacion de la precarga.

En la Figura 4.1 se observa el mapa de tensiones de Von Mises obtenido de la
simulacién numérica sobre el laminado de fibra de carbono/epoxi sometido a una
precarga biaxial, el cual presenta un comportamiento similar al descrito en la

geometria B-4 al ser evaluada sobre el aluminio 7075.
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Variable estadistica Direccion 11 Direccion 22
Deformacion maxima (x 10) 1721 1724
Deformacion minima (x 10-) 1100 1099
Deformacion promedio (x 10-) 1428 1428
Desviacion tipica 217,48 217,95

Tabla 4.7. Valores de las principales variables estadisticas en las direcciones principales de la aplicacion

de la precarga en la probeta biaxial de laminado cuasi-isotropo de fibra de carbono/epoxi

Variable estadistica Direccion 11 Direccion 22
Tension maxima (MPa) 81,32 81,33
Tension minima (MPa) 53,67 53,64
Tension promedio (MPa) 68,38 68,34
Desviacion tipica (MPa) 10,04 10,04

Tabla 4.8. Valores de las principales variables estadisticas en las direcciones principales de la aplicacion de la
precarga en la probeta biaxial de laminado cuasi-isotropo de fibra de carbono/epoxi

g, Mises
(hwe. Criw.: 76%)

2

Tsorropp=a1 ;
hexape=iaadb = B oot indar romance 2007

Drinary Var: &, Mil

Figura 4.6. Mapa de tensiones de Von Mises para la geometria de probeta biaxial seleccionada, sobre el laminado
cuasi-isétropo de fibra de carbono/epoxi
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4.5.2. Verificacion experimental

La comprobacion experimental se realizo sobre una probeta de laminado cuasi-
isotropo de fibras de carbono en matriz epoxi, que fue descrito en el capitulo 3 y que
presentaba la geometria establecida (B-4). Esta fue instrumentada en trece puntos
(Figura 4.4-d) con rosetas biaxiales en direcciones perpendiculares entre si, que
permitieron medir la deformacion en las direcciones de aplicacion de la precarga, la
cual fue aplicada con la maquina biaxial disefiada y fabricada para la realizaciéon de

esta tesis doctoral y que fue descrita previamente en el capitulo 3.

En los ensayos de precarga biaxial se utilizo la maquina de precarga biaxial, un
equipo de adquisicion de datos que permitio registrar las deformaciones que se

producian en la zona de medida y las bandas extensométricas.

La deformacion producida en la probeta cruciforme como consecuencia de la
aplicacion de la precarga biaxial, fue medida con bandas extensométricas biaxiales o
rosetas, fabricas por VISHAY-MEASUREMENTS GROUP, INC., con la siguiente
denominacion CEA-06-125WT-350, que permiten medir en dos direcciones

perpendiculares y cuyas principales caracteristicas se presentan en la Tabla 4.9.

Propiedades
Resistencia a 24 °C (Q) 350,0 +0,5%
Factor de banda a 24 °C 2,12

Tabla 4.9. Principales propiedades de las rosetas. Fuente: VISHAY

El sistema de adquisicion de datos para las bandas extensométricas utilizado en
los ensayos de precarga biaxial fue el mismo que se empled en los ensayos de

caracterizacion estatica, el cual fue descrito previamente en el capitulo 3.
Procedimiento experimental

Para la realizar la validacion experimental de la probeta biaxial definida en la
simulacion numérica se procedio a realizar el corte de la probeta sobre el laminado

cuasi-isétropo de fibra de carbono en resina epoxi, con la forma de la geometria B-4.
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Una vez cortada la probeta, ésta se instrumento en los siguientes puntos (Figura
4.4-d): una en el centro de la probeta, ocho a los largo de una circunferencia de 30
mm de radio, separadas entre ellas por % de arco y las tltimas cuatro muy proximas
a los radios de acuerdo de la probeta. La probeta instrumentada fue colocada en el
marco de sujecion y se le aplico la precarga en cada uno de los ejes de forma

simultanea hasta los 51 kN.

A vpartir del ensayo realizado, se obtuvieron la deformacién en las dos
direcciones de aplicacion de la precarga para cada uno de los puntos instrumentados

en la probeta.

4.5.3. Resultados de la verificacion experimental

En la Figura 4.7 se muestran los resultados de las deformaciones en los puntos
de la zona de impacto en las direcciones principales de la aplicacion de precarga,
para la simulacion numérica y los ensayos experimentales. En la representacion de
los ensayos experimentales se muestra en linea discontinua roja la deformacion
promedio en la direccion 11 y en azul en la direccion 22, por lo que se puede afirmar
que los valores de deformaciones son practicamente constantes, y en la simulacion
numeérica se representa mediante una linea verde, observandose en este caso que

existe diferencia minimas en la deformacion para ambas direcciones.

En la Tabla 4.10 se recogen los valores de las principales variables estadisticas
para la tension en cada direccion de la aplicacién de la precarga para el ensayo
biaxial sobre una probeta del laminado cuasi-isétropo de fibra de carbono/epoxi,
obtenidos a partir de la simulacién numérica; estos tltimos resultados confirman los
presentados en la Figura 4.7. Ademas, se observa que la maxima diferencia en las
variables estadisticas para las dos direcciones de aplicacion de la precarga apenas

alcanza una diferencia maxima del 4%.
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Figura 4.7. Deformacion en las direcciones 11 y 22 para un ensayo de precarga biaxial sobre las placas del
laminado de carbonol/epoxi. a) Experimental y b) Simulacién numérica

Variable estadistica Direccion 11 Direccion 22
Deformacion maxima (x 10) 1428 1483
Deformacion minima (x 10-) 985 1007
Deformacion promedio (x 10-°) 1168 1181
Desviacion tipica 151,70 152,06

Tabla 4.10. Valores de las principales variables estadisticas para la tensién en las direcciones de la aplicacién de
la precarga para la probeta biaxial carbono/epoxi

De forma similar a lo realizado con las simulaciones numéricas, a continuacion
se presenta el cociente entre la deformacion producida por la precarga y la

deformacion promedio de la zona de impacto (Tabla 4.11).

A la vista de los resultados se puede afirmar que la geometria seleccionada es
valida, presentando una zona de impacto de 707 mm? en la que las deformaciones
promedios, en las direcciones de la aplicacién de la precarga, varian apenas en un

1%. Por lo tanto, se puede decir que la zona de impacto presenta una distribucion de
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tensiones homogénea y es lo suficientemente grande para garantizar que el proyectil

impacte en ésta.

Puntos de % p
estudio
Direccion 11 Direccion 22
A 1,06 0,94
B 0,92 0,87
C 0,83 0,83
D 0,98 0,93
E 0,87 1,23
F 1,17 1,06
G 1,03 1,13
H 1,20 0,98
I 0,95 1,02

Tabla 4.11. Relacién entre la deformacién en los puntos de estudio y la deformacién promedio de la zona de
impacto, para la verificacion experimental
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Resultados experimentales

5.1. INTRODUCCION

En el presente capitulo se exponen los resultados obtenidos de los ensayos

experimentales descritos en el capitulo 3, asi como, su respectivo analisis.

En primer lugar se presentan los resultados correspondientes a la
caracterizacion mecdnica a baja velocidad de deformacion de los materiales
utilizados en esta investigacion, a continuacion se evaltia de forma individual la
influencia de la precarga en el plano sobre las placas sometida a impacto transversal
de alta velocidad, con respecto a la velocidad residual, el limite balistico y la
extension de area danada. Finalmente, se presenta un resumen en el que se comparan
los comportamientos frente a impacto de los materiales estudiados en los diferentes

estados de precarga.

5.2. CARACTERIZACION MECANICA

En la Figura 5.1, 5.2 y 5.3 se recogen la curva tension-deformacion para cada
uno de los materiales que fueron estudiados, obtenidas a partir de los ensayos de
traccion. En estas figuras, también se observa en linea discontinua la recta de ajuste
que permitié determinar el modulo de elasticidad. Para todos los materiales
estudiados esta curva es aproximadamente lineal, salvo un primer tramo que se
encuentra asociado al ajuste del extensometro y no corresponde a un

comportamiento mecdnico real del material.

Los resultados de los ensayos de traccion ponen de manifiesto que los
comportamientos de los materiales considerados es en todos los casos, eldstico-lineal

hasta rotura.

A partir de la curva tensién-deformacion de cada material estudiado se

determinaron sus propiedades mecdnicas, las cuales se recogen en la Tabla 5.1, 5.2 y
5.3.
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Figura 5.1. Curva tensién-deformacion, para el laminado de fibra de vidrio/viniléster
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Figura 5.3. Curva tension-deformacion, para el laminado de tejido de fibra de vidrio/poliéster

Las propiedades mecédnicas medidas permiten afirmar que el laminado cuasi-
isdtropo de fibra de carbono en resina epoxi presenta la mayor resistencia mecanica
(620 MPa) y el mayor modulo de elasticidad (42,99 GPa). Las minimas desviaciones
tipicas en las propiedades mecanicas para este laminado, y por consiguiente los
minimos porcentajes de variacion, indican que, de los tres materiales empleados, es
el que presenta la menor cantidad de defectos (burbujas, inclusiones, exceso de

resina, etc.).

El tejido de fibra de vidrio en resina poliéster presenta los mayores valores de
deformacion a rotura. También, presenta elevadas desviaciones tipicas y por
consiguientes los mayores porcentajes de variacion, lo que implica una menor
uniformidad en el laminado, dado que todas las probetas utilizadas para los ensayos

de traccion se cortaron de una misma placa de material compuesto.
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Propiedad Mecanica Valor medio Detsivpii;ién 52?:;2?::’0 /Zl)e
Modulo de elasticidad 12,48 GPa 1,17 GPa 9,37
Resistencia mecanica 369 MPa 41,60 MPa 11,27
Deformacién a rotura 0,02919 0,00184 6,30

Tabla 5.1. Propiedades mecdnicas del laminado de fibra de vidrio/viniléster

Propiedad Mecanica Valor medio Detsivpi;;i(’)n (‘:/Ziifeinziif’)rxltf" /Zl)e
Modulo de elasticidad 42,99 GPa 0,82 GPa 1,90
Resistencia mecanica 620 MPa 33,76 MPa 1,66
Deformacién a rotura 0,01466 0,00063 4,30

Tabla 5.2. Propiedades mecdnicas del laminado de fibra de carbono/epoxi

Propiedad Mecanica Valor medio Detsivpi;;i(’)n (‘:/Ziifeinziif’)rxltf" /Zl)e
Modulo de elasticidad 10,13 GPa 1,02 GPa 10,07
Resistencia mecanica 367 MPa 37,83 MPa 10,30
Deformacidn a rotura 0,03568 0,00361 10,12
Coeficiente de Poisson 0,16 0,025 15,38

Tabla 5.3. Propiedades mecdnicas del tejido de fibra de vidrio/poliéster

La resistencia mecdnica de los materiales compuestos con refuerzo de fibra de

vidrio es similar en las dos configuraciones estudiadas, mientras que el modulo de

elasticidad y la deformacién a rotura son mas elevadas en el tejido de fibra de

vidrio/poliéster, presentando entre ambos materiales compuestos una diferencias de,

aproximadamente, un 18 %.
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De las propiedades mecanicas obtenidas en los ensayos de traccién y de los
niveles de precarga aplicado que se observan en la Tabla 3.9, se determiné el
porcentaje de la resistencia mecanica aplicada en cada uno de los laminados para los

ensayos de impacto, recogiéndose dichos valores en la Tabla 5.4.

Los porcentajes de tension de rotura aplicados en las placas de material
compuesto quedaron limitados por la capacidad del grupo hidraulico de la maquina
de precarga utilizada, que puede aplicar un maximo de 51 kN en cada uno de sus
ejes. Ademas, en le caso del laminado cuasi-isétropo de fibra de vidrio/viniléster
sometido a precarga biaxial, la aplicacion de la maxima precarga que proporciona la
maquina de precarga producia una concentracion de tensiones en la zona del radio
de acuerdo y el deslizamiento de la probeta, como ya se indicé en el capitulo 3, por lo

que fue necesario disminuir el nivel de precarga.

Porcentaje de la resistencia mecanica aplicado (%)
Material
Uniaxial Biaxial

Lami .

‘amméd(? cuasi 1/sotr0p0 de 45 33 en cada cje
fibra vidrio/viniléster
L‘ammado cuasmsotrgpo 20 20 en cada eje
fibra de carbono/epoxi
Lfam.mado.c,ie tejido de fibra 31 31 en cada eje
vidrio/poliéster

Tabla 5.4. Porcentaje de la tension a rotura aplicada a cada uno de los materiales compuestos estudiados en los
ensayos de impacto

5.3. INFLUENCIA DE LA PRECARGA EN LA VELOCIDAD
RESIDUAL

A partir de los ensayos de impacto sobre laminados precargados y de los
diferentes registros realizados con la cdAmara de alta velocidad se obtuvo la velocidad
de impacto y la residual del proyectil, lo que permitié evaluar el comportamiento

frente a impacto de las placas de material compuesto con y sin precarga.
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Para todos los materiales compuestos estudiados y para los tres estados de
precarga se obtuvo la relacion existente entre la velocidad residual en funcion de la
de impacto. La curva de ajuste entre las dos variables se encuentra representada por
la ecuacién 5.1, que corresponde a la propuesta por Lambert y Jonas (1978) y que fue

validada experimental y numéricamente por Kasano (1999):

0 ,0<V, <V,
Ve = P
A'(Vop_VL%) P Vo >Vig
ecuacion 5.1
donde:
Vo = velocidad de impacto del proyectil
Vi = limite balistico del material estudiado
Vk = velocidad residual del proyectil
A = parametro empirico de ajuste, que en los casos estudiados toma el valor de la
unidad

p = constante, que el caso de proyectiles indeformables y placas de pequefio

espesor toma un valor igual a dos, como son los casos estudiados en esta

investigacion

A partir de la ecuacion 5.1 fue posible estimar el limite balistico imponiendo
una velocidad residual igual a cero. En esta investigacion no fueron utilizadas las
técnicas estadisticas para calcular el limite balistico (Zukas et al, 1992), dado que,
para ello se necesitaria un mayor numero de ensayo en las inmediaciones del limite
balistico. En esta Tesis Doctoral, el objetivo era conocer el comportamiento frente a
impacto, por lo que fue necesario distribuir los ensayos en un amplio rango de
velocidades de impacto. Ademads, debido a las dimensiones (200 mm x 200 mm) de
las probetas, se tenia un gasto considerable del material, lo que limitaba el nimero de

ensayos a realizar, tal como se mostro en la Tabla 3.8.
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5.3.1. Laminado cuasi-isdtropo de fibra de vidrio/ viniléster

En la Figura 5.4 se representa la variacion de la velocidad residual del proyectil
con la velocidad de impacto para cada uno los ensayos realizados sobre el laminado
cuasi-isotropo de fibra de vidrio/viniléster, para los diferentes estados de precarga y
para un proyectil esférico de 12,5 mm diametro. Ademas, se dibujo la curva de ajuste

(ecuacion 5.1) para estos resultados.

