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Resumen

Los ensayos de vida altamente acelerada (HALT) de un determinado producto
tienen como objetivo detectar defectos o debilidades de disefio y/o fabricacién
durante la etapa de desarrollo del mismo. Se basan en la aplicacién de distintas
condiciones ambientales, como ciclos térmicos con elevadas rampas de
calentamiento/enfriamiento y/o vibracién.

En este trabajo se han aplicado ciclos térmicos a materiales compuestos
aeronauticos en diferentes atmdsferas de ensayo. El efecto de fatiga térmica en este
tipo de materiales implica oxidacion (en atmdsferas con contenido en oxigeno) y
agrietamiento de la matriz debido a la diferencia entre los coeficientes de dilatacién
térmica entre la fibra de carbono y matriz epoxy.

Con el fin de relacionar la degradaciéon del material con las pérdidas de
propiedades mecanicas, se han llevado a cabo ensayos de fatiga y de traccion
estatica en los estados de referencia y post envejecimiento. Con el fin de entender y
caracterizar mejor el proceso de envejecimiento, se realizan también inspecciones
mediante microscopia Optica y tomografia computarizada.

Mediante ensayos especificos, presentados en este proyecto sobre uniones
rigidizadas de material compuesto de fibra de carbono (CFRP), es posible evaluar
el efecto combinado de ciclado térmico y cargas mecanicas en la degradacion del
material. Realizando una caracterizacion de la unién antes y después del
envejecimiento.

Por altimo, se presenta un modelo micromecanico de elementos finitos capaz de
reproducir el proceso de agrietamiento de la matriz por fatiga térmica, incluyendo
el efecto oxidativo del ensayo en atmosferas con contenido en oxigeno. Mediante
un pardmetro de dafio definido en el mismo documento, es posible relacionar los
resultados obtenidos mediante el modelado con los experimentales.
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Abstract

Highly Accelerated Life Testing (HALT) of any product consist of applying several
types of loads for accelerated reliability analysis in order to find weaknesses during
both design and development stages. Different environmental stress conditions like
high rate thermal cycling and vibration are generally introduced during HALT.

In this work, thermal cycles have been performed on aeronautic composite
materials in non-reactive and oxidative atmospheres. The thermal fatigue tests
applied to polymer fibre reinforced composites involve matrix oxidation and
cracking due to the mismatch of the thermal expansion coefficient between the
carbon fibres and the epoxy matrix.

In order to correlate the composite degradation with mechanical properties, fatigue
and quasi-static tensile tests have been carried out in reference and post-ageing
conditions. Microstructural characterization using X-ray computed tomography
and light optical microscopy have been considered as well for a better
understanding on damage mechanisms. Combined effect of thermal cycling and
mechanical load tests on CFRP structural parts (T profile) have been also
performed.

Finally, an extended finite element analysis is proposed to simulate damage on
CFRP as a consequence of thermal fatigue under atmospheres with different
oxygen content. The interphase effect is analyzed on the degradation process at a
micro scale level. Results are correlated with experimental data in terms of material
stiffness, and hence, the most suitable model parameters are selected.
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1.0BJETIVOS

El conocimiento del comportamiento de materiales compuestos frente a
solicitaciones externas es objeto de interés para la industria aeroespacial [JEA2017].
Los requerimientos actuales, a nivel estructural, tienen como objetivo disminuir el
peso de las aeronaves sin que ello suponga una disminucién de las prestaciones de
sus componentes. Estos requerimientos hacen necesarios el uso de materiales
compuestos de matriz organica para la fabricacion de la mayoria de las estructuras.

Asi, el conocimiento a largo plazo del comportamiento del material compuesto (en
concreto compuestos reforzados con fibra de carbono) es esencial. Las excitaciones
a las que suelen verse sometidas las aeroestructuras son de tipo termomecanica
[MOU2017] combinada con envejecimiento de larga duracion.

El principal objetivo de la tesis presentada es el analisis de la degradacion
ambiental del CFRP (de las siglas en inglés Carbon Fiber Reinforced Plastic). Dicho
proyecto ha sido estructurado en dos fases:

e Fase I: Su objetivo es el analisis de la degradacion sufrida por fatiga térmica,
afladiendo el proceso de oxidaciéon a alta temperatura. Esta fase se realiza a
nivel de probetas. Se propone comparar el comportamiento del material, antes y
después del proceso de degradacion térmica.

o Fase II: Se analiza el efecto combinado de excitacion mecanica (estatica) y fatiga
térmica sobre un componente estructural. El objetivo es acelerar el proceso de
degradacion para asi detectar aquellos defectos o debilidades que puedan

producir el fallo prematuro de dicho componente durante su vida en servicio.
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Adicional a la etapa de investigacién experimental, se elabora un modelo
microestructural (2D) mediante elementos finitos (XFEM) con el fin de analizar
computacionalmente el proceso de degradacion (iniciaciéon y crecimiento de
grietas) mediante ciclado térmico. Al mismo tiempo se pretende analizar el papel
de la interfase matriz- fibra.

La tesis doctoral aqui presentada contiene por tanto informacién detallada sobre las
siguientes lineas de interés:

o Caracterizacion del proceso de envejecimiento de CFRP mediante ciclado
térmico (agrietamiento y pérdida de peso).

¢ Influencia del ambiente de ensayo sobre la degradacién del material (oxidacion
de la resina).

o Correlacién de pérdidas de propiedades mecanicas con la degradacion del
composite.

e Aplicaciéon de ensayos de vida acelerada sobre componente estructural.
Deteccién de potenciales puntos de fallo de la estructura durante su vida en
servicio.

¢ Analisis numérico del proceso de agrietamiento por fatiga térmica.



2. ANTECEDENTES

Durante las pasadas décadas, los materiales compuestos han ganado un peso
importante en campos como la industria aeroespacial, transporte y cualquier
aplicacion donde sus propiedades especificas sean de utilidad [BEU1998].

En los préximos 20 afios, la prevision del trafico aéreo se vera duplicada respecto a
la actualidad (Figura 1), siendo el nimero de aviones necesarios para cumplir con
esta demanda entre 13500 y 17000 unidades segun [CAN2001]. La industria
aerondutica esta experimentando actualmente un proceso de renovacién y cambio
con el fin de alcanzar los niveles exigentes de eficiencia y productividad, impuestos
por la alta competitividad en el mercado.

World annual RPK* (trillion) ICAO _ - Airbus
16 total traffic 1 GMF 2014

2013-2033
L |

2 4.7%

(§ i

1973 1978 1983 1988 1993 1998 2003 2008 2013 2018 2023 2028 2033

Source: ICAO, Airbus GMF 2014

Figura 1. Evolucién y prevision de trafico aéreo. [LEA2014]
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La incorporacion de los materiales compuestos al disefio y construccién de
estructuras aeronauticas ha supuesto uno de los mayores avances en las tltimas
décadas dentro de dicho sector, tanto en el ambito civil como militar. Entre sus
numerosas ventajas destacan sus altas caracteristicas mecanicas especificas,
comportamiento a cargas ciclicas, posibilidad de diseno a medida, alta resistencia
ante agentes quimicos, buen comportamiento frente al fuego, resistencia a la
corrosion y lo que es mas importante, el ahorro en peso que supone su uso.

A comienzo de la década de 1980, las grandes compaiiias del sector aeronautico
deciden apostar por el desarrollo e incorporacion de piezas de material compuesto
a sus aviones (Figura 2). Su uso ha aumentado, existiendo en la actualidad
prototipos con un peso estructural de este tipo de material cercano al 50%,
(Figura 3).

Evolution composite application at Airbus

,

. + Wing box
+ Center wing box Fuselage
+ Flaps + Wing ribs
+ Dry HTP box + Rear bulkhead 4 Rearunpress. Fuselage A350
+ LG doors + Keel beam + Cross beams
+ Engine cowlings + J-nose A380
+Elevators % =
Rl
+ VTP box + Wet HTP box
+Rudder + Ajlerons A340-600
Fairings  + Spoilers A320 =
: h - A330/A340 :
Radome  + Airbrakes N — \\ N TN * Upper Wing

\L . A3I0—— N | A400M !
1970-1980 1980-1990 1990-2000 2000-2013

U 1 A33() 300 -
A340- (00/500
A3()()-B2 A310-200 A310- 300 A320-200 A340-300 : A380 A400M A350

Figura 2. Introduccién de material compuesto en aeronaves Airbus. [BOL2007]
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Figura 3. Porcentaje de peso de aeroestructuras fabricadas en material compuesto
en aeronaves Airbus. [BOL2007]

Sin embargo el uso de estos materiales también conlleva ciertas penalizaciones,
tales como: alto coste de material base, problemas de almacenamiento y caducidad,
procesos de fabricacion complejos y poco automatizados, necesidad de
inspecciones y ensayos para evaluar sus propiedades mecanicas y por ultimo, el
desconocimiento a largo plazo de la pérdida o degradacién de propiedades.

Existen diversas tipologias de ensayos aplicados a materiales compuestos (tanto
destructivos como no destructivos). Tipicamente los ensayos mecanicos han sido
empleados para conocer el comportamiento tanto del material en si, como de
elementos estructurales. En la Figura 4 se muestra la piramide de ensayos
empleada para la certificacién aeronautica de los componentes fabricados en CFRP.
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Figura 4. Piramide de ensayos para certificacion de
componentes fabricados en material compuesto. [EOI2014]

En este ambito de ensayos aparece una nueva metodologia denominada Highly
Accelerated Life Test (HALT), mediante la cual se pretende detectar aquellos
defectos que pudieran ocasionar, de forma prematura, un fallo del componente
durante su vida en servicio. Los ensayos HALT tienen por tanto la finalidad de
aumentar la fiabilidad de los productos, ahorrando asi costes de mantenimiento y
reparacion posteriores. Se basan en la aplicacién de diversas condiciones de estrés
ambiental, de forma aislada o combinada, como por ejemplo: variaciones de
temperatura, vibracién, humedad, picos de voltaje, etc. De esta forma es posible
conocer los limites de supervivencia y operacion del producto, asi como mejorar la
calidad del mismo a la salida de la fabricacién [MCL2000].

Su uso sobre componentes atin en etapa de disefio y desarrollo permite obtener
informacion sobre defectos, bien inherentes del propio disefio, o bien del proceso
de fabricacion. De esta forma es posible modificar y corregir el proceso
correspondiente [HOB2002; WAN2002].
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La metodologia HALT ha sido aplicada comtn y exitosamente a dispositivos
electronicos [PAU2002; KAR2010; JUN2010]. Sin embargo en el proyecto aqui
presentado se adapta dicha metodologia a la busqueda de defectos de fabricacion
y/o disefio de componentes aeronduticos fabricados en material compuesto CFRP.

En la actualidad existe un amplio conocimiento del material compuesto cuando
este se ve sometido a carga mecanica, ya sea estatica o dinamica. Sin embargo,
dado que la metodologia de ensayos HALT se basa en parte en la aplicacion de
variaciones térmicas, es importante conocer el comportamiento de este tipo de
material frente a dichas solicitaciones ambientales [FLO2016].

Los materiales compuestos se pueden clasificar en funcién de la naturaleza de sus
componentes y de la longitud de las fibras empleadas como refuerzo [MAZ2002].
Cuando los CFRP laminados (fibras largas y continuas) son sometidos a
variaciones de temperatura, las diferencias de los coeficientes de expansion térmica
(CET), entre fibra-matriz, y fibra-fibra de distinta orientacién, produce tensiones
localizadas. Si dichas variaciones térmicas son ciclicas, conlleva al fendmeno de
fatiga térmica del material. Diversas formas de deterioro del compuesto coinciden
entre la fatiga térmica y mecanica: agrietamiento transversal de la matriz; desunién
fibra-matriz; y delaminacién [HEN1995] y [HEN1999].

La atmésfera en la que se lleva a cabo dicha fatiga térmica influye en el grado de
deterioro. De tal forma que, si se produce en un ambiente corrosivo, otro modo de
darfio se suma, la oxidacion de la matriz, la cual conlleva una reduccién de la masa
y del volumen de la resina. Este tiltimo efecto implica una contraccién permanente

de la matriz respecto a la fibra (efecto conocido en la literatura inglesa como
shrinkage) [GIG2016a].

Estudios llevados a cabo en resinas poliméricas [COL2000a], [DEC2003] y
[GIG2016b] enfatizan el caracter superficial de la oxidacién: creaciéon de una capa
delgada oxidada en los bordes libres de la probeta sometida a envejecimiento.
Durante este proceso, el espesor de dicha capa crece hasta un valor asintdtico,
dependiendo del material ensayado y del tiempo de envejecimiento. La oxidacion
depende principalmente de la temperatura maxima de exposicién y presion del
oxigeno en el ambiente [TSO2001], geometria de la probeta, anisotropia
[BOW1986], [NAM1992] y [SAL1993], y de la unién matriz-fibra [BOW1997].
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2.1. Mecanismos de deterioro

La degradacion sufrida en materiales compuestos de matriz organica por ciclado
térmico es una de las debilidades de este tipo de materiales. Es por tanto de interés
cientifico conocer los mecanismos de deterioro asociados [GHA2016] y [GHA2017].
A continuacion se detallan dichos mecanismos, observados en diversas
investigaciones, cuyo nexo comun es la aplicacion de ciclos térmicos a material
compuesto CFRP. Muchos de los resultados mostrados en este capitulo
corresponden a ensayos realizados sobre probetas con secuencia de laminacién
[05/905]s [PAR2008] y temperatura maxima de curado de 210°C. En la Figura 5 se
observa un esquema de dicho laminado. En las vistas A y B se detalla la
microestructura del material en sus dos orientaciones. Las grietas creadas a
consecuencia del deterioro se observaran con mayor nitidez en los cortes
perpendiculares a la direccién longitudinal de la fibra. El crecimiento de dichas
grietas hacia el resto del material se producira en direccion paralela a la fibra.

