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1 INTRODUCCIO

1.1 Antecedents

Els costos de disseny i desenvolupament d’elements estructurals en materials
composits per aplicacions comercials és actualment molt elevat. Aixo es deu, en
part, a la mancancga d’eines d’analisi i/o simulacié comercials que permetin reduir

el nombre i complexitat d’assajos experimentals a realitzar.

En canvi, a nivell de recerca, existeixen diferents eines que poden permetre
I'assaig virtual d’aquests elements i anticipar els diferents mecanismes de dany
que poden apareixer i comprometre la seva integritat estructural. Un dels
mecanismes de dany més critic és la delaminacid. En els darrers anys s’han
desenvolupat diversos metodes d’analisi de la delaminacié que sén capacos de
preveure la seva aparicid i propagacio. Tot i aix0, la utilitzacié d’aquestes eines en
aplicacions reals sén encara molt limitades i no es troben, ni de bon tros,
integrades durant el procés de disseny i desenvolupament de nous components

estructurals.

En aquest context, el grup de recerca AMADE dissenya i incorpora els seus propis
procediments de calcul que permetin fer una prediccié de |'aparicid i creixement

d’esquerdes i la delaminacié emprant metodes numeérics.

1.2 Objecte

L'objecte del projecte és fer un assaig virtual sobre un panell de material composit
rigiditzat corresponent a una zona de I'ala d’'un avié comercial, sotmeés a carregues
a fatiga, amb la finalitat de predir la carrega a la qual apareixeran delaminacions,
la superficie afectada i el nombre de cicles que pot aguantar el panell abans no es
propaguin les delaminacions. Els resultats obtinguts es mostraran en forma de
video on s’hi vegi I'evolucié de la delaminacid a mesura que s’incrementen els
cicles de fatiga. El treball es realitzara en el marc d’un projecte de col-laboracié
entre el grup de recerca AMADE i una empresa lider especialitzada en el disseny i

fabricacié d’aeroestructures.
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1.3 Especificacions i abast

Utilitzant el metode d’elements finits es fara I'assaig virtual d’'un panell definit per
Aeronnova i representatiu de I'ala d’un avié comercial. Per a fer-ho, s’utilitzara el
programa d’elements finits ABAQUS i s‘implementara una metodologia d’analisi
proposada pel grup de recerca AMADE. L’estudi també incorporara modificacions
del disseny original per tal d’optimitzar el procés de calcul seguint els criteris

proposats per AMADE.
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2 INTRODUCCIO ALS COMPOSITS

En aquest apartat es descriuran breument alguns dels conceptes basics necessaris
per entendre el contingut d’aquest projecte en relacié al calcul amb elements finits

i el funcionament dels materials composits.

2.1 Introduccio

Un material composit consisteix en la combinacié de dos o més materials amb
propietats fisiques o quimiques diferents. El nou material resultant d’aquesta unio
presenta unes propietats diferents de les dels materials que el constitueixen,

essent aixi possible obtenir unes propietats més bones per a un treball determinat.

Les caracteristiques essencials que fan que una unié de materials sigui considerat

com a material composit sén les seglients:

e Un material composit ha de tenir almenys un dels seus materials

constituents en una proporcié igual o superior al 5% del total.

e (Cadascun dels materials constituents ha de tenir propietats diferents dels
de la resta de materials amb els quals es combina i del material composit

resultant.

e Tots els materials constituents que formen part del composit han de
conservar la seva integritat estructural, és a dir, la seva estructura
molecular s’ha de mantenir intacte. Cada material constituent ha de ser

facilment identificable tant a nivell macroscopic com microscopic.

Tot i poder estar formats de més materials, la majoria de materials composits
solen estar formats per dos materials: un material base (matriu) i un altre que

millora les seves propietats (reforg).
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La funcié de la matriu és la de suportar i transferir la carrega. La fase o constituent

matriu pot ser de tres tipus: ceramica, metal-lica o polimérica.

El refor¢ té la funcid de millorar les propietats del constituent matriu per poder
suportar la carrega a la que esta sotmesa el composit i que li arriba a través de la
matriu. Generalment, el component refor¢ és el més rigid i resistent. Existeixen
diferents disposicions de reforc: en forma de fibra o particules de menys de

500 pum. Algunes de les propietats que es poden millorar amb |'Us de reforgos son:

e Rigidesa

e Resistencia

e Densitat

e Tenacitat

e Resistencia al desgast

e Resisténcia a la corrosié

e Aillament térmic i sonor

Els materials composits es generen mitjancant I'apilament de varies capes de
diferents materials i orientacions. En els casos en qué els materials composits
estiguin formats per materials en forma de fibres, les propietats del material seran
millors en la direccié de les fibres. Pel que fa a les propietats del material en la
direccid perpendicular a les fibres, la matriu té una influéncia més gran en les
propietats del composit. Aquest fet fa que les propietats del compdsit en aquestes
direccions siguin molt pitjors que en la direccié de les fibres. Per aquesta rad, les
capes de material se solen apilar en diferents orientacions per tal d’aconseguir que
el composit resultant pugui treballar en totes direccions. Aquest apilament de

varies capes amb diferents orientacions s'anomena laminat (Figura 1)
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Figura 1: Formacié d’un laminat de material composit.

En la Figura 1 es pot veure un exemple un laminat on la capa inferior es troba a
una orientacid paral-lela a I'eix X (0°), la capa seglent té una orientacié de 450 i
la capa superior es troba a una orientacid de 90°. Les coordenades locals de cada
capa tenen en compte la direccié de la fibra. La direccio principal (1) és la direccio
de la fibra en la capa, la direccié secundaria (2) és la direccié perpendicular a la
primera on s’apilen la resta de les fibres i I'ultima direccié (3) que no apareix
representada en la figura és la direccié perpendicular a les dues anteriors i en

aquest cas correspondria a I'eix Z de les coordenades globals en totes tres capes.

Les orientacions de les fibres en una sola capa no tenen per qué ser sempre
uniques, també es poden fabricar amb més d’una orientacié o amb orientacions

de fibres aleatories, tot i que s6n menys habituals.

Els laminats de material composit estan units mitjancant un altre material amb
una gran capacitat adhesiva que les manté unides. Aquests tipus materials
normalment no es poden distingir a simple vista de la resta del composit. Aquests
materials s‘anomenen materials cohesius. Els materials cohesius tenen les seves
propies propietats cohesives i poden ser la causa de fallades estructurals

independents de les propietats del composit.
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2.2 Tipus de materials composits

Els materials composits poden ser classificats segons el tipus de material al qual

pertany el material matriu:

Materials composits de Matriu Polimerica o PMC (Polymer Matrix
Composites): aquests tipus de composits son els més comuns i es basen en
una matriu de polimer reforcada amb gran varietat de fibres (vidre, carboni
o aramida). Dins d’aquest grup, els més utilitzats sén els materials
composits de fibra de carboni o CFRP (Carbon Fiber Reinforced Plastics) i els
materials composits de fibra de vidre o GFRP (Glass Fiber Reinforced

Plastics), normalment en la indUstria aeronautica.

Materials composits de Matriu Metal-lica o MMC (Metal Marix Composites):
utilitzen materials metal-lics com a matriu, com l'alumini o el titani, i el
reforc de fibres de carbur de silici. Utilitzats majoritariament en la indUstria

automobilistica.

Materials composits de Matriu Ceramica o CMC (Ceramic Matrix
Composites): utilitzen materials ceramics com a matriu reforgada per fibres
curtes o particules de carbur de silici o nitrur de bor. S’utilitzen per a

aplicacions on s’hagin de sotmetre els materials a altes temperatures.

Els materials composits es poden classificar en diversos grups segons les seves

propietats en multiples direccions:

Isotropic: totes les propietats sén les mateixes en qualsevol direccio.
Només son necessaris dos parametres per definir-los: el modul elastic o de

Young (E) i el coeficient de Poisson (v).

Ortotropic: presenten simetria en els tres plans ortogonals del material. Sén
necessaries nou constants diferents per caracteritzar-los: Ei1, E22, E33, 012,

013, 23, Gi2, G23,G31. En la Taula 1 es defineixen aquestes constants.
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e Transversalment isotropic: a més d’existir simetria en els tres plans
ortogonals, el material és isotropic en un pla determinat. Aixo implica: Eis,
E22

———, essent aixi
2(1+v,,)

E22=E33, 012=013, 023, G12=Gs1; i en el pla isotropic G, =
necessaries només cinc constants per a definir el material.
e Anisotropic: les seves propietats son diferents en totes les direccions i no

existeix cap tipus de simetria. Necessiten vint-i-una constants per a definir

totalment el material (totes les constants de la matriu de rigidesa).

PARAMETRE SIGNIFICAT
En ' Modul de Young del material en la direccid i.

Lu Coeficient de Poisson que relaciona les
direccions i ij.

Modul de tallant que relaciona les direccions

iij.

Taula 1: Nomenclatura de les constants dels materials elastics.

Go

2.3 Mecanismes de dany i aparicio de defectes

Com que els materials composits contenen multiples components, alguns defectes
que no ocorren en materials homogenis poden apareixer. També hi son presents
altres mecanismes de dany i meétodes de falla diferents a els dels materials

originals.

La falla de components estructurals de material composit és normalment de tipus
fragil, de manera que pot donar lloc a accidents catastrofics fa que no és possible

anticipar la seva falla a través de deformacions en I'estructura.

Durant la fase de disseny és important tenir en compte els mecanismes de dany
que poden apareixer en els materials composits per tal de preveure el
comportament que tindra l'estructura sota les circumstancies en que es pugui
trobar durant la seva vida util. Els principals mecanismes de dany, il-lustrats en la

Figura 2, son els segients:
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e Trencament del reforg. Les fibres poden trencar-se a causa d’esforcos de
traccid, tallant o compressié. El trencament de les fibres disminueix tant la
resistencia com la rigidesa en la seva direccid.

e Desfibrament. La matriu es fractura pero les fibres continuen unides,

actuant de pont entre els dos fragments de la matriu.

e Arrencament de les fibres o Pull-out. Les fibres es desprenen de la

matriu esquerdada en comptes de fracturar-se.

e Fractura de la matriu. El fet de tenir una matriu malmesa compromet
I'estabilitat del material, ja que ddna lloc a una distribucié de tensions poc
uniforme, fet que pot originar noves esquerdes, el trencament de les fibres,

delaminacié, etc.

e Pérdua d’adhesi6 entre la fibra i la matriu o Debonding. Quan aix0
succeeix, la matriu no és capacg de transmetre els esforgos a les fibres i, per

tant, les propietats del material s‘'empobreixen.

e Delaminacio o pérdua d’adhesio entre les lamines. Suposa la separacio
de les capes del laminat, fet que fa que es perdi la resistéencia mecanica del
material. Aquest dany pot aparéixer a causa de defectes o discontinuitats
en la interficie entre dues lamines, fet que origina una esquerda en el

cohesiu que avanca i provoca que les lamines quedin parcialment desunides.

El mecanisme principal que es tractara al llarg d’aquest projecte és la
delaminacié ja que l'objectiu d’aquest projecte és observar-ne la seva

propagacioé al llarg d’un assaig sota carregues de fatiga.
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Figura 2: Mecanismes de dany en materials compdosits reforcats amb fibres. (1)
Arrencament de fibres. (2) Desfibrament (fiber bridging) (3) Pérdua d’adhesio
entre fibra i matriu. (4) Fractura de les fibres. (5) Fractura de la matriu. [4]

2.4 Delaminacio

S’anomena delaminacié a la separacié que ocorre entre les capes d’un material
composit a causa dels esforgos externs. Els materials cohesius que es troben en
les interficies entre dues capes en un laminat normalment tenen una resistencia
relativament baixa en comparacié a la que té el material composit. Per aquesta
rao, la delaminacido és un dels tipus de dany més comuns que pateixen els

materials composits durant la seva vida util.