En los tres graficos de la Figura 5.4 se puede observar que la curva de ajuste y
los valores obtenidos de los ensayos de impacto se encuentran por debajo de la recta
con pendiente igual a la unidad, que se dibuja en linea discontinua. Para velocidades

de impacto superiores a 200 m/s la curva de ajuste tiende asintoticamente a esta recta.

En los tres graficos de la Figura 5.4 se observan puntos para los que la velocidad
residual es igual a cero, o lo que es lo mismo, que el proyectil fue detenido por las
placas y no consiguio atravesarlo. En el caso sin precarga, la velocidad de impacto
para la que se produce la detencion del proyectil es mayor que las correspondientes a
los otros estados de precarga (Tabla 5.5), mientras que su valor minimo tiene lugar

para el estado biaxial.

Es importante destacar que, para todos los casos estudiados, el valor del
coeficiente de correlacion de la curva de ajuste fue superior a 0,9 (Tabla 5.6), lo cual
indica que la ecuacion 5.1 representa de forma precisa los resultados experimentales.
Se observa una minima diferencia que existe entre los coeficientes de correlacion,
siendo el valor minimo el correspondiente al estado con precarga biaxial, debido a la

mayor dispersion que presentan los datos en este caso.
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Figura 5.4. Velocidad residual-velocidad de impacto en el laminado de fibra de vidrio/viniléster. a) Sin precarga,
b) Precarga uniaxial y c) Precarga biaxial

A partir de las curvas de ajuste expresadas matemdticamente mediante la
ecuaciéon 5.1, se estimo el limite balistico para los diferentes estados de precarga
estudiados, recogiéndose estos resultados en la Tabla 5.7. De ellos se puede afirmar
que el mayor limite balistico se alcanzo6 en el estado sin precarga, mientras que el

minimo se presentd cuando el laminado estaba sometido a precarga biaxial. Ademas,
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se observa que los limites balisticos de los estados con precarga disminuyen un 22 %

y 12 % con respecto

al estado sin precarga.

Estado de Velocidades (m/s)

precarsa Maiaxima detenida por el laminado | Minima que atraviesa el laminado
Sin carga 124 136

Uniaxial 117 130

Biaxial 113 99

Tabla 5.5. Velocidades de impacto experimentales: mdxima detenida y minima que atraviesa el laminado de fibra

de vidrio/viniléster

Estado de precarga R?

Sin carga 0,99971
Uniaxial 0,92783
Biaxial 0,90625

Tabla 5.6. Coeficiente de correlacion para las curvas de ajuste de la velocidad residual frente a la de impacto, para
el laminado de fibra de vidrio/viniléster

Estado de precarga

Limite balistico (m/s)

Variacion del limite balistico (%)

Sin carga 12 |
Uniaxial 111 -12
Biaxial 99 22

Tabla 5.7. Limite balistico obtenido partir del ajuste de los datos experimentales y diferencia porcentual con
respecto al estado sin de precarga, en el laminado de fibra de vidrio/viniléster

Los valores de limites balisticos estimados a partir de la ecuacion 5.1 se

encuentran dentro del intervalo definido experimentalmente (Tabla 5.5), o bien muy
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cerca de cualquiera de los limites del intervalo como sucede en el estado de con

precarga uniaxial.

5.3.2. Laminado cuasi-isétropo de fibra de carbono/epoxi

El comportamiento frente a impacto del laminado cuasi-isdtropo de fibra de
carbono/epoxi fue similar al descrito para el laminado cuasi-isotropo de fibra de

vidrio/viniléster, como se puede observar en la Figura 5.5 y se recoge en la Tabla 5.8.

En los ensayos de impacto sobre el laminado de fibra de carbono se presentd
una dificultad desde el punto de vista operativo, dado que fue imposible con el
equipo disponible impulsar el proyectil a velocidades inferiores a los 90 m/s, que
para el caso de las placas sometidas a precarga uniaxial o biaxial es una velocidad lo
suficientemente alta para atravesarlas, tal como se observa en la Tabla 5.8. S6lo en un
caso fue posible impulsar el proyectil a una velocidad de 85 m/s, para las probetas sin

precarga, donde se logrd detener el proyectil (Figura 5.5-a).

Los resultados de la Tabla 5.8 muestran que el laminado cuasi-isétropo de fibra
de carbono presenta un comportamiento similar al descrito para el laminado de fibra
de vidrio, en lo que se refiere a la velocidad minima necesaria para perforar el
laminado, que alcanza su valor maximo en el estado sin precarga y el valor minimo
en el estado con precarga biaxial. Sin embargo, en relacion con la velocidad maxima
de detencion no se puede realizar alguna afirmacién, pues no se dispone de

informacion para los estados de precarga uniaxial y biaxial.

En la Tabla 5.9 se presentan los coeficientes de correlacion para las curvas de
ajuste de la Figura 5.5, resultando valores superiores a 0,9, lo que indica un buen
ajuste de la curva (ecuacion 5.1) a los resultados experimentales. Ademas, en este
laminado el menor coeficiente de correlacion se presenta en el estado sin precarga, lo

que indica que estos resultados presentan una dispersion ligeramente mas alta.

El limite balistico estimado a partir de ecuacién 5.1, para cada uno de los
estados de precarga en el laminado de fibra de carbono/epoxi, se presentan en la
Tabla 5.10. Al igual que para el laminado de fibra de vidrio, el maximo valor de

limite balistico se alcanza en las probetas sin precarga, mientras que el minimo se
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alcanzé en el laminado sometido a precarga biaxial, reduciéndose en un 21 % el

limite balistico del estado sin precarga, como se observa en la Tabla 5.10. Entre los

dos estados con precarga la diferencia entre los limites balisticos es de un 12%.
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Fiqura 5.5. Velocidad residual-velocidad de impacto en el laminado de fibra de carbonol/epoxi. a) Sin precarga, b)

Precarga uniaxial y c) Precarga biaxial
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Estado de Velocidades (m/s)

precarga Maixima detenida por el laminado | Minima que atraviesa el laminado
Sin carga 85 108

Uniaxial | e 96

Biaxial | e 94

Tabla 5.8. Velocidades de impacto experimentales: mdxima detenida y minima que atraviesa el laminado de fibra

carbonolepoxi

Estado de precarga R?

Sin carga 0,91545
Uniaxial 0,98885
Biaxial 0,98280

Tabla 5.9. Coeficiente de correlacion para las curvas de ajuste de la velocidad residual frente a la de impacto, para
el laminado de fibra de carbono/epoxi

Estado de precarga

Limite balistico (m/s)

Variacion del limite balistico (%)

Sin carga 04 | e
Uniaxial 93 -10
Biaxial 82 21

Tabla 5.10. Limite balistico obtenido partir del ajuste de los datos experimentales y diferencia porcentual con
respecto al estado sin de precarga, en el laminado de fibra de carbono/epoxi

5.3.3.

Laminado de tejido de fibra de vidrio/ poliéster

Los resultados de los ensayos de impacto a alta velocidad para el laminado de

tejido de fibra de vidrio en resina de tipo poliéster, impactado con un proyectil de 7,5

mm de didmetro, se muestran en la Figura 5.6. Al igual que para los materiales
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previamente descritos, la curva que mejor ajusta los resultados experimentales se
expresa matematicamente a través de la ecuacién 5.1, encontrandose todos los puntos
obtenidos a partir de los ensayos de impacto sobre placas precargadas por debajo de

la recta con pendiente igual a la unidad.
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Figura 5.6. Velocidad residual-velocidad de impacto en el tejido de fibra de vidrio/poliéster. a) Sin precarga, b)
Precarga uniaxial y c) Precarga biaxial
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En este tipo de placas se consigui¢ detener un mayor ntimero de proyectiles que
con los otros laminados estudiados, tal como se muestra en la Figura 5.6. En la Figura
5.7 se muestra una placa del laminado de tejido que fue impactado a una velocidad

de 197 m/s y con un proyectil que quedo incrustado en dicha placa.

(a) (b)

Figura 5.7. Placa de tejido de fibra de vidrio/poliéster impactada a 197 m/s y sin de precarga: a) Imagen completa
y b) Detalle de la placa

Los coeficientes de correlacion para la curva de ajuste en este material
compuesto, y para los tres estados de precarga, son superiores a 0,9 (Tabla 5.11), lo
que indica un buen ajuste de la curva (ecuacién 5.1) a los resultados experimentales.

Para este laminado el menor coeficiente de correlacion se presenta en el estado sin

precarga.
Estado de precarga R?
Sin carga 0,94973
Uniaxial 0,96161
Biaxial 0,98967

Tabla 5.11. Coeficiente de correlacion para las curvas de ajuste de la velocidad residual frente a la de impacto,
para el tejido de fibra de vidrio/poliéster
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Las velocidades de impacto mas significativas para el tejido de fibra de vidrio
en matriz poliéster se pueden observar el la Tabla 5.12. En este caso, a diferencia de
los laminados cuasi-isotropos, la velocidad mas alta que es capaz de detener el
laminado se obtuvo en estado con precarga biaxial, sucediendo lo mismo con la

velocidad minima que atraviesa el laminado.

Al observar la Tabla 5.12, se puede suponer que el limite balistico experimental
para el tejido de fibra de fibra de vidrio/poliéster, se encuentra en un intervalo de
velocidades, donde el maximo valor se alcanza cuando las placas de material
compuesto se encuentran sometidas a precarga biaxial y el minimo cuando se

encuentran sin precarga.

Estado de Velocidades (m/s)

precatga Maiaxima detenida por el laminado | Minima que atraviesa el laminado
Sin carga 197 216

Uniaxial 208 299

Biaxial 227 244

Tabla 5.12. Velocidades de impacto experimentales: mdxima detenida y minima que atraviesa el tejido de fibra de
vidrio/poliéster

La suposicion planteada en el parrafo anterior con respecto al limite balistico se
ve confirmada al estimar el valor de éste empleando la ecuacién 5.1, cuyos resultados
se presentan en la Tabla 5.13, donde el mayor valor para el limite balistico se obtuvo
en el estado con precarga biaxial y el minimo en el estado sin precarga, lo que
conlleva un incremento de casi un 11 % en el limite balistico cuando las placas de este
material compuesto estdn sometidas a precarga biaxial, con respecto al estado sin

precarga.

Es importante destacar que el limite balistico determinado a partir de la

ecuacion 5.1, se encuentra dentro del intervalo determinado experimentalmente en
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todos los estados de carga y que este material presenta un comportamiento en lo

relativo al limite balistico diferente al descrito para los laminados cuasi-isoétropo.

Estado de precarga Limite balistico (m/s) | Variacion del limite balistico (%)
Sin carga 211 0

Uniaxial 220 +4

Biaxial 234 +11

Tabla 5.13. Limite balistico obtenido partir del ajuste de los datos experimentales y diferencia porcentual con
respecto al estado sin precarga, en el tejido de fibra de poliéster

5.4. INFLUENCIA DE DE LA PRECARGA EN EL AREA DANADA

La inspeccion no destructiva mediante la técnica de C-Scan permitio determinar
la extension del 4rea dafiada para los laminados con y sin precarga, sometidos a
impactos transversales de alta velocidad. De este modo se realizd un primer paso en

el estudio de tolerancia al dafio de los materiales considerados en esta Tesis Doctoral.

Para todos los materiales compuestos y en todos los estados de precarga
estudiados se observa que las mdaximas extensiones de area dafiada se obtienen
alrededor del limite balistico (Figura 5.12, 5.17 y 5.21). Por debajo de la energia del
limite balistico la extension del drea dafiada se incrementa de forma
aproximadamente lineal con el aumento de la energia de impacto, mientras que, por
encima del limite balistico, la extension del area dafiada disminuye con el inverso de
la energia de impacto. Este comportamiento ya fue observado por Will et al. (2002) y

Lopez-Puente et al. (2002) en placas de material compuesto sin precarga.