Grietas en capas externas (0°) Grietas en capasinternas (90°)

S N
L))
(S

Figura 5. Esquema laminado y tipologias de grietas.
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Los diferentes mecanismos de deterioro observados son:

J Shrinkage, o contraccion de la matriz debido al proceso de oxidacion.

Este fenomeno se produce en los bordes libres de la probeta como una diferencia
de nivel entre la matriz y la fibra [GIG2011]. Se trata de una contraccién
permanente de la matriz debido al proceso de oxidacién de la misma a alta
temperatura (Figura 6).

FIBRA

MATRIZ
\ /

Figura 6. Esquema explicativo del fenémeno Shrinkage.

Se observa como sombras y huecos profundos en el plano inicial del borde pulido.
En la Figura 7 se muestran imagenes capturadas mediante SEM de una probeta de
CFRP [0s/90s]s carbono-epoxi tras 500 ciclos térmicos entre temperaturas
de -50/180°C, [LAF2006c]. Dichas deformaciones pueden producir el fallo de la
union matriz-fibra, dando lugar a microgrietas.
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1tarm
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Figura 7. SEM probeta ciclada. [LAF2006c]

Este efecto no se observa tan claramente en ambientes no corrosivos (como podria
tratarse de atmosfera de nitrogeno puro), en la Figura 8 se puede observar una
comparacion entre muestras cicladas en atmosferas de nitrogeno, aire y oxigeno
respectivamente (a las mismas temperaturas extremas).

Nitrogen

Figura 8. SEM de muestras cicladas en (a) Nitrégeno, (b) Aire y (c) Oxigeno.
[LAF2006¢]

La Tabla 1 muestra un resumen de la distribucion estadistica de las profundidades
obtenidas en los diferentes ensayos realizados.
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Tabla 1. Distribucion estadistica de las profundidades segin atmdsfera. [LAF2006c]

Nitrégeno Aire Oxigeno

Ne Ciclos Térmicos
500 100 300 500 100 300 500

Media (um) 0,18 1,15 1,75 22 16 187 225

Desviacion estandar (um) 0,08 057 104 1,11 106 1,11 143

Los resultados obtenidos demuestran que la contraccion media de la resina es
superior en ensayos con ambientes oxidativos (2,25+1,43 um, en atmosfera de
oxigeno) frente la obtenida en ambientes neutros (0,18+0,08 pm, en nitrégeno).

Cuando se produce dicha contraccion en la matriz, el alto gradiente de
deformacion presente en zonas cercanas a las fibras induce tensiones locales
elevadas que pueden favorecer la desunion entre las fibras y la matriz, o una
iniciacion de grieta [LAF2004].

En ambientes oxidativos (Figura 9), se observa cdmo, incluso en los 100 primeros
ciclos, existe shrinkage bien desarrollado. Parece que la desunion fibra-matriz y por
tanto el agrietamiento, estan unidos a este fenomeno.

Figura 9. SEM de muestras [03/90s]s sometidas a 100 ciclos térmicos en Aire.
[LAF2004]
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. Agrietamiento de la matriz.

Conforme la duracion del ciclado térmico aumenta, se puede observar el
crecimiento de grietas transversales a través del espesor de la ldmina. En la
Figura 10 se muestran imagenes obtenidas por SEM de muestras [03/90s]s carbono-
epoxi tras 500 ciclos térmicos, en distintas atmosferas, entre temperaturas de -
50/180°C. En ambientes inertes la direccién de propagacion de la grieta es siempre
cadtica y aleatoria. Sin embargo en atmdsferas corrosivas de alto contenido en
oxigeno (bajo idénticas condiciones de temperatura) las grietas transversales son
mas numerosas, y de mayor longitud y anchura, llegandose en algunas ocasiones a
observar la superficie de rotura. Cuando la atmosfera empleada en la realizacion de
los ciclos térmicos es aire, se observa un comportamiento intermedio, siempre con
un aspecto de grieta mas parecido al realizado en oxigeno que al de nitrégeno
[LAF2006c].

Figura 10. SEM de especimenes 500 ciclos térmicos en (a) Nitrogeno y (b) Oxigeno.
[LAF2006c]

Por otro lado, es posible detectar grietas de pequefio tamafio que llegan a alcanzar
hasta la mitad del espesor de la lamina. Aparecen inclinadas a través del
microscopio [LAF2004], en la Figura 11 se muestra tanto las grietas transversales
como las de pequerio tamario.
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Adicionalmente, existe una saturacion del niimero de grietas creadas respecto al
numero de ciclos térmicos aplicados. Dicho comportamiento es practicamente
instantaneo en el caso del ciclado en oxigeno, y mas progresivo en el caso de aire
durante los primeros ciclos.

small crack

transverse crack

Figura 11. Diferentes tipos de grietas aparecidas durante el ciclado térmico.
[LAF2004]

En relacion al efecto de la maxima temperatura de ciclado sobre el proceso de
agrietamiento, Lafaire-Frenot [LAF2006c] realiza ensayos comparativos de 500
ciclos tércmicos entre temperaturas de -50/180°C y 1000 ciclos entre temperaturas
de -50/150°C, ambos en atmosfera corrosiva de oxigeno. Mientras que en los
primeros, el proceso de agrietamiento alcanza la estabilizacion del nimero de
grietas tras los primeros 300 ciclos aplicados, en los segundos la degradacion es
progresiva, alcanzandose la saturacion de grietas tras los 900 ciclos térmicos y
Unicamente en las capas internas del material. Este efecto queda recogido en la
Tabla 2.
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Tabla 2. Comparacién agrietamiento ensayos -50/180°C y -50/150°C. [LAF2006c]

Oxigeno (-50/180°C)  (-50/150°C)
Nutimero de ciclos térmicos 500 1000
Grietas transversales laminas centrales (%)  0,58+0,03 0,56+0,03
Grietas transversales laminas externas (%) 0,36+0,02 0,21+0,02

Un aspecto importante estudiado por Lafarie-Frenot [LAF2006c] es la propagacion
de las grietas en las distintas capas (en ensayos con oxigeno y temperaturas
de -50/180°C). A los 100 ciclos, aparecen grietas pequefias inicamente en las capas
interiores, posteriormente, a los 300 ciclos, esas grietas se propagan y crecen en
numero en las capas interiores y exteriores. Al final del test, las grietas transversales
estan bien distribuidas a lo largo y ancho de la probeta. Dicho efecto puede ser
apreciado mediante radiografias (Figura 12). En estas, en las tltimas etapas del
ensayo, se pueden observar zonas grisaceas alrededor de las grietas que indican
delaminacién parcial del material entre las capas internas y externas.

T 7T FT"[’T]'—"[T""T"H"”‘T‘] RO 0 L LA L O L 7] T TIOTTTIT
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Figura 12. Desarrollo y crecimiento de grietas en probetas [03/90s]s. [LAF2006c]

El efecto ambiente del ensayo queda también reflejado en la Figura 13 obtenida por
[LAF2006c]. En ella se puede apreciar dos muestras [035/903]s cicladas entre
temperaturas de -50/180°C (500 ciclos) y -50/150°C (1000 ciclos), tanto en atmosfera
de nitrégeno, Figura 13a, como de oxigeno, Figura 13b. En este tiltimo, al final del
test se puede observar delaminacion parcial del material entre las capas internas y
externas. El dafio alcanzado en oxigeno tras 500 ciclos en -50/180°C es similar al
obtenido tras 1000 ciclos a -50/150°C.



Antecedentes 15

En cuanto al ensayo en atmdsfera de nitrogeno se observa como en ambos ensayos
las grietas en capas internas se encuentran en su inicio, sin embargo las grietas en
capas externas aparecen mas desarrolladas en el ensayo de 1000 ciclos.

500 cycles
(-50°C/180°C)

[euIau]

External

e I 1000 cycles
(-50°C/150°C)

.
by
s

Figura 13. Efecto ambiente en los ensayos de fatiga térmica (a) Nitrogeno y
(b) Oxigeno. [LAF2006c]

. Pérdida de peso del componente.

El fenémeno de termo-oxidacion afecta principalmente a las superficies externas e
induce una pérdida de peso. Esta pérdida de masa se puede entender como un

indicador de la degradacion del material.

En el estudio realizado por Lafarie-Frenot [LAF2006¢] se muestran los resultados
obtenidos de cuatro tipologias de ensayos ciclicos, a temperaturas de -50/180°C (500
ciclos) y -50/150°C (1000 ciclos), tanto en atmoésfera de nitrégeno como en oxigeno.
La degradacion de la matriz es mayor en los ensayos -50/180°C. Esto se debe
basicamente a que el fenémeno de oxidaciéon se produce en la parte de alta
temperatura de los ciclos térmicos (Figura 14).
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Figura 14. Pérdida de peso en probetas [03/90s]s cicladas en oxigeno y
nitrégeno. [LAF2006¢]

Por otro lado, cabe destacar la influencia de la atmosfera donde se realice el ensayo,
en la masa perdida de las muestras. En el caso de atmdsfera corrosiva (oxigeno) la
pérdida de peso es muy superior (2,5 veces aproximadamente) a la obtenida en el
ciclado en nitrégeno cuando se consideran condiciones de ensayos entre -50/180°C
(500 ciclos).

En concordancia con Buch [BUC2000] y Colin [COL2000b], la continua pérdida de
peso cuando el material es ciclado en nitrégeno, pudiera deberse al proceso de
termolisis de la matriz a alta tempertatura (por encima de 150°C).

2.2. Ensayo isotermo vs ciclico

Para evaluar de forma separada el deterioro del compuesto debido a la oxidacion, y
debido a las tensiones mecéanicas por dilatacion-contraccién, Lafarie-Frenot
[LAF2006a] propone un ciclo isotérmico equivalente al ciclico (en cuanto a pérdida
de masa por oxidacién se refiere). Esto se consigue mediante un modelo numérico
de oxidacién numérico, basado en las ecuaciones de oxidacién de la resina
polimérica [BEL2004].
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Se disefia un ensayo isotérmico a temperatura de 150°C con una duracidn tal que la
pérdida de masa del material sea la misma que en caso ciclico entre temperaturas
de 180°C y -50°C. La equivalencia es: 500 ciclos térmicos (1000 horas de ensayo)
corresponden con 500 horas de test isotérmico a la temperatura antes especificada.

En el caso de pérdida de peso (Figura 15), eliminando los efectos de secado inicial
de la probeta y termdlisis a alta temperatura, se demuestra que: (i) los gradientes de
masa perdida frente a horas de ensayo consideradas, son similares en el caso
isotermo y ciclico (rectas de regresion paralelas); y (ii) la diferencia de pérdida de
masa obtenida tras 500 ciclos térmicos (500 horas de isotérmico) es la misma que
observada al comienzo del ensayo; comprobandose asi que el fendmeno de
oxidacion de la matriz tiene lugar a alta temperatura principalmente (eliminando
efectos de comienzo de ensayo).
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Figura 15. Pérdida de peso asociado a ciclado térmico -50/180°C e
isotermo 150°C. [LAF2006c]

En relacidén al fendmeno de contraccion permanente de la matriz, se observa en el
anteriormente mencionado estudio, que dicho fendémeno es producido por
ambientes corrosivos, tanto en ensayos isotérmicos como en ciclicos, siendo mucho
mas pronunciado en los tltimos.

La profundidad media alcanzada por la contraccion de la resina es de 1,58 um tras
600 horas de ensayo isotermo, frente a 2,2 um en ensayo de 500 ciclos térmicos
(segtin lo mostrado en la Tabla 3). Es por tanto que se puede concluir que, dado
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que los tests isotérmicos y ciclicos se han disefiado para ser equivalentes en pérdida
de peso, las profundidades mayores en el test ciclado se deben al efecto de fatiga
térmica (0 a una combinacion de temperatura maxima y de fatiga térmica).

Tabla 3. Distribucién estadistica de profundidades. [LAF2006¢]

Isotermo  Ciclado 500 ciclos  Isotermo

Aire
400 h/150°C (-50 C/180°C) 600 h/150°C
Media (um) 1,34 2,2 1,58
Desviacion estandar (pm) 0,89 1,11 1,15

Por otro lado, para los ensayos a temperatura constante, el valor medio de
profundidad aumenta con el nimero de horas de ensayo (1,34 pm con un ensayo
de 400 horas de duracion, frente a 1,58 pum con 600 horas, a 150°C en ambos casos).

Existe por tanto otro mecanismo, aparte de la oxidacion a alta temperatura, que
favorece este fenomeno de envejecimiento. Posiblemente debido a las tensiones
producidas por el ciclado térmico a nivel microscépico (fibra-matriz) que favorecen
la difusion del oxigeno a través del material. En la Figura 16 se muestran imagenes
obtenidas mediante SEM sobre probetas ensayadas durante 500 ciclos térmicos
(-50/180°C) en nitrégeno (Figura 16a), 500 ciclos térmicos (-50/180°C) en aire
(Figura 16b) y 600 horas a temperatura constante (150°C) en aire (Figura 16c).

Figura 16. SEM (a) 500 ciclos (-50/180°C) en nitrégeno, (b) 500 ciclos (-50/180°C) en
aire, (c) 600 horas isotermo (150°C) en aire. [LAF2006a]
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Se observa que este fendmeno de contraccion de la matriz no se produce cuando el
ambiente de ensayo es neutro (Nitrogeno), el leve cambio de profundidad entre
fibra y matriz detectado en la Figura 1l6a, se debe a la propia preparacion
superficial de la muestra. Sin embargo en los ensayos con atmoésferas corrosivas, ya
sea ciclado o isotermo, si se detecta contraccién de la matriz respecto a la fibra
observadas como sombras en las imagenes, Figura 16b y Figura 16c.

Atendiendo ahora al proceso de agrietamiento del material debido a la fatiga
térmica producida por los ensayos ciclicos, propuestos por Lafarie-Frenot
[LAF2006a], se puede observar que tanto la iniciacion como el crecimiento de
grietas transversales (contenidas en capas a 90° del laminado, ver Figura 17) son
mayores en los ensayos ciclicos.