2.4.1 Causes de la delaminacio

Les causes que poden provocar la delaminacié entre les capes d'un material
composit son diverses. Per una banda la delaminacié pot originar-se per factors
aliens al seu Us de disseny, com ara durant la fabricacié del material o bé en el
seu transport o en el seu muntatge a causa d’impactes que pugui sofrir. Per altra
banda també hi ha diversos motius perquée es pugui originar la delaminaci6 durant

el servei:

e Curvatures. En una seccié amb curvatures les tensions normals i tallants
en la zona intralaminar poden causar la perdua d’adheréncia entre les

lamines.
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Canvis bruscos de seccid. Qualsevol canvi brusc de seccié o discontinuitat
en una peca és un lloc propici perqué es generin acumulacions de tensid. En
aquestes zones és més probable que puguin apareixer esquerdes entre
capes. Llocs com forats dintre una peca poden ser una font causant de la

generacié de delaminacions.

Temperatura i humitat. Les tensions internes que es puguin originar en
la fabricacié del material a causa de la seva contraccié natural en refredar-
se poden ser causa de delaminacié. La humitat en I'ambient també pot
provocar l'expansid de la peca, que generara esforcos tallants entre les

lamines que poden provocar delaminacions.

Impactes. Les estructures de materials composits poden sofrir danys
interns a causa de rebre un impacte i poden perdre la seva resisténcia
estructural. Els impactes poden produir delaminacions en el material,

disminuint considerablement les propietats mecaniques d’aquest.

2.4.2 Modes de carrega

La fractura en un material es pot dividir en dues etapes: l'inici del dany i la seva

propagacié. Una vegada s’ha iniciat el dany, la seva propagacido evoluciona

depenent de les condicions de carrega que tinguem i de les propietats del material.

Per tant, convé identificar I'existéncia de tres modes de fractura, que s'il-lustren a

la Figura 3. En la realitat molt poques vegades es dona un cas on la delaminacié

estigui completament definida per un d’aquests modes. En la majoria de casos la

separacidé entre capes es genera amb una combinacié dels tres modes d’obertura,

que s‘anomena mode mixt.

Mode I. El desplagcament relatiu de les superficies de fractura és normal a
les parets de la fissura. En aquest mode de fractura es generen traccions
perpendiculars a la superficie de les lamines.

Mode II. Es produeix un desplacament tangencial de les parets de fissura
en la direccié perpendicular a la fissura. En aquest mode es generen tensions

tallants.

10
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e Mode III. Es produeix un desplagament tangencial de les parets de la
fissura en la direccié paral-lela a aquesta. En agquest mode es generen

tensions tallants.

MODE I MODE II MODE III

Interlaminar tension Interlaminar sliding shear Interlaminar scissoring shear

Interlaminar fracture Interlaminar fracture Interlaminar fracture

toughness Gl(‘ toughness G“(\ toughness Glll('

Figura 3: Classificacié dels modes de delaminacio.

El procés de delaminacid es pot mesurar numericament a partir de I'energia
acumulada en el material deguda als esforcos d’obertura (energia per la fractura)
comparant-la amb la tenacitat del material cohesiu. Quan aquesta energia assoleix
aquest valor critic que pot suportar el material cohesiu es comencaran a generar
les esquerdes. L'energia maxima que pot suportar el material cohesiu depen del

meétode d’obertura en qué treballi I'estructura.

En els materials més fragils, el creixement de les esquerdes és precedit per
I'aparicid d’una area amb fractures microscopiques. Aquestes microfractures
ajuden a la propagacio de les esquerdes més grans. Les esquerdes més grans sén

les causants de la falla estructural en propagar-se al llarg del material.

11
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3 METODOLOGIA DE VALIDACIO

3.1 Introduccio

Una configuracio tipicament utilitzada en estructures aeronautiques i aeroespacials
son els rigiditzadors en forma de T units a panells de material composit. La unié
entre la pell i el rigiditzador esdevé una regio critica pel que fa a la delaminacio,
ja que la diferencia de rigideses dels dos elements i les vores lliures la fan propensa

a desunir-se.

En condicions normals de servei per a un material sense defectes la desunié entre
el panell i el rigiditzador no hauria d’océrrer, no obstant aixo sovint es produeixen
danys en les plaques dels avions per culpa de col-lisions amb ocells o altres

incidents que puguin ocorrer durant el vol.

En els assajos aeronautics se simulen els impactes que poden sofrir els avions a
través d’'un assaig d'impacte vertical, que provoca una deformacid visible en la
proveta. Els assajos de fatiga es fan llavors sobre les provetes amb el dany
provocat per |'assaig d'impacte. La zona on ha succeit I'impacte és el lloc on es

comenca a produir la delaminacid, que s’anira propagant al llarg de la proveta.

En la Figura 4 es representa l'estructura que presenta un panell d’avié rigiditzat.
Aquesta estructura presenta unes dimensions massa grans per tal de poder
realitzar un assaig de fatiga al laboratori i la seva fabricacié suposaria un cost
massa elevat. Per aquesta rad s’haura de dissenyar un demostrador representatiu
d’aquesta placa per tal de poder realitzar I'assaig de fatiga que permeti observar
la propagacié de la delaminacié. Aquest demostrador representatiu a dissenyar ha
de ser equivalent a una part o submodel de manera que tingui unes dimensions

més petites que la placa original i una geometria més simple.
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Rigiditzadors
longitudinals

Rigiditzadors

transversals

Pell

Figura 4: Modelat d’un panell rigiditzat amb rigiditzadors de tipus T. [5]

3.2 Requisits de l'assaig.

El disseny de la proveta ha de ser una part representativa d’un panell d’avié
rigiditzat. A més a més |'assaig ha de resultar economicament viable per tal que
es pugui dur a terme, per tant s’intentara buscar el cost minim per a realitzar
I'assaig. Aquest panell demostrador ha de complir les condicions seglients per tal

que es pugui considerar valid:

e La forma del front de propagacié ha de canviar de forma durant I'assaig de
fatiga.
e L'area de la delaminacié ha d’estar continguda entre dues capes (no hi pot

haver delaminacio fora del pla).
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e La geometria ha de ser simple (ha de ser facil de manufacturar).

e L’assaig ha de ser reproduible en el laboratori: tot I'equipament necessari
per a dur a terme l'assaig ha d’estar present en les instal-lacions actuals de
la universitat.

e L'increment i la forma de I'area delaminada ha de ser mesurable al llarg del

temps per tal de poder comparar-la amb els calculs numerics.

3.3 Meétodes d’inspeccio.

La proveta que s’ha de sotmetre a |'assaig de fatiga ha de permetre que es pugui
observar la delaminacié entre les dues capes que es volen separar en qualsevol
moment de I'assaig. Com que la delaminacié es produeix en una de les capes
internes de la proveta, és necessari utilitzar un metode d’inspeccié que permeti

veure la proveta per dintre sense malmetre-la.

Actualment es disposen de 2 técniques no destructives diferents que permetrien

observar la delaminacié mitjangant aparells de raigs X:

Radiografies: La radiografia s’utilitza habitualment en la industria aeroespacial
per a la deteccid de fissures en les estructures d’avions, la deteccié d’aigua en les
estructures i la deteccio d'objectes estranys. Les radiografies s’'obtenen en exposar
el receptor a una font de radiacié d’alta energia, normalment es tracta de radiacio
gamma procedent d’isotops radioactius (Iridi 192, Cobat 60, Cesi 137, etc.). En
interposar un objecte enfront del receptor i la radiacid, les parts més denses de
I'objecte apareixen en diferents tonalitats de gris, ja que sén capaces d’aturar més

guantitat de radiacié.

Les radiografies generen una imatge en dues dimensions. En el nostre cas es vol
observar la delaminacié en tota la superficie de la proveta, per tant el pla a
visualitzar ha de ser el normal a la direccié de I’'obertura de la proveta. Aquest fet
crea l'inconvenient que la radiacid passara primer per la primera meitat de la
proveta, després passara per la zona delaminada i finalment es trobara amb la
segona meitat de la proveta, fet que faria que en la imatge resultant no es pogués
observar la zona delaminada, ja que aquesta només estara omplerta d’aire, que

no és capag d’absorbir radiacio.
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Com que el gruix de la delaminacié no es pot modificar durant I'assaig sense
malmetre la proveta, I’'Unica solucié és utilitzar un material d’alta densitat que
pugui substituir I'aire en les zones delaminades. Actualment existeixen liquids i
gasos amb un alt nUmero atomic que permeten omplir les obertures de les plaques,

essent aixi possible visualitzar aquests espais en la radiografia resultant.

En l'assaig de fatiga doncs, seria necessari cada cop que es volgués fer una
observacié de la delaminacié actual, submergir la proveta en aquesta substancia i
fer la radiografia. Un cop s’ha fet la radiografia la proveta es pot rentar i continuar

I'assaig sense alterar els resultats que s’obtindran.

Tomografia: la tomografia és una tecnica de representacié grafica d'imatges
corresponents a una seccid o pla determinat de I'element a representar. Poden

estar basades en els raigs X, ultrasons o ressonancia magneética entre d’altres.

En la indUstria aeroespacial s’utilitza la reconstruccié tomografica en imatges
generades utilitzant raigs X. Emprant métodes matematics es pot reconstruir un
objecte en tres dimensions composant multiples imatges en dues dimensions de
varies seccions d’un objecte. Les seccions obtingudes amb una maquina de
tomografia no son projeccions com en les radiografies tradicionals, sind que és

capac d’obtenir la imatge de la seccié en qualsevol part desitjada de 'objecte.

Els avantatges de la tomografia en |'assaig a fatiga sén per una banda que no és
necessari crear un contrast de densitats com en la radiografia, i a més es pot
obtenir una representacié en tres dimensions de la proveta. Per altra banda
I'equipament necessari i els costos d’'una tomografia sén molt més elevats que els

de les radiografies.
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3.4 Caracteristiques de la proveta

La proveta de material composit ha de poder simular el comportament d’un
panell d’avié que hagi estat danyat per un impacte. Per tal de reproduir els
efectes de la delaminacié creada per un impacte en la placa es generara una

delaminacié inicial en la proveta.

La delaminacio inicial de la proveta es generara mitjancant un insert de tefld. El

tefld és un polimer inert, impermeable, té un coeficient de fregament molt baix i
és altament flexible. El tefld s’utilitza habitualment en la indUstria aeronautica en
el revestiment d’avions, ja que és un material molt resistent als canvis de

temperatura.

La proveta estara feta d’'una combinacié de fibra de carboni i epoxi anomenada
IMA/M21E.

3.4.1 Caracteristiques dels rigiditzadors
Els rigiditzadors de la proveta tenen la funcidé de rigiditzar una part de la proveta
per tal que el front de delaminacié prengui una forma no lineal. Aquests

rigiditzadors estan units a la proveta

Els rigiditzadors han de complir aguestes condicions:

e Han de ser prou rigids per a influir en la propagacié del front de delaminacio.

e Han funcionar de manera elastica durant tot |'assaig. El rigiditzador mai pot
plastificar.

e La unid entre el rigiditzador i la proveta s’ha de garantir durant tot I'assaig.
No es poden produir delaminacions en els cohesius entre la proveta i el
rigiditzador.

e En el cas d'utilitzar radiografies com a métode d’inspeccid, el rigiditzador ha
de permetre la visualitzacio de la delaminacié. El rigiditzador no pot produir

un gran contrast en la radiografia.

Qualsevol rigiditzador que compleixi aquestes condicions és valid per a la
realitzacié de |'assaig del demostrador. Per aquesta rad s’han considerat, a més

de multiples geometries, diferents materials dels quals pot estar format.
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Acer: els rigiditzadors d’acer sén un candidat a considerar per a la
construccié, ja que és un material d’obtencié facil i disposa de multiples
aliatges amb un limit elastic molt elevat. A més a més el laboratori ja disposa
de provetes d’acer que es poden manufacturar facilment. L'Unica condicié
és que el gruix del fleix d'acer a utilitzar ha de ser d’'una mida estandard.
Alumini: tot i que I'alumini en general té unes propietats més baixes que
I'acer, aquesta també pot ser una opcidé a considerar. L'avantatge principal
de l'acer és el seu cost més reduit i que el laboratori també disposa de
provetes utilitzables.

Material composit: és possible utilitzar el mateix material en els
rigiditzadors i la proveta. Construint uns rigiditzadors de material composit
nomeés seria necessari tenir un gruix extra per tal de rigiditzar la placa.
Finalment el fet que el material sigui el mateix que el de la placa permetria
que aquest rigiditzador no fos un obstacle en la visualitzacidé de les
radiografies, mentre que els d’alumini i acer, en tenir una densitat més alta,

podrien dificultar la viabilitat de les radiografies.