En todos los casos estudiados, la relacion entre la extensiéon de area danada
frente a la energia de impacto presenta una curva de ajuste que se encuentra

representada por la siguiente ecuacion:
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n,+m,-E, E<E, (a)

Ay = 1
n+m,-—, E>E,, (b)
E
ecuacion 5.2

donde:
Ap = extension del area danada en el laminado
E = energia de impacto
Eis = energia del limite balistico

ni, mi= parametros empirico de ajuste, con i=0,1

5.4.1. Laminado cuasi-isotropo de fibra de vidrio/ viniléster

En la Figura 5.8, 5.9 y 5.10 se muestran las imagenes correspondientes a la
inspeccion no destructiva por C-Scan del laminado cuasi-isétropo de fibra de
vidrio/viniléster para los tres estados de precarga y correspondientes a tres
velocidades de impacto: en las inmediaciones del limite balistico y para velocidades
superiores e inferiores a éste. En el caso de la Figura 5.10 solo se presentan dos
imagenes pues desde el punto de vista operativo fue imposible impulsar los
proyectiles con velocidades por debajo de los 99 m/s. Las figuras anteriores permite
afirmar que, desde un punto de vista cualitativo, las mayores extensiones de area
danada se encuentran en el entorno del limite balistico (Figura 5.8-b, 5.9-b y 5.10-a),
mientras que para energias de impacto mayores (Figura 5.8-c, 5.9-c y 5.10-b) y
menores (Figura 5.8-a y 59-a) a la del limite balistico la extension del dafo

disminuye.
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Fiqura 5.8. Extension del dafio en el laminado de fibra de vidrio/viniléster sin precarga: a) 108 m/s, b) 136 m/s y
c) 278 mls

(a) (c)

Figura 5.9. Extension del dafio en el laminado de fibra de vidrio/viniléster con precarga uniaxial: a) 111 m/s,
b) 134 m/s y c) 364 m/s

(a)

Figura 5.10. Extension del afio en el laminado de fibra de vidrio/viniléster con precarga biaxial: a) 108 m/s y
b) 364 m/s
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La forma que presenta la zona danada es semejante a la que tiene lugar en los
impactos de baja velocidad sobre un laminado multidireccional o de cinta, la cual
tiene forma de elipse y se produce entre dos laminas adyacentes con orientaciones
diferentes (Ishikawa et al., 1995 y Abrate, 1998). En las imagenes obtenidas a partir de
la inspeccion por C-Scan de los laminados no puede identificarse esta forma, sino un
dafio de forma irregular que corresponde a la superposicion del area deslaminada en
cada una de las ldminas adyacentes del laminado -cuasi-isétropo, pues lo

proporcionado por este tipo de inspeccion es una proyeccion del area sobre el plano.

El fenémeno descrito por Isakawa (1998) y Abrate (1998) con respecto a la forma
del area deslaminada se puede observar en la imagen Optica que se presenta en la
Figura 5.11, gracias a que este material es trasltcido. Esta imagen corresponde al
laminado en estudio impactado a una velocidad de 112 m/s y precargado de forma
biaxial. En ella se pueden identificar las deslaminaciones en forma de elipse, en
direccién de cada uno de los ejes principales y concéntricas al punto de impacto. Este
comportamiento se observo en todos los estados de precarga y velocidades de

impacto empleadas.

Figura 5.11.Orientacién y forma del drea deslaminada en una probeta de laminado de fibra de vidrio/viniléster,
sometida a precarga biaxial
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La evolucion de la extension del dafio frente a la energia de impacto, para el
laminado cuasi-isétropo de fibra de vidrio en los tres estados de precarga, se observa
en la Figura 5.12. En ella se pueden diferenciar dos zonas que se encuentran
separadas por una recta paralela al eje de ordenadas, y que corresponde a la energia
del limite balistico. Por lo tanto, se puede afirmar que los resultados cuantitativos

obtenidos coinciden con los cualitativos presentados previamente.
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Figura 5.12. Extension del dafio-energia de impacto, para el laminado de fibra de vidrio/viniléster. a) Sin
precarga, b) Precarga uniaxial y c) Precarga biaxial
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En la Tabla 5.14 se recogen los coeficientes de correlacion para la ecuacion 5.2
en cada uno de los estados de precarga, excepto para los puntos por debajo del limite
balistico, pues no se disponia de datos suficientes para realizar el ajuste. Observando
los coeficientes de correlacion, se puede decir ecuacién 5.2 es un ajuste aceptable de
los resultados experimentales obtenidos para la extension del area dafiada en funcién
de la energia de impacto, considerando la alta dispersiéon que presentaban los

resultados experimentales.

Estado de K

precarga Por debajo del limite balistico | Por encima del limite balistico
Sincarga | = == 0,70934

Uniaxial | ——--- 0,61292

Biaxial | - 0,95471

Tabla 5.14. Coeficientes de correlacion para las curvas de ajuste de la evolucion del dafio frente a la energia de
impacto, para el laminado de fibra de vidrio/viniléster

Las maximas extensiones de area dafiada obtenidas a partir de la inspeccién no
destructiva se presentan en la Tabla 5.15. De este resultado se puede afirmar que,
para energias de impacto similares la maxima extension de area dafiada se alcanza
cuando las placas de laminado cuasi-isétropo se encuentran sin precarga y que la
minima se alcanza en el estado con precarga biaxial. Las diferencias, en porcentaje,
de las extensiones maximas de area danada en los estados de carga uniaxial y biaxial
con respecto al estado sin precarga son de 17% y 32%, respectivamente, mientras,

que, entre los dos estados con precarga, la diferencia alcanza un 19%.

104



Resultados experimentales

Estado de precarga .Energia de Exter~1si6n de area
impacto (J) dafada (mm?)
Sin carga 59,97 4563
Uniaxial 57,08 3809
Biaxial 53,22 3091

Tabla 5.15. Extensiones de drea dafiada para el laminado de fibra de vidrio/viniléster, a una determinada
velocidad de impacto

5.4.2. Laminado cuasi-isétropo de fibra de carbono/epoxi

De las inspecciones no destructivas del laminado cuasi-isétropo de fibra de
carbono/epoxi se obtuvieron las imagenes presentadas en la Figura 5.13, 5.14 y 15.15,
donde solo es posible observar dos imagenes para cada estado de precarga, una
correspondiente a velocidades proximas a los 150 m/s y la otra para velocidades por
encima de los 350 m/s, destacando que la extension de area dafada siempre fue
mayor para velocidades proximas al limite inferior; para velocidades de impacto por
debajo del limite balistico no se dispone de datos. Otro aspecto importante de las
imagenes obtenidas a partir de la inspeccién por C-Scan y que también es posible
apreciar a través de la inspeccion visual (Figura 5.16-a) es la presencia del agujero
producido por el proyectil para velocidades de impacto superiores, o en el entorno, a
los 350 m/s. Este agujero corresponde al tapon que se forma en los laminados de fibra
de carbono cuando son impactados a alta velocidad. Este comportamiento ha sido
descrito por otros investigadores en placas sin precarga (Kim et al., 2003 y Lopez-
Puente et al., 2007).

En las imagenes obtenidas a partir de la inspeccion no destructiva sobre los
laminados de fibra de carbono/epoxi impactados a diferentes velocidades, se
observan unas lineas a lo largo de la zona dafiada que se extiende hasta los bordes de
la placa, que corresponden al arranque de la dltima ldmina, que se encuentra
orientada a 45° y que no fue considerada en la determinacion de la extension del area

danada.
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(a) (b)

Fiqura 5.13. Extension del dafio en el laminado de fibra de carbono/epoxi sin precarga: a) 165 m/s y b) 393 m/s

(b)

Fiqura 5.14. Extension del dafio en el laminado de fibra de carbonolepoxi con precarga uniaxial: a) 154 m/s y
b) 384 m/s

(b)

Figura 5.15. Extension del dafio en el laminado de fibra de carbono/epoxi con precarga biaxial: a) 164 m/s y
b) 375 m/s
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La forma del dafio en este laminado cambia con la velocidad de impacto,
presentando un comportamiento similar al descrito por Kim et al (2003) en su
investigacion de impactos de alta velocidad con esferas de hielo sobre laminados de
fibra de carbono/epoxi sin precarga. Estos investigadores observaron que los tipos de
dafio que se produce cuando existe perforacion son: la rotura a través de espesor del
laminado, lo que conlleva que la forma del dafio sea muy irregular y la perforacion
total donde la extension del dafio estd muy localizada, aproximandose a una
circunferencia, En la Figura 5.16 se muestran la fotografias correspondientes para las

imagenes resultante de las inspecciones de C-Scan que se recogen en la Figura 5.15.

(a) (b)

Fiqura 5.16. Tipos de daio, con perforacion: (a) Impactado a 164 m/s, rotura a través del espesor y (b) Impactado
a 375 mls, agujero perfecto.

La evolucion del area danada con la energia de impacto en el laminado cuasi-
isotropo de fibra de carbono/epoxi, presenta un comportamiento similar al descrito
para el laminado cuasi-isétropo de fibra de vidrio/viniléster, como se observa en la

Figura 5.17 y se recoge en la Tabla 5.16.

En los ensayos de impacto sobre el laminado de fibra de carbono fue imposible
impulsar los proyectiles a velocidades por debajo de los 90 m/s, por ello en las
representaciones de la evolucion de dafio en funcion de la energia de impacto solo

fue posible representar los valores para velocidades por encima del limite balistico y,

107



Resultados experimentales

por consiguiente, el ajuste realizado se encuentra restringido a sus respectivas
energias de impacto, siendo la expresion matematica que representa la curva de

ajuste la recogida en la ecuacion 5.2-b.
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Figura 5.17. Extension del dafio-energia de impacto, para el laminado de fibra de carbono/epoxi. a) Sin precarga,
b) Precarga uniaxial y c) Precarga biaxial

Al igual que para el laminado de fibra de vidrio/viniléster, los coeficientes de

correlacion (Tabla 5.16) para el laminado de fibra de carbono/epoxi son aceptables.
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Esta dispersion en los resultados puede estar ocasionada por la existencia de varios
mecanismos de dafio que actien simultaneamente durante el fenomeno de impacto,
y que una pequena variacion en algunos de ellos puede afectar considerablemente al

comportamiento del laminado.

Las extensiones de area dafada que se observan en la Tabla 5.17, permiten
afirmar que la mayor extension de area danada se alcanza cuando las placas de
material compuestos se encuentran sin precarga en el plano, mientras que la menor
extension de drea dafada se consigue cuando la placa estd sometida a precarga
biaxial en el plano, disminuyendo un 8% y 15% en el estado de precarga uniaxial y el
biaxial con respecto al estado sin precarga, mientras que para los dos estados con

precarga en el plano la diferencia alcanza éste un 8%,

Estado de K

precarga Por debajo del limite balistico | Por encima del limite balistico
Sincarga | = == 0,71502

Uniaxial | ——--- 0,66979

Biaxial | @ - 0,59208

Tabla 5.16. Coeficientes de correlacion para los ajustes de las curva de la evolucion del dafio en funcion de la
energia de impacto, para el laminado de fibra de carbono/epoxi

Estado de precarga .Energia de Exteljsi()n de area
impacto (J) dafada (mm?)
Sin carga 96,10 1975
Uniaxial 98,97 1825
Biaxial 93,43 1672

Tabla 5.17. Extensiones de drea dafiada para el laminado de fibra de carbono/epoxi, a una determinada velo cidad
de impacto
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5.4.3. Laminado de tejido de fibra de vidrio/poliéster

Al igual que para los laminados cuasi-isotropos, las imagenes del laminado de
tejido de fibra de vidrio/poliéster obtenidas a partir de la inspeccién no destructiva
(Figura 5.18, 5.19 y 5.20) permiten afirmar que las mayores extensiones de area
dafada se alcanzan para velocidades en torno al limite balistico. La forma del area
dafiada en el laminado de tejido de fibra de vidrio/poliéster se puede aproximar a
una circunferencia y, por consiguiente, la extension de area danada es proporcional
al cuadrado del radio del area danada. Solo en el caso con precarga uniaxial presenta
una forma ligeramente ovalada, pues de forma general, tiene un comportamiento

similar en direccion de la trama y la urdimbre.

En la Figura 5.21 se presenta la evolucion de la extension del dafio en el
laminado de tejido en funcion de la energia de impacto para un proyectil de 7,5 mm
de didmetro, en los tres estados de precarga. Este comportamiento es similar al

descrito para el laminado cuasi-isotropo de fibra de vidrio.

Igual que sucede en los materiales ya descritos, en este laminado la curva que
mejor ajusta los resultados experimentales se encuentra expresada matematicamente
mediante la ecuacion 5.2 y, por lo tanto, se puede afirmar que la extension de area
dafiada es directamente proporcional al cuadrado de la velocidad de impacto para
velocidades inferiores al limite balistico e inversamente proporcional para

velocidades superiores al limite balistico.

En la Tabla 5.18 se presentan los coeficientes de correlacion para las curvas de

ajuste de la ecuacion 5.2, los cuales indican una alta dispersion en los resultados.

En las placas de material compuesto de fibra de vidrio/poliéster, para
velocidades de impacto similares, la maxima extension de area danada se consigue
cuando las probetas se encuentran sin precarga, mientras que la minima se consiguio
en estado con precarga biaxial. La diferencia para los estados con precarga en
relacion al estado sin precarga, alcanza un 8% en el estado con precarga uniaxial y un

32% en el biaxial.

110



Resultados experimentales

(a) (b) (c)

Figura 5.18. Extension del dafio en el tejido de fibra de vidrio/poliéster sin precarga: a) 163 m/s, b) 233 m/s y c)
513 mls

(a) (b) (c)

Figura 5.19. Extensidn del dafio en el tejido de fibra de vidrio/poliéster con precarga uniaxial: a) 176 m/s, b) 236
m/s y c) 513 m/s

(a) (b) (c)

Figura 5.20. Extension del dafio en el tejido de fibra de vidrio/poliéster con precarga biaxial: a) 171 m/s, b) 261
m/syc) 521 m/s
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Fiqura 5.21. Extension del dafio-energia de impacto, para el tejido de fibra de vidrio/poliéster. a) Sin precarga, b)
Precarga uniaxial y c¢) Precarga biaxial
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Estado de K’

precarsa Por debajo del limite balistico | Por encima del limite balistico
Sin carga 0,53302 0,59739

Uniaxial 0,85021 0,68558

Biaxial 0,69145 0,19021

Tabla 5.18. Coeficientes de correlacion para los ajustes de las curvas de la evolucion del dafio en funcion de la
energia de impacto, en el tejido de fibra de vidrio/poliéster

Estado de precarga .Energia de Exter~1si6n de area
impacto (J) dafnada (mm?)
Sin carga 47,00 7504
Uniaxial 48,23 6906
Biaxial 44 50 5140

Tabla 5.19. Extensiones de drea dafiada para el tejido de fibra de vidrio/poliéster, a una determinada velocidad de
impacto

5.5. ANALISIS DE RESULTADOS EXPERIMENTALES

A continuacion se presenta un resumen de los diferentes resultados obtenidos
en los ensayos y se establecera una comparacién entre los diferentes materiales
estudiados, evaluando la influencia de la precarga en la velocidad residual, el limite

balistico y la extension del drea danada.