Capasinternas/
Direccién 90° laminado

. — Borde
Direccion 0° laminado
/ Capas externas

Direcciéon 0° laminado

L\ ’5 ) > Direccién 90°

-F=--7-—"" / | .
Grietas ~ =7~ 7 < ( laminado
transversales — Direccién0° laminado

Longitud probeta

Figura 17. Esquema de localizacion de grietas transversales en el laminado [03/90s]s.

Analizando la densidad de grietas (entendida esta como numero de grietas
contabilizadas por centimetro longitudinal del canto de probeta inspeccionada) y
seguin se muestra en la Figura 18, es posible detectar que, en el test isotérmico, (sin
variaciones de temperatura), aparecen transcurridas las 300 primeras horas de
ensayo, mientras que para el ensayo ciclado, en los 300 primeros ciclos ya existen
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numerosas grietas en las muestras (se recuerda que los ensayos comparativos son
de 500 horas a 150°C en isotermo y 500 ciclos en ciclado entre temperaturas
de -50/180°C). Conforme avanzan los ensayos, en el caso isotérmico se alcanzan 5,5
grietas/cm a las 500 horas, en cambio en el ciclado se produce la saturacién de las
probetas en 7,4 grietas/cm a partir de 300 ciclos.

10 r—
3 thermal cycling T ],
-50°C/180°C AIR I
G
% 6 \\1
ey
] //
= : ’ z
-y isothermal ageing e
O AIR 150°C e
-
v’
< e
”
rd
- re
0 — n -
0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500

Ne ciclos - horas

Figura 18. Grietas transversales en ensayos -50/180°C e isotermo 150°C
(ambos en Aire). [LAF2006c]

Las imagenes mostradas por la Figural9 se toman mediante tecnologia de
Rayos-X. En ellas se puede apreciar que, tras 500 ciclos de test de muestras
(-50/180°C) en nitrdgeno, Figura 19a, existe un bajo nimero de grietas y de corta
longitud, inicamente en las capas internas.
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Figura 19. Muestras [03/90s]s imagenes obtenidas por Rayos-X al final de los
ensayos. [LAF2006a]

Por el contrario, en la Figura 19b, correspondiente a 500 ciclos térmicos en aire entre
temperaturas de -50/180°C, se puede observar numerosas grietas presentes en
ambas laminas y bien desarrolladas en el centro de la muestra. Finalmente, la
Figura 19¢, correspondiente a 600 horas a 150°C en aire, muestra un dafio muy
superficial (iniciaciones de grieta en bordes). En este tltimo caso la longitud de
grieta es menor que la resolucién del equipo de Rayos-X, por lo que es dificil
observarlas.

Los resultados demuestran que, teniendo en cuenta que los ensayos isotérmicos y
ciclicos han sido disefiados para ser equivalentes en pérdida de peso del material,
existe una combinacion de efectos (oxidacion y fatiga) en el envejecimiento por
ciclado térmico, el cual produce agrietamiento del material de forma mas rapida. El
envejecimiento en ensayos isotérmicos se reduce a una oxidacion de las superficies
expuestas a la atmosfera. Por lo tanto, la grieta aparecera cuando las tensiones
inducidas por shrinkage excedan un determinado valor, aquel que permita el fallo
de la unién fibra-matriz y por lo tanto produzca un concentrador de tensiones e
inicio de grieta.
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2.3. Efecto de la orientacion de la fibra en el borde

Los compuestos laminados desarrollan concentradores de tensiones interlaminares
en zonas proximas a los bordes. Esto induce varios mecanismos de fallo en el
material. Entre ellos se pueden destacar dos:

. Modo de delaminacién abierto causado por excesivas tensiones normales
interlaminares oz (siendo z el eje perpendicular a la superficie de la ldmina).

o Modo de delaminacién por cizallamiento interlaminar debido a tensiones
Oxz y Oyz.

Estas tensiones en los bordes pueden motivar la aparicién y crecimiento de grietas.
Dado que el mecanismo de dafio debido a fatiga térmica en laminas internas a 90°
es el de aparicion de grietas en el borde libre, es importante conocer el efecto que el
ciclado térmico ejerce sobre dichas tensiones.

Para ello Lafarie-Frenot, en su estudio [LAF2006b] analiza el efecto de la
orientacion de la fibra en el borde libre de la probeta. Esto lo consigue mecanizando
las muestras a partir de una plancha de CFRP con secuencia de laminado [03/90s]s
en distintas orientaciones tal y como se observa en la Figura 20. De esta forma es
posible obtener muestras con las siguientes secuencias de laminacién (segin
aparecen en la figura superior de izquierda a derecha): [03/90s]s, y [+453/-453]s. Por
tanto la direccion de la fibra en el borde sera de: 90°; 0°; & +45°.

[03/903]5 —> 0°

N

A g

AN

Figura 20. Cortes plancha [03/90s]s en distintas orientaciones.
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Las probetas (de material AS4/8552) son sometidas a 1000 ciclos térmicos -50/150°C
con rampas de 4°C/min, tanto en oxigeno como en nitrégeno.

En atmdsfera de nitrégeno (Figura 21), aquellas muestras con angulo de inclinacién
de +45° presentan tinicamente grietas en las capas externas (debido basicamente a
efectos de superficie expuesta). Sin embargo cuando la orientacién de las fibras es
ortogonal en el borde, aparecen también grietas en las capas internas debido a las
tensiones locales.

[nternal layer A B B | l

A - Sasl \ x —

External layers

Figura 21. Imagenes Rayos-X, 1000 ciclos térmicos, Nitrégeno -50/150°C.
[LAF2006b]

De manera similar, en ensayos realizados en atmosfera de oxigeno, en muestras
con fibras perpendiculares al borde, se presentan grietas largas y bien definidas en
el centro de las capas externas y en los margenes de las internas. Sin embargo, en
muestras cortadas a 45°, inicamente a parecen grietas en las capas externas y son
muchos menos abiertas y sinuosas (Figura 22). En la Tabla 4 se detallan los datos
resultantes de la medicion del ancho de grieta (realizado en 7 puntos de las
mismas). Grietas correspondientes a cortes de 90° en capas internas, presentan un
ancho medio de 18 pm, mas amplias que en las capas externas cuyo ancho medio es
de 13 um. Por otra parte, las grietas situadas en cortes a 45° presentan un ancho
medio mucho menor (menos de 5 pm), y tinicamente en capas externas.
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@ b (©

Center

90° Interna 90° Externa 45° Externa

Figura 22. Muestras borde (a) 90° Interno, (b) 90° Externo, (c) 45° Externo.
[LAF2006b]

Tabla 4. Apertura media de grieta segtin
orientacién. [LAF2006b]

Posicion  Apertura (um)

90° Interna 18+0,6
90° Externa 13+0,5
45° Externa <5

Seguin Lafarie-Frenot [LAF2006b], la ausencia de grietas en capas internas cuando
la direccién del corte respecto a la fibra es de +45° se debe a menores tensiones
producidas por el ciclado térmico en el borde libre asi como a una mayor
complicacion en la difusion del oxigeno en la muestra.
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2.4. Modelado numérico de fatiga térmica (Micro escala)

. En relaciéon al modelado numérico de la micro estructura (generacion de
la geometria y condiciones de contorno)

A pesar de que en materiales compuestos la distribucién de las fibras en el interior
de cada capa (y orientacion de la ldmina) es aleatoria, para la definicién del modelo

se proponen dos idealizaciones de celda unitaria: cuadrada y hexagonal [HYE2000]
(Figura 23).

(a) - T Unit cell

Y“C \(\ (“

Unit cell

06
./
O
\v/
@
O

Figura 23. Ejemplos de celdas unidad (a) cuadrada y (b) hexagonal. [HYE2000]

Es posible realizar otro tipo de aproximaciones, tales como la denominada Moving
Window technique [BAX2005], que permite describir una celda unidad con
distribucion aleatoria de fibra, aunque es necesario equipos adicionales de
adquisicion y tratamiento de imagen.

Por ello, la simplificaciéon de una celda unitaria con patrén de distribucion
homogéneo, sigue siendo la opcidn mas aceptada en las investigaciones. Por otro
lado, una distribucion aleatoria de fibra en la matriz (en un plano perpendicular a
la direccion de la fibra) es transversalmente isétropa, propiedad que puede ser
reproducida mediante una celda con configuracién hexagonal, aunque no se debe
considerar asi de forma genérica con la configuracion cuadrada [LI2000]. La
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propiedad de isotropia transversal es especialmente importante cuando se
consideran condiciones de contorno con aplicacién de carga térmica.

Sun [SUN1996] considera un método sistematico para la determinacién de las
condiciones de contorno sobre la celda unitaria para distintos casos de carga
mecanica. Se analizan diferentes combinaciones de simetria y periodicidad en los
bordes, alcanzandose buenas predicciones de las propiedades en distintos
materiales compuestos (aunque en el caso de sistemas carbono/epoxy los
resultados presentan mayor desviacion debido probablemente a la mayor
dispersion en los datos experimentales aportados).

Li [LI1999] discute una aproximacién de la micro estructura mediante una celda
trapezoidal, basada en la simetria de la cuadrada. A menudo las condiciones de
contorno, en andlisis micro estruturales, se aplican a traves de ecuaciones de
restriccion entre pares de nodos ubicados en diferentes partes de los bordes de la
geometria. Aunque esto puede suponer restricciones adicionales en el modelo (por
ejemplo, que en los bordes asociados, el niumero de elementos creados sea el
mismo). Como alternativa se proponen las denominadas condiciones de contorno
naturales (natural boundary conditions o NBC). Estas estan basadas en el principio
variacional, en el cual también suelen estar basados los métodos de calculo de
elementos finitos, por lo que dichas condiciones quedan automéaticamente
satisfechas en el proceso de calculo de variaciones. De este modo, las condiciones
de contorno naturales se deducen de la micro estructura del material y de sus
simetrias de translacion y reflexion.

Por otro lado, segtin describe Li [LI2008], las celdas unitarias presentan tres tipos de
simetria: traslacidn, rotacion y reflexion. Mediante la aplicacion de simetria de
traslacion, de forma aislada, se imponenen ecuaciones de restriccion de
desplazmiento de relacién entre nodos de contornos opuestos geométricamente.
Anadiendo la simetria de reflexion, en caso de que esta exista, es posible evitar
dichas ecuaciones, simplificando las condiciones de contorno en el modelo. La
Figura 24 muestra como es posible considerar dos celdas unitarias distintas
partiendo de la misma microestructura. La de menor tamafo es tinicamente valida
si se imponen restricciones de desplazamiento en el contorno, mientras que la de
mayor tamano no necesita dichas ecuaciones.
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Figura 24. Ejemplos de celda hexagonal con simetria de reflexiéon. [LI12008]
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Una gran ventaja de modelar microestructuras con este tipo de geometrias es su
capacidad de soportar imperfecciones locales (tales como micro grietas y
desuniones fibra-matriz), siempre que estas sigan un patréon regular [LI2000]. En la
Figura 25 se muestra un ejemplo de celda hexagonal con imperfecciones locales (en
este caso desuniones) pero homogéneas en todas las fibras.

Figura 25. Celda hexagonal con imperfecciones locales. [LI2000]
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° Sobre criterios de resistencia

Tal y como confirman diversos resultados experimentales, el dafio causado por
fatiga térmica en material compuesto se transmite basicamente a través de la matriz
polimérica. Por tanto, es importante establecer un criterio de fallo para esta fase del
material en el andlisis numérico de este fenémeno.

Dada su naturaleza, los polimeros muestran una respuesta compleja a la carga
mecanica, incluyendo el comportamiento de los mismos frente a solicitacion
térmica. Tal y como describe Altenbach [ALT2001], el estado tensional,
deformaciones, y temperatura son variables que influyen notablemente en el
mecanismo de fallo de los polimeros. De especial relevancia en este tipo de
materiales es la parte hidrostatica del tensor de tensiones en la iniciacién del dafio:
a diferencia de los materiales metalicos, en polimeros el comportamiento bajo
cargas uniaxiales de tension y compresion es distinto, lo cual puede ser explicado
por la influencia de la presion en el movimiento de moléculas a nivel
microestructural. Por lo tanto, segtin el autor, los modelos de Tresca y Von Mises
clasicos pueden no representar adecuadamente el comportamiento real del
material.

Asp [ASP1996a; ASP1996¢] plantea criterios de fallo en el que se tiene en cuenta
dicho efecto hidrostatico. Se analiza, mediante elementos finitos, la microestructura
del material mediante diferentes modelos de iniciacién de dafio para la matriz (en
celdas unitarias cuadrada y hexagonal). Dichos criterios de fallo se pueden dividir
en dos grupos: basados en la densidad de energia de cambio de volumen
(asociados a la componente del tensor esférico), y basados en la densidad de
energia de distorsion o cambio de forma (asociado al tensor desviador, y en el que
esta fundado el criterio de Von Mises). Este ultimo grupo de criterios también
puede ser conocidos por criterios de fluencia (o yield criteria en inglés).

. En relacion al criterio basado en la componente de densidad de energia de
cambio de volumen, se concluye que, para aquellos casos en los que el estado
tensional suponga pequefas variaciones de deformacion (estados tensionales
cercanos a los puramente hidrostaticos), este criterio deberia predominar.
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J Para aquellos casos en los que la densidad de energia de deformacion esté
basicamente influenciada por su parte de distorsion, es posible aplicar criterios de
fluencia. El primero de ellos se basa en una modificacion del criterio de Von Mises,
propuesto por Raghava [RAG1973]:

2(ay,c = 0y,¢)(01 + 0, + 03) + [(01 — 02) + (0, — 03) + (03 — 01)] = 20,0y, (2.1)

Dénde oy y oyt son, respectivamente, el limite elastico en compresion y traccion. Si
oy,c =oyel criterio de Raghava se reduce al criterio de Von Mises tradicional.