3.5 Assaig mecanic de traccioé d'una proveta d’alumini

Dels tres materials considerats per al disseny del rigiditzador és necessari coneixer

el seu limit elastic (oy) per tal d’evitar que el rigiditzador pugui plastificar durant

I'assaig.

Dels materials actualment disponibles al laboratori per fabricar el rigiditzador, el

que sol tenir un limit elastic més baix és I'alumini. El limit elastic de I'alumini varia

segons el seu contingut d’altres materials en el seu aliatge, per tant fara falta

calcular-lo per tal de poder fer la comparacié amb el model numeéric.
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El metode per calcular el limit elastic sera un assaig estandard de traccié. El limit
elastic obtingut en aquest assaig es comparara amb la tensi6 de Von Mises

calculada en les simulacions numeriques per tal de saber si el material plastificara.

S’utilitzaran tres provetes d’alumini obtingudes del mateix fleix de mides

idéntiques (poden haver-hi petites variacions). En la Figura 5 es mostra una

representacio de les tres provetes i en la Taula 2, les seves dimensions.

Figura 5: Disseny de les provetes d’alumini

PROVETA 1 2 3
AMPLADA (W) (MM) 25.66233 25.15467 24.33467
GRUIX (T) (MM) 0.812 0.812 0.815

Taula 2: Dimensions de les provetes

L'assaig s’ha realitzat amb una maquina d’assaig universal amb una forca maxima
de fins a 100 kN.
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MTS Insight

Figura 6: Maquina d’assaig utilitzada.

S'utilitzaran dues galgues extensometriques col-locades en el centre de la proveta
en la direcci6 de la traccié (Figura 7). Cada proveta es col-locara a una banda de
la proveta de tal manera que es pugui obtenir una lectura per als dos costats de
la proveta. La lectura de la galga que s’utilitzara sera la mitjana de les lectures de
les dues galgues.

Figura 7: Proveta d’alumini amb les galgues extensiomeétriques.
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Figura 8: Col-locacié de les provetes en les mordaces.

Les provetes s’han col-locat de forma manual en les mordaces sense tenir en
compte quina és la tensié minima necessaria. Durant |'assaig s’haura de comprovar

que les provetes estiguin fortament subjectades per evitar que puguin patinar.

L'assaig s’ha realitzat a un desplagament constant de 2 mm/s. La cel-lula de
carrega que s’ha utilitzat té només una capacitat maxima de 10 kN, durant I'assaig
s’ha comprovat que la forca de traccid no excedis aquest valor. En els dos primers
assajos, s’ha arribat a un desplacament suficient per garantir que la proveta
estigués treballant en regim plastic. En I'Ultima proveta s’ha arribat a trencar la
proveta. En la Figura 9 es pot veure com ha trencat la tercera proveta. També

s'observa que les galgues s’han acabat desenganxant.
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Figura 9: Estat de la proveta al final del tercer assaig.

Amb una inspeccié visual s’ha comprovat que efectivament les provetes no han
patinat durant l'assaig (Figura 10). En el cas que la proveta no hagi patinat, les
marques que deixa la mordassa sobre la proveta sén punts. En el cas contrari en

que les provetes patinin de la mordassa les marques que es produirien en la
proveta serien ratllades.

Figura 10: Marques de les mordaces en la proveta.
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3.5.1 Resultats

Els resultats directes obtinguts per la maquina sén la forca aplicada I el
desplacament del pont (Figura 11). De les galgues se n’ha obtingut la deformacio
de la proveta. A partir d’aquests valors s’ha calculat la tensié de la proveta en cada

instant utilitzant la formula de la tensid en seccions rectangulars.

F
wxt

o= Eqg. 1

o: Tensio de la proveta (Mpa).

F: Forca aplicada per la maquina d’assaig (N).

w: Amplada de la proveta (mm).

t: Gruix de la proveta (mm).

9000
8000
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6000
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Forga (N)

4000
3000
2000

1000

0 1 2 3 4 5 6 7 8

Desplagament (mm)

Figura 11: Forga vs desplacament: primer assaig.

Les tensions obtingues per les dues galgues a cada cara séon molt semblants, fet
que fa que les dades de cada galga i la seva mitjana se superposin en els grafics
(Figura 12).
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Figura 12: Tensid vs deformacid: primer assaig.

A partir dels grafics de la tensidé contra la deformacié s’ha pogut calcular el modul
elastic de les provetes. EI modul elastic correspon al pendent de la recta

corresponent a la part on el material treballa de manera elastica.

300
550 y= 0.07122x +1.0682
R2=1
© 200
o
=
° 150
(%]
c
2 100
50
0
-500 0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000

Deformacié (ue)

Mitjana Linear (Mitjana)

Figura 13: Regressio lineal: primer assaig.

Com es pot veure en la Figura 13 el coeficient de determinacié lineal R? és unitari,

per tant el valor obtingut del modul elastic contindra poc error.
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El limit elastic s’ha calculat utilitzant el procediment descrit en la normativa ASTM
E8 / E8M [2] on es descriu el procediment estandard per a dur a terme assajos a
tracci6 amb materials metal-lics. El sistema consisteix en la traca d’una linia
paral-lela a recta del tram elastic a una distancia del 0.2% de deformacions, que
equival a 2000 microdeformacions. La interseccié de la recta paral-lela amb la

corba tensié-deformacié marca el valor del limit elastic (Figura 14).

450
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100
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Mitjana —@—Recta offset

Figura 14: Calcul del limit elastic.

El resultat dels calculs pels tres assajos es mostren en la Taula 3. Els valors
obtinguts sdn molt semblants en tots els casos o sigui que es tindran en compte
tots els resultats. Es prendra com a valor definitiu del limit elastic de I'alumini la

mitjana dels tres valors calculats en els assajos.

ASSAIG 1 2 3 MITJANA
E (MPA) 71200 71800 71200 71400
2y (MPA) 335.14 338.95 336.27 336.79

Taula 3: Resultats dels assajos a traccid de les provetes d’alumini.
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4 METODOLOGIA DE L'ASSAIG NUMERIC

4.1 Introduccio

Per tal d’arribar a obtenir els resultats desitjats en I'assaig de fatiga final, s’han
planificat un seguit d’assajos previs per tal de validar les diferents parts del model
d’elements finits i poder aplicar les correccions necessaries a on facin falta. Aquests
assajos previs permetran obtenir uns millors resultats emprant una quantitat
inferior de temps de calcul, ja que s’utilitzaran models més simplificats que el

definitiu.

4.2 Variables

Les variables que s'utilitzaran per explicar els resultats son les descrites a

continuacio.

e U1,U2,U3: Corresponen al desplacament en cadascuna de les direccions
principals. Unitats: mm.

e S11,522,S33: Tensions en les direccions principals. Unitats: MPa.

e Mises: Tensio de Von Mises. Correspon a l’energia de distorsié calculada a

partir de les tensions principals.

f (a1 —03)® + (2 — 03)% + (03 — 01)?
OvM = \/ 9 Eq. 2

e RF1,RF2,RF3: Forces de reaccid. Unitats: N.

e SDV1: Variable de dany de la interficie que adopta un valor entre 0 i 1.
Representa el percentatge del dany acumulat per tal de trencar la unid
entre les interficies cohesives. La variable és 0 quan els elements no han
patit danys i 1 quan estan trencats.

e SDV2: Representa el coeficient entre I'energia acumulada pels elements de
la interficie i I’energia critica per tal de trencar-los. Té el mateix
funcionament que la variable SDV1 essent 0 quan els elements estan

intactes i 1 quan estan completament danyats.
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spy2 =% Eq. 3

Ic

e SDV3: Relacidé entre els modes d’obertura. Quan la variable pren un valor
de 0 significa que el mode d’obertura és mode I pur, i quan pren el valor
d’1l és mode tallant (II o III). La resta de valors descriuen quin

percentatge de cada mode conté el mode d'obertura mixt.

4.3 Assaig estatic

L'analisi estatic emprant un model d’elements finits és un pas previ necessari
abans de poder fer el calcul numeric de fatiga. La seva utilitat principal és que
permet estimar un dels parametres necessaris per al funcionament de |'assaig a
fatiga sense la necessitat d’utilitzar aquest Ultim per estimar aquest parametre,
essent aixi un estalvi important de temps i recursos respecte a no utilitzar-lo. El
parametre que és necessari estimar a partir de I'analisi estatic és el valor del
desplagament aplicat en que s’assoleix el valor de l'energia critica (G.) i es
comencen a danyar els elements més proxims a la delaminacié inicial, és a dir,

calcular el moment en queé es comenca a generar el front de delaminacid.

L'assaig estatic consistira del mateix model que el de fatiga amb només les
modificacions necessaries per fer-lo funcionar amb aquest tipus d’assaig. Es
consideraran correctes els resultats de |I'assaig estatic quan s’aconsegueixi que el
front de delaminacié hagi avancat suficientment perque sigui clarament
observable i es pugui veure com es produeix un canvi en la seva direccié de

propagacié en trobar-se amb la zona rigiditzada de la placa.

D’aquesta simulacié el valor que s’obtingui del desplacament del model aplicat que
correspongui al moment en que es comenci a generar el front de delaminacié sera
el valor de desplacament de cicle maxim que s’haura d’aplicar en la simulaci6 de
fatiga. Per tal d’assegurar que en l'assaig de fatiga els elements s’hagin danyat
durant el pas de carrega, s’utilitzara un desplagcament lleugerament superior a
I'obtingut en un pas de carrega estatica que es fara abans de sotmetre la placa a

I'assaig de fatiga.
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4.4 Assaig a fatiga

La fatiga és el debilitament d’un material quan és sotmes sota carregues cicliques.
La fatiga genera un dany estructural que avanca de manera continuada en
estructures sotmeses una carrega ciclica. La tensid minima necessaria per tal
d’influir un dany estructural sota una carrega ciclica pot ser molt inferior a la

necessaria per influir el mateix dany sota una carrega estatica.

La fatiga ocorre quan el material es troba constantment en carrega i descarrega.
Si les carregues superen un cert valor, es generen esquerdes microscopiques en
el material en els punts on es generin concentracions de tensid. Les esquerdes
aniran creixent fins a arribar a un cert limit critic, a partir d’aquest punt les
esquerdes propagaran a la resta del material, provocant la fractura de l'estructura.
La forma de I'estructura pot afectar de manera important la seva vida (til si conté

punts amb concentracions de tensio.

Cada cicle de fatiga conté un interval de tensions que fluctua entre la tensio
maxima del cicle (opqy) i la tensid minima (o,,;,). L'amplitud de la tensié varia al
voltant d‘un valor mitja, aquest valor és el promig de les tensions maximes i

minimes en cada cicle.

O = O'max;'amin Eq 4
L'amplitud de la tensid és diferéncia entre la tensié mitjana i la tensié maxima o
minima en valor absolut. Es pot expressar aquest valor com a la meitat de la

diferéncia entre la tensié maxima i la minima.

0; —Omi
Ga — maxz min Eq. 5

A partir de la tensié maxima i minima es defineix el quocient de tensions R com el
quocient entre lI'amplitud minima i maxima. També es pot expressar com el
quocient de les deformacions maximes i minimes si considerem que el material té
un comportament lineal. De la mateixa manera també podem expressar aquest

valor com a quocient dels desplagaments.
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Omi Smi dmi
R = Zmin _ Omin _ %min Eq 6
Omax Smax Admax

En la Figura 15 es mostren varies grafiques tensié-temps representatives d’un cicle
de fatiga habitual on s’hi poden veure els parametres descrits habitualment. Es

pot veure com per a diferents valors i simbol del quocient R varien tots els valors

de les tensions.

Note: ASTM standard notation
uses § in place of o, for stress

L

O max

R between
—1and 0

R between
0 and +1

Figura 15: Representacid dels parametres de fatiga. [3]
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4.4.1 Corba S-N

De la mateixa manera que altres caracteristiques mecaniques, les propietats de
fatiga dels materials poden ser determinats a partir d’assajos de simulacié en el
laboratori. L'equip d’assaig ha de ser dissenyat de tal manera que reprodueixi fins
a on sigui possible les condicions de servei (nivell de tensions, freqiéncia,

distribucié de tensions, etc.).