En las representaciones de velocidad residual frente a la velocidad de impacto
se observa que todos los puntos obtenidos a partir de los ensayos experimentales se
encuentran por debajo de la recta con pendiente igual a la unidad. La variacion de la
velocidad residual en funcion de la velocidad de impacto para todos los materiales
estudiados y estados de carga utilizados, se encuentra representada adecuadamente
con la ecuacion 5.1, dado que los coeficientes de correlacion para estos ajustes son
superiores a 0,9 (Tabla 5.20).
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Estado de precarga/R?

Material

Sin carga Uniaxial Biaxial
Laminado cuasi-isotropo de 0,99971 0,92783 0,90625
fibra de vidrio/viniléster
Fammado cuasmsotrqpo de 0,91545 0,98885 0,98280
fibra de carbono/epoxi
Laminado de tejido de fibra 0,94973 0,96161 0,98967
de vidrio/poliéster

Tabla 5.20. Coeficientes de correlacion para las curvas de ajuste expresada con la ecuacién 5.1

El limite balistico estimado a partir de la ecuacion 5.1 se encuentra dentro del
intervalo de velocidades determinado experimentalmente. S6lo en el estado con
precarga uniaxial del laminado cuasi-isétropo de fibra de vidrio/viniléster no se
presentd esta situacion, lo cual podria deberse al menor ntiimero de resultados

disponibles en el entorno del limite balistico.

En los dos laminados cuasi-isdtropos estudiados se observa una disminucion en
el limite balistico (Tabla 5.21) con respecto al del estado sin precarga, mientras, que
para la configuracion de tejido de fibra de vidrio en matriz poliéster, lo que se
observa es un incremento. Este comportamiento en el tejido puede deberse a la

arquitectura de este material, en el que las fibras se encuentran entrelazadas.

En la Tabla 5.22 se recogen los valores del limite balistico, expresado en
porcentaje del obtenido para la situacion sin precarga correspondiente, para los
diferentes tipos de laminados empleados y formas de precarga. Del andlisis de estos
valores cabe afirmar que, el limite balistico de los laminados cuasi-is6tropos se ve
afectado (disminucion del limite balistico) por la presencia de una precarga actuando
sobre ellos; observandose que, para cada uno de los dos estados diferentes de
precarga, los valores de las diferencia porcentuales se encuentran muy proximas
entre si. Sin embargo, para el laminado de tejido, se observan valores mas altos de
limite balistico en relacion al obtenido para dicho material sin ningtin tipo de

precarga en el plano. Es conveniente resaltar, también, que el tipo de condicion de
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precarga biaxial induce un cambio del limite balistico mas alto (aproximadamente el

doble) que los correspondientes a las condiciones de precarga uniaxial.

Estado de precarga/Limite balistico (m/s)

Material

Sin carga Uniaxial Biaxial
Laminado cuasi-isotropo de 126 111 99
fibra de vidrio/viniléster
Fammado cuasmsotrqpo de 104 93 8
fibra de carbono/epoxi
Lam‘ma'do de.t,e]ldo de fibra 11 220 34
de vidrio/poliéster

Tabla 5.21. Limite balistico obtenido a partir del ajuste de la ecuacién 5.1, para los materiales y estados de carga
estudiados

Estado de precarga / Variacion del limite balistico (%)
Material
Uniaxial Biaxial

Laminado cuasi-isotropo de 15 2
fibra de vidrio/viniléster
Laminado cuasi-isétropo de

. . -10 21
fibra de carbono/epoxi
Laminado de tejido de fibra

1 iy +4 +11

de vidrio/poliéster

Tabla 5.22. Diferencia porcentual del limite balistico con respecto al estado sin de precarga, para los materiales y
estados de carga estudiados

La evolucidon de la extension del drea dafada en funcion de la energia de
impacto en las placas de material compuesto presenta un comportamiento similar en
todos los materiales y estados de precarga estudiados. Sin embargo, la forma del
dano producida por el impacto es diferente para cada laminado, incluso para el

laminado de fibra carbono/epoxi se presentan cambios con la velocidad de impacto.
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Para el tejido de fibra de vidrio/poliéster, se pueden diferenciar dos zonas
separadas por una linea recta paralela al eje de ordenadas (Figura 5.21), que indica la
ubicacion de la energia de impacto asociada al limite balistico; en el lado izquierdo
de la recta se ubican la extension del area danada en funcion de la energia de impacto
para velocidades por debajo del limite balistico, presentdandose una variacion lineal
en la extensién del 4rea danada, mientras que, para velocidades de impacto
superiores al limite balistico (lado derecho de la recta) se observa que la extension del
dafio disminuye a medida que aumenta la velocidad de impacto. En el caso de los
laminados cuasi-isétropos no se disponen de datos suficientes, para velocidades
inferiores al limite balistico para realizar el ajuste segun la ecuacidén 5.2-a. En todos
los casos de precarga y materiales empleados, los coeficientes de correlacion son
menores de 0,9; la alta dispersion en los resultados puede tener como causa la
existencia de diferentes mecanismos de dano actuando simultaneamente durante el

fendmeno de impacto.

Para todos los laminados de material compuestos estudiados y estados de
precarga empleados, la relacion entre la energia de impacto y la extension de area
dafada presenta comportamientos similares al descrito por Zee y Hsieh (1993) y
Lopez-Puente et al (2002) en sus investigaciones para laminados sin precarga. Para
energias de impacto por debajo del limite balistico, el laminado absorbe parte de la
energia de impacto debido a la deflexion de éste en el punto de impacto y en sus
zonas adyacentes; por tanto parte de la energia de impacto es disipada por
deslaminacion de la placa de material compuesto. Sin embargo, para energias de
impacto superiores a la del limite balistico se produce en el laminado una respuesta
mas localizada alrededor del punto de impacto, observandose en el caso del
laminado de fibra de carbono/epoxi la formaciéon de un tapén por cortadura, lo que
lleva aparejado la disminucion de la extension del area dafiada con el incremento de
la energia de impacto. La mayor extension de drea dafada se alcanza para velocidad

de impacto correspondiente al limite balistico.

Experimentalmente el tapdn por cortadura a altas velocidades de impacto sdlo
fue posible observarlo en el laminado de fibra de carbono/epoxi (Figura 5.22), debido

a la alta resistencia a cortadura que presentan este tipo de material. En los laminado
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de fibra de vidrio este fendmeno no aparece (Naik et al, 2005), ya que las fibras se

cierran entre si una vez que el proyectil atraviesa el laminado (Figura 5.23 y 5.24).

(a) (b)

Figura 5.22. Laminados de fibra de carbono/epoxi sin precarga impactado a 268 m/s, con el tapon por cortadura

Figura 5.23. Laminado cuasi-isétropo fibra de vidrio/viniléster impactado a 278 m/s

Considerando todos los materiales compuestos estudiados y estados de
precarga empleados, las mayores extensiones de area danada se presentaron en el
estado sin precarga y las menores en el estado con precarga biaxial; este ultimo
comportamiento se observa con detalle en la Tabla 5.23, en la que se presenta el

porcentaje, con respecto al estado sin precarga.
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(b)

v

Figura 5.24. Laminados d tejido de fibra de vidrio/ poliéster, impactado a 277 m/s

Estado de precarga / Variacion (%)
Material
Uniaxial Biaxial
Laminado de fibra de vidrio/viniléster -17 -32
Laminado de fibra de carbono/epoxi -8 -15
Laminado de tejido de fibra de vidrio/poliéster -8 -32

Tabla 5.23. Variacion en porcentaje en la extension del drea dafiada con respecto al estado sin de precarga, para
los materiales a energias de impacto similares
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DESCRIPCION DEL MODELO ANALITICO



Descripcidn del modelo analitico

6.1. INTRODUCCION

El presente capitulo describe el modelo ingenieril desarrollado que permite
estimar la velocidad residual, el limite balistico, el tiempo de contacto entre el
proyectil y la placa de material compuesto, las contribuciones de los diferentes
mecanismos de energia y la fuerza maxima de contacto, para laminados de tejido
sometidos a dos estados de precarga: sin precarga y con precarga en su plano y

expuestos a impactos transversales de alta velocidad.

Entre los diferentes modelos analiticos consultados en la bibliografia que
estudian los fendmenos de impacto transversal a altas velocidades sobre placas de
material compuesto sin precarga, se encuentran los desarrollados por Taylor y
Vinson (1990), Zhu et al. (1992), Vinson y Walter (1997), Navarro (1998), Wen (2000 y
2001), Morye et al. (2000), Gu B. (2003), Naik et al. (2004, 2005 y 2006) y Lopez-Puente
et al. (2007). Con respecto a los modelos sobre placas precargadas y sometidas a
impactos se encontraron en la literatura los desarrollados por Sun et al. (1975) y
Khalili et al. (2007), para bajas velocidades de impacto. Todos estos modelos se

encuentran explicados en el apartado 2.5 de la presente Tesis Doctoral.

Sin embargo, en la bibliografia consultada no fue posible encontrar un modelo
analitico que permitiese estudiar los impactos transversales a altas velocidades sobre
laminados de tejido sometidos a precarga en su plano, por lo que, se decidid
modificar modelos analiticos ya existentes, incorporandoles la influencia de una
precarga a los diferentes mecanismos de dano que intervienen en impacto de alta
velocidad y realizando una serie de modificaciones que faciliten su implementacion.
Los modelos seleccionados fueron los propuestos por Morye et al. (2000) y Naik et al.
(2004, 2005 y 2006) debido a las semejanzas que presentaban con la metodologia
experimental desarrollada en esta Tesis Doctoral. Dichas semejanzas se econcentran
en: el laminado utilizado y la forma del proyectil empleado en los impactos, aunque
esta ultima solo se presenta en el modelo de Morye et al. (2000). Estos modelos
ofrecen la posibilidad de ser modificados para introducir la presencia de una
precarga en las placas de tejido de material compuesto, especificamente en forma de
una deformacion inicial que afecta a los diferentes mecanismos de dano que se

consideran en el impacto balistico, como se podra observar a continuacion.
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6.2. DESCRIPCION DEL MODELO

Los modelos analiticos de Morye et al. (2000) y Naik et al. (2004,2005 y 2006) se
basan en criterios energéticos. Las principales diferencias entre ellos es el mayor
numero de mecanismos de dafio considerados por Naik et al. y el método utilizado

en la resolucion de las ecuaciones.

El modelo desarrollado por Morye et al. (2000) consideraron tres mecanismos
de dafio que contribuyen a la absorcion de la energia del proyectil en un impacto de
alta velocidad sobre los laminados de tipo tejido, estos mecanismos son: el fallo por
traccion de las fibras primarias (Figura 6.1), la deformacion elastica de las fibras
secundarias y la formacion y movimiento de un cono en el lado posterior de la placa

de material compuesto (Figura 6.2).

El término de fibras primarias se utiliza para denominar a las fibras que se
encuentran sometidas directamente al impacto, es decir, aquellas que se encuentran
justo debajo del proyectil (Figura 6.1) y ademas son las que oponen la resistencia a la
penetracion del proyectil en la placa. Las fibras secundarias son aquellas que durante
el impacto balistico presentan una deformacion elédstica, pero no son impactadas

directamente por el proyectil (Figura 6.1).

Fibras primarias

— 11+ [

7 AN

\ /

\\}\ v //
~— — Proyectil

Fibras secundarias

Figura 6.1. Localizacion de las fibras primarias y secundarias en la placa de tejido de material compuesto
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Movimiento del proyectil

Punto de impacto

Figura 6.2. Representacién del cono formado en el lado posterior de la placa de tejido. a) Vista frontal y b) Vista
lateral

El modelo desarrollado por Morye et al. (2000) no considera la energia
absorbida por deslaminacion y rotura de la matriz, pues las contribuciones de estos
mecanismos de dafo en los materiales que estudiaron (tejido de nylon 66 en una
resina fenodlica-formaldehido y otro en resina de polivinilo, tejido de aramida en las
misma resinas anteriores y fibras de polietileno en resina termoplastica) eran
practicamente nulas. Este modelo permitié a los autores estimar intervalos de limites
balisticos para cada uno de los materiales estudiados y el radio del cono que se forma

en la parte posterior del laminado de tejido.

Una de las contribuciones mas importantes aportadas en el modelo de Morye et
al. (2000) fue la comprobacion experimental de la formacion, durante el impacto
balistico, de un cono en la cara posterior de la placa. Esta observacion fue posible
gracias a la utilizacion de una camara de alta velocidad que permitié monitorizar el
desplazamiento del proyectil y la placa de material compuesto durante el impacto
(Figura 6.3).
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Figura 6.3. Fotogramas consecutivos de la formacion y movimiento del cono en la cara posterior de un tejido de
Nylon-66, sometido a un impacto transversal de alta velocidad. Fuente: Morye et al. (2000)

El modelo presentado por Naik et al. (2004, 2005 y 2006) se baso en el modelo
desarrollado por Morye et al. (2000). Sin embargo, la principal diferencia entre ellos,
es la aportacion realizada por Naik et al. incorporando otros mecanismos de dafio en
el proceso de absorcidon de energia y la evaluacion de cada una de las variables del
problema en cada instante de tiempo. Los mecanismos de dafio incorporados al
modelo de Naik et al. fueron: la energia absorbida por cortadura, la energia
absorbida por friccion y la energia absorbida por deslaminacion y rotura de la
matriz. Con su modelo, Naik y sus colaboradores lograron una estimacion del limite
balistico, el tiempo de contacto y estudiaron las aportaciones de cada uno de los
mecanismos de dafio en el limite balistico y en el entorno a éste en laminados de

tejido de fibra de vidrio-E/epoxi y fibra de carbono/epoxi.

El modelo desarrollado en esta Tesis Doctoral presenta una serie de ventajas
con respecto a los modelos previamente descritos, tal como se exponen a

continuacion:

e La incorporacion de la presencia de una precarga en el plano de las placas de

laminado de tejido de fibra de vidrio.
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e La facilidad en la determinacion de las energias absorbidas por rotura de

fibras primarias, por deslaminacion y por rotura de la matriz.

e Las condiciones de finalizacion del proceso de célculo, bien sea por la

detencion del proyectil o por la penetracion del laminado.

e La determinacion de las contribuciones de los diferentes mecanismos de
dafio, la velocidad residual, el tiempo de contacto y la fuerza maxima de

contacto para cualquier velocidad de impacto.