Mediante un Segundo modelo, se modifica el criterio de Tresca, definiendo la
tension de cortante critica como una funcion de la presion hidrostatica.

os =00 —u- (0, + 0, +03) (2.2)

Dénde a° es la tension de cortante critica en ausencia de presion hidrostatica, y u es
una constante que depende del material analizado. Esos coeficientes pueden ser
determinados a través de ensayos uniaxiales de traccion y compresion.

0 _ ycoyt
oy = —Uy,c"'o'y,t (2.3)
p o= Tt (2.4)

- 2:(oy,c+oyt)

En el sistema de ejes de tensiones principales, se puede entender el criterio de
Raghava como un elipsoide en el que queda inscrito el prisma de Tresca
modificado con base hexagonal (Figura 26).

Tal y como se describe anteriormente, el criterio de Von Mises clésico no tiene en
cuenta el efecto hidrostatico de la presion en la matriz. Como consecuencia el
establecimiento de la fluencia del material (tension de fluencia) se vera sobre-
estimada en el primer cuadrante del plano principal de tensiones, e infravalorada
en el resto [ASP1996b].

La correcta eleccion de un criterio de fallo apropiado al modelo desarrollado es por
tanto una labor necesaria con el fin de obtener resultados numéricos
representativos del comportamiento del material analizado.
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Figura 26. Distintos criterios de fallo visualizados en el espacio de tensiones
principales. [ASP1996c]

o Sobre la importancia de la interfase fibra matriz

Las propiedades mecanicas de un material compuesto dependen, en gran medida,
de los fendmenos producidos en la micro escala. En particular la resistencia del
laminado esta muy afectada por las tensiones locales en la interfase fibra-matriz. La
resina polimérica sufre modificaciones fisico-quimicas en las proximidades de la
fibra, dependiendo fundamentalmente del estado superficial de esta [BRO2010].
Dicha regiéon modificada (denominada en adelante interfase) puede ser, en
comportamiento, sustancialmente distinta al resto de la resina, y debido al gran
namero de variables que influyen en la creacion de la misma, dificil de caracterizar.
En la actualidad existen multiples estudios cuyo objetivo es la caracterizacion de
esta region [JIN2014].

Cooper [COO1969] establece una primera relacion entre la resistencia transversal
de los elementos que conforman el material, y la de la interfase, para aquellos casos
en los que la resistencia de la interfase no sea nula, pero menor que la de la matriz:

at=am-<1— %>+ai- ’% (2.5)
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Dénde o, on y o se definen como la resistencia de la fibra, matriz e interfase,
respectivamente. Por otro lado Vs representa el volumen de fibra en el material.

Sin embargo, este modelo no incluye el efecto de la microestructura (y por tanto las
concentraciones de tensién/deformacion, estado de la interfase, etc.), por lo que no
puede describir apropiadamente el comportamiento real del compuesto.

Asp [ASP1996Db] lleva a cabo un estudio paramétrico de celda unidad de material
compuesto mediante elementos finitos, con el fin de determinar la relacion entre las
propiedades de la interfase y la resistencia transversal del material. En el mismo se
analizan tres tipos distintos de interfase: altamente flexible, termoplastica y
semirigida, cada una de ellas relacionada con un espesor de interfase distinto (1, 5 y
10% del diametro tipico de la fibra). El estudio se lleva a cabo mediante dos
criterios de fallo distintos: Von Mises y criterio de densidad de energia de
deformacion (en el que el dafio se inicia en la matriz debido a un estado de
tensiones triaxial inducido). En dicha investigacion se concluye que la rigidez de la
fibra presenta un papel importante en el proceso de iniciacion de dafio segtin el
segundo criterio de dafio antes nombrado. Asi mismo las propiedades de la
interfase son la clave para la localizacién y el modo en que se inicia la degradacion
del composite. En particular, una interfase de rigidez baja (altamente flexible)
redistribuye el campo tensional de la matriz, mejorando la resistencia de la celda
unidad analizada.

Numerosas investigaciones se han llevado a cabo con el fin de caracterizar la
denominada interfase fibra-matriz. Tandon [TAN2001] disefia un dispositivo de
ensayos especifico para tal efecto (Figura 27). Se basa en el analisis de la resistencia
de la unién de fibra de vidrio y matriz epoxy. Se demustra que las tensiones
cortantes, asi como la capacidad de absorcion de energia de la interfase, afectan
directamente al comportamiento del compuesto (siendo una interfase de baja
resistencia la que mejore la absorcion de energia del material compuesto). La
aplicacion de las conclusiones extraidas de dicha investigacién son especialmente
de interés para aplicaciones en el campo de la balistica.
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Figura 27. Dispositivo de ensayo para andlisis experimental de la interfase.
[TAN2001]

Benzarti [BEN2001] analiza la influencia del tratamiento superficial de la fibra en la
resistencia transversal del compuesto. Se lleva a cabo mediante ensayos de
resistencia transversal, ensayos de microindentacion, y analisis numérico mediante
elementos finitos. Se demuestra que, impregnando las fibras con una resina epoxy
de elevadas caracteristicas, se obtiene como resultado una interfase que mejora la
resistencia transversal del compuesto.

Por otro lado, impregnando la fibra con siliconas gomosas no se consigue mejorar
las propiedades del composite (aunque este efecto se podria deber a la silicona
seleccionada, la cual podria no ser la que mejor se adapte para el tipo de material
empleado). En todos los ejemplos, el dafo comienza como desunion entre fibra y
matriz.

De todo lo anterior se deduce la importancia de las propiedades de la interfase
sobre el comportamiento del material compuesto. Teniendo en cuenta el
desconocimiento que existe actualmente sobre dichas propiedades, un modelo de
anadlisis paramétrico como el propuesto por Asp [ASP1996b] parece ser la mejor
opcion a la hora de estudiar el comportamiento del conjunto fibra-matriz.



3. METODOS EXPERIMENTALES

La parte experimental del proyecto de investigacion presentado se puede dividir en
dos fases:

J Fase I: Ensayos a nivel probeta, con dimensiones segiin la normativa
aplicable.
. Fase II: Ensayos sobre un componente aeroestructural, ademas de sobre

probetas estandar.

En ambas se pretende evaluar el dafio generado mediante fatiga térmica (Fase I) o
mediante combinacién de ciclos térmicos y carga mecanica (Fase II). Dichas fases
seran descritas detalladamente en los siguientes capitulos.

3.1. Materiales

El material compuesto y ciclo de curado son comunes en las dos fases del proyecto
antes mencionadas. Se trata de pre-impregnado (prepreg) de fibra de carbono y
matriz epoxy AS4/8552, habitualmente usado en aero-estructuras primarias. El ciclo
de curado consiste en mantener el laminado en autoclave durante 180 minutos
(min) a 185°C, aplicando al mismo tiempo una presion homogénea de 7 bar. Los
paneles se colocan en una bolsa de vacio donde se aplica 0,7 bar de presion.

Las propiedades fisicas y mecanicas del fabricante para pre-impregnado
unidireccional (U. D) de este tipo se detallan en la Tabla 5 [HEX2013].

Tanto las secuencias de laminacién de los paneles, como sus geometrias y
dimensiones, son distintas para las Fases [ y II.

33
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Tabla 5. Propiedades de AS4-8552 medidas por el fabricante a 25°C.

[HEX2013]
Propiedades Prepreg - HexPly® AS4-8552 UD Valor
Densidad de la fibra (g/cm?) 1,79
Densidad de la resina (g/cm?) 1,30
Volumen de fibra nominal (%) 57,42
Densidad nominal del laminado (g/cm?) 1,58
Resistencia a traccion 0° (MPa) 2207
Resistencia a traccion 90° (MPa) 81
Rigidez a traccién 0° (GPa) 141
Rigidez a traccion 90° (GPa) 10

3.1.1. Configuracion del material - Fase |

La secuencia de laminacién en este caso es cross-ply simétrico [03/90s]s. Las
dimensiones de los paneles para obtencién de muestras son 1050 x 850 mm (con la
mayor longitud orientada segtin la direccién de 0° de la fibra). El espesor nominal
del laminado es de 2,21 mm.

De dichos paneles se obtienen tres tipos de geometrias de probetas, segin su
utilizacion en los distintos ensayos posteriores (Tabla 6).
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Tabla 6. Tipologia y dimensiones de probetas empleadas en los ensayos de Fase I.

Tipo de probeta Ensayo asociado Dim(::;i;) nes
Microscopia (M1) Inspecciones microestructura 25x35
Traccion (T1) Ensayos mecanicos estaticos 180x 18
Fatiga (F) Ensayos mecanicos de fatiga 160 x 12

Todas las probetas se han cortado con su mayor dimensiéon coincidente con la
direccion a 0° del panel, excepto las de tipo M1 que se cortaron con la menor
direccién coincidente con esta.

3.1.2. Configuracion del material - Fase Il

Se han fabricado dos elementos con secuencia de laminacién [+45/-45/0/90]zs. Un
panel plano de dimensiones 1000 x 800 mm; y un panel con un perfil en forma de T,
de idénticas dimensiones en su perimetro y cuyo perfil se muestra en la Figura 28.
El espesor nominal del laminado es de 3,20 mm.

120 mm

300 mm 500 mm

Figura 28. Dimensiones del perfil en T.
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La Figura 29 muestra el esquema de la secuencia de apilado de laminas en los
paneles de la Fase II del proyecto.

+45°

OO
> 9Q°

-450

Figura 29. Orientaciones de laminas en los paneles planos y T.

Del panel plano se obtienen tres tipos de geometrias de probetas, segin su
utilizacién en los distintos ensayos posteriores (Tabla 7).

Tabla 7. Tipologia y dimensiones de probetas empleadas en los ensayos de Fase II.

Di .

Tipo de probeta Ensayo asociado 1m(;::rs;;) nes

Microscopia (M2) Inspecciones microestructura 25x25
Traccion (T2) Ensayos mecanicos estaticos 250 x 25

Flexion (Fx) Ensayos mecanicos de flexién 122x13
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Todas las probetas se cortaron de manera que su mayor dimensién coincida con la
direccién a 0° del panel.

Adicionalmente se cortaron especimenes del panel rigidizado segtin la geometria
mostrada en la Figura 30. Este tipo de probetas se denominaran en adelante con las
siglas PT.

Figura 30. Dimensiones (en mm) de especimenes en T, empleadas en los ensayos
de Fase IL.

3.2. Métodos de ensayo

A continuacion se describen los métodos de ensayo e inspeccion empleados para la
caracterizacion del comportamiento del material a lo largo de toda la fase
experimental del proyecto.

3.21. Secadoy pesado de probetas

Dado el comportamiento hidréfilo del material compuesto de fibra de carbono, y
puesto que se pretende analizar la cantidad de masa pérdida debido a la oxidacién
del mismo, es necesario realizar secados de las probetas antes y después de cada
ensayo que pudiera implicar absorcion de humedad (o bien por el tiempo
transcurrido entre los distintos ensayos).
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Para la realizacion de los ciclos de secado de probeta se hace uso de la normativa
aplicable ASTM-D5229 [D5229-10]. Para el pesado de probetas se emplea una
balanza de precisiéon marca Ohaus, modelo Adventure Pro AV264, la cual presenta
precision hasta 0,1 mg, tal y como se exige en la citada normativa.

El secado de las muestras se realiza a través de una camara climatica marca ACS,
modelo UD1000C (Figura 31), capaz de aplicar condiciones de temperatura,
presion (vacio) y humedad.

Figura 31. Cadmara climatica empleada para el secado de probetas.



Métodos Experimentales 39

El control de la camara climatica se realiza en temperatura y presién, teniendo
monitorizada la variable humedad en todo instante del ensayo. El ciclo de secado
se inicia con estabilizacién durante 30 minutos a 21°C y 800 mbar, posteriormente
se aplica una rampa de subida de temperatura (0,5°C/min) hasta 80°C, y de presion
(5,1 mbar/min) hasta 200 mbar. En este punto se mantiene presién y temperatura
durante 22 horas. Transcurrido este tiempo se vuelve a las condiciones iniciales con
las mismas rampas de temperatura y presion, con una estabilizacion final de 42
minutos a 21°C y 800 mbar.

El pesado de muestras se realizo antes y después de cada ciclo de secado. Dicha
pérdida de peso (%) es evaluada como:

AM
s 100 (3.1)

Dénde Mo, es la masa inicial de la probeta. Se considerard masa inicial a aquella
resultante tras el primer secado de homogenizacion en el estado de referencia.

Una vez llevado a cabo proceso de secado y pesado, las muestras fueron envasadas
y termoselladas en gel de silice para evitar la posible absorcién de humedad.

3.2.2. Materialografia

El equipamiento empleado para la preparacion y posterior analisis de probetas se
detalla a continuacion:

J Para la preparacion materialografica se emple6 una maquina de
lijado/pulido, marca ATM, modelo SAPHIR 320 con rango de velocidades
permitidas de 0 a 600 rpm.

. Empleando una resina acrilica (en este caso de la marca Struers) se
consigue el empastillado de las muestras sin necesidad de aplicacién de
temperatura ni presion.

J Para el andlisis se utiliza un microscopio 6ptico OLYMPUS modelo
BX41RF-LED con una resoluciéon maxima de 1596 x 1196 pixeles.
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En cuanto a la preparacion de las muestras para su andlisis, y teniendo en cuenta la
metodologia descrita por Elssner [ELS1999], se realizan dos cortes por cada probeta
tipo M1 y M2. En la Figura 32 se han detallado los cortes A y B, los cuales seran
referenciados en el capitulo de resultados.

35x 25 mm?

Figura 32. Esquema del corte de probetas para analisis por
microscopio Optico en Fase 1.

Seguidamente se lleva a cabo el empastillado de cada una de ellas para su correcta
materialografia. En la Figura 33 se puede observar una muestra una vez
empastillada.