Una serie d’assajos comencen sotmetent la proveta a tensions cicliques amb una
amplitud maxima relativament gran, normalment al voltant de dos tercos de la
resistencia estatica a traccié del material; es registren el nombre de cicles per
arribar al trencament de la proveta. Aquest procediment es repeteix en altres
provetes amb amplituds maximes progressivament decreixents. Els resultats es
representen en un diagrama de tensio, S, enfront al logaritme del nUmero N de
cicles fins al trencament per a cadascuna de les provetes. Els valors de S es prenen
normalment com a amplituds de la tensié (g,) tot i que en algunes ocasions

s’utilitzen els valors de 6,5 O Gmin-

S’observen dos tipus de corbes S-N, les quals estan representades
esquematicament en la Figura 16. Tal com s’indica en aquests diagrames, com
més gran és la magnitud de la tensid, menor és el nombre de cicles que el material
és capac d’aguantar abans de trencar-se. En alguns materials, la corba S-N es fa
horitzontal per a valors grans de N, és a dir, existeix una tensié limit, anomenada
limit de fatiga o resisténcia a la fatiga, per sota del qual el trencament per fatiga
no ocorrera mai. Aquest limit de fatiga representa el valor de la tensi6 major

fluctuant que no produiria trencament en un namero infinit de cicles.

En els materials que no tenen un limit de fatiga, en el sentit que la corba S-N
continua decreixent al augmentar N, el trencament per fatiga passara
independentment de la magnitud de la tensié maxima aplicada. Per a aquests
materials, la resposta a la fatiga s’especifica mitjancant la resistencia a la fatiga
que es defineix com el nivell de tensié que produeix el trencament després d'un

determinat nombre de cicles.
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Un altre parametre important que caracteritza el comportament a fatiga d'un
material és la vida a fatiga (N;). Aquest valor és el numero de cicles per a produir
el trencament a un nivell especificat de tensions tal com s’indica en el grafic (b)

de la Figura 16.

Ly
c
2
Z
a8
B Limite | __ _ T~ —
+ de fatiga
=
£
E
<
I I | | |
103 10¢ 10% 108 107 108 102 1010
Ciclos hasta la rotura, N
(escala logaritmica)
(a)
(%]
e
2
E
=
L 5
o
o
5
= Resistencia
2  alafatiga
< para N,
ciclos

103 104 Vida a fatiga 107 108 109 1010
para la tensidn S,

Ciclos hasta la rotura, N
(escala logaritmica)

(B)

Figura 16: Amplitud de la tensio (S) en front del logaritme del numero de cicles
fins a arrivar al trencament (N) on (a) és per a un material que presenta un limit
de fatiga I (b) és un material que no presenta un limit de fatiga. [3]
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4.4.2 Propagacio de la delaminacio

El procés de trencament per fatiga es desenvolupa a partir la generacié d’una
esquerda que continua la seva propagacioé fins al trencament final del material. En
el cas dels materials composits, el trencament per fatiga no s’inicia amb una
esquerda en el material, sind que la fatiga comenca en apareéixer danys en una de
les interficies cohesives que manté unides les varies capes de laminat del material.
Aquest dany que creix i genera la desunié i conseqlient separacio entre les capes
del material, que en aquest cas és el que anomenem front de delaminacid, que

seria I'equivalent a un front d’esquerdes per a un material homogeni.

El procés del trencament per a fatiga esta caracteritzat per tres etapes diferents:
(1) iniciacid de I'esquerda, on es forma una esquerda petita en alguna regié d’alta
concentracié de tensions; (2) propagacid de l'esquerda, durant la qual aquesta
esquerda avanca de forma gradual en cada cicle de carrega; i (3) el trencament
final, el qual ocorre molt rapidament una vegada que l'esquerda ha arribat una
mida critica. La vida a fatiga Ng, el numero total de cicles fins a la fractura, pot ser
considerada com la suma del nimero de cicles per a l'inici de I'esquerda N; i per a

la propagacié de I'esquerda N,,.

Els resultats dels estudis de fatiga han demostrat que la vida d’'un component
estructural pot relacionar-se amb la velocitat de creixement de I'esquerda. Durant
la segona etapa de la propagacid, les esquerdes poden créixer des d’'una mida en
prou feines detectable a una mida critica. Existeixen tecniques experimentals que
s’utilitzen per a mesurar la longitud de I'esquerda durant I'aplicacié de tensions
cicliques. Els resultats son registrats i després es representen com una grafica de

la longitud de I'esquerda (a) enfront al nUmero de cicles N.

. . ; d
La velocitat de creixement de I'esquerda ﬁ es pren com el pendent en algun punt

d’aquesta corba. Es important ressaltar dos resultats: (1) inicialment, la velocitat
de creixement és petita, pero augmenta en incrementar la longitud de I'esquerda;
i (2) el creixement de I'esquerda és major al augmentar la tensié aplicada per a

una determinada longitud de I'esquerda.

31



ASSAIG VIRTUAL D'UN PANELL RIGIDITZAT DE MATERIAL COMPOSIT
PER UNA ALA D'AVIO COMERCIAL SOTMES A CARREGUES DE FATIGA MEMORIA I ANNEXOS

En el cas de la delaminacié la velocitat de creixement de l'esquerda pot no
comportar-se d’aquesta manera, ja que no segueix el mateix procés que la

generacié d’esquerdes d'un material homogeni.

La velocitat de propagacié de I'esquerda és una funcié no només del nivell de tensié
i mida d’aquesta sind que també de les propietats del material en el cas dels
materials homogenis. En els composits, la velocitat de propagacié de la
delaminacié depen de les propietats del material cohesiu. Matematicament aquesta
velocitat pot expressar-se en termes del factor de la intensitat de tensions K a

partir de I'expressid seglient:

da _ m
o = C(AK) Eq. 8

Els parametres C i m sén constants per a un determinat material, els quals
depenen també del mitja, la freqléncia el quocient de tensions (R). Aquesta relacio
és la que es coneix com a llei de Paris. En la Figura 17 es mostra un esquema de
com del comportament de la velocitat de propagacid de I'esquerda, en la practica

es modela la llei de Paris com a l'interval lineal al centre de la grafica.

(escala logaritmica)

da
aN

Velocidad de propagacién de la grieta

Regian | Regidn NI

Regidn 11

Fisuras Relacién lineal Crecimienio
que no se entre log Ky log % inestable
propagan | de la grieta

Intervalo del factor de intensidad de tensiones K {escala logaritmical

Figura 17: Esquema de la relacid entre la velocitat de creixement d’esquerda i el
factor d’intensitat de tensions. [3]
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La generacié d’esquerdes es pot diferenciar en tres regions diferents segons la

intensitat de tensions K.

e Regid I: Per intensitats de tensions massa petites les esquerdes no es
propaguen

e Regiod II: Les esquerdes es propaguen seguint el comportament descrit per
I'equacio 8.

e Regid III: Per a intensitats massa elevades les esquerdes creixen de forma

descontrolada provocant el trencament del material.

4.4.3 Llei de Paris modificada.
En el modelatge amb elements finits s’utilitzara una variacié de la llei de Paris que
utilitza en la seva expressio variables relacionades amb I'energia disponible per la

fractura G.

d_a — Gmax m
vl C(—GC ) Eqg. 9
El factor d’intensitat de tensions passa a expressar-se com al quocient entre
I’energia amb l’energia maxima disponible per la fractura G,,,, i la tenacitat del
material G.. En aquesta expressiod G, t&€ en compte l'aportacié individual dels
deferents modes d’obertura a través dels parametres C i m, els quals varien en

funcié del mode mixt, que es pot definir amb la seglient expressio:

¢_ Gy

- Gr+Gyy

Eq. 10

On G, i G sbn les energies disponibles per la fractura pels modes d’obertura I i II

respectivament.

Les constants C i m es van calcular en un projecte anterior utilitzant I'aproximacié
de Blanco per al creixement de la delaminacié en mode mixt per a materials de

fibra de carboni sota carrega ciclica.

log(C) =gb2l0g(cfrf’cl> + ¢ log(Cy) + log(C)) Eq. 11

m = ¢p2(m; —m; —my,) + pmy, +my Eqg. 12
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En aquestes expressions C; i C;; son els coeficients de la llei de Paris per a mode I
i IT respectivament, m; i m;; sén els seus exponents i els parametres ¢, i m,, sén

parametres d’ajust.

Per tal de calcular els parametres d’ajust C,, i m,, es van calcular varies corbes de
creixement d’'esquerda en mode II, mode II i dos mode mixt. De cada corba es
van calcular quatre punts definits per valors de mode mixt diferents. Els valors

de ¢ assajats van ser de 0.5, 0.75.

Cadascuna d’'aquestes corbes llavors es va dibuixar per a diferents quocients de
tensié (R). En total es disposa dels resultats per a tres configuracions de R
diferents: 0.1, 0.3 0.5.

4.4.4 Parametres de l'assaig de fatiga

L'objectiu de I'assaig a fatiga és veure I'evolucié de la delaminacié en funci6 del
nombre de cicles. Per a aquest calcul és necessari coneixer els parametres Ci m
de la llei de Paris. Aquests parametres estan en funcié del quocient de tensions R,

per tant tots els assajos es realitzaran amb el mateix valor de R.

L'assaig complet es divideix en dues parts. Primer es realitzara un assaig estatic
en el qual s’aplicara un desplacament constant per tal de generar I'obertura dels
primers elements cohesius més proxims a la delaminacio inicial. A partir d’aquest
punt es realitzara |'assaig de fatiga prenent com a desplagcament maxim de cicle
aquest valor de desplagcament assolit en I'assaig estatic per tal de fer créixer el

front de delaminacio.

L'assaig a fatiga es realitzara utilitzant un quocient de tensions de R=0.1. Els
parametres que s’han trobat per calcul de la llei de Paris sén els descrits en la
Taula 4.

C Cu Cn m, my my,
0.0266 0.4806 3.17E+04 8.394 3.62 -2.3824

Taula 4: Parametres de la llei de Paris per a R=0.1
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L'4ltim parametre a determinar és el desplagament al qual cal arribar perque el
demostrador es vagi danyant progressivament per fatiga. Si I'energia que aporta
aquest desplacament és massa baixa delaminacid no avancara. En el cas contrari
que s'utilitzés un desplagcament en el primer pas massa elevat, el dany que s’hauria
causat al demostrador seria massa important abans de sotmetre’l a la carrega de
fatiga. El desplacament que s’aplicara dependra dels resultats obtinguts en |'assaig

estatic.
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5 MODELS A ESTUDIAR

5.1 Introduccio

En total s’'han creat dos models completament diferents. Cadascun del model
presenta diversos tipus de modificacions i diferents configuracions per tal d’arribar

als resultats desitjats.

5.2 Propietats dels materials

La proveta esta formada d’un material composit anomenat IMA/M21E. Les

propietats en funcié de la seva orientacid son les descrites en la Taula 5.

El E2 E3 012 vl3 v23 G12 G13 G23
(MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa)
154000 8500 @ 8500 0.35 035 04 = 4200 4200 = 3036

Taula 5: Propietats del material composit IMA/M21E

Els materials dels quals s’ha proposat construir els rigiditzadors sén acer, alumini
i el mateix composit del qual esta formada la proveta. La Taula 6 conté les
propietats de l'‘acer i l'alumini que s’han utilitzat per dissenyar els diferents

rigiditzadors.

MATERIAL E (MPA) U
ALUMINI 70000 0.33
ACER 210000 0.3

Taula 6: Propietats elastiques de I'acer i alumini utilitzades.

Els cohesius utilitzats en la interficie de les capes del laminat tenen les propietats

descrites en la Taula 7.

T Ty K Gy Gipc n
10 30.105 le6 0.3052 2.766 2.0514
(MPa) (MPa) (N/mm?3) (N/mm) (N/mm) (=)

Taula 7: Propietats dels cohesius
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5.3 Primer demostrador

Aquest model correspon a la configuracio inicial en qué es pretenia fer |'assaig.