El modelo analitico que aqui se desarrolla se basa en las propiedades mecanicas
(modulo de elasticidad, resistencia mecanica a traccion, deformacion a rotura) y de
fractura (tenacidad a fractura en modo II) del material en estudio (fibra de vidrio
E/poliéster), asi como en los parametros del proyectil tales como: forma, masa,
velocidad y tamano, y en los parametros de las placas de material compuesto tales

como: densidad y espesor.

A continuacion se plantean las hipodtesis que se supusieron en el desarrollo de
este modelo ingenieril y que también fueron planteadas por Morye et al. (2000) y

Naik et al. (2004, 2005 y 2006) en sus investigaciones:

e El proyectil es perfectamente rigido y permanece totalmente indeformable a
lo largo del proceso de impacto. Este aspecto fue confirmado en la presente
Tesis Doctoral en los ensayos experimentales, dado que los proyectiles no
presentaron deformacidn pldstica y conservaron su masa tras el impacto. En
todos los ensayos realizados, para garantizar un perfecto estado, los

proyectiles s6lo fueron utilizados en una ocasion.

e La energia absorbida por cortadura en este modelo se considera despreciable,
pues se ha demostrado que en materiales compuestos reforzados con fibras
de vidrio, la formacion del tapon en el lado posterior de la placa de material
compuesto no tiene lugar (Naik et al., 2006). Ademas, este hecho fue

demostrado experimentalmente y se describe en el capitulo 5.

e La energia absorbida por friccion entre la placa y el proyectil, asi como el

calor generado en la interaccion de ambos, se consideran despreciables.
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La energia absorbida debida al fallo de las fibras primarias y a la
deformacion elastica de las fibras secundarias son tratadas de forma

independiente.

Las velocidades de las ondas longitudinal y transversal que se generan
durante el impacto balistico en las placas permanecen constantes en cada

lamina del tejido.

La velocidad del proyectil permanece constante en un intervalo temporal de

integracion (At).

La energia total absorbida por la placa de material compuesto durante el

impacto transversal a alta velocidad viene dada por la ecuacidén 6.1, en la que se

identifican cinco mecanismos de absorcion de energia.

donde:

Er =

Erp =

Ers =

Exc =

Epr =

Erv =

ET = EFP + EFS + EKC + EDL + ERM

ecuacion 6.1

energia total absorbida por el laminado de material compuesto
energia absorbida por el fallo de las fibras primarias

energia absorbida por la deformacion elastica de las fibras

secundarias

energia absorbida en la formaciéon y movimiento del cono en el lado

posterior de la placa de material compuesto
energia absorbida debido a la deslaminacion del material

energia absorbida debido a la rotura de la matriz

En este modelo, la energia absorbida en un instante de tiempo (t), viene

determinada por la siguiente expresion:

E, =Ep + Epg + Exe + Epp + Epy

ecuacion 6.2
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Uno de los fendmenos que tiene lugar cuando se produce un impacto
transversal de alta velocidad sobre placas de tejido de material compuesto es la
generacion de ondas longitudinales y transversales, que se propagan a lo largo de las
fibras del material y que se desplazan a una velocidad constante. La velocidad de
propagacion de estas ondas se pueden calcular a partir de la ecuacién 6.3 y 6.4. La

ecuacion 6.3, que corresponde a la velocidad de propagacion de la onda transversal
fue a presentada por Smith et al. (1958):
v :\/(1+gp).cp _T
0

\/l.(d_cj.dg
p p \de

v - 1.(01_0]
p \de ),

ecuacion 6.3

ecuacion 6.4

donde:

Vr = velocidad de propagacion de la onda transversal
Vi = velocidad de propagacion de la onda longitudinal
g = deformacion correspondiente al limite balistico

oy = limite eldstico del material compuesto

p = densidad del material compuesto

La ecuacion propuesta por Smith et al. (1958) fue modificada para que tuviera
en cuenta la existencia de una precarga previa en el plano de la placa, para ello se
incorpord una deformacion inicial, la cual sera igual a cero en el estado sin precarga

y diferente de cero en el estado con precarga, dando como resultado la siguiente

VT:\/(1+8p)'Gp _w;.(d_cj.dg
p 2 \p \de

donde & es la deformacion inicial inducida por la precarga

ecuacion:

ecuacion 6.5
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El material utilizado en esta Tesis Doctoral presenta un comportamiento
elastico-lineal hasta rotura, tal como se observo experimentalmente (Figura 5.2), por

ello la ecuacién 6.3 y 6.4 se pueden expresar de la siguiente forma:

v - /ﬂ_)JE,,
p P

E
p

ecuacion 6.6
V, =

ecuacion 6.7

donde:

&r deformacion de rotura o maxima del material compuesto

o tension de rotura del material compuesto

™
I

modulo de elasticidad del material compuesto

Después de transcurrido cierto tiempo (¢, =i-At) desde que se produjo el

impacto, la onda longitudinal y la onda transversal viajan unas distancias en la placa
de material compuesto que pueden determinarse a partir de las siguientes

ecuaciones:

i

Il
1M

N

&

ecuacion 6.8

A

Il
I

N

&

ecuacion 6.9

siendo, en estas ultimas ecuaciones, Rci la distancia recorrida por la onda transversal
en un determinado tiempo y que coincide con el radio del cono que se forma en el
lado posterior de la placa de material compuesto (Morye et al., 2000) en ese instante

de tiempo y Ruila distancia recorrida por la onda longitudinal.

6.3. DESCRIPCION DEL MOVIMIENTO DEL PROYECTIL

La energia inicial del proyectil (Eco) viene dada por la siguiente expresion:
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ecuacion 6.10

donde:

2
I

masa del proyectil

Vo

velocidad inicial del proyectil

Considerando la conservacion de energia entre dos instantes genéricos, como

pueden ser el instante inicial (f0) y un instante de tiempo siguiente (i), se obtiene:

E. =E. +E,

Co
ecuacion 6.11

donde:

EAB,. = EFPi +EFSi +EDLi +ERMi

La ecuacion 6.11 también puede escribirse de la siguiente forma:

ECO = Eci +F By, +AFE B

ecuacion 6.12

Observando la ecuacion anterior (ecuacion 6.12) se puede decir que la energia
cinética del proyectil en un tiempo genérico es igual a la suma de la energia
absorbida por los diferentes mecanismos de dafio en un intervalo de integracion
temporal (AEasiin), mas la energia cinética del proyectil y del cono formado en el
lado posterior de laminado en un tiempo genérico igual a ti, mas la suma de la
energia absorbida por los diferentes mecanismos de dafio hasta un instante anterior

(t-1) al que se toma como genérico.

La energia cinética en un determinado instante de tiempo es igual a la energia
cinética del proyectil y del cono que se forma en el lado posterior de la placa de

material compuesto y viene dada por la siguiente ecuacion:

Ec.=%-w~2-(m+Mq)

i

ecuacion 6.13
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En la ecuacion anterior Mci es la masa del cono que se forma en el lado posterior

de la placa para un instante de tiempo genérico.

Considerando que existe un contacto permanente entre la placa de material
compuesto y el proyectil, la velocidad del vértice del cono que se forma en el lado
posterior de la placa puede suponerse igual a la velocidad del proyectil (Vi) en cada

instante de tiempo.

Si se considera que la energia absorbida en un intervalo temporal de integracion
es despreciable comparado con la suma de la energia absorbida hasta el instante

anterior, la ecuacion 6.11 puede expresarse de la siguiente forma:

1 2 _1 e
E'm'vo _EAB(H,_E'VL' '(m+Mci)

ecuacion 6.14

Despejando de la ecuacion 6.14, la velocidad del proyectil para un instante de

tiempo genérico, se puede expresar como:

. m.v2_
- 1 m- VP -E,y
l %-(m+Mq)

ecuacion 6.15

La desaceleracion (ai) y el incremento de desplazamiento del proyectil (di) entre

dos instantes consecutivos, vienen determinados, respectivamente, por:

_Vi—1_Vi

At
ecuacion 6.16

dizVil-At—%-ai-(At)Q

ecuacion 6.17

El desplazamiento total recorrido por el proyectil (D;) en un instante genérico se
puede determinar a partir de la suma de los incrementos de desplazamientos
experimentados por el proyectil en cada intervalo temporal de integraciéon, como se

muestra en la siguiente ecuacion:
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ecuacion 6.18
Teniendo en cuenta que la energia absorbida el material compuesto durante el
impacto es igual a la energia cinética perdida por el proyectil, se tiene que:

E.=E.-E; :%'m'(vog_ng):%'m'VI,QB

ecuacion 6.19

donde:

Er = energia residual de proyectil

Vrk = velocidad residual del proyectil

Vis = limite balistico del material estudiado, cuando V, >0

Finalmente, a partir de la desaceleracion del proyectil para cada instante de
tiempo se puede determinar la fuerza de resistencia que aporta el laminado al
movimiento del proyectil (ecuacion 6.20) que, a su vez, resultard igual a la fuerza (Fi)
ejercida por el proyectil sobre la placa material compuesto durante el proceso de

impacto en cada instante de tiempo:

F=m-a,

l

ecuacion 6.20

El modelo desarrollado necesita para su implementacion unos criterios que
permitan determinar si se ha producido la perforacion del laminado o la detencion
del proyectil. Los criterios seleccionados para determinar la perforacion o detencién
en este modelo se encuentran relacionados con el movimiento del proyectil, a
diferencia del modelo de Naik et al. que utiliza la deformacion en las fibras

primarias. Los criterios utilizados en este modelo son:

e La perforacion del laminado se produce si la distancia recorrida por el
proyectil es igual o mayor que el espesor del laminado y la velocidad del

proyectil no es nula.
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e La detencion del proyectil se produce si la velocidad del proyectil es igual a

cero y el desplazamiento recorrido es inferior al espesor de la placa.

e El limite balistico se alcanza cuando la velocidad del proyectil es igual a cero

y el desplazamiento igual al espesor del laminado.

El modelo analitico desarrollado fue implementado en el programa comercial

MATHCAD-2001, utilizando el algoritmo que se muestra en la Figura 6.4.

Datos del proyectil
(m, ¢, V)
Datos del laminado
(. &, E, oR, €ri £0)
i=0/E=0

Calculo de la energia
absorbida para cada
uno de los mecanismos
de dafio (E;)

EFPi’ EFSi’ EKCi’ EDLi’ ERMi

Tabla Maestra
de Datos
(i,V,a, D,

Fi. Erpis Ersiy
Excis Eovi Ermi)

Movimiento del Proyectil

V, a, D, F
V.<=0 i Resultados
o V, E,i, F,V,
D,=>e
no
i=i+1

Figura 6.4. Algoritmo utilizado en la resolucion del modelo analitico

6.4. MECANISMOS DE DANO

Se utilizaron cinco mecanismos de absorcion de energia que se presentaron

previamente en este capitulo y que se explican con detalle a continuacion.
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6.4.1. Energia absorbida debido al fallo de las fibras primarias

Para la determinacion de la energia absorbida por rotura de las fibras primarias
se supusieron dos hipdtesis diferentes a las planteadas por Naik y sus colaboradores.
Estos autores consideraron el drea de la mecha de tejido y el nimero de ldminas que
fallan en un instante de tiempo. Por el contrario, las hipdtesis realizadas en este

modelo son:

e El didmetro del proyectil es lo suficientemente pequeno para poder
garantizar que impacta solo sobre una mecha y que el impacto se produce a

lo largo de todo el ancho de la misma.

e El espesor de fibras que fallan en un instante de tiempo es igual al

desplazamiento instantaneo del proyectil (d;).

La energia absorbida debido al fallo de las fibras primarias en un instante

(AErp), viene determinada por la siguiente ecuacion:

AEFE:B-d,.-.[ f o(e)-de |dx
0

€

ecuacion 6.21

donde
B = ancho de la mecha
x = longitud de las fibras que fallan a traccion y que se considera igual al doble

de la distancia recorrida por la onda longitudinal

o(e) = relacidn tension-deformacion
¢i = deformacion inicial, que en el caso libre de precarga es igual a cero
b = factor de atenuacion de la onda

Como ya se indicd, el material que se estudid presenta un comportamiento
lineal hasta rotura (Figura 5.2) pudiéndose expresar la ecuacion 6.21 de la siguiente

forma:
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AE,, =~ B-d, EJ-[(S V%Y —(80)2}dx

ecuacion 6.22

donde:
E = modulo de elasticidad del material compuesto
¢ = deformacion genérica

El factor de atenuacion de onda (b) es una constante que siempre toma un valor
inferior a uno y que se determina a partir de los estudios de transmision de onda
para cada material compuesto (Roylance, 1980), pues depende de las propiedades

fisicas y mecdanicas de los materiales utilizados como refuerzo y matriz.