—

Figura 33. Probeta Microscopia empastillado en frio.
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Seguidamente se procede al lijado y pulido de las mismas. Las lijas y pafios de
pulido empleados quedan descritas a continuacion:

. Discos de lija de carburo de silicio, con agua como lubricante. La secuencia
del lijado comienza con grano grueso (120), seguidas por 400 y 1500, y finalizando
con 2500.

. Para el pulido se emplea un pafio de neopreno con altimina 0,06 pm
diluida en agua como lubricante. Finalmente, los restos de alimina se eliminan con
agua destilada, secando la superficie de la probeta con algodoén para evitar posibles
dafos superficiales.

Una vez llevada a cabo la preparacion superficial de las muestras, se analizan
mediante el microscopio dptico, adquiriendo imagenes de cada una de las grietas y
defectos. En aquellas probetas analizadas en su estado de referencia, se miden los
tamarfios de las capas y de la fibra.

El barrido de cada grieta se realiza a zoom 5x, cada 2 mm, hasta cubrir toda la
probeta (Figura 34). Posteriormente, con el fin de comparar los efectos producidos
por los distintos ambientes de ensayo y las variaciones durante todo el proceso de
envejecimiento, se clasifican las imagenes tomadas.

Figura 34. Muestra del montaje del corte A. Probeta 5 ciclos en aire seco.

Para cada probeta y grieta se analizan los siguientes datos (en media y desviacién
tipica):

J Longitud recta de la grieta: longitud de la linea recta que une principio y
fin de la grieta (Figura 35).



42 Envejecimiento Acelerado de Composites Aeroespaciales por estrés térmico y mecanico

Figura 35. Longitud recta.

. Longitud de su recorrido erratico: se calcula como el sumatorio de las
longitudes de cada tramo recto (Figura 36).

Figura 36. Longitud de recorrido erratico.

. Nivel de recorrido erratico (B): para su cdlculo se aplica la siguiente
formula,
=1r
B = i (3.2)

Siendo Lrla longitud recta de la grieta y /i la longitud de cada tramo recto.
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J Medida de las aperturas: valores de las aperturas de las grietas en distintos
tramos. Estos tramos se corresponden con cada segmento recto seleccionado en la
medicién de recorrido erratico, dado que en cada parte recta las aperturas de las
grietas se mantienen aproximadamente constantes (Figura 37).

Figura 37. Medida de la apertura de grieta.

3.2.3. Ensayos Estaticos - Traccion

Los ensayos de traccién estandar se realizaron segun ASTM D3039-07 [D3039-07].
Es importante recordar que las dimensiones de los especimenes ensayados varian
en funcion de la Fase del proyecto (ver seccion 3.1 del documento, probetas tipo T1
y T2).

Todas las pruebas se realizaron a una velocidad de 2 mm/min, controladas
mediante la elongacion del extensdmetro durante el periodo de evaluacion del
moédulo de Young; y posteriormente mediante posicion del travesafio de la
maquina posteriormente hasta rotura del espécimen.

Se calculd el médulo de Young entre los puntos de 1000 y 3000 pe, medidos con el
extensémetro (con Le=50 mm). No se pudo obtener la deformacion de rotura dado
que el ensayo no se finalizd con el extensometro colocado sobre la probeta. Las
férmulas segtin la normativa aplicable para el calculo de las propiedades antes
descritas son:
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_ Ao _ 93000~01000 (3.3)
As  £3000~¢1000 ’
F,
Xt = —rot (3.4)
S
Siendo:

E, elmoédulo de Young del material.

o, tension aplicada durante el ensayo de traccion, en cada instante del mismo.
& deformacion experimentada por el material en cada instante del ensayo.

X, Resistencia a traccién del material.

Fro, Valor maximo de fuerza registrada durante el ensayo de traccion.

S seccion de la probeta.

En la Figura 38 se muestra la maquina de ensayos empleada para los ensayos de
traccion estatica (Figura 38a) asi como el extensémetro (Figura 38b). Se trata de una
maquina de ensayos universal electromecanica de 100 kN de la marca ZWICK,
modelo BT1-FB100TN.

Figura 38. Imagenes de (a) Maquina de ensayos Universal, y (b) extensémetro
empleado.
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3.24. Ensayos Estaticos - Flexion

Los ensayos de flexién se realizan segtin la norma ASTM D7264-07 [D7264-07] (en
configuracion de 3 puntos). Las dimensiones de las probetas quedan recogidas en
el capitulo 3.1 (probetas tipo Fx).

En la Figura 39 se detalla un esquema de ensayo de flexién en tres puntos. En el
mismo se define el parametro Lg., como la distancia entre apoyos inferiores. Se
selecciona dicha distancia de 80 mm para todos los ensayos realizados. La
velocidad del test es de 1 mm/min (medida y controlada por el travesaiio de la
maquina) en todos los casos. No se emplean dispositivos de medida de flexion
salvo la propia lectura del desplazamiento de la maquina de ensayos.

P/2 P/2
L

Figura 39. Esquema ensayo flexion en tres puntos.

span

Tal y como describe la norma aplicable al ensayo de flexién, las tensiones (en MPa)
en la cara externa (segun direccién y sentido de la carga aplicada) del punto medio
de la probeta se definen como:

_ 3-P-Lspan
0=—5 (3.5)

Siendo:
P, la fuerza aplicada.
Lspan, 1a distancia entre apoyos inferiores durante el ensayo.

by h, ancho y espesor de la probeta respectivamente.
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De igual forma, es posible calcular las deformaciones sufridas en el punto medio
del espécimen por su cara externa (opuesta al punto de aplicacion de la carga)
mediante la férmula:

_ 66h

(3.6)

Lgp an
Donde:

6, es la flecha sufrida por el espécimen en el punto medio. En este caso, al emplear
como medida de flecha la posicion del travesafio, es una medida aproximada de la
flecha real alcanzada por el espécimen.

El cdlculo de la rigidez del material a flexiéon se evaltia entre los puntos
correspondientes a 1000 y 3000 pie:

_ Ao

E=— (3.7)

Ae

En la Figura 40 se muestra el util empleado en el ensayo a flexion en tres puntos
(con una muestra ya insertada). La maquina empleada para la ejecucion de los
ensayos de flexion es de la marca Instron, modelo 5866 de 10 kN de fuerza.

Figura 40. Util de flexién en tres puntos empleado para la ejecucién de los ensayos.
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3.2.5. Ensayos Estaticos - Uniones T

A continuacion se recoge informacién relativa a la definicion del utillaje,
parametros principales y monitorizacion de las pruebas para la realizacion del test
mecanico sobre probetas extraidas del panel reforzado (Fase II del proyecto). Las
dimensiones de los especimenes se pueden observar en el capitulo 3.1 del
documento (Figura 30).

En la Figura 41 se muestra un esquema de la configuracion de la prueba, donde se
establecen las condiciones de contorno y direccion y sentido de fuerza a aplicar.

Figura 41. Configuracion del ensayos estatico de la unién del panel rigidizado.

La maquina empleada es de la marca Instron, modelo 5866 de 10 kN (mismo
equipo que el empleado para los ensayos de flexién mencionados en el capitulo
anterior).

El modelo 3D del 1til disefiado para la realizacion del ensayo, y el util una vez
fabricado se muestran en la Figura 42a y Figura 42b respectivamente.
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2170 mm

S A -
\{C Io para
aplicion de

\._
‘carga
®

Figura 42. (a) Disefio utillaje empleado y (b) util fabricado para ensayo estatico.

Para la monitorizacion del ensayo, se elabora un calculo basico estatico lineal
mediante elementos finitos con el fin de detectar la localizacién de los puntos de
maxima deformacion sobre el espécimen y colocar galgas extensométricas sobre
éstos. El programa de célculo usado es Abaqus [BAR2013], en la Figura 43 se
muestra el resultado de dicho estudio. Se puede apreciar que el andlisis se realiza
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aplicando simetria sobre el plano YX (segin ejes del modelo), ya que las
condiciones de contorno y cargas aplicadas asi lo permiten (Figura 43a). Se aplica
una carga en la punta del voladizo de 139,5N (aunque dicho valor no es
determinante para conocer los puntos donde se originan las maximas
deformaciones).

E, Min. Principal
SNEG, (fraction =-1.0), Layer =1

-4.570e-03
5. 3

1 -5.027e-03
-5.484e-03
Y.

X

Figura 43. Calculo mediante elementos finitos del ensayo sobre panel rigidizado,
(a) condiciones de contorno aplicadas y (b) deformaciones alcanzadas al aplicar
una carga en punta de 139,5 N.
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Por lo tanto, segin el resultado mostrado en la Figura 43b, las deformaciones
maximas se produciran en el eje de simetria de la probeta, en la zona del refuerzo.
Se opta por tanto por colocar galgas extensométricas segin se muestra en la
Figura 44.

v / s A

Figura 44. Esquema colocacion galgas sobre probetas en T, (a) vista superior, (b)
vista inferior, y (c) cotas para colocacion (en mm).
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Adicionalmente, a los resultados de deformacion se ha de afadir las senales de:
fuerza y desplazamiento, aportadas por la propia maquina de ensayos, y valores de
desplazamiento en puntos discretos de la probeta, aportados por el equipo de
medicion de desplazamiento mediante video-correlacion PONTOS-5M (Figura 45).

Figura 45. Equipo PONTOS-5M para medicién de desplazamientos.

En la Figura 46 se muestra un ejemplo de la distribuciéon de los puntos de medida
de PONTOS (marcas blancas sobre la probeta). Para el calculo de desplazamientos
se tomara la media de las medidas de tres puntos, distribuidos en lineas (L) segtin
se muestran en la misma figura. El cédigo de colores asignado a cada linea, ser4 el
utilizado en los graficos para cada probeta.
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Figura 46. Definicion de lineas de medida en PONTOS. Ensayos estado referencia.

La medicion de desplazamiento mediante PONTOS, a diferencia de la del sensor
de la propia maquina de ensayos, no tiene en cuenta el efecto del posible
deslizamiento relativo entre el cilindro empleado para la aplicacion de la carga, y la
probeta bajo prueba. Este deslizamiento puede producir una medida superior a la
flecha real alanzada en el componente.

Todos los ensayos son controlados en desplazamiento del travesafio de la maquina,
a una velocidad de 15 mm/min hasta la rotura del espécimen. La carga se aplica a
una distancia desde la unién de 170 mm en todos los casos (Figura 42b).
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3.2.6. Ensayos Dinamicos

Los ensayos de fatiga se realizan segiin norma ASTM D3479-07 [D3479-07] bajo
cargas de traccion-traccion. Las dimensiones de los especimenes ensayados quedan
descritas en el capitulo 3.1 del documento (probetas tipo F).

Tras un analisis previo, llevado a cabo sobre probetas de idéntica geometria, se
concluye la necesidad de colocacion de protecciones (comtinmente denominados
tabs de su nombre Inglés) en los bordes de agarre de los especimenes. Estos tienen
la funcion de proteger el material de fibra de carbono en las zonas de agarre de las
mordazas de la maquina de ensayos.

El adhesivo empleado para el pegado de tabs es Z-15429 (adhesivo en base epoxy),
cuya resistencia a cortante es de 26 MPa. Los propios tabs son laminados de fibra
de vidrio (Z-19115) fabricados apilando 5 capas de tejido +45°.

Normalmente la colocacién de tabs en probetas se realiza previa al corte individual
de estas (en un subpanel), de esta forma, con una mayor superficie de colocacion,
existe mayor control sobre el ciclo de curado de la resina que se emplea para
adherir ambas piezas. Dadas las necesidades impuestas por el ciclado térmico del
proyecto, teniendo en cuenta que el material debe estar expuesto a la atmosfera de
ensayo por todas las superficies de igual forma, resulta inviable colocar las
protecciones en un subpanel y posteriormente cortar las muestras. Por tanto se ha
de realizar probeta por probeta de manera individual.

En cuanto al disefio de la geometria del tacén, se emplea el ancho de la probeta
taconada, es decir de 12 mm. La longitud a emplear se calcula segtin indica la
normativa de ensayos, esto es mediante la siguiente ecuacion:

tu,
Lyin = ZF—Z (3.8)

Donde Lunin, es la longitud minima requerida para el tab (en mm). /% es la tension de
rotura del material a taconar (en MPa), /1 es el espesor de la probeta (en mm), y /¢
es la resistencia a cortante del adhesivo, del material del tab, o de la probeta en si (el
de menor valor, en MPa). Aplicando la férmula al caso bajo estudio se obtiene una
longitud minima de 40 mm.
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Otro parametro a tener en cuenta en un diseno correcto del tab es el angulo de
terminacion de este respecto a la probeta. Adams recomienda que este angulo se
disefie entre 12° y 15° [ADA2002]. En la Figura 47 se muestra el esquema final de la
probeta taconada.

160

o

41.

O}
(o]
Bottom view
Scale: 1:2

Figura 47. Disefo tab probeta Fatiga.

El equipo empleado es una maquina de ensayos servo-hidraulica marca MTS,
modelo 810 (con capacidad de carga hasta 100 kN y mordazas hidraulicas).
Permitiendo ensayos a frecuencias de 10 Hz, e incluso superiores. El recorrido
maximo del pistdon es 160 mm. Dispone de un puente movil para adaptar dicha
maquina al tamafio de probeta a ensayar (Figura 48).
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Figura 48. Maquina universal de ensayos MTS-810.

En cuanto a las condiciones a imponer durante los ensayos, se distinguen dos fases:

J En la primera (sobre material no envejecido) se realiza una curva S-N para
evaluar el comportamiento del material en su estado de referencia frente a cargas
dindmicas.

. En la segunda (sobre probetas cicladas térmicamente y envejecidas), se
selecciona una de las configuraciones de ensayos aplicadas en la fase anterior. Esto
se hace dado el limitado nimero de muestras y por tanto inviabilidad de obtener
curvas S-N para cada estado de envejecimiento.