5.3.1 Geometria
El model consta d’una placa de material composit amb un sol rigiditzador de perfil
T. El panell presenta una delaminacio inicial en el centre de la placa entre les dues

capes centrals de dimensions variables.

La simulacié es dura a terme amb dos models que presenten un laminat diferent.
Un model esta format per un laminat de 16 capes mentre que l'altre conté 24
capes. Combinant totes les possibilitats dels diferents laminats i mides de la
delaminacié obtenim un total de 6 combinacions diferents tal com es mostra en
la Taula 8, on s’hi pot veure les dimensions corresponents la Figura 18 i la Figura
19.

/\ G
. JES
(\"/ )
M Direcci6 de les fibres (0°0) —»
X
z
- ) i

Figura 18: Geometria del model inicial.
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En la Figura 19 es mostra la posicié de la delaminaci6 inicial de la placa on anira

col-locat l'insert de teflo.

Delaminacid inicial

_ L K

Figura 19: Posicio de la delaminacid inicial.

A B ac D E F
Cota/Dimensions (mm)

150 100 20 0.184 2.944 1.472
Laminat de 16 capes 150 100 30 0.184 2.944 1.472

150 100 50 0.184 2.944 1.472

150 100 20 0.184 4.416 2.208
Laminat de 24 capes 150 100 30 0.184 4.416 2.208

150 100 50 0.184 4.416 2.208

Taula 8: Dimensions del model inicial.

El demostrador també inclou el rigiditzador en el centre de la placa, tal com es

mostra en la Figura 20.
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Figura 20: Demostrador complet amb el rigiditzador.

Amb aquest model es pretén que la delaminacié en la capa central es dispersi de
forma concentrica a l'insert de manera que la part de la placa en contacte amb el

rigiditzador delamini amb una forma diferent de la zona sense rigiditzar.

5.3.2 Configuracions dels assajos

S’han configurat diferents tipus de testos per tal de veure el comportament que
tindra el demostrador davant diferents esforgos. En total s’han configurat tres
assajos diferents. Els assajos es diferencien pel punt d’aplicacié i el sentit de la

carrega.
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En aquestes primeres configuracions es vol estudiar quin tipus de carrega provoca
una millor delaminacié del defecte inicial, per aquest motiu aquests assajos no
tenen inclos el rigiditzador. Excloent el rigiditzador es redueix el temps

computacional necessari per a realitzar els calculs.

Configuracio 1

Les plaques se suporten de manera bi-recolzades. La carrega és un desplacament
puntual en el centre de la placa sobre la pell exterior tal com es mostra en la Figura
21. El desplacament puntual ha de ser suficient per a veure un creixement suficient

de I'area delaminada.

U3

Figura 21: Configuracid 1 del primer model

En aquesta configuracid se sotmet la placa a carregues de flexié. Utilitzant aquesta
configuracié la delaminacié que es genera en la placa hauria de ser principalment

de mode I.

Configuracio 2

Consisteix en una configuracié similar a la primera perd amb la diferencia que el
desplacament s’aplica directament sobre l'insert. Per tal de fer l'insert accessible
es fara un forat circular de 15 mil-limetres que travessa mitja placa fins a arribar

a l'insert.

40



ASSAIG VIRTUAL D'UN PANELL RIGIDITZAT DE MATERIAL COMPOSIT
PER UNA ALA D'AVIO COMERCIAL SOTMES A CARREGUES DE FATIGA MEMORIA I ANNEXOS

Figura 22: Configuracio 2 del primer model.

En aquesta configuracid I'obertura de la placa hauria de ser similar a la del primer

assaig pero el desplacament a aplicar hauria de ser inferior.

Configuracio 3

L'Gltima configuracié aplica el desplacament de la placa amb el forat en la part
inferior en sentit oposat al de la configuracié 2. S’haura de veure quines diferencies

sorgeixen respecte a la configuracié 2.

P

u3

Figura 23: Configuracié 3 del primer model.
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5.3.3 Laminat
La direccié de les fibres esta representada en la Figura 20. La direccié 2 és la
direccidé perpendicular a les fibres que esta continguda dintre el pla. La direccié 3

és la direccio fora del pla del laminat.

Segons el nombre de capes de la placa s’utilitzen dues configuracions del laminat

diferents. Totes les lamines tenen un gruix de 0.184 mil-limetres.

e Laminat de 16 capes: Grups de dues capes a +45° i -450 seguides d’una
capa a 90° i una a 0°. Aquests grups es repeteixen aplicant simetria dues
vegades. Notacid:[+45/90/0]s.

e Laminat de 24 capes: Mateixa configuracid que en el laminat de 16 capes.

La simetria es repeteix 3 vegades. Notacid:[+45/90/0]ss.

Capal Capa 2 Capa 3 Capa 4 Capa 5 Capa 6 Capa?7 Capas8

+450 -450 900 00 00 900 -450 450

Taula 9: Orientacio de les 8 primeres capes. Es repeteix 2 vegades pel laminat
de 16 capes i 3 vegades pel de 24 capes.
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5.4 Segon demostrador

5.4.1 Geometria

El segon demostrador utilitza una geometria encara més simplificada que el primer
model. La delaminacid inicial de la placa s’ha atribuit a una area rectangular en
comptes de circular. En la Figura 24 apareix representat el demostrador incloent
la posicio de les mordasses. Les mides de la placa es tenen en compte a partir del
punt de subjeccié de les mordasses. Sota el punt de subjeccid s’hi troba I'insert de

teflé des d’on s’ha de propagar la delaminacié.

Insert N
¢/"
FEM MODEL ,/
-
4 . Y/
X $ i < <(

? Q

v

A
B
C

Figura 24: Geometria del segon demostrador.

La mida del rigiditzador per utilitzar durant I'assaig no té unes mides definides. Les
mides de disseny del rigiditzador han de permetre que faci |'efecte desitjat sobre
I'obertura de la placa sense plastificar, també s’ha dutilitzar unes mides
optimitzades per estalviar el maxim material possible. En aquest model s’utilitzen

dos rigiditzadors, un a cada banda de la placa.

Com que dissenyar el rigiditzador utilitzant les seves tres dimensions és una
operaci6 amb masses variables s’ha decidit fixar I'amplada i la longitud del
rigiditzador, de manera que la variable a optimitzar és el gruix de la placa (Taula
10).
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Cotes (mm)

35
55

140

17.5

42.5
60

2.944

Variable de disseny

115

N IOTMMmMUO®WD>D>

Taula 10: Dimensions del segon demostrador.

Per tal de simplificar els calculs, el model d’elements finits només consistira de la
regid indicada en la Figura 25. Aplicant condicions de simetria en aquesta regid
s’aconsegueix un model amb el mateix comportament que el demostrador complet

sense la necessitat d’utilitzar tants elements.

5.4.2 Configuracions dels assajos

Es realitzaran dues configuracions diferents per tal d’observar el progrés de la
delaminacié en funcié del metode d’obertura del demostrador. Aquestes dues
configuracions pretenen simular les condicions adients per tal d’aconseguir un

metode de delaminacié purament en el mode desitjat.

Configuracio 1

Aquesta configuracid esta pensada per fer que el demostrador delamini
principalment en mode I. Les mordasses de I'extrem de la placa exerceixen un
desplacament en direccid6 Z en la part superior de la placa, mentre que es
restringeix el desplagcament en la part inferior. S’apliquen condicions de simetria

en |'eix X per tota la placa.
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X symm

X

Figura 25: Configuracid 1 del segon demostrador.

Configuracio 2

Aquesta configuracid utilitza unes condicions de contorn diferents de les de la
primera configuracié per tal d’intentar obtenir un mode d’obertura del demostrador
en mode II. Aquesta obertura s’aconsegueix aplicant un desplacament per la part
inferior del demostrador en la direcci6 normal al laminat. L'altra banda del
demostrador esta encastat de manera que se I'hi restringeix el moviment en la
direccié del desplagcament i no es permet que les plaques llisquin fora del pla de

contacte entre capes.

L /

Desplacament aplicat

Figura 26:Configuracio 2 del segon demostrador.
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El desplacament aplicat juntament amb la cara oposada encastada només
permeten que el demostrador es deformi en flexi6. Amb aquesta configuracié el
dany provocara que la capa superior del demostrador llisqui sobre la inferior per
culpa la deformacioé en flexié de manera que es produeixi una obertura en mode
I1.

5.4.3 Laminat

Per aquest demostrador s’ha utilitzat un laminat més simplificat que en el primer
cas. Es tracta d’un laminat unidireccional orientat en la direccié llarga de la placa.
El gruix de cada capa continua essent la mateixa que en el primer demostrador
(0.184 mm). EI demostrador s’ha dissenyat amb un laminat de 16 capes

unidireccionals.
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6 ESTUDI DELS MODELS D’ELEMENTS FINITS

En aquest apartat es detallen tots els calculs amb models d’elements finits que
s’han anat realitzat al llarg del projecte. A més dels assajos descrits en el capitol
5 també s’han realitzat diversos assajos més petits per tal d’aillar i corregir
diversos errors que han anat apareixent. A partir de les conclusions que s’han
extret de cada model s’han fet les modificacions adients per tal de generar nous

models amb un comportament més adequat.

6.1 Primer model

6.1.1 Geometria

El primer model correspon al primer demostrador dissenyat que s’ha descrit. Al
tenir una geometria totalment simetrica s’ha pogut aplicar condicions de simetria
en dos eixos en el model. Aquestes condicions de simetria permeten generar un
model amb molta menys quantitat d’elements, per tant els calculs seran més
rapids que si es calculés el model sencer. La Figura 27 mostra la part del

demostrador que s’ha utilitzat per construir el model d’elements finits.

/‘/ N

\ T T T

N f/////////////////
YA A
Ir/ 77 /E// A
LGS
10000000007

Figura 27: Zona del demostrador del qual s’ha realitzat el model.
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6.1.2 Condicions de contorn

Configuracié 1

S’han aplicat condicions de simetria en els extrems de la placa. El desplagament
s’aplica de manera puntual en una de les puntes del model que correspon al centre
de la placa sencera. Finalment s’ha restringit el desplacament en Z en la part

inferior de la placa corresponent al suport.

U3 U1=0 UR2=0  UR3=0

U2

Il
o

UR1=0

UR3=0

Lt

uU3=0

Figura 28: Condicions de contorn del model per la primera configuracio.
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Configuracié 2

Les condicions de contorn aplicades sén molt similars a les de la primera
configuracié. En aquest model s’hi troba el forat que arriba fins a la delaminacié
inicial. En I'extrem de la placa en la posicié del forat, que correspon al centre del
demostrador complet, s’aplica un desplagcament puntual en la direccié Z en sentit

negatiu. La resta de condicions no canvien respecte a |'assaig anterior.

0 UR2=0 UR3=0

- i
I

e
RS
i

u2

1l
o

UR1=0

UR3=0

Figura 29: Condicions de contorn de la segona configuracio.

Configuracio 3

En la tercera configuracid s’aplica el desplacament puntual del model en la seva
cara inferior en la mateixa posicid que en les altres configuracions. En aquest cas
el desplagament de la placa té un sentit positiu en la direccié de I'eix Z. La resta

de condicions de contorn no varien.
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Figura 30:Condicions de contorn de la tercera configuracio.

6.1.3 Mallat

Els elements possibles a utilitzar son elements tridimensionals de 8 nodes.

faca 2 . face 5
BN T
face 6 4 1
s A, 4 g/ s
o i ™~ face 4
1 |
face 1 — faca 3

8-noda continuum shall

Figura 31: Element de 8 nodes.

Cada element té una capacitat diferent de funcionament per desplacaments fora
del pla. Per tal d’assegurar un bon funcionament s’ha d’utilitzar un cert nombre

d’elements en el gruix de cada part tal com s’explica en la referéncia [1].

e Continuum Shell (SC8R): 1 element en el gruix.
e (C3D8: 5 elements en el gruix.
e (C3D8I: 2 elements en el gruix.

50



ASSAIG VIRTUAL D'UN PANELL RIGIDITZAT DE MATERIAL COMPOSIT
PER UNA ALA D'AVIO COMERCIAL SOTMES A CARREGUES DE FATIGA MEMORIA I ANNEXOS

El mallat s’ha generat de manera que en la zona on s’hi ha de produir la
delaminacio, el mallat és més refinat. A mesura que augmenta la distancia a
I'insert es van utilitzant elements més grans. Els elements d’aquest model sén
solids 3D de tipus C3D8, ja que aquest model s’ha generat distingint cada lamina

individualment i per tant hi haura com a minim 16 elements en el gruix.