Finalmente, la energia total absorbida en cada instante de tiempo debido al fallo

de las fibras primarias es igual a:

ecuacion 6.23

6.4.2. Energia absorbida debido a la deformacion elastica de las fibras

secundarias

La densidad de energia absorbida debido a la deformacion elastica de las fibras
secundarias de un material compuesto a una determinada deformacion puede
determinarse a partir del cdlculo del drea bajo la curva tension-deformacion del
material en estudio. Considerando que el material presenta un comportamiento
elastico y lineal hasta rotura, se tiene que la energia absorbida por este mecanismo

puede expresarse como:

E. = .E.g?

1
2

ecuacion 6.24
Para el cdlculo de energia absorbida por deformacion elastica de las fibras

secundarias se recurrio al modelo desarrollado por Morye et al. (2000) debido a la

semejanza que existe entre los ensayos de impacto realizados en la presente Tesis
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Doctoral y la investigacion de dichos autores, ya que, en ambos casos, se emplearon
proyectiles esféricos a diferencia de Naik et al. que empled un proyectil cilindrico. De
esta forma, la energia absorbida por deformacion de las fibras secundarias puede

calcularse empleando la siguiente ecuacion:

1

E :—'E'e‘TC'TQ'SQ
FS 2

ecuacion 6.25

donde:
e = espesor del laminado
r = radio de la zona sometida a deformacion elastica

La deformacion elastica de las fibras secundarias es funcion de la distancia
radial al punto de impacto, de tal forma que, las fibras que se encuentran mas
proximas al punto de impacto, estan sometidas a una deformacion aproximadamente
igual a la de las fibras primarias, mientras que aquellas fibras que se encuentran lo
suficientemente alejadas del punto de impacto presentan una deformacion nula en el
estado sin precarga o igual a la deformacion inicial en el caso con precarga.
Considerando lo planteado previamente, se establecen las siguientes condiciones de
contorno para la variacion de la deformacion en funcion de la distancia (r) al punto

de impacto:

(@)
(b)

= .o rSE
€., >R,

ecuacion 6.26

siendo, ¢ el didmetro del proyectil utilizado y &i la deformacion inicial (en el estado

sin precarga la deformacion inicial seria igual a cero).

Por lo tanto, la deformacion en funcién de la posicion (Figura 6.5) queda

definida por la siguiente expresion:

e 2:(Re=r)
2:R.-¢

ecuacion 6.27

134



Descripcidn del modelo analitico

La precarga en placas de material compuesto sometidos a impactos de alta
velocidad fue introducida en el modelo sumando una deformacion inicial a la
ecuacion 6.27, dando como resultado la siguiente ecuacion:

2-(R.-r
€ = M ‘€, + €0
2:-R.-¢

ecuacion 6.28

€ =¢, € =g,
R P
e=0 e=0
r r
_0 _ _9 _
r—é r—Rc r—é r_Rc
(@) (b)

Fiqura 6.5. Variacion de la deformacién con la distancia al punto de impacto. (a) Sin precarga y (b) Con precarga

La peculiaridad mas importante del modelo en lo relativo al calculo de la
energia por deformacion de las fibras secundarias, es la hipotesis de distribucién
radial de la deformacién en la placa de material compuesto, aunque en los ensayos
experimentales lo que se presentaba era un estado de precarga biaxial, como se

observa en la Figura 6.6.

Finalmente, considerando la ecuacion 6.25 y 6.26 y que en el presente modelo
analitico se calcula la energia absorbida en cada intervalo temporal de integracion, la
energia absorbida debido a la deformacion eldstica de fibras secundarias en un

instante genérico viene determinado por la siguiente ecuacion:

R 2
¢ 2-(R, —r
EFS:l'E'e'Q'n'J. #'Sr—kgo .r-dr
' 2 % 2.Rci_¢

ecuacion 6.29
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v

(@)

A

(b)

Figura 6.6. Representacidn del estado tensional en las placas: a) Modelo analitico y b) Ensayos experimentales

6.4.3. Energia absorbida debido a la formaciéon y movimiento del cono

en el lado posterior del laminado de tejido

Como se explicd previamente, en el impacto balistico sobre placas de material
compuesto que utilizan como refuerzo fibras y como matriz resina polimérica se
forma en la cara posterior de la placa impactada un cono, cuyo vértice se mueve a la
misma velocidad del proyectil (Vi) y la profundidad del mismo es igual al
desplazamiento total del proyectil (Di), mientras exista contacto entre ellos. Por tanto,
la energia cinética del cono que se forma en la cara posterior de la placa (Exci) para

tiempo un genérico se puede determinar mediante la siguiente ecuacion.

1
E.,.=—M_, -V?
kG T 5 c Vi

ecuacion 6.30

donde, M. es la masa del cono que se forma en la cara posterior de la placa de

material compuesto, y que viene determinada por la siguiente ecuacion

Mg =n-RZ e p

i

ecuacion 6.31

siendo, p la densidad del laminado de material compuesto.
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De la ecuacidon 6.30 y 6.31 se obtiene que la energia cinética debido a la
formacion y movimiento del cono en el lado posterior de la placa de material

compuesto, se puede determinar con la siguiente ecuacion.

Eye :é.n.Ré e-p-V?

i

ecuacion 6.32

6.4.4. Energia absorbida debido a la deslaminacidon del material

La formacién y movimiento del cono en la cara posterior de la placa de
laminado produce otro mecanismo que contribuye al proceso de absorcion de
energia por parte de la placa, el cual se denomina energia absorbida por
deslaminacion. Este mecanismo no fue considerado por Morye et al. pues en el
material que utilizd en su estudio la contribucion de este mecanismo fue
insignificante. Sin embargo, en el estudio realizado por Naik et al. fue tenido en

cuenta en el proceso de absorcion de energia.

En la investigacion realizada por Naik et al. el calculo de energia absorbida por
deslaminacion para un instante de tiempo viene determinada por la distribucion de
la deformacién en funcion de la distancia al punto de impacto; es decir, en direccion
radial, tal como se explicd en el apartado 6.4.2. Ademas, Naik et al. para determinar
el drea que contribuye al mecanismo de absorcion de energia por deslaminacion
establece una deformacién umbral que cuando se sobrepasa para una determinada
distancia desde el punto de impacto, se puede afirmar que a partir de ese radio,

existe contribucion de energia debido a este mecanismo.

En el presente modelo analitico para el cdlculo de energia absorbida por
deslaminacion, a diferencia del desarrollado por Naik et al., se establecieron las

siguientes hipdtesis:

e El drea que contribuye a la absorcion de energia por deslaminacion se
encuentra confinada en el cono que se forma en la cara posterior del

laminado
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e El drea danada producto del impacto se aproxima a la forma de una

circunferencia.

e La deslaminacion que se produce en el material es completa, aunque de
forma experimental se comprobd que no sucede de esa forma pues la matriz

continta ligada al refuerzo, después de estar sometida a un impacto.

Por lo tanto, la energia absorbida por deslaminacion para instante de tiempo

(Epr) puede determinase con la siguiente ecuacion:

_ 2
EDLi =Ip, M ’Rci C-Gyep

ecuacion 6.33

donde:

Por = porcentaje de laminas en las que tiene lugar la deslaminacion

C = factor de correccion, debido a la hipotesis realizada con respecto a la forma
del area dafiada

Giep = tenacidad a fractura en modo II

6.4.5. Energia absorbida debido a la rotura de 1a matriz

Al igual que para la energia absorbida por deslaminacion, Naik et al.
consider6 que la contribucion por rotura de matriz quedaba definida por la
deformacion en direccion radial para cada instante de tiempo. Para el calculo de la
energia absorbida por rotura de la matriz en el presente modelo analitico, se
plantearon las mismas hipotesis que para la deslaminacion con respecto al drea que
contribuye al mecanismo de dafo, la forma que éste presenta y al porcentaje de
rotura de la matriz. Como resultado de lo anterior, la energia absorbida por rotura de
matriz para un instante de tiempo genérico (AErmi) viene determinada por la

siguiente ecuacion:

_ 2
ERMi = LRy T .Rci -C-Eyy-e

ecuacion 6.34

donde:

138



Descripcidn del modelo analitico

Prv = porcentaje de matriz rota por el fendmeno de impacto
Evmr = energia absorbida por la rotura de matriz por unidad de volumen
6.4.6. Energia absorbida por cortadura

La energia absorbida por cortadura para un intervalo temporal de integracion
(ecuacion 6.35) puede ser determinada a partir de la fuerza aplicada por el proyectil a
la placa de material compuesto (ecuacion 6.20). Sin embargo, como se indico al inicio
del presente capitulo, para un laminado de tejido de fibra de vidrio/poliéster se
considera despreciable. En el caso de otros materiales en los que este término fuera

significativo, la energia absorbida por cortadura, se calcularia utilizando la siguiente

expresion:
AE., =N-¢-Sc;-n-D-de
ecuacion 6.35
donde:
N = numero de ldminas que fallan por cortadura en el intervalo temporal de
integracion
Scr = resistencia a cortadura de laminado fuera del plano
D = didmetro del proyectil

e1 espesor de una lamina

En la ecuacidon anterior (ecuacion 6.35) se corrigid un error dimensional

detectado en la ecuacion propuesta por Naik et al. (2005).

Por ultimo, la energia absorbida por cortadura a finalizar cada instante de

tiempo viene dada por la siguiente ecuacion.

i=n
Eep = Z AEq,
i=0

ecuacion 6.36
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Resultados del modelo analitico

7.1. INTRODUCCION

En el presente capitulo se presenta la validacion del modelo analitico descrito
en el capitulo 6, comparando los resultados de la velocidad residual, el limite
balistico y el tiempo de contacto con los obtenidos en los ensayos experimentales de
impacto en el laminado de tejido de fibra de vidiro/poliéster sin precarga y con
precarga (caso biaxial) descritos en el capitulo 3 y cuyos resultados se presentaron en

el capitulo 5.

Una vez validado el modelo analitico, se presentan otros resultados que se
pueden obtener a partir del modelo desarrollado y que experimentalmente son
dificiles de estimar, como son: el valor de la fuerza maxima de contacto a diferentes
velocidades de impacto, la proporcion de energia absorbida por cada uno de los
mecanismos de dafo en funcion del tiempo de contacto y la relacion entre la

velocidad normalizada en funcién del tiempo normalizado.

Finalmente, se utilizd el modelo analitico para evaluar la influencia de
diferentes niveles de precarga en el plano, en relacion a: el limite balistico y la fuerza
maxima de contacto sobre laminados sometidos a impactos transversales de alta

velocidad.

7.2. VALIDACION DEL MODELO ANALITICO

Una vez desarrollado el modelo analitico, tal como se describid en el capitulo
anterior, se realiz6 su validacion comparando los resultados obtenidos del mismo
con los correspondientes a los ensayos experimentales, para las placas de tejido de

fibra de vidrio E/poliéster que se describieron en el apartado 3.1.

La validacion del modelo analitico se realiz6 en base a los siguientes
parametros: la velocidad residual, el limite balistico y el tiempo de contacto entre el

proyectil y el laminado.
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7.2.1. Descripcion del material de validacion

El material compuesto utilizado en la validacion del modelo analitico fue un
tejido de fibra de vidrio E/poliéster, utilizado en los ensayos experimentales y cuyas
caracteristicas se mostraron en el apartado 3.1 y cuyas propiedades mecdnicas a bajas

velocidades de deformacion, se recogieron en el apartado 5.1.

En el modelo analitico fue necesario emplear las propiedades mecanicas
(resistencia mecdnica a traccion, modulo de elasticidad y deformacion a rotura) a
altas velocidades de deformacion, dado que las investigaciones realizadas por Barré
et al. (1996), Harding et al. (1983 y 1998) y Ochola et al. (2004) demuestran que los
valores de las propiedades mecanicas de los materiales compuestos reforzados con
fibra de vidrio en matriz polimérica dependen de la velocidad de deformacion

utilizada en los ensayos de caracterizacion.

La investigacién realizada por Harding y Welsh (1983) sobre laminados
unidireccionales y cuasi-isotropos de fibra de vidrio en resina polimérica, constato
que la resistencia mecdnica y la deformaciéon a rotura aumentan de forma
significativa con el incremento de la velocidad de deformaciéon, mientras que el
incremento del modulo de elasticidad es menor. Asi, para un laminado
unidireccional de fibra de vidrio y velocidad de deformacion de 870 s, la resistencia
mecanica y el modulo de elasticidad aumentan hasta en 2,6 y 23 veces

respectivamente, en relacion con las obtenidas en ensayos cuasi-estaticos

(9: ~107*s™). Para el caso de un laminado cuasi-isétropo de fibra de vidrio y valores
de velocidad de deformacion rondando los 1120 s, los incrementos de las anteriores
resultaron ser de 1,8 (resistencia mecanica) y 1,6 veces (modulo de elasticidad). En el
modelo desarrollado por Morye et al. (2000) se recomienda que se utilicen las
propiedades mecanicas a altas velocidades de deformacion, indicaAndose que, en el
caso de impactos de tipo balistico, la velocidad de deformacion es del orden de
104 s,

Para obtener los valores de las propiedades mecdnicas a altas velocidades de
deformacion se recurrio a la bibliografia mencionada previamente, ante la
imposibilidad de realizar ensayos de caracterizaciéon mecdanicas a velocidades de

deformacion del orden de 10* s'. En la busqueda bibliografica realizada unicamente
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se han encontrado, las propiedades mecdanicas para materiales compuestos de
refuerzo de fibra y matriz polimérica a velocidades de deformacion de un valor
maximo de 10° s, por lo que, para la validacion del modelo analitico se utilizaron las

propiedades mecdanicas obtenidas a esta ultima velocidad de deformacion.

En la Tabla 7.1, se recogen las propiedades mecdanicas del material utilizadas en

la validacion del modelo, tanto a bajas como a altas velocidades de deformacion.

Velocidad de deformacion
Propiedad Mecanica

e =10"s" e =10°s™
Modulo de elasticidad (GPa) 10,13 15,2
Resistencia mecanica (MPa) 367,39 1102
Deformacién a rotura 0,03568 0,072535

Tabla 7.1 Propiedades mecinicas del tejido de fibra de vidrio E/poliéster

Para la validacion del modelo, ademas de las propiedades mecdnicas anteriores,
fue necesario emplear otra serie de propiedades y parametros que fueron obtenidos
de la bibliografia y que se presentan en la Tabla 7.2. La definiciéon de estos

parametros se realizo en el capitulo anterior.