En todos los casos de ensayo se mantienen los siguientes pardmetros: apriete
hidraulico de mordazas de 6,5-7 MPa; control en fuerza de la maquina de ensayos;
Onda Seno; frecuencia de 7 Hz; R (Omin/0max) de 0,1. La finalizacién del ensayo se
produce con la rotura del material, o bien alcanzados los 2.500.000 ciclos
acumulados. Para el inicio de las pruebas se opta por aplicar una rampa de fuerza
hasta la fuerza media del ensayo y comenzar a aplicar la onda seno (con apertura
manual del span).
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3.2.7. Radiografias y Tomografias

Las inspecciones de rayos-X han sido llevadas a cabo mediante un tomégrafo VJT-
225 p-CT fabricado por V] Technologies (Figura 49). El objetivo de dichas
inspecciones es la caracterizacion de la estructura interna del material,
defectos/inclusiones, y la evolucion del agrietamiento de la matriz.

Figura 49. Tomdgrafo computarizado Rayos-X.

Los parametros de inspeccion seleccionados estan detallados en la Tabla 8. Las
inspecciones se llevan a cabo en apilado de muestras tipo M1 (ver dimensiones en
el capitulo 3.1, Fase I del proyecto) para mejorar la relacién de aspecto del elemento
tomografiado (Figura 50a).
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Tabla 8. Parametros de inspeccion para las tomografias sobre probetas tipo M1.

Parametro Valor
Voltaje (kV) 60
Amperaje (LA) 400

Resolucion del voxel (um) 17,1

Los parametros de inspeccion para las uniones rigidizadas en forma de T (Fase 1I
del proyecto) estan detallados en la Tabla 9.

Tabla 9. Parametros de inspeccion para las tomografias sobre uniones en T en la

Fase II del proyecto.
Parametro Valor
Voltaje (kV) 120
Amperaje (UA) 280

Resolucion del voxel (um) 58

Adicionalmente, para el caso de inspecciones sobre probetas tipo M1 se hace uso de
un elemento de contraste para definir con mayor resolucion las grietas y
delaminaciones producidas por el ciclado térmico del material. Dicho liquido de
contraste consiste en una solucién de yoduro de zinc en agua y etanol [JAN2001].

Posteriormente, dado que se detecta falta de liquido de contraste en ciertas regiones
internas del material agrietado (a causa de un gran porcentaje de volumen danado,
generado por el proceso de envejecimiento), se desarrolla un cédigo en Matlab para
completar mediante andlisis de imagen dichos huecos. A continuacion se describe
el proceso que sigue el cddigo programado.
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El primer paso es exportar las distintas proyecciones tomadas por el tomdgrafo (en
este caso formato binario). Para ello se han de aislar cada una de las muestras
(Figura 50b) en el software, y mediante la seleccién del rango de histograma
adecuado (para cada muestra analizada) es posible aislar las grietas del material
(Figura 50c). Finalmente se puede llevar a cabo la exportacion de las proyecciones,
Unicamente de las grietas a analizar.

Figura 50. Proceso de exportacion de imagenes, (a) apilado de muestras, (b)
muestra aislada y (c) visualizacion de grietas.

El segundo paso consiste en procesar las imagenes mediante el cddigo de Matlab.
Cada imagen se entiende como una matriz de datos, donde cada celda es el valor
del pixel (entre 0 y 255, negro y blanco, respectivamente). La columna y fila
corresponden con la posicion del pixel en la imagen. Una vez la imagen se ha
importado como matriz de datos, se llevan a cabo los siguientes pasos:

o Contraste de la imagen. Se incrementa los valores del pixel para todos
aquellos cuyo valor no sea 0 con el fin de evitar pérdida de informacion de las
grietas en la muestra (Figura 51b).

. Filtro Gaussiano (c=2). Este filtro elimina casi la totalidad de los pequefios
restos del liquido penetrante (sin relacion con las grietas), asi como ruido en la
imagen. De esta forma solo se obtendra informacion relevante del volumen de
material dafiado (Figura 51c).

. Segundo contraste de la imagen. Se realiza un segundo proceso de realce
del contraste de la imagen. De nuevo cada valor de pixel, distinto de cero, se
incrementa (Figura 51d).
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J Paso de integracion. Se recorre la imagen en ambas direcciones (x e y)
buscando intervalos de pixeles puramente negros, rodeados por pixeles blancos. Si
el intervalo de pixeles oscuros es menor que el parametro de integracion (L),
entonces este se toma como parte de la grieta y se modifica por pixeles blancos
(Figura 51e). Del proceso de exportaciéon de la imagen, solo las grietas permanecen
en color blanco. Dependiendo del valor de A, se rellenaran intervalos de mayor o
menor tamano. Por este motivo, dicho parametro debera seleccionarse lo
suficientemente grande como para rellenar huecos, pero no demasiado como para
crear grietas ficticias en la imagen. El valor de A se selecciona manualmente para
cada caso de muestra envejecida.

Figura 51. Procesamiento de imagenes en Matlab. (a) Imagen original, (b) contraste
de la imagen, (c) filtro gaussiano, (d) segundo contraste y (e) integracion.

Mediante este proceso el contorno de las imagenes no se ve modificado, por lo que
el volumen de material dafiado puede ser reconstruido mediante el software del
propio tomografo.
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3.2.8. Inspecciones Ultrasonidos

Se empled la tecnologia UT-PA (Ultrasonics Phased-Array) para las inspecciones de
control del material bajo estudio. Este tipo de técnica se utiliza habitualmente para
caracterizar defectos en materiales, especialmente en materiales compuestos.

Un sistema de inspeccién convencional por ultrasonidos consiste en un tnico
transductor piezoeléctrico emisor/receptor. Este genera un pulso ultrasénico que se
propaga en el material, produciendo una reflexiéon en todos los puntos donde
encuentre una discontinuidad. El tiempo, entre el pulso de entrada y la reflexién
producida por la indicacién, estd directamente relacionado con la distancia
recorrida segtin la velocidad de propagacion de las ondas actsticas en el material.
De esta forma, es posible obtener informacién acerca de la posicion de la
discontinuidad detectada (Figura 52).

Figura 52. Principio de inspeccién mediante ultrasonidos.

La técnica phased array presenta una serie de ventajas frente a la inspeccién
ultrasénica convencional. La sonda esta constituida por multiples elementos
piezoeléctricos idénticos que son excitados de manera individual, generando asi un
frente de ondas. La excitacion individual de cada elemento puede controlarse
modificando su amplitud y retardo, dando lugar a distintas leyes focales, en las que
se puede configurar el tamaro del foco, el angulo de barrido y la distancia focal.
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Entre las principales ventajas de esta técnica se puede destacar: la mayor velocidad
y cobertura de inspeccion de la pieza; la posibilidad de inspeccién de geometrias
complejas y de dificil acceso; la mayor fiabilidad en la deteccién de defectos
mediante la utilizacién de haces focalizados; y nuevas representaciones S-scans,
que permiten identificar tanto el tamafio como la posicién de los defectos en una
imagen 2D en tiempo real, facilitando la interpretacion y el analisis.

En la Figura 53 se puede observar la diferencia entre un sistema convencional de
ultrasonidos, y la tecnologia US-PA. La Figura 53a muestra un sistema de sonda
convencional mono elemento mientras que la Figura 53b muestra un sistema
multielemento PA, donde tinicamente se necesita una pasada de inspeccién para
obtener igual (o mayor) informacién que en multiples pasadas de mono elemento.

Figura 53. Inspeccion (a) convencional y (b) phased array.

El equipamiento necesario para la realizacion de las inspecciones mediante US-PA
consta de un sistema de adquisicion y procesado portatil compatible con la
tecnologia PA (Omniscan MX), una sonda phased array (multi elemento), una
zapata utilizada para confinar la energia ultrasonica y proteger la superficie del
transductor, y un encoder para registrar la posicion de la superficie inspeccionada
en tiempo real. Ademas, es necesario un medio de acoplamiento entre la sonda, la
zapata y la pieza inspeccionada.

Se realizan diversos tipos de inspecciéon mediante esta técnica. A continuacion se
detallan los parametros de ensayo seleccionados, asi como caracteristicas basicas en
cada uno de los casos.

. UT sobre superficies planas de grandes dimensiones (paneles para
extraccion de probetas). El set up de la inspeccién queda representado en la
Figura 54. La sonda empleada es de 64 elementos y 5 MHz. Los parametros
seleccionados para la inspeccién quedan recogidos en la Tabla 10.
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Tabla 10. Parametros de ensayo US-PA sobre paneles de grandes dimensiones.

Emisor Receptor Ley Focal TCG

Voltaje Filtro Conlfig. Apertura Paso Focalizacion ~ TCG

40 N/A Lineal 0° 7 Elemt. 1 Elemt. 1000 mm No

Ompniscan MX

Monitor

| Sonda PA
Encoder - [*

—{ Panel CFRP

Acoplante |-

Figura 54. Montaje para la inspeccion mediante ultrasonidos phased array sobre
paneles planos.

. UT sobre supetficies planas de especimenes en T. El set up de la inspeccion
queda representado en la Figura 55.
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Figura 55. Montaje para la inspeccion UT-PA sobre especimenes en T.

Los parametros seleccionados para la inspeccion quedan recogidos en la Tabla 11.

Tabla 11. Parametros de ensayo US-PA sobre especimenes en T (partes planas).

General
Ganancia  Velocidad Sum Gain
[dB]. [m/s] [dB]
0,2-0,3 3.108,8. 17
Inicio Ancho  Altura X )
Puertas Sincro Medida
[mm] [mm] [%]
I -1,13 2,11 20 No Flanco

B 0,70 1,94 30 I Pico
A 2,64 1,68 40 I Pico
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[ )

UT sobre radios del rigidizador de especimenes con geometria en T.

Realizadas en inmersién mediante una sonda curva de 5 MHz y 32 elementos. El
montaje para dicha inspeccion se muestra en la Figura 56.

Figura 56. Montaje para la inspeccion de radios del panel reforzado.

En la Figura 57 se detalla la direccion y el sentido de la inspeccién, asi como la
numeracion de los elementos y la colocacion de la sonda curva sobre el radio. Esta
inspeccion se realiza previa al corte del panel.

(@ (b)

Figura 57. (a) Numeracion y orden de los elementos de la sonda de inspeccion, (b)
sentidos de las inspecciones para cada radio.
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Los parametros seleccionados para llevar a cabo el registro se detallan en la
Tabla 12.

Tabla 12. Parametros inspecciones UT radios especimenes en T.

General
Ganancia  Velocidad Sum Gain
[dB]. [m/s] [dB]
25 3.045,7. 16

Inicio Ancho  Altura

Puertas Sincro Medida
[mm] [mm] [%]
I -2,05 4 15 No Flanco
B 0,81 4 30 I Pico

Se consideran indicaciones relevantes aquellas procedentes de las discontinuidades
del material (no producidas por cambios de geometria o configuracion de la pieza)
en las que la amplitud del eco de fondo disminuye del 80% al 40% respecto a las
zonas similares adyacentes, y/o el eco intermedio de la indicacion detectada
alcanza un valor igual al 50% de su amplitud maxima (o igual a la amplitud del eco
de fondo en esa zona), seguin norma [I+D-E-280; AITM6-4005; AITM6-4010].

Con el objetivo de detectar las indicaciones presentes en los radios, se ha reglado la
amplitud del eco de fondo (percibido en los bordes superior e inferior del C-Scan)
al 80%, colocando la puerta correspondiente al 40% para detectar la atenuacion del
mismo. En el C-Scan en amplitud se registran todos los ecos, sin embargo, en el C-
Scan en posicion, solo se representan aquéllos cuya amplitud superan el umbral
establecido para la puerta.
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3.29. Envejecimiento - Fase |

Se describen a continuacion las condiciones ambientales impuestas para el estudio
de envejecimiento durante la primera fase del proyecto (Fase I). Se aplicaron 500
ciclos térmicos sobre probetas tipo T1, M1 y F con las condiciones mostradas en la
Tabla 13.

Tabla 13. Condiciones de ensayo Fase I del proyecto.

Ti
Atmosfera Tmin ~ Tmax esta‘;?lin; l::ién Codigo
Ensayo [°C] [°C] . Identificacion
[min]
Nitrogeno -50 150 5 Inerte
Nitrogeno -50 160 10 Inerte+
Aire Seco -50 150 5 Oxidativa

Las rampas de enfriamiento y calentamiento son de 15°C/min en todos los casos. Es
admisible una desviacion de las temperaturas impuestas en un rango de +4°C. El
proceso de envejecimiento es interrumpido para la extraccion de muestras a los 5,
30, 100, 200, 300, 400 y 500 ciclos térmicos acumulados.

La camara de ensayos empleada para la realizacion del ciclado térmico de material
compuesto es una maquina de ciclado rapido HALT/HASS, marca Angelantoni,
modelo UHS-1400 (Figura 58). Sus principales caracteristicas técnicas térmicas son:
Rango de temperaturas entre -90 y 195°C; altas rampas térmicas de hasta 60 K/min;
posibilidad de control en cascada mediante termopar de control en el interior de la
camara.
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Figura 58. Camara de ensayo HALT/HASS, (a) exterior y (b) interior.

Para el control de temperatura y composicion de los gases de la atmodsfera de
ensayo se disefia un dispositivo, en adelante denominado sistema de atmosfera
controlada (SAC). Utiliza la carga térmica disponible por la camara HALT/HASS y
la transfiere a su volumen de trabajo (donde se ubican las muestras a ciclar).

La idea que se tuvo presente durante el disefio del dispositivo fue la de un
intercambiador de calor tubular. En este se hace pasar los gases de calentamiento a
través de multiples tubos de pequefio didmetro transfiriendo la carga térmica al
fluido deseado (fluido de trabajo). En el caso del dispositivo de atmosfera
controlada ambos fluidos son gases.