Zona de transicio

Mallat
refinat
Mallat
bast
¥

L.

Figura 32: Mallat del primer model.

6.1.4 Interficies cohesives

El contacte entre les capes del material composit s’han definit a través de la
subrutina desenvolupada per AMADE anomenada UINTER. En aquesta es
defineixen parells de superficies de contacte on s’apliquen les condicions dels
cohesius. De cada parell de superficies n’hi ha una definida com a superficie mestra
i una altra com a superficie esclava. Aquesta distincid a I'hora de definir les
superficies és important, ja que els resultats dels calculs relacionats amb les
interficies cohesives es calculen per la superficie esclava, és a dir, que la superficie
esclava ha de ser aquella on es vulguin visualitzar els resultats de manera més

comode.
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Hi ha un parell de contacte de superficies cohesives per a totes les capes. En total
hi ha 15 parells de contactes per als models de 16 capes i 23 parells de contactes
pels models de 24 capes. La zona amb l'insert de teflé on se simula la delaminacio
inicial no conté cap superficie de contacte cohesiva, tot i aixi, en aquesta zona s’ha
definit una superficie de contacte normal sense tenir en compte el fregament.
Aquest contacte ha d’evitar que la part de la placa sense cohesius pugui entrar
dintre altres parts del model quan volem que es produeixi un contacte entre les

capes.

En la Figura 33 es mostra la comparacié entre les superficies cohesives de les

capes normals amb la capa on s’hi troba la delaminaci6 inicial.

Figura 33: Superficie cohesiva d’una capa normal (esquerra) vs la capa amb la
delaminacid inicial (dreta)

6.1.5 Resultats preliminars.

Durant els assajos s’ha trobat que aquest demostrador té un comportament
inesperat. Mentre que s’esperava que la delaminacié pels assajos succeis primer
en la zona amb l'insert introduit, s’ha trobat que hi ha altres capes que comencen
a delaminar abans. Quan aix0 succeeix, el model arriba a sofrir grans deformacions
sense que la capa central arribi a delaminar mai. Per exemple, en un dels assajos
utilitzant la configuracié 2 es pot veure si s’observa la variable de dany que la
primera interficie en sofrir danys és la que hi ha entre les capes 15 i 16, és a dir,

la interficie més externa del demostrador (Taula 11).
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PARELL DE SDV 2
CONTACTE
1-2 5.48E-01
2-3 2.88E-01
3-4 5.75E-03
4-5 9.88E-03
5-6 6.48E-03
6-7 1.02E-03
7-8 4.03E-02
8-9 1.02E-01
9-10 8.06E-01
10-11 4.38E-01
11-12 3.36E-01
12-13 2.61E-01
13-14 5.73E-01
14-15 5.95E-01
15-16 1.00E+00

Taula 11: Valors de dany en les interficies cohesives.

La delaminacié que es genera en aquesta interficie no té una forma que permeti

veure el seu creixement clarament i no esta influit per la geometria de l'insert de

tefld. El seu creixement és molt limitat i només creix la delaminacio en els extrems

del model.

+1.000e+00
+9.154e-01
+&.308e-01
+7 463e-01
+6.617e-01
+5.771e-01
+4.925e-01
+4.079e-01
+3.234e-01
+2.388e-01
+1.542e-01
+6.962e-02
-1.496e-02
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Figura 34: Delaminacio en la ultima interficie.
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Per tal de solucionar aquest problema s’ha considerat la possibilitat de desplagar
la delaminacié inicial del model en una altra capa diferent de la central per tal que
realment sigui la capa amb aquesta delaminacié la primera a danyar-se. Amb
aquest canvi s’ha de tenir en compte que les diferents configuracions proposades
canvien quina és la interficie del model sota més esforgos i que per tant cadascuna
de les configuracions hauria de tenir la seva delaminacié inicial en una capa
diferent. Calcular quina capa és la critica per la delaminacioé per a cada configuracié
suposa un temps important, i a més, és possible que durant I'assaig es danyessin
altres interficies properes quan s’ha d’assegurar durant |'assaig que només creixi

la delaminacié en la capa desitjada.

Per aquesta rad i altres problemes que han sorgit en el comportament del model,
com ara grans deformacions en els elements i la impossibilitat que alguns models
funcionin per la seva mida excessiva, s’ha decidit no utilitzar aquest demostrador.
El model del segon demostrador és el que s’ha utilitzat per obtenir-ne els resultats

esperats.
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6.2 Segon model

6.2.1 Geometria i elements.
A diferéncia del primer model, aquest model s’ha generat integrament node a node
sense utilitzar les eines de modelat 3D d’Abaqus. Per aquesta raé totes les imatges

disponibles de la geometria apareixen amb el model mallat.

La geometria del model és la que es pot veure representada en la Figura 24 pintada
de color blau. Aquest model abasta la meitat del demostrador de manera que s'hi

aplica simetria en I'eix X per tal de simular el demostrador complet.

X Simetria en X \
Rigiditzadors

Figura 35: Geometria del segon model.

Per tal d'utilitzar la menor quantitat d’elements possibles en el model cada element
abasta el gruix de més d’una lamina. Per tal que es puguin captar els

desplagcaments fora del pla s’utilitzaran elements tipus SC8R.

Una de les condicions perque la delaminacié es capti correctament és que hi hagi
almenys tres elements en la longitud de la zona cohesiva. La longitud de la zona
cohesiva es defineix com la distancia entre la zona on s’esta comengant a produir
la delaminacid i la zona on els cohesius estan totalment trencats. A efectes practics
significa que la longitud cohesiva és la zona representada per la variable de dany

quan pren un valorentre 0 i 1.
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S’ha utilitzat un mallat més bast per a la zona amb la delaminacié inicial, ja que
en aquesta zona no hi ha elements cohesius. La mida dels elements en aquesta

zoha és de 1.49 mm en la direccid Y i 0.37 mm en la direccid X.

La zona on s’hi troben els elements cohesius s’ha mallat amb una mida d’element

de 0.37 mm tant en la direccid X com en Y.

Els 5 mil-limetres anteriors a I'inici de I'aparicié dels elements cohesius actuen com
a zona de transici6 entre el mallat més gran amb el mallat refinat. Cada part té un
sol element en el seu gruix, havent-hi aixi dos rigiditzadors amb un element en el

gruix i la placa dividida en dues parts amb 2 elements en total.

Zona de transicid (5mm)

Mida de I’element en direccio X= 0.37 mm

ODB: Redim_fat_2stepsfat.odh  Abaqus/Standard 6.12-1  Fri Jul 22 18:05:26 Romance Daylight Time 2016
zy

Step: Step-d
Increment 110S: Step Time = 1100,
X

Mida de lI'element en direccio X= 1.49 mm

Figura 36: Mida dels elements del segon model.

6.2.2 Elements cohesius
Per als calculs dels assajos a fatiga s’ha utilitzat una subrutina desenvolupada per
el grup d’AMADE anomenada UEL. En aquesta subrutina les propietats de les

interficies cohesives han de ser definides mitjancant elements de gruix nul.
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Els elements cohesius es defineixen completament en el codi del programa i no
estan basats en cap element de la llibreria existent. S6n elements de 8 nodes
sense gruix. En I’Annex A es mostra tot el codi emprat per dissenyar el model on

s’hi pot veure la definicié dels elements.

La zona delaminada no conté aquests elements cohesius, tal com es mostra en la
Figura 37, on s’hi pot veure la part inferior del demostrador on la zona amb els
elements cohesius esta ressaltada. Com ja s’ha descrit anteriorment no s’ha
col-locat cohesius entre les plaques de composit i els rigiditzadors per tal de reduir

el temps de calcul necessari.

Zona delaminada Zona amb elements cohesius

Figura 37: Situacio dels elements cohesius.

6.2.3 Condicions de contorn

Configuracié 1: Obertura en mode I.

S’han aplicat les condicions de contorn descrites per la primera configuracié. S’ha
restringit el desplacament vertical de I'extrem de la placa mentre que s’aplica un
desplacament vertical en I'extrem superior. L'extrem superior també esta restringit
en la direccid Y per evitar delaminacions en mode II. Un node de |'extrem inferior

s’ha restringit en la direccié X per evitar moviments fora del pla.
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Uz= Desplagament aplicat

1 Uy=0 (1 node)

Ux=0 (1 node)

Figura 38: Condicions de contorn del segon model, primera configuracio.

Configuracié 2: Obertura en mode II.

Tota la cara encastada s’ha restringit en la direccié X i un dels seus nodes en la
direccid Y. A més d’aquestes restriccions també s’ha incldos una tercera restriccid
en els elements cohesius de la cara encastada. Per evitar que aquests elements es

puguin desplacar s’han restringit en la direccid Z.

58



ASSAIG VIRTUAL D'UN PANELL RIGIDITZAT DE MATERIAL COMPOSIT
PER UNA ALA D'AVIO COMERCIAL SOTMES A CARREGUES DE FATIGA MEMORIA I ANNEXOS

Uz=0 (Elements cohesius)

- &%
Uy=0 (1 node
‘4? Ux=0 y=0 ( )
X

Figura 39: Condicions de contorn la configuracié 2 (1)

v I Y Uz=Desplacament aplicat en la direccié Z

Figura 40: Condicions de contorn la configuracio 2 (2)

6.2.4 Dimensionament i material dels rigiditzadors.
Per tal de dimensionar el gruix dels rigiditzadors s’han dut a terme diversos assajos
estatics. D’aquests assajos se n’ha extret la corba forga contra desplacament i el

valor maxim de la tensié de Von Mises.
En primer lloc s’ha assegurat que les tensions que pateixen les interficies de les

plaques no puguin produir delaminacions. Per aix0 s’ha creat un model amb

interficies cohesives entre la pell del panell de material comp0osit i els rigiditzadors.
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D’aquest nou model s’ha pogut observar com es mosta en la Figura 41 i la Figura

42 com el dany que pateixen els rigiditzadors esta concentrat en un dels extrems.

El valor de la variable és molt inferior a la unitat en tots dos casos, el que significa
gue els cohesius que uneixen els rigiditzadors amb els panells estan molt lluny de
danyar-se. D’aquest assaig s'ha extret la conclusié que la delaminacié dels

rigiditzadors no és un risc a tenir en compte en els assajos amb aquest

demostrador.

+&.781e-02
+8.035e-02
+7.290e-02
+6.544e-02
+5.799e-02
+5.054e-02
+4.308e-02
+3.5638-02
+2.818e-02
+Z.072e-02
+1.327e-02
+5.813e-03
-1.641e-03

SDWZ  ASSEMBLY_SLAVETOPR/ASSEMBLY_MASTERTOPR

Figura 41: Dany maxim durant |I'assaig en els cohesius del rigiditzador superior.
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=DWE ASSEMBLY_SLAVEBOTTOM/ASSEMBLY_MASTERBOTTOM

+&8.845e-02
+5.095e-02
+7.34ze-02
+6.591e-02
+5.841e-02
+5.090e-02
+4.340e-02
+3.55% -0z
+2.535e-02
+2.085e-02
+1.337e-02
+5.865e-03
-1.641e-03

Figura 42: Dany maxim durant I'assaig en els cohesius del rigiditzador inferior.

Un cop assegurat que no es pugui produir la delaminacié dels rigiditzadors s’ha
procedit a buscar un gruix adequat pels rigiditzadors. S’han calculat tres gruixos
diferents, primer utilitzant els rigiditzadors d’acer. Els gruixos estudiats han sigut
de 0.5 mm, 0.25 mm i 0.8 mm. En la Figura 43 es mostren les corbes forca

desplacament per a aquests tres gruixos.

180
160
140
120

100

80 B
\\,,\\ —@— Gruix 0.25mm

60 : IJ% Gruix 0.8mm

40

—@— Gruix 0.5mm

For¢a RF3

20

0 5 10 15 20 25 30 35
Desplagament U3

Figura 43: Corbes for¢ca-desplacament per a diferents gruixos dels rigiditzadors.
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En tots tres assajos s’ha aconseguit que la delaminacié prengui una curvatura de
manera que l'obertura de la placa és més gran en la part sense el rigiditzador. La
delaminacié avanca a més velocitat per la part sense rigiditzar tal com es veu en

la Figura 44.