De las propiedades presentadas en la Tabla 7.2, el factor de forma fue
determinado a partir de la inspeccion no destructiva realizada a las placas de
material compuesto impactadas, y cuyos resultados se presentaron en el capitulo 5.
Para ello, se tomaron las imagenes de las inspecciones realizadas y se midieron sobre
ellas cuatro didmetros, a partir de los cuales se calcul6 el area dafiada y se compard
con la que proporcionaba el programa de control del equipo de C-Scan (Figura 7.1),
obteniéndose, como resultado un factor de correccidn igual a 0,99 que se aproximo a

la unidad.
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Propiedad

Tenacidad a la fractura en modo II 3000 %,Lz
Factor de transmisioén de onda 0,9
Porcentaje de laminas deslaminadas 100%
Porcentaje de matriz rota 100%
Factor de correccion de forma 1
Energia de rotura de la matriz 10° %ns

Tabla 7.2. Propiedades utilizadas para la resolucion del modelo analitico.
Fuente: Naik et al. (2005) y Hoo et al. (2004)

(a)

Figura 7.1. Extension del drea dafiada calculada a partir: a) Del programa de control del C-Scan y b) De los
didgmetros del drea dentro de la circunferencia

7.2.2. Resultados de la validacion

En la Figura 7.2 se observan los resultados de la velocidad residual del proyectil
en funcién de su velocidad de impacto para los ensayos experimentales y el modelo

analitico desarrollado, en los dos estados de precarga.
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Figura 7.2. Velocidad residual frente a la velocidad de impacto para un tejido de fibra de vidrio/poliéster: a) Sin
precarga y b) Con precarga
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La diferencia entre los resultados del modelo analitico y los experimentales,
para una misma velocidad de impacto, no llegan a superar el 10%, lo que indica que
el modelo desarrollado predice con precision suficiente la velocidad residual del
proyectil al atravesar la placa de material compuesto. Se puede afirmar que, para
estudiar el fendmeno de impacto transversal a alta velocidad sobre laminados de
tejido, los mecanismos de dafo seleccionados para el desarrollo del modelo son los

mas adecuados y que las hipotesis realizadas en el capitulo anterior son apropiadas.

Se observa que los errores en la estimacion de la velocidad residual que
proporciona el modelo, en relacion a los resultados experimentales disminuyen, en
las inmediaciones del limite balistico, lo que es muy importante desde el punto de
vista del ingeniero de disefio, pues le permite predecir la capacidad de absorcion de

energia de una placa de material compuesto.

En la Tabla 7.3 se recogen los limites balisticos para el material estudiado con y
sin precarga. Para la determinacion del limite balistico en condiciones experimentales
se utilizo la ecuacion 5.1 que fue presentada anteriormente en el capitulo 5 de esta
Tesis Doctoral. Para el modelo analitico se tom¢ como limite balistico la velocidad de
impacto a la cual el proyectil presentaba una velocidad en un instante de tiempo
igual a cero y un desplazamiento igual al espesor del laminado (criterio planteado en

el Capitulo 6).

Limite balistico (m/s) Variacién

Estado de precarga o
Modelo analitico Experimental porcentual (%)

Sin precarga 208 211 1,60

Con precarga 214 234 8,71

Tabla 7.3. Limite balistico obtenido a partir del ajuste de los datos experimentales, del modelo analitico y
diferencia porcentuales

De la Tabla 7.3 se deduce que el error existente entre el limite balistico
experimental y el que proporciona el modelo analitico para cada uno de los estados
de precarga no alcanza un 9 %, lo que confirma la fiabilidad del modelo analitico

propuesto.
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La influencia de la precarga en el valor del limite balistico determinado a partir
del modelo analitico es minima: en porcentaje la diferencia entre los dos estados de

precarga ronda el 3%. Estas diferencias pueden explicarse por dos causas:

e La forma de introducir la precarga estatica. En el modelo analitico se
consider6 una deformacion de tipo radial, mientras que en los ensayos

experimentales lo que existia era un estado de precarga biaxial.

e La precarga estatica aplicada sobre el laminado de tejido. El valor de esta
precarga es de un 31% del que produciria la rotura del material compuesto.
Probablemente, para que existiera una influencia mas significativa, el nivel

de precarga deberia ser mas elevado.

En la Figura 7.3 se muestran los tiempos de contacto entre el proyectil y la placa
de material compuesto para los dos estados de precarga, tanto lo determinados a
partir del modelo analitico como los de los resultados experimentales. En estas
figuras se puede observar que, para el modelo analitico, fue posible determinar el
tiempo de contacto para velocidades de impacto por debajo y por encima del limite
balistico, mientras que en los ensayos experimentales solo fue posible realizarlo para
velocidades superiores al limite balistico, dado que para velocidades inferiores las
grabacion con la cdmara de alta velocidad fueron detenidas antes de ver el retroceso
del proyectil, y el ancho del marco de sujecion (Figura 7.4) y aplicacion de precarga
impedia la visualizacion del proyectil. Sin embargo, en el caso de los de impactos
realizados a velocidades superiores al limite balistico, el tiempo de contacto entre el
proyectil y la probeta fue determinado haciendo uso de la siguiente ecuacion:

_ 2-e
Ve =V,

ecuacion 7.1

donde, t es el tiempo de contacto entre la placa y el proyectil y e es el espesor de la

placa de material compuesto.

En la Figura 7.3 se puede observar que no existen diferencias significativas
entre los resultados obtenidos a partir de los ensayos experimentales y los estimados

por el modelo analitico para los impactos realizados a velocidades superiores a la del
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limite balistico, lo que hace suponer que para velocidades por debajo de dicho limite

deberia presentarse una situacion similar en los ensayos experimentales.
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Figura 7.3. Tiempo de contacto en funcion de la energia de impacto para un tejido de fibra de vidrio/poliéster: a)

Sin precarga y b) Con precarga
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Figura 7.4. Fotograma del marco de precarga utilizado en los ensayos de impacto para los dos estados de precarga

Las curvas de ajuste del tiempo de contacto obtenidas a partir del modelo

analitico pueden ajustarse con la siguiente ecuacion:

r,+v,-E, E<E,, (a)

t:
r+v, -é, E>E,, (b)

ecuacion 7.2

donde:

t = tiempo de contacto entre el proyectil y la probeta
E = energia de impacto

Eis = energia del limite balistico

1, vi = parametros empiricos de ajuste, con i=0,1

La ecuacion de la curva de ajuste para el tiempo de contacto (ecuacion 7.2)
obtenido a partir del modelo tiene la misma forma que la presentada para la

extension del area danada que se describio en el apartado 5.4 (ecuacion 5.2).

Lo planteado previamente en relacion al tiempo de contacto y a la extension del
area dafada, indica que existe una relacion entre ambas variables; es decir, que para
velocidades por debajo del limite balistico el tiempo de contacto entre el proyectil y
la probeta y la extension del area dafna aumenta de forma lineal con la energia de
impacto o, lo que es lo mismo con el cuadrado de la velocidad de impacto, mientras
que, para energias de impacto superiores a la del limite balistico, disminuyen con el
inverso de la energia de impacto y por consiguiente con el cuadrado de la velocidad

de impacto.
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7.3. RESULTADOS DEL MODELO ANALITICO

El modelo presentado proporciona mds informacion ademads de la velocidad
residual, el limite balistico y el tiempo de contacto. Los resultados que pueden ser
calculados a partir de la resolucion del modelo analitico son: la variacion de
velocidad y la fuerza de contacto en funcion del tiempo de contacto y las
contribuciones de los diferentes mecanismos de energia en funcion del tiempo de

contacto.

Para representar la variacion de la velocidad del proyectil se definieron dos
variables: la velocidad normalizada y el tiempo normalizado. La primera es el
cociente entre la velocidad en cada instante de tiempo y la velocidad de impacto; y el
tiempo de contacto normalizado es el cociente entre el instante de tiempo

considerado y el tiempo total de contacto proyectil-laminado.

Las representaciones de la velocidad normalizada en funcién del tiempo de
contacto, también normalizado (Figura 7.5), permiten afirmar que, para velocidades
por debajo y en el limite balistico, las pendientes de la curvas son aproximadamente
iguales y presentan un valor negativo, mientras que, para velocidades superiores al

limite balistico la pendiente de la curva es menor en valor absoluto.

En la Figura 7.5 se observa que para velocidades por debajo y cercanas al limite
balistico (cuando se alcanza el maximo tiempo de contacto normalizado), la
velocidad del proyectil en el estado sin precarga es menor que para el estado con

precarga, mientras que, para altas velocidades de impacto, sucede lo contrario.

A partir del modelo analitico desarrollado en la presente Tesis Doctoral,
también fue posible determinar el valor de la maxima fuerza de contacto en funcion
de la velocidad de impacto, para los dos estados de precarga estudiados, tal como se

observa en la Figura 7.6.
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Figura 7.5. Velocidad del proyectil en funcion del tiempo de contacto, normalizados, para placas de tejido de fibra
de vidrio/poliéster: a) Sin precarga y b) Con precarga

Del resultado de la fuerza méaxima de contacto en funcién de la velocidad de

impacto, se puede afirmar que la fuerza maxima de contacto es mas elevada en el
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estado con precarga que en el estado sin precarga. La relacion entre la fuerza de
contacto maxima en funcién de la velocidad de impacto, para un intervalo de
velocidades entre 160 m/s y 525 m/s es de tipo lineal, aprecidndose, que para
velocidades muy bajas (160 y 200 m/s) la diferencia entre las fuerzas maximas de
contacto es minima y que ésta se incrementan a medida que aumenta la velocidad de
impacto. Por lo tanto, la pendiente de la curva para el estado con precarga biaxial es

ligeramente mayor que la obtenida para el estado sin precarga.

4 O T T T
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Con pre-carga

35
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15
150 200 250 300 350 400 450 500 550
Velocidad de impacto (m/s)

Figura 7.6. Fuerza de contacto mdxima en funcion de la velocidad de impacto, para placas de tejido de fibra de
vidrio/poliéster

Del modelo analitico fue posible extraer otro resultado de interés que se
exponen a continuacion y que se refiere a las contribuciones de energia para cada

mecanismo de dafo en funcion del tiempo de contacto.

Para estudiar las contribuciones de energia para cada mecanismo de dafio se
calculo la energia normalizada (ecuacion 7.3) y esta se representd en funcion del

tiempo de contacto.

ecuacion 7.3
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donde:

Eni = energia normalizada para cada uno de los mecanismos de dafio, para cada
instante de tiempo

Ei = energia correspondiente a cada mecanismo de dafio, para cada instante
tiempo, durante el tiempo de contacto

Er = energia total absorbida por el laminado de tejido

Los resultados de las contribuciones de energia para cada mecanismo de dafio,
se obtuvieron para tres velocidades caracteristicas, las cuales corresponden a
velocidades por debajo del limite balistico (174 m/s), en el limite balistico y por
encima del limite balistico (524 m/s) en los dos estados considerados (sin precarga y
biaxialmente precargada). En particular se emplearon la velocidad mas baja y alta

que se obtuvieron en los ensayos experimentales.

En el caso de impactos realizados a velocidades por debajo del limite balistico
los resultados se observan en la Figura 7.7, pudiéndose afirmar que el principal
mecanismo de absorcién de energia es la deformacién eldstica de las fibras
secundarias que representa casi un 60% de la energia total absorbida. Sin embargo, se
observa que en las placas precargadas la contribucién debido a la deformacion
elastica de las fibras secundarias es ligeramente superior que en las placas sin
precarga; por el contrario la contribucion del mecanismo por rotura de fibras
primarias es menor en el estado con precarga. La energia absorbida debido a la
formacion y el movimiento del cono en el lado posterior de la placa de material
compuestos, permanece constante y las contribuciones por debido la deslaminacion y
rotura de la matriz son minimas, sin llegar a un 10% del total de la energia absorbida

por la placa de material compuesto.

Con respecto al tiempo de contacto entre el proyectil y la placa de material
compuesto, se observa que en el estado con precarga es menor que en el estado sin

precarga.
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Figura 7.7. Contribuciones de los diferentes mecanismos de dafio al proceso de absorcion de energia en un
impacto a 171 m/s: a) Sin precarga y b) Con precarga

Para los impactos realizados en el limite balistico (Figura 7.8) presentan un

comportamiento similar al descrito para impacto de baja velocidad con respecto a la
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energia absorbida debido a: la deformacion elastica de fibras secundarias, la rotura
de las fibras primarias y la formacion y movimiento del cono el lado posterior de la
placa. Con respecto, a este ultimo mecanismo se observa un incremento en
comparacion con los impactos a bajas velocidades. La energia utilizada en la
formacion y desplazamiento del cono permanece constante en los dos estados de
precarga, al igual que la contribucion por deslaminacién y rotura de la matriz, las

cuales son minima sin llegar a un 10% de la energia total absorbida.

En el limite balistico se observa un incremento en los tiempos de contacto al
compararlo con los impactos realizados a bajas velocidades, lo que concuerda con lo
explicado en el apartado 6.4 y 7.1.2, que indica que, a medida que se incrementa la
velocidad de impacto, la extension de area danada aumenta hasta un valor maximo
que coincide con la velocidad de limite balistico (Lopez-Puente et al., 2003). Es decir,
que para velocidades por debajo del limite balistico (no existe perforacion), parte de

la energia de impacto es absorbida por la deslaminacién y rotura de la matriz.

Tanto en el estado sin precarga como para el estado con precarga el mecanismo
de dafio mas significativo, a bajas velocidades de impacto y en el limite balistico, es la
deformacion elastica de las fibras secundarias. Este comportamiento fue demostrado

por Naik et al. (2004, 2005 y 2006) en placas de tejido sin precarga.

El tiempo de contacto entre el proyectil y la placa de material compuesto es
ligeramente inferior en el estado con precarga, lo cual, como ya se demostro, influye
directamente en la extension de drea dafiada (ver en la Tabla 5.7 del capitulo

correspondiente al analisis de resultados experimentales).
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Figura 7.8. Contribuciones de los diferentes mecanismos de dafio al proceso de absorcion de energia en el limite
balistico: a) Sin precarga y b) Con precarga

Para los impactos realizados a altas velocidades (Figura 7.9), tanto para el

estado sin precarga como el con precarga se obtienen resultados similares al descrito
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por Lopez-Puente et al. (2007) para un tejido de fibra de carbono/epoxi sin precarga,
con respecto a que el principal mecanismo que contribuye al proceso de absorcion de
energia por parte de la placa de material compuesto es la formacién y
desplazamiento del cono que se forma en la parte posterior de la placa de material
compuesto. Este mecanismo de dafio alcanza un valor de casi el 80% del total de la
energia absorbida por la placa de material compuesto, aunque en el estado libre de
precarga es ligeramente inferior. Al igual que para otras velocidades, la energia
absorbida por rotura de las fibra primarias es el otro mecanismo de relativa
importancia a altas velocidades de impacto, el cual es ligeramente superior en el
caso del estado libre de precarga. Los otros mecanismos de dafio (deslaminacion y
rotura de matriz) pueden considerarse como despreciables a estas velocidades de

impacto, para el laminado considerado.