Con el fin de alcanzar el mayor grado de homogeneidad posible en la degradacion
de las probetas se opto por un disefio cilindrico del dispositivo. A su vez se busco
toda simetria posible en la colocacion de los tubos de intercambio en la camara ttil
(camara donde seran ubicadas las muestras a ciclar).
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Las distintas piezas (y su finalidad) que componen el SAC se enumeran a
continuacion (Figura 59):

o Cilindro colector (1). Su finalidad es la uniéon de los caudales de aire
provenientes de los cinco inyectores de la camara HALT/HASS, se trata de una
adaptacion entre estos inyectores y los tubos de intercambio térmico.

. Tubos de conexidén al colector (2). Su objetivo es la conexion de los cinco
tubos flexibles provenientes de los inyectores de aire de la camara HALT. Su
diametro debe ser igual al de dichos inyectores.

) Cilindro camara util (3). Se trata de la camara donde se colocaran las
muestras a ciclar. En ella se inyecta el gas (fluido de trabajo) con el que se pretende
realizar el ensayo, los tubos de intercambio la atraviesan de un extremo a otro. Sus
dimensiones deben ser tales que permitan la introduccién del ntimero de muestras
deseadas.

) Tubos de intercambio térmico (4). Responsables de la transferencia de calor
al interior de la camara 1til del SAC. El didmetro de dichos tubos ha de ser tal que
la pérdida de carga producida por el paso de aire a su través no sea excesiva, de lo
contrario los ventiladores de la camara HALT/HASS podrian trabajar fuera del
punto optimo durante el ciclado térmico.

J Tapa colector (5). La tapa del colector es aquella que cierra el colector por la
parte trasera, impidiendo por tanto la salida del aire de los inyectores, y
forzandolos a pasar por los tubos de intercambio.

. Tapa intermedia (6). La tapa intermedia es una pieza clave en el disefio del
dispositivo. En ella estan anclados los tubos de intercambio, al mismo tiempo sirve
de elemento de ensamblaje entre el colector y la cdmara ttil. Debera disponer de
tantos taladros pasantes como tubos de intercambio se estimen oportunos.

. Tapa moévil (7). La tapa movil es la pieza de mayor complejidad en cuanto
a disefio se refiere. Esta tapa cierra la camara til por su parte anterior y debe ser
movil, permitiendo la apertura y cierre de la misma para el acceso y extraccion de
las muestras.

. Bandejas soporte (8). Su funcién no es mas que la de soportar las muestras
a ciclar en el interior del SAC. Debe presentar poca masa e inercia térmica.
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Entrada
gas

| Céamara HALT/HASS

(b) Inyectores

./ HALT Cilindro Cilindrocdmara Tapafinal
Colector util (movil)

. Ke ,\ Tubos
Tapa  Tubosconexion Tapa intercambio
colector colector intermedia térmico

Figura 59. (a) Conjunto SAC ensamblado (etiquetas segtin referencias mostradas en
el texto) y (b) Esquema explicativo del SAC situado en el interior de la camara
HALT/HASS.

A su vez, todo el conjunto debe ser estanco (en particular la cdmara ttil) de manera
que no se permita la salida de gas de ensayo de forma incontrolada, ni la entrada
de aire de la ciamara HALT/HASS. Es este punto el que aporta especial dificultad en
el disefio, en concreto para la tapa movil (tapa mediante la cual se accede al interior
de la camara util donde se encuentran las muestras) ya que debe cumplir con estos
dos requisitos, posibilidad de facil apertura y estanqueidad en el cierre.
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Dado que el ciclo térmico no esta controlado en humedad en la camara
HALT/HASS, y teniendo en cuenta las temperaturas extremas previstas durante los
ensayos, se decide utilizar aluminio como material principal para la fabricacion del
SAC. Respecto al resto de materiales necesarios (adhesivos, juntas de estanqueidad,
etc.) han de cumplir el requisito de soportar las temperaturas impuestas por la
camara HALT/HASS, es decir desde -90 a 190°C.

Tal y como se observa en la figura, se ranurd la superficie del cilindro de la camara
atil para eliminar material, reducir espesor y asi ganar mayor capacidad de
transferencia térmica a través de la superficie externa. Para la introduccion del gas
de ensayo (ya sea nitrogeno o aire seco) se mecanizan taladros pasantes roscados
en todas las tapas. A través de racores metdlicos pasa tabiques se conectan tubos de
teflon (por su resistencia a alta temperatura) de 8 mm de diametro (Figura 60).

Figura 60. Racores pasa tabique (a) entrada y (b) salida de gas de trabajo.

Ademas, se practica un taladro sobre la tapa movil para la introduccién de
termopares al interior del SAC. Se decide realizarlo sobre dicha tapa ya que es la
tnica superficie plana accesible una vez montado el dispositivo. El hecho de ser
plana facilitara posteriormente el sellado.

La Figura 61 muestra una imagen del dispositivo en el interior de la camara de
ensayos HALT/HASS.
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Figura 61. Dispositivo SAC en el interior de la cdmara de ensayos HALT/HASS.

Para conocer la temperatura alcanzada en distintos puntos del dispositivo se
introducen 4 termopares adicionales al termopar de control de la maquina de
ensayos HALT/HASS (denominado en adelante como TDUT). Estos se colocan
sobre las superficies de las probetas, mientras que el TDUT ha de medir la
temperatura del gas en el interior de la camara, por lo que no puede estar en
contacto con ninguna superficie. La colocacion de los especimenes y los termopares
en el interior del SAC se realiza segtin se indica en la Figura 62.

(a)

Figura 62. (a) Esquema colocacion muestras en SAC, (b) vista frontal colocacion
termopares.
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Por otro lado, la exposicién del material bajo estudio debe ser homogénea en todas
las superficies de la misma probeta. Como el espesor nominal de las mismas es de
2,21 mm, se decide realizar pequefios empaquetamientos de 2-3 probetas para
evitar su vuelco en el interior del SAC, colocando pequefias piezas de neopreno
como separacion entre una y otra muestra. En la Figura 63 se adjunta un esquema
de los empaquetamientos realizados.

Figura 63. Colocacion de probetas con neopreno de separacion.

En la Figura 64 se observa la colocacion real de las probetas en el interior del
dispositivo.

Figura 64. Colocacién de probetas en el interior del SAC.
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3.2.10. Envejecimiento - Fase Il

Tal y como se menciona anteriormente, la aplicacion de la metodologia de ensayos
de envejecimiento HALT, sobre componentes estructurales, pretenden detectar y
eliminar errores de fabricacién que pudieran causar fallos prematuros durante su
vida en servicio. Se basan en la aplicacion de solicitaciones térmicas, mecanicas y
ambientales (humedad, atmosferas corrosivas, etc.) durante un corto periodo de
tiempo, de manera que, caso de producirse el fallo, o deterioro inadmisible del
espécimen bajo estudio, se pueda detectar su origen durante su etapa de disefio. En
este caso, se plantea la aplicacion de una combinacién de solicitacion térmica y
mecanica combinada.

En esta fase del proyecto se emplean tres especimenes con unién en T (de
dimensiones y geometrias especificadas en el capitulo 3.1.2 del documento),
extraidas del panel rigidizado. Ademas se utilizan muestras para ensayos de
traccion (T2) flexion (Fx), y microestructura (M2) del material durante el ciclado
térmico.

A continuacion se resumen las condiciones de ensayo:

J Ciclos térmicos: Variaciones de temperatura entre -50°C y 150°C, con
rampas de 15°C/min durante 140 ciclos térmicos. Todas las probetas mencionadas
en el parrafo anterior se ven sometidas a dichas solicitaciones de tipo térmico.

J Carga estatica: Se consigue mediante la colocacion de peso (definida mas
adelante en este mismo capitulo) en el voladizo de las probetas con perfil en T,
ensayadas segin se muestra en el esquema de la Figura 65. Unicamente los
especimenes con perfil en T se ven sometidos a dicha carga mecanica.

Por otro lado, todas las probetas estdn sometidas al nimero maximo de ciclos
térmicos, excepto las de microscopia, que se extraen de la cdmara de ensayos con
25, 50, 75, 100 y 140 ciclos acumulados.
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170 mm

Figura 65. Esquema montaje de especimenes en T durante envejecimiento en
camara HALT.

En el caso de las probetas rigidizadas (perfil en T), la monitorizaciéon durante la
prueba se consigue: mediante termopares colocados sobre los especimenes; y
mediante galgas extensomeétricas para las deformaciones. Dado que la medida de la
galga depende de la temperatura de ensayo, se decide colocar, sobre una muestra
del mismo material (solicitado solo térmicamente), una galga para compensacion
de medida por temperatura. Asi, restando el valor medido por dicha galga al resto
de sensores de deformacion, se puede obtener el valor de deformacién alcanzada
de origen exclusivamente mecanico (por la colocacion de la masa en el voladizo).

En la Figura 66 se muestra un esquema de una de las probetas con todos los
sensores incluidos. En dicha figura se utiliza la nomenclatura SGii..s para las galgas

"3,

colocadas sobre la probeta “i”; y andlogamente, Ti,..4 para los termopares colocados

azrr

en el espécimen “i”.

Para la posterior caracterizacion mecanica de los perfiles, se sustituiran estas galgas
(expuestas a ciclos térmicos que pudieran degradarlas o alterar su medicién) por
otras de nuevo uso. Con ello se consideran garantizadas las medidas de
deformacion en todo momento.
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Figura 66. Esquema colocacion galgas y termopares sobre probetas en T, (a) vista
superior, (b) vista inferior, y (c) cotas para colocaciéon de galgas (en mm).
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Adicionalmente a los termopares y galgas colocados sobre las probetas, hay que
afadir el termopar de control de la maquina HALT/HASS (TDUT, ya mencionado
en el capitulo 3.2.9).

Las masas colocadas sobre los especimenes de unién en T se calculan para obtener
una deformacion nominal en la unién, medida en las galgas SG11, SG21 y SG31 de:
1.800 pe, 2700 pe y 3.500 pe, respectivamente. Estos puntos de medida,
corresponden con los valores de deformaciéon maxima alcanzada (segiin se
demuestra en el capitulo 3.2.5 mediante el modelo de elementos finitos). Los
valores de las masas colocadas se obtienen del ensayo mecanico estatico llevado a
cabo en el material en su estado de referencia (ver seccion 5.6.4), donde el punto de
aplicacion de la carga coincide con el punto de colocacién de las masas. Dichos
valores se calculan para corresponder (aproximadamente) con el 25, 35 y 45% del
valor maximo de SGii, alcanzado en los ensayos experimentales. En la Tabla 14 se
detallan las masas colocadas asi como las deformaciones medias durante los
ensayos en cada una de ellas.

Tabla 14. Masas colocadas en las probetas rigidizadas durante los ensayos HALT.

ID probeta Masa[Kgl SGi [pel

EVAPT01 4,8 1.861
EVAPT02 74 2.732
EVAPT03 10 3.577

En la Figura67a se puede observar el montaje del ensayo completo. En la
Figura 67b se muestra la ubicaciéon de las probetas destinadas a ensayos de
caracterizacion del material post-envejecimiento, la probeta de compensacion de
temperatura se coloca en la misma bandeja que las anteriores. En la Figura 67c se
detalla la flexion sufrida por las muestras rigidizadas al colocar las masas.
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Figura 67. Montaje final para el ensayo HALT, (a) masas colocadas, (b) probetas de
flexion, microscopia y traccion, y (c) imagen lateral de la flexion sufrida por las
probetas rigidizadas.
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3.3. Metodologia

A continuacion se describe la cronologia seguida para la realizacion de los distintos
ensayos, tanto en la Fase I, como en la Fase II del proyecto. También se detalla el
numero de probetas empleadas para las distintas condiciones mostradas en los
anteriores capitulos.

3.3.1. Metodologia - Fase |

Tras la recepcion del material compuesto se ejecutan los pasos:

1. Inspecciéon mediante ultrasonidos sobre paneles (para el corte de probetas),
con el fin de detectar posibles defectos en el interior del material.

2. Corte de los especimenes a ensayar.

3. Pesado de probetas en una balanza de precision 0,1 mg.

4. Secado segtin se indica en el capitulo 3.2.1 del documento.

5. Nuevo pesado de probetas para evaluar la pérdida de peso durante el

secado del punto anterior.
6. Introduccion de los especimenes en bolsas con gel de silice y termosellado,
con el fin de mantener su conservacion y evitar la absorcion de humedad.

Posteriormente se llevan a cabo los ensayos de traccion, fatiga, microscopia y
radiografia (segtin se muestra en el capitulo 3.2), sobre el material en su estado de
fabricacion. Con ello se pretende conocer la estructura interna del material, asi
como sus propiedades mecénicas en el estado de referencia: resistencia a traccion,
deformaciones y vida del material, y curvas de comportamiento resultantes de los
distintos ensayos.

Se colocan tabs en probetas destinadas a ensayos de fatiga, con el fin de proteger las
muestras frente a una degradacion excesiva (y rotura prematura) en la zona de
mordaza. Los tabs se colocan de tal manera que no se vean sometidos en ningtin
momento a las condiciones de los tests de ciclado térmico. Es decir, post-
envejecimiento de manera individual en cada probeta.

A continuacion se ejecutan los ensayos de envejecimiento segin se indica en el
capitulo 3.2.9 del documento. Dichos test son interrumpidos para la extraccion de
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muestras. De esta forma es posible evaluar la degradacion del material en distintos
estadios intermedios. De nuevo, se deben secar (para garantizar un estado
homogéneo de humedad) y pesar para evaluar la pérdida de peso por oxidacion.

A través de ensayos destructivos (traccion y fatiga mecanica) se evaltia la pérdida
de propiedades mecanicas en el material. También se llevan a cabo inspecciones
mediante radiografias, tomografias y mediante microscopio dptico.

Desde el momento de la extraccion de las probetas y una vez secadas, hasta su
utilizacién en el ensayo mecanico pertinente, se introducen en bolsas con gel de
silice termoselladas de para evitar posible absorcién de humedad.

Las probetas para microscopia se cortan y empastillan después del pesado en
balanza. De manera analoga, aquellas previstas para inspecciéon por Rayos-X se
introducen en una solucién de contraste, al menos durante 24 horas previas a la
inspeccion.