La mida de rigiditzador que ha proporcionat els canvis més importants en la
direccio6 del front de delaminacié ha estat la de 0.8 mm de gruix.

SDV2  SLAVE/MASTER

+1.000e+00
+9.165e-01
+5.331e-01
+7.496e-01
+6.661e-01
+5.826e-01
+4.,992e-01
+4.157e-01
+3.322e-01
+2.488e-01
+1.653e-01
+8.183e-02
-1.641e-03

Figura 44:Avanc de la delaminacid per un rigiditzador d’acer de 0.8mm.

Seguidament s’ha comprovat si s‘excedeix el seu limit elastic. La tensié que
pateixen els rigiditzadors és més elevada pels gruixos més grans. Les tensions de
Von Mises calculades sén bastant elevades tot i que en cap cas sobrepassen el
valor del limit elastic del material. En el cas de I'alumini la tensié maxima calculada
és de 178 MPa mentre que s’ha calculat el seu limit elastic en 336.79 MPa en

I'assaig de traccio.
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Aquests valors disten considerablement pel que es considera que els rigiditzadors
no treballaran mai de manera plastica.

Figura 46: Tensio de Von Mises (MPa) en els rigiditzadors d’acer de 0.8mm
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S, Mises

SMEG, (fraction = -1.0)

(Awvg: 75%)
+1.780e+02
+1.632e4+02
+1484e+02
+1.335e+02
+1.187e+02
+1.05%+02
+8.909e+01
+7428e+01
+5.946e+01
+4 464e+01
+2.982e+01
+1.500e+01
+1.635e-01

Figura 47: Tensié de Von Mises (MPa) pels rigiditzadors d’alumini de 0.8mm.

Pel que fa als rigiditzadors de material composit presenten una rigidesa molt més
elevada que l'alumini, fet que fa que menys gruix sigui necessari per assolir els

mateixos resultats. Els rigiditzadors dissenyats finals sén:

e Rigiditzadors d’alumini de 0.8 mm de gruix.
e Rigiditzadors d’acer de 0.8 mm de gruix.

e Rigiditzadors de material composit de 0.3 mm de gruix.

El raonament final que s’ha utilitzat esta basat en els metodes d’inspeccié que
s’utilitzaran en l'assaig del demostrador explicats en |'‘apartat de métodes
d’inspeccié. Les plagues de material composit permeten una millor visibilitat al
usar radiografies en l'assaig respecte a els altres dos materials. Les plaques de
material composit també permetran millor visibilitat per les mateixes raons en el
cas que s'utilitzi el metode de la tomografia per a examinar els resultats. Si bé
també és possible realitzar la tomografia amb els rigiditzadors dels altres
materials, utilitzar rigiditzadors de composits permetra evitar problemes que
poguessin sorgir per culpa la interferéncia amb la radiacié dels altres materials.
Per aquests motius i que ja es disposa del material necessari per a construir els

rigiditzadors, s’ha decidit utilitzar els rigiditzadors de material composit.
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7 RESULTATS

En aquest apartat es mostren els resultats obtinguts pel model d’elements finits
definitiu. El model final utilitzat és el corresponent al segon demostrador dissenyat,

que utilitza dos rigiditzadors de 0.3 mm de gruix de material composit.

7.1 Assaig estatic

Configuracid 1

En I'assaig estatic s’'ha realitzat fins a arribar a un desplagament total de 14 mm.
En la corba forca-desplacament de la Figura 54 es pot veure com durant I'obertura
la placa segueix un comportament lineal fins a arribar al 2.9 mm de desplacament.
En aquest punt es comenca a produir la delaminacid i cau la resisténcia al

desplacament de la placa.

A partir dels 6 mm es comenca a produir la trobada entre el front de delaminacié
i la zona amb els rigiditzadors. En aquest la placa és més rigida i per tant la forca

necessaria per a generar el dany és més elevada.
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Figura 48: Corba forca-desplacament de l’assaig estatic per a la configuracio 1

65



ASSAIG VIRTUAL D'UN PANELL RIGIDITZAT DE MATERIAL COMPOSIT
PER UNA ALA D'AVIO COMERCIAL SOTMES A CARREGUES DE FATIGA MEMORIA I ANNEXOS

Si s’observa el progrés de la delaminacié més enlla dels sis mil-limetres de
desplacament, arriba un punt on |'obertura agafa un canvi sobtat de velocitat.
Aquest canvi es produeix entre els 7,7 i 7,8 mil-limetres de desplacament, en la
Figura 49 es mostra el progrés que ha realitzat la delaminacié abans del canvi
sobtat, i la Figura 50 mostra com queda a partir d’aquest canvi. La zona del front
de delaminacié que duia una velocitat més lenta gracies a la rigidesa addicional en
la placa proporcionada pels rigiditzadors avanca de manera brusca fins a

sobrepassar la resta de delaminacions.

sDve SLAVE/MASTER

+1.000e+00
+9.165e-01
+3.3531e-01
+7.496e-01
+6.661e-01
+5.826e-01
+4.,992e-01
+4.157e-01
+3.322e-01
+2.485e-01

+1.653e-01
+3.1583e-02
-1.641e-03

-

L..

Figura 49: Progrés de la delaminacié per un desplacament de 7.751mm

SDWZ SLAVE/MASTER

+1.000e+00
+9.165e-01
+5.331e-01
+7.496e-01
+6.661e-01
+5.826e-01
+4.9%9:2e-01
+4.157e-01
+3.32:£e-01
+Z.458e-01
+1.653e-01
+3.1533e-02
-1.641e-03

X

Figura 50: Progrés de la delaminacio per un desplagament de 7.876mm
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Aquest comportament és degut al fet que s’ha anat produint una acumulacié
d’energia en la zona de la placa rigiditzada, ja que no es permetia que la
delaminacié avancés en aquesta part. Al augmentar |I'energia ha arribat un punt
on s’ha sobrepassat |I'energia critica per a danyar els elements. Al danyar-se els
elements cohesius la delaminaci® aconsegueix sobrepassar una zona
extremadament rigida i I'energia necessaria per danyar els elements seglients és
inferior a I'energia acumulada. D’aquesta manera el front de delaminacié pot
avancar molt rapidament fins a tornar a trobar un punt d’equilibri on I’energia
critica torni a ser superior a |I'energia actual, que anira disminuint a mesura que

s’obri la delaminacid, provocant aquest efecte en el front de delaminacié.

En els resultats observats s’ha vist com el front de delaminacié realment modifica
la seva forma tal com s’havia previst. A continuacié s’ha comprovat que 'obertura
de la placa ocorre en el mode I tal com es pretenia amb la configuracié de I'assaig
(Figura 51).

SDW3 SLAVE/MASTER

+1.000e+00
+9.167e-01
+8.333e-01
+7.500e-01
+6.667e-01
+5.833e-01
+5.000e-01
+4.167e-01
+3.333e-01
+2.500e-01
+1.667e-01
+8.333e-02
+1.312e-08d

Inici del rigiditzador

X

Figura 51: Mode d’obertura del model per a la configuracid 1 (1)

La variable SDV3 mostra el front de delaminaci6é abans d’arribar a la zona amb el
rigiditzador. La major part de la placa esta obrint-se en el mode II excepte la zona
anterior a l'inici del rigiditzador, el front principal de delaminacié i I'extrem de la
placa sota el rigiditzador, que estan sota esforcos d’obertura en el mode I. A
mesura que avanca la delaminacid el mode d’obertura la placa continua danyant-
se majoritariament en mode I. En la Figura 52 es mostra com continua obrint-se

la placa un cop la delaminacié ha sobrepassat I'inici del rigiditzador.
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SOW3

+1
+4
+8
+7
+6
+5
+5
+4
+3
+2
+1
+8
+3

SLAVE/MASTER

.000e+00
d67e-
g33e-
.500e-
HETe-
G33e-
.000e-
d67e-
.333e-
.500e-
H67e-
.333e-
Sl3e-

01
01
01
0l
01
o1
01
01
01
01
0z
a7

..

Si s'observa el desplagcament vertical de la placa, es pot apreciar que en la zona

Figura 52: Mode d’obertura del model per a la configuracié 1 (2)

amb el rigiditzador s’ha desplagat menys que la resta de la placa a la mateixa

longitud, pel que la placa pren una lleugera curvatura amb la mateixa forma que

es correspon amb l'avang de la delaminacid. En la Figura 53 es pot veure aquest

desplacament vertical.

U, U3

+9

.251e+00

+3.430e+00

+7
+6
+6
+5
+4
+3
+3
+2
+1
+7

Z09%e+00
AS35e+00
Ada67e+00
396e2+00
HE258+00
.854e+00
O83e+00
g1Ze+00
S41e+00
J0Ze-01

-7 .566e-04

Figura 53: Desplacament de placa (mm).
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Configuracio 2

L'assaig estatic de la segona configuracié s’ha realitzat utilitzant la subrutina UEL.
Un dels inconvenients d’aquesta subrutina és que les variables de dany no soén
visibles dins del software ABAQUS sind que s’han de visualitzar processant els
fitxers resultants de la simulacié amb Matlab. Per aquesta rad només es disposa

de les imatges del dany i no de la variable SDV3.

La corba forgca-desplagament presenta un comportament bastant lineal fins als 30
mil-limetres de desplacament vertical. Passat aquest punt es produeix una caiguda
sobtada de la forca que indica que les plaques han perdut el contacte cohesiu. Per
tant en aquesta configuracié I'lavanc de la delaminacié és més continua que en la
configuracié anterior. Com es pot veure les forces de carrega d’aquesta
configuracié sén molt inferiors a les de la primera configuracié, essent aixi
necessari aplicar només una carrega de 630 Newtons per provocar el trencament

complet dels cohesius.

700
600
500

400

Forga (N)

300
200

100

0 5 10 15 20 25 30 35 40
Desplagcament (mm)

Figura 54: Corba forca-desplacament de I'assaig estatic per a la configuracio 2
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Es pot veure que realment la placa s’ha obert en mode II visualitzant el
desplacament de la placa. La part superior del model ha avancat per sobre la part
inferior de la placa de manera que es generen esforgos tallants (Figura 55).
D’aquest desplacament podem deduir que el mode d‘obertura sera

majoritariament en mode II.

u, U3
+1.7088+01
+1.5658+01
+1.423e+01
+1.2818+01
+1.138e+01 7
+3.961e+00
+8.537e+00
+7.1142+00
+5.6918+00
+4.268e+00 %
+2.8452+00
+1.422e+00
-1.315e-03

HU””HHI
;unmmm’}
i

l!,|n|l
g, ””'
|Hl|HlIHH’I’I’!’I’I’I’I‘

Figura 55: Desplacament vertical de la placa en la configuracid 2

El front de delaminaci6 en aquest cas pren la forma contraria a la primera
configuracié. En la Figura 56 es veu representada interficie de la placa amb els
cohesius vista des de sobre. Es pot veure com el front de delaminacié s’avanca per

la zona on hi ha el rigiditzador.

D¢, STEP INC:1 20

T — ]
600} 1 =
‘ -4 G 05
500 >
z | ~
"4001
bt 04
£ 3007 P 1
Sl /
=~ 200} ¥
‘ 03
wo‘
oL

0 15 20 25 30 3
Displ (mm)

%0

X (mm)

Figura 56: Front de delaminacié per a la configuracié 2
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Si comprovem el mode de delaminacid, veiem que efectivament és totalment en
mode II. En la Figura 57 hi ha representat el mode d’obertura del front de
delaminacié, en aquest cas, el valor de 0 representa mode I pur i el valor d’1

representa obertura en mode II o III.

B, STEP INC:1 15

Y (mm)

—.500] /\
Z

~ 400

I

£ 300 '
3

200 1

y

20 25 30 ES)

10 15
Displ (mm)

0
X (mm)

Figura 57: Mode d’obertura de la configuracio 2.