Al comparar los resultados obtenidos a partir del modelo analitico para
diferentes velocidades de impacto, indistintamente del estado de precarga en el que
se encuentre la placa, se observa que el tiempo de contacto se incrementa con la
velocidad de impacto hasta alcanzar el limite balistico, a partir del cual disminuye
con el incremento de la velocidad. Por consiguiente es de esperar que la extension de

area danada presente un comportamiento similar.

De los resultados obtenidos se puede afirmar que, para diferentes velocidades
de impacto, el mecanismo de absorcion de energia por rotura de fibras primarias en
estado con precarga es siempre ligeramente inferior que el obtenido en el estado sin
precarga. En caso de la deformacion elastica se observd que la presencia de la
precarga incrementa ligeramente la aportacion de este mecanismo, principalmente a

bajas velocidades de impacto.
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Figura 7.9. Contribuciones de los diferentes mecanismos de dafio al proceso de absorcion de energia en un
impacto a 524 m/s: a) Sin precarga y b) Con precarga
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7.4. APLICACION DEL MODELO ANALITICO

Considerando que uno de los principales objetivos de esta Tesis Doctoral es
evaluar la influencia de la precarga en el plano sobre placas de material compuesto y
que en la metodologia experimental por razones operativas no fue posible aplicar
mas de un 31% de la tensidn de rotura en condiciones estaticas, se utilizd el modelo
analitico desarrollado para determinar la influencia de la precarga en un amplio
rango de niveles, desde un 0%, es decir, sin precarga hasta un 81% de la tension de
rotura estatica. Este limite superior en la precarga no fue superado pues, a partir de
él se presentaban problemas de convergencia en la determinacion de la energia
absorbida por la rotura de las fibras primarias y por consiguiente la formulacién
utilizada en esta Tesis Doctoral para describir el fenomeno de impacto sobre

laminado precargados deja se valida.

Es importante tener en cuenta que la precarga fue incorporada en el modelo en
términos de la deformacion a rotura estdtica y que este modelo no introduce
fendmenos de inestabilidad debida a la aplicacion de la precarga estatica en un rango

de 0 al 80% de la tensidon de rotura estatica.

En la Figura 7.10 se observa un incremento del limite balistico en funcion del
porcentaje de la tension a rotura estatica aplicada. El incremento desde el estado sin
precarga hasta el maximo nivel de precarga (81%) utilizado en este desarrollo es de
un 5,5%.

La tensidn a rotura estatica de un 81% aplicada en el plano de las placas de
material compuesto corresponde a un 40% de la tension a rotura dinamica, por lo que

es posible representar la Figura 7.10 de otra forma, tal como se presenta en la Figura
7.11.
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Figura 7.10. Limite balistico en funcion del porcentaje de la tension de rotura estitica aplicada
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Figura 7.11. Limite balistico en funcion del porcentaje de la tensién de rotura dindmica aplicada

En la Figura 7.12 se observa la relacion que existe entre el porcentaje de
precarga aplicado y la fuerza maxima de contacto, llegando a la conclusion que la
fuerza de contacto maxima se incrementa con el porcentaje de tension aplicado en el

intervalo estudiado en un 12%. Al igual que sucedi6 con el limite balistico para
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precarga superiores al 81% de la tension de rotura estatica aplicada no fue posible
determinar la fuerza de contacto maxima. En la Figura 7.13 se representa la fuerza de

contacto maximo en funcion del porcentaje de la tension a rotura dindmica aplicado.
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En la Figura 7.14 se muestran los resultados correspondientes a las
contribuciones de cada mecanismo de energia al proceso de absorcién de impacto
por parte del laminado de tejido, para un estado de precarga del 81% de la tension a
rotura estdtica, a diferentes velocidades de impacto; las velocidades de impacto
utilizadas para fueron: 171 m/s, 220 m/s correspondiente al limite balistico y 524 m/s
(Figura 7.14), que coinciden con las utilizadas en el apartado 7.3, para el estado sin-

precarga y con una precarga de 31% de la tension de rotura estatica.

En los resultados para velocidades por debajo del limite balistico (Figura 7.14-a)
y en el limite balistico (Figura 7.14-b), se observa que el principal mecanismo de
absorcion de energia es la deformacion elastica de las fibras secundarias, lo cual
coincide en las investigaciones realizadas por Naik y sus colaboradores para
laminados de tejido sin precarga. Al comparar este nivel de precarga con el estado
sin precarga (Figura 7.7-a), se observa un incremento del 10% en la contribucion al

proceso de absorcion de energia de este mecanismo de dafio.

La energia absorbida por la rotura de las fibras primarias (Figura 7.14) en el
maximo nivel de precarga que se permite aplicar al laminado (81% de la tension de
rotura estatico) y fue determinado utilizando el modelo analitico, disminuye hasta 40
% de la energia absorbida con respecto al estado sin precarga (Figura 7.7-a y 7.8-a),
cuando el laminado es impactado a velocidades por debajo del limite balistico Sin
embargo, cuando es impactado a velocidades muy altas (Figura 7.9-a) la disminucion

es de un 14%.

A altas velocidades de impacto, la formacién y movimiento del cono en la parte
posterior del laminado contintia siendo el mecanismo de dafio que presenta la mayor

contribucion, como se observa en la Figura 7.9 y 7.14-c.

Otro aspecto a destacar es la disminucion del tiempo de contacto en el estado
con precarga a bajas velocidades de impacto y en el limite balistico, mientras, que

altas velocidades de impacto permanece constante.
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Figura 7.14. Contribuciones de los diferentes mecanismos de dafio al proceso de absorcion de energia en placas de
tejido de fibra de vidrio sometidas a precarga del 81 %: a) 171 m/s, b) 520 (m/s) (Limite balistico) y c) 524 m/s

163



Capitulo 8
CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS



Conclusiones y trabajos futuros

8.1. RESUMEN Y CONCLUSIONES

Como conclusiones del desarrollo de esta Tesis Doctoral se pueden establecer

las siguientes:

e La metodologia desarrollada para la realizacion de los ensayos de impactos
sobre placas precargadas en el plano es valida tanto para laminados cuasi-
isotropo y de tejido, como para materiales isotropos. Para la realizacion de este
tipo de ensayos fue necesario el disefio y fabricacién de un dispositivo
experimental especifico, que permitio la sujecion y aplicacion de precarga sobre
probetas de tipo placas y su acoplamiento a un dispositivo de candn de gas ya

existente en el Laboratorio.

e Se demostr6 que el diseno de la geometria de probeta es un aspecto
fundamental para asegurar que el impacto sobre una probeta precargada de
forma biaxial se realiza en una zona de tensiones uniformes, cuando se aplica la
precarga a través de dos actuadores. El estudio realizado para el disefio de la
geometria de probeta utilizada en los ensayos de impacto con precarga biaxial
se realizd con un modelo de elementos finitos, sobre cuatro geometrias
diferentes de probeta; de ellas se selecciono la geometria que garantizaba una
distribuciéon homogénea de tensiones en la zona de impacto. Se verificd
experimentalmente que, la geometria seleccionada presentaba en la zona donde
se producia el impacto un estado biaxial de tensiones uniformes debido a la

precarga.

e Los ensayos experimentales permitieron estudiar el comportamiento frente a
impacto de alta velocidad de los laminados con y sin precarga, habiéndose
evaluado la velocidad residual, el limite balistico y la extension de drea dafada.
Se observo que, para los laminados cuasi-isotropos tanto de fibra de vidrio
como de carbono la presencia de un precarga biaxial influye de forma negativa
en el valor del limite balistico, haciendo que éste disminuya en relaciéon al
estado sin precarga. Por el contrario, para el laminado de tejido, la influencia de

la precarga en el valor del limite balistico es diferente a la descrita para el
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laminado cuasi-isotropo, ya que, el mayor valor del limite balistico se obtuvo en

las placas sometidas a precarga biaxial y el menor en el estado sin precarga.

La evaluacién del area dafiada por impacto demostré que las maximas
extensiones de dano, para todos los laminados y estados de precarga
considerados se alcanzaron en el entorno del limite balistico. Comparando las
areas danadas para los diferentes estados de precarga en cada material, se
puede afirmar que para energias de impacto similares, la mayor extension del
dafio se produce en las placas sin precarga y la menor en las placas con

precarga biaxial.

El modelo ingenieril desarrollado permite evaluar el comportamiento frente a
impacto transversal de alta velocidad de laminados de tejido de fibra de vidrio
en matriz polimérica sometidos a precarga y sin ella. La validacion del modelo
se realizo evaluando las siguientes variables: la velocidad residual, limite
balistico y el tiempo de contacto, obteniéndose resultados del modelo que
coinciden a efectos practicos con los determinados en los ensayos

experimentales.

El modelo desarrollado permitio evaluar la influencia de altos niveles de
precarga (hasta un 81% de la resistencia mecanica estatica), observando que,
para este ultimo nivel de precarga, el limite balistico y el valor maximo de la
fuerza de contacto aumentaba en torno a un 5% y 12%, respectivamente, en

relacion al estado sin precarga.

El modelo analitico permitié determinar la importancia de los principales
mecanismos de absorcion de energia para diferentes velocidades de impacto y
estados de precarga. En todos los estados de precarga estudiados, y para
velocidades de impacto por debajo del limite balistico, el principal mecanismo
de absorcion de la energia es la deformacion elastica de las fibras secundarias.
Sin embargo, para velocidades superiores al limite balistico, la formacion y
movimiento del cono que se forma en laminados de tejido es el principal

mecanismo de absorcion de energia.
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8.2.

Los resultados obtenidos a partir del modelo ingenieril permiten afirmar que la
energia absorbida por deformacion elastica de las fibras secundarias se
incrementa ligeramente con el aumento de la precarga, mientras que la energia

absorbida por la rotura de las fibras primarias disminuye.

TRABAJOS FUTUROS

A continuacion se proponen lineas de investigacion que permitirian ampliar el

estudio desarrollado en esta Tesis Doctoral:

Ampliar el modelo ingenieril que ha sido desarrollado en esta Tesis Doctoral
para un tejido de fibra de vidrio a un tejido de fibra de carbono de aplicacion en
la industria aerondutica, lo que implicaria la inclusion de otros mecanismos de
dafio, como el correspondiente a la energia absorbida por cortadura. Para
validar este modelo modificado seria necesario realizar nuevos ensayos de
impacto sobre laminados de tejido de fibra de carbono. También se podrian

considerar otros materiales compuestos como el tejido de aramida.

Desarrollar un nuevo modelo ingenieril basado en criterios energéticos que sea
aplicable a laminados de cinta, tanto de fibra de carbono como de fibras de

vidrio.

Incorporar al modelo analitico desarrollado, un modelo de dafio que permitiese
estimar el drea deslaminada que se produce tras el impacto. Esto exigiria

modificar el término de la energia absorbida por deslaminacion.

Desarrollar un modelo de elementos finitos capaz de predecir el
comportamiento frente a impacto de placas de material compuesto sometidos a
una precarga, basado en los criterios de dafio propuestos por Hou et al. (2000) y
modificado por Lopez-Puente et al. (2003). Este modelo se validaria con los

resultados de los ensayos realizados en esta Tesis Doctoral.

Disefiar un nuevo dispositivo experimental y una nueva geometria de probetas

que permitiese aplicar mayores niveles de precarga a las mismas. De los
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resultados que se obtuviese, se podria establecer la bondad del modelo

ingenieril para el caso de niveles de precarga altos.

Extender el trabajo experimental desarrollado en esta Tesis Doctoral a otros
tipos de materiales compuestos, empleando diferentes constituyente y otras

formas y arquitectura del refuerzo.
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PUBLICACIONES REALIZADAS DURANTE EL
DESARROLLO DE ESTA TESIS DOCTORAL

El desarrollo de esta Tesis Doctoral permitio la realizacion de una comunicacion
a un congreso nacional, cuatro comunicaciones a congresos internacionales y una

publicacidn en una revista, todas ellas se presentan a continuacion:

e S. K. Garcia-Castillo, S. Sanchez-Saez, E. Barbero, C. Navarro,
“Comportamiento frente a impacto de placas de vidrio/vinilester”,

Materiales Compuestos 05, Valencia-Espana, 2005.

e S. K. Garcia-Castillo, S.Sanchez-Sdez, E.Barbero, C.Navarro, “Impact
behaviour of in-plane pre-stressed pannles”, The 3"  International

Conference on Structural Stability and Dynamics, Kissimmee-USA, 2005.

e S. K. Garcia-Castillo, S.Sanchez-Saez, E. Barbero, C. Navarro, “Ballistic
behaviour of CFRPs with pre-load”, ICCE-05, Santa Cruz de Tenerife-
Spain, 2005.

e S. K. Garcia-Castillo, ]. Lopez-Puente, S.Sanchez-Sdez, E.Barbero and
C. Navarro, “Analytical Model for Energy Absorption Capabilities of
Glass/polyester Panels Subjected to Ballistic Impact”, Proceedings of the 23
Southeastern Conference in Theoretical and Applied Mechanics, Mayagiiez-
Puerto Rico, 2006.

e Shirley K. Garcia-Castillo, Sonia Sanchez-Saez, Jorge Lopez-Puente,
Enrique Barbero, Carlos Navarro, “Impact behaviour of composite panels
subjected to in-plane load”, 16" International Conference on Composite

Materials”, Kioto-Japon, 2007.

e S. K. Garcia-Castillo, S. Sanchez-Sdez, E.Barbero, C. Navarro, “Response
of pre-loaded laminate composite plates subject to high velocity impact”,
Journal of Physique IV, pp. 1257-1263, 2006.
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