A mesura que avanca el front de delaminacié apareixen esforcos que causen
obertura en mode mixt. Es pot veure en la Figura 58 com el front de delaminacié

treballa en mode mixt en la zona més allunyada del rigiditzador.

B, STEP INC:1 88

Y (mm)

Foree (N)
\
\

" Displ (mm)

w
X (mm)

Figura 58: Canvi en el mode d’obertura en la configuracio 2.
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El front de delaminacié arriba a la zona amb el rigiditzador aproximadament als 17
mil-limetres de desplacament vertical. Un cop la delaminacié ha sobrepassat la
zona del rigiditzador la seva forma no canvia com en la primera configuracid, sind
que continua mostrant una propagacié on la zona del rigiditzador delamina abans.
Al principi de sobrepassar el rigiditzador la curvatura de la delaminacié pren una
forma més accentuada que es va mitigant a mesura que s’aproxima al final de la

placa.

De, STEP INC:1 43

Y (mm)

Figura 59: Front de delaminacié per a la configuracid 2 un cop Passat el
rigiditzador.

7.2 Assaig a fatiga

En aquest apartat es presenten els resultats de l'assaig a fatiga de les dues

configuracions estudiades.

Configuracid 1

A partir del desplagcament al qual s’ha comencat a propagar el front de delaminacié
en la primera placa s’ha escollit el desplagament inicial del primer pas en |'assaig
de fatiga. Aquest valor a més de superar els 2.9 mm en qué s’ha generat el dany
en l'analisi estatic tampoc pot superar els 6 mm, que és la distancia en que el front
de delaminacio es troba amb el rigiditzador. Per tant el desplagament aplicat en el

pas de carrega ha d’estar comprés entre aquests dos valors.
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El desplacament aplicat en el pas de carrega per tal que es pugui propagar la
delaminacié en l'assaig de fatiga és de 5 mil-limetres. En la Figura 60 es mostra a
quina part de la corba forca-desplagcament s’arriba abans de generar la carrega

ciclica. Aquest valor correspon a una carrega d’aproximadament 70 kN.

Durant |'assaig de fatiga, aquest desplacament inicial no ha resultat ser suficient
perque la delaminacié avancés per tota la placa, de manera que s’ha canviat la
configuracié de l'assaig a 4 passos. Primer s’ha carregat de manera estatica el
model fins als 5 mm de desplacament, llavors s’ha deixat que la placa delaminés
fins que la velocitat de propagacié del dany fos molt petita. La primera part a fatiga
ha arribat fins als 2 milions de cicles aproximadament. A partir d’'aquest punt s’ha
tornat a carregat la placa de manera estatica fins a arribar a un desplagcament de
10 mm, que és una mica inferior al desplacament final abans no es danyin tots els
cohesius. A partir d'aquest punt s’ha tornat a sotmetre la placa sota carrega ciclica

i s’ha observat el comportament de la delaminacié.

140
120
100

80

60

Forga (N)

40

20 —=@= Static
—@— Fatigue

0 2 4 6 8 10 12 14

Despacament (mm)

Figura 60: Corba forca-desplacament de I'assaig a fatiga en la configuracio 1

La delaminacié durant l'assaig de fatiga pren la mateixa forma que en l'assaig
estatic. La zona en que en |'assaig estatic es produia una obertura brusca de la
placa ara és un procés continu gracies al fet que la carrega de fatiga danya els

cohesius sense que puguin emmagatzemar |'energia necessaria per danyar els
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cohesius de forma estatica. En la Figura 61 es pot veure com la delaminacié ara

avanca de manera continua en la zona proxima al rigiditzador.

Ds, STEP INC:1 32

= N ~ ,
§ 4
| -
Displ (mm) i ‘
[
0 5 X (mm) i

Figura 61: Procés de la delaminacié en l'assaig de fatiga.

o]
Y (mm)

El nombre de cicles necessaris per arribar a la curvatura maxima vista en la
delaminacié és de |'ordre de 2x10° (Figura 62). Aquest és el punt on la delaminacid
ha parat d’avancar i s’ha hagut de tornar a carregar la placa de manera estatica.
La simulacié s’ha continuat fins a aproximadament els 4x10° cicles, a partir
d’aquest valor el front d’esquerda s’ha alentit de manera que ja no es produien
canvis significatius a mesura que avancaven els cicles i s'ha aturat la simulacié. Es

pot veure el resultat final de la delaminacid en la Figura 63.

— | ) D, Number of cycles: 1950650, STEP INC:3 1
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Z 0 . I
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) | m ) 0 70 0 w o0 o
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Figura 62: Cicles necessaris per arribar a la curvatura maxima de la delaminacio.
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Figura 63: Delaminaciéo maxima amb l’assaig de fatiga per la configuracio 1.

Configuracio 2

En el mode II la longitud de la zona cohesiva és molt més llarga en la configuracio
anterior. Per aquesta rad durant els primers cicles en comptes d’avancar el front
de delaminacié imposat amb l'insert s’estén la zona cohesiva, fet que provoca que

la delaminacié arribi a la posicié del rigiditzador abans no s’hagi format del tot.

La visualitzacié d’aquest efecte és la generacié espontania del front de delaminacio
en un punt a prop del rigiditzador, per tant desconeixem el moment exacte en que
la delaminacié inicial comenca a créixer. El que podem saber és que el front de
delaminacié s’aproxima al rigiditzador aproximadament als 20 mil-limetres de

desplacament vertical, que correspon a una carrega de 500 N.
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Figura 64: Corba forca-desplacament per I'assaig de fatiga de la configuracid 2.

S’ha utilitzat un desplacament maxim de cicle de 17 mil-limetres (Figura 64) per
tal d’aproximar-se al moment on la delaminacié i el rigiditzador es troben. En
aquesta configuracié el desplagament aplicat ha sigut suficient per aconseguir que
la delaminacié afectés a la majoria de la placa. La Figura 65 mostra el moment en
que la curvatura de la delaminacié és maxima, que ocorre aproximadament als
35000 cicles de carrega. Els cicles totals necessaris per arribar a danyar la major

part de la placa son aproximadament 110000 cicles (Figura 66).

L'ordre de magnitud dels cicles necessaris per a la segona configuracié és bastant
més baix que en la primera configuracid, fet que caldra tenir en compte a I’'hora

d’escollir el disseny final del demostrador.
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Figura 65:Curvatura maxima de la delaminacid en l'assaig de fatiga de la segona
configuracio.
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Figura 66: Delaminaciéo maxima en l'assaig de fatiga de la segona configuracio.
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La Taula 12 mostra un resum dels resultats obtinguts en tots els assajos per a les

dues configuracions descrites.

Configuracio 1

Configuracio 2

Desplagcament
aplicat

Forca aplicada
Nombre de
cicles

Inici de la
delaminacio
(1a carrega)

5mm

60kN

Curvatura maxima  Final de
delaminacié I'assaig
(2a carrega)

10mm -
83kN -
2x10"6 4x1076

Inici de la
delaminacio

17mm

420N

Taula 12: Resultats dels assajos.
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8 RESUM DEL PRESSUPOST

El pressupost total del projecte ascendeix a un total d'ONZE MIL DOS-CENTS
VUITANTA-NOU EUROS I QUARANTA-CINC CENTIMS (11.289,45 €), IVA

inclos. Es pot veure el pressupost detallat en I'annex A.
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9 CONCLUSIONS

En el present estudi s’ha predit el comportament estructural d'un element
representatiu d’un panell rigiditzat de material composit corresponent a una zona
de I'ala d’un avié comercial sotmés a una carrega de fatiga mitjancant un assaig
virtual. Per a la realitzacié de la simulacié s’ha utilitzat el programa comercial
d’elements finits ABAQUS implementant una metodologia proposada pel grup de
recerca AMADE.

S’han dissenyat dos tipus de demostradors diferents amb |'objectiu d’aconseguir
un demostrador el maxim de senzill que permeti visualitzar com es va generant
un front de delaminacié entre les interficies del material. Per tal de facilitar
I'obertura del demostrador pel punt desitjat i també per assimilar el demostrador
a un panell de material composit que ha estat sotmes a un assaig d’'impacte es

col-locara un insert de tefld entre una de les capes de material composit.

Dels dos demostradors dissenyats s’ha rebutjat el primer demostrador degut a
problemes que han succeit durant el desenvolupament del projecte. El problema
principal que ha sorgit amb el primer demostrador és que el dany produit no es
genera entre les capes de composit desitjades, sind que varia segons la

configuracié de I'assaig.

El segon demostrador dissenyat ha sigut el que ha produit millors resultats. Aquest
demostrador esta composat de setze lamines de material composit unidireccional
amb l'insert de tefld col-locat en el centre del gruix del demostrador. Es col-locaran
dos rigiditzadors adherits a la superficie del composit de gruix de 0.8 mil-limetres

fets amb el mateix material que les plaques.

L'assaig de fatiga es realitzara seguint el procediment d'una de les dues
configuracions calculades pel segon demostrador. Segons el mode d’obertura que
es cregui convenient a utilitzar s’aplicara el desplacament inicial a la placa descrit

en el projecte abans de sotmetre-la a una carrega ciclica de R=0.1.
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Seguint aquestes recomanacions es podra observar com el demostrador s’obre
mentre el front de delaminacié pren una curvatura a causa de la rigidesa addicional
dels rigiditzadors. A partir de I'assaig practic es podran determinar la relacié entre
nombre de cicles al que s’ha sotmeées el demostrador i I'avang del front de
delaminacié, tanmateix com els esforcos que aguanta la placa. La superficie
afectada es determinara a través de radiografies convencionals o una tomografia

segons es vegi convenient.

Girona, 5 de Setembre de 2016

Sergi Coll Castarier
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10 RELACIO DE DOCUMENTS

El projecte en el seu suport digital inclou els videos que s’han generat durant les

simulacions on s’hi veuen els resultats al llarg de I'assaig.

També s’han inclos les fotografies que es van prendre durant I'assaig a traccié de

I'alumini i que s’han utilitzat en la redaccié d’aquest projecte.
Els documents que s’inclouen dins aquest projecte es llisten a continuacio:

Memoria i Annexos.
Videos de resultats.

Fotografies de |'assaig a traccié de I'alumini.

W N

Resum
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ANNEX A. PRESSUPOST

A.1 Introduccio

Aquest projecte és una analisi teoric i per aix0 no conté documents que facin
referencia a un pressupost, només aquest annex. En aquest annex es detallen
totes els costos relacionats amb el desenvolupament d’‘aquest projecte,
I'amortitzacid del software utilitzat i les proves realitzades al laboratori. A

continuacio s’ofereix una explicacié de cadascun dels costos considerats.

o Costos de recerca:

Es consideren costos de recerca tots els costos relacionats amb I’enginyer. S’inclou
recerca d'informacio, calculs realitzats i I'analisi dels resultats. També s’inclouen

els costos dels assajos del laboratori realitzats.
« Costos d’amortitzacio:

Aquesta part fa referéncia al total d’hores acumulades per a |I'amortitzacié del
software utilitzat per a realitzar les simulacions. Els softwares comercials que s’han
utilitzat en aquest projecte que es tenen en compte per la seva amortitzacié sén
ABAQUS i MATLAB.

« Costos d’elaboracio:

Els costos d’elaboracié tenen en compte el temps total que s’ha destinat a la

redaccid i correccié del document de projecte.
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A.2 Pressupost detallat.

DESCRIPCIO Unitats(h) Preu (€/h)  COST (€)
Desenvolupament i recerca

Analisi i recerca 10 20,00 € 200,00 €
Programacio i execucié 170 30,00 € 5.100,00 €
Analisi dels resultats 40 40,00 € 1.600,00 €
Analisi de traccié alumini 3 unitats 100 €/u 300,00 €
Amortitzacio

Software 210 4,2€ 882,00 €
Elaboracio

Redaccio del projecte 60 12,00 € 720,00 €
Subtotal 8.802,00
Benefici 6% 9.330,12 €
21% VAT 1.959,33€
TOTAL 11.289,45 €

El pressupost total del projecte ascendeix a un total de ONZE MIL DOS-CENTS
VUITANTA-NOU EUROS I QUARANTA-CINC CENTIMS (11.289,45€), IVA

inclos.

Girona, 5 de Setembre de 2016

Sergi Coll Castaner
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