Los datos obtenidos al comienzo, durante y al finalizar los test ciclicos seran
correlacionados con el estado de envejecimiento del material. Teniendo asi la
evolucion de las propiedades mecanicas del compuesto en funcion del tiempo de
envejecimiento (o ciclos térmicos aplicados).

El nimero de muestras necesarias para caracterizar el material en su estado de
referencia (tal y como se recibe) queda recogido por tipo de prueba en la Tabla 15.

Tabla 15. Numero de Probetas necesarias estado de referencia. Fase I

Ensayo/Inspeccion Estado Referencia

Traccion 18
Fatiga 30

Inspeccién Optica
2

Inspeccion Rayos-X

TOTAL 50
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Las Tablas 16, 17 y 18 recogen el nimero de muestras empleadas por tipologia de
ensayo y nameros de ciclos aplicados hasta su extraccion.

Tabla 16. Probetas necesarias para envejecimiento en atmosfera Inerte.

Atmosfera Inerte

Ensayo 5 30 100 200 300 400 500
Inspeccion Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos
Traccion 4 4 3 3 3 3 3
Fatiga 4 4 4 4 4 4 4
Inspeccién Optica
14

Inspecciéon Rayos-X

TOTAL 65

Tabla 17. Probetas necesarias para envejecimiento en atmdsfera Oxidativa.

Atmosfera Oxidativa

Ensayo 5 30 100 200 300 400 500
Inspeccion Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos
Traccién 4 4 4 4 4 4 5
Fatiga 5 5 5 5 5 5 6
Inspeccién Optica
14
Inspeccién Rayos-X

TOTAL 79
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Tabla 18. Probetas necesarias para envejecimiento en atmosfera Inerte+.

Atmosfera Inerte+

Ensayo 5 30 100 200 300 400 500
Inspeccion Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos Ciclos
Traccion 4 4 3 3 3 3 3
Fatiga 4 4 4 4 4 4 5
Inspeccién Optica
14

Inspecciéon Rayos-X

TOTAL 66

El niimero total de probetas, y su distribucion por tipo, necesarias para los ensayos
programados durante la Fase I del proyecto queda detallado en la Tabla 19.

Tabla 19. Ntiimero total de probetas por tipologia de ensayo para la Fase 1.

Tipo Probeta Numero
Traccion 93
Fatiga 123

Inspeccién Optica
44

Inspecciéon Rayos-X

Total 260
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3.3.2. Metodologia - Fase Il

Para la ejecucion de los ensayos durante la segunda fase del proyecto se sigue la
siguiente secuencia de pasos:

1. Inspeccién visual de los paneles, observando posibles defectos en ambos,
prestando especial atencion a la union en T. El objetivo es detectar anomalias tales
como falta de resina, falta de homogeneidad superficial, etc. Otro punto a tener en
cuenta en la inspeccidn visual es el estado de los bordes del panel tras el recanteo y
corte de muestras, dado que pequefias delaminaciones en estos pueden provocar
iniciaciones de grietas en posteriores ensayos.

2. Inspeccién mediante ultrasonidos con el fin de detectar posibles defectos
en el interior del material. Prestando especial atencion a la union del rigidizador en
T, para ello se utiliza una sonda curva de inspeccién. La inspeccién mediante
ultrasonidos también se realiza en el panel plano (llevada a cabo por parte del
proveedor del material).

3. Corte del panel plano para probetas estandar de caracterizacién, tanto en el
estado de referencia, como en el envejecido por ciclado térmico (Tabla 20). El panel
tiene unas dimensiones nominales de 1.000 mm x 800 mm x 3,20 mm. El corte de
los especimenes se realiza de manera que la mayor dimension de las probetas
siempre coincida con la direccién a 0° del panel.

Tabla 20. Tipologia de probetas, nimero y dimensiones.

. Nuimero de
Ensayo Previsto
probetas
Traccion 20
Flexion 20
Microscopia Optica 15
4. Corte del panel rigidizado para especimenes de union en “T”. De dicho

panel se extraen 9 probetas de las cuales se emplean 7 para ensayos mecanicos.
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Estos quedan distribuidos de la siguiente manera: 1 espécimen para la realizacién
de pruebas y configuracion de ensayos estaticos; 3 especimenes para
caracterizacion de la unién en estado de referencia; 3 probetas para ensayos de vida
altamente acelerada; y 2 probetas para repositorio. En la Figura 68 se muestra una
vista del corte del panel rigidizado.

Figura 68. Puzle corte probetas panel rigidizado en “T”.

5. Ejecucion de ensayos mecanicos de probetas extraidas de los paneles en su
estado de referencia. Se programan ensayos de traccién estandar, flexion, y
microscopia sobre muestras, asi como ensayos estaticos de las uniones en T. Todas
las pruebas se realizan segtin se indica en el capitulo 3.2 del documento.

6. Realizacion de ensayos de degradacion térmica y termomecanica del
material, segtin el capitulo 3.2.10 del documento.
7. Por ultimo, tras la realizacion de ensayos segtin la metodologia HALT, se

llevan a cabo pruebas mecanicas e inspecciones con los mismos parametros y
configuraciones que los aplicados en los test de caracterizacion de referencia. De
esta forma se pretende evaluar las pérdidas de prestaciones del componente en T
en términos de propiedades del material. Adicionalmente se llevaran a cabo
inspecciones de las uniones en “T” mediante tomografia computarizada y UT-PA
en su estado post-envejecimiento.

Para una mayor aclaracion del proceso de ensayos de esta fase, se plantea el
siguiente diagrama de flujo de la Figura 69, en el que se detallan los principales
puntos a tener en cuenta.
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Figura 69. Diagrama Flujo principales trabajos de la Fase I



4. MODELO NUMERICO

Se pretende simular el mecanismo de dafio a micro escala resultante de la
aplicacion de fatiga térmica sobre material compuesto. En este capitulo se definira
la geometria y condiciones de contorno. Se generara el modelo de iniciaciéon de
grieta para, posteriormente, ampliar la simulacién al crecimiento de la misma
mediante la aplicacion de ciclos térmicos. Por tltimo, se introduce en el modelo de
analisis el efecto oxidativo a alta temperatura sobre el composite.

4.1. Geometria y condiciones de contorno

Las cargas y condiciones de contorno aplicadas al modelo deben ser
representativas del problema de fatiga térmica. Se selecciona una celda unitaria con
configuracion hexagonal (Figura 70). Este tipo de configuracion presenta dos
grados de simetria en el plano (x e y), por lo tanto, imponiendo las adecuadas
condiciones de contorno, es posible analizar tan solo un cuarto de la celda. Asi, se
impide el desplazamiento en la direccion x (segiin la misma figura) de los nodos
colocados en el borde izquierdo, y el desplazamiento en direccidon y para aquellos
situados en el borde inferior. Ademas, con el fin de garantizar la periodicidad de la
celda en todas las direcciones, se impone paralelismo entre los bordes inferior,
superior, y laterales (dos a dos). Por tultimo, para introducir el efecto de la
composicion del material en las condiciones de contorno, se impone que los valores
de desplazamiento de los nodos situados en los bordes derecho y superior,
dependen del volumen de fibra y matriz definidas en el material (Figura 71).

La carga térmica a considerar son ciclos entre 150°C y -50°C (comenzando y
finalizando en una temperatura de referencia 7rrde 20°C).

85
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Y T Celda Unitaria

Figura 70. Configuracion de celda unitaria hexagonal.
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Figura 71. Condiciones de contorno aplicadas en el modelo analizado.
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4.2. Modelo de iniciacion de daio (nucleacion de grietas)

El material analizado es el mismo que el empleado en las fases experimentales
(AS4/8552). Las propiedades mecanicas consideradas para la realizacion del
modelo son (a 20°C) las mostradas en Tabla 21.

Tabla 21. Propiedades de los materiales modelados.

Propiedad (a 20°C) Unidad Resina Fibra
Modulo transversal (E) [GPa] 4,667 20

Coef. Expansion Térmica (CTE) [m/m-K] 58106 18-10%
Conductividad [W/m-K] 0,148 2,4

(Resistencia traccion; Resistencia cortante)  [MPa]  (120; 80) -
Coef. Poisson 0,37 0,2

Gic [J/m2] 679 -

Las propiedades de la fibra se consideran independientes de la temperatura en el
rango térmico modelado (-50°C/+150°C). Sin embargo, el moédulo de Young de la
matriz, asi como el coeficiente de expansion térmica (C7E), se modelan
dependientes de la temperatura segin indica Zhang en [ZHA2004] para resinas
epoxidicas. Dichas ecuaciones son validas para temperaturas de hasta 35°C
inferiores a la temperatura de transicion vitrea ( 7;) del material.

La resina considerada presenta una 7;de 200°C en condiciones de no humedad; y
de 153°C en condiciones htimedas. Para el objetivo del presente andlisis, se
considera un contenido de humedad intermedio con una 7;de 180°C. Aunque la
temperatura maxima del ensayo de fatiga térmica supera en 5°C la diferencia entre
la 7,y los 35°C de limite de utilizacién de las ecuaciones, se consideran validas
dado que los especimenes ensayados experimentalmente son previamente secados
para reducir la humedad de los mismos (por tanto se puede considerar una 7;
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superior). El resto de propiedades mecanicas se consideran constantes con la
temperatura, en el rango de las mismas antes indicado.

Asi, el médulo de Young de la resina variara con la temperatura seguin la siguiente
ley:

(527

E(T) = E(T,)e\  ‘Tg=aT-Tr 1)
Donde:

E(T)=4,667 GPa; T=180°C; AT=35°C; k=0,35667

Por otro lado, se considera una variacion lineal del coeficiente de expansién térmica
(CTE) de la resina con la temperatura, de la forma:

CTE(T) = K(T — Tyer) + CTE(Tyer) (4.2)

Con:

_ CTE;—CTE(Tref)

K (4.3)

Tg=Tref

CTE(Trer)=58-10 m/mkK: CTE=139-106 m/mK

Las variaciones del moédulo elastico y del coeficiente de expansion térmica de la
resina, como funcion de la temperatura, quedan representadas en las Figuras 72 y
73, respectivamente.
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Figura 72. Mo6dulo de Young de la matriz como funcién de la temperatura.
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El material compuesto analizado presenta una fraccion de volumen de fibra de
0,58. De las opciones de celda unitaria detalladas en la bibliografia, se selecciona la
celda hexagonal para el modelo, dado que su simetria transversal cumple con los
requisitos de las condiciones de contorno térmicas a imponer en el problema.

En el modelo de iniciacién de dafo se definen dos tipos de problema: uno en el que
se evalua el estado tensional sin modelar la interfase fibra-matriz; y otro teniendo
en cuenta su efecto. En el tltimo caso se consideran tres espesores de interfase: 1%,
2,5% y 5% del radio de la fibra, de manera similar a lo analizado por Asp en
[ASP1996b]. A su vez se consideran tres valores de rigidez distintos para dicha
interfase (Tabla 22).

Tabla 22. Propiedades de las interfaces modeladas.

CASO Espesor Modulo Transversal
[% radio fibra] (EJ [GPal
A 1% 12
B 1% 6
¢ 1% 0,01
D 2,5% 12
E 2,5% 6
F 25% 0,01
= 5% 12
H 5% 6

I 5% 0,01
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Tal y como establece Asp en [ASP1996b], el coeficiente de poisson no es critico para
la prediccion de inicio de dafio, y por tanto se establece este, para la interfase, de
valor similar al de la matriz. El coeficiente térmico de dilatacion de la interfase se
considera igual que el de la matriz. Sin embargo, con el fin de tener en cuenta los
defectos microscopicos que se presentan en la superficie de separacion fibra/matriz,
se minora la resistencia de la interfase con respecto a la considerada en la propia
matriz. Asi se analizara el modelo teniendo en cuenta una resistencia a traccion de
80 MPa y una a cortante de 25 MPa (en lugar de 120 y 80 MPa, respectivamente
consideradas para la resina).

Se emplean elementos de 4 nodos con integracion reducida (CPE4R en Abaqus)
para problemas de deformacién plana. El tamafio medio del elemento es de
1,73-102 pm. Se realiza el mallado de la geometria, de manera que se colocan
aquellos elementos de mayor tamarfio en la fibra (donde no se prevé aparicion de
dafio), mientras que se realiza un refinado de la malla en la interfase y matriz. En la
Figura 74 se muestra un ejemplo de mallado para el caso de interfase con espesor
del 5% del radio de la fibra.

Figura 74. Mallado de un cuarto de celda modelado.
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Modelar discontinuidades de tipo estacionarias, como puedan ser grietas, mediante
elementos finitos convencionales requiere que la malla se adapte a dichas
discontinuidades. Por lo tanto es necesario un alto grado de refinamiento de malla
en el entorno del frente de grieta para poder simular adecuadamente la
singularidad asintdtica de los campos en este punto. Modelar una grieta creciente
es incluso mas exigente dado que la malla debe adaptarse al cambio de geometria
en cada paso (remallado). El método de los elementos finitos extendidos (XFEM)
logra relajar la condicion de remallado. Los XFEM fueron introducidos por primera
vez por Belytschko y Black en 1999 [BEL1999], afaden una funcién de
enriquecimiento al método FEM tradicional junto con grados de libertad
adicionales a los nodos. Los elementos circundantes al borde de grieta estan
adicionalmente enriquecidos con grados de libertad que modelan la discontinuidad
en el elemento.

Para el proposito del analisis de la fractura, las funciones de enriquecimiento
consisten en funciones asintdticas que captan la singularidad en el entorno del
borde de grieta, y funciones discontinuas que representan el salto en los
desplazamientos a través de las superficies de la grieta. La Figura 75 representa un
mallado con elementos de cuatro nodos enriquecidos. Los nodos azules presentan
dos grados de libertad adicionales, mientras que los verdes poseen ocho. La
funcién de Heaviside H(x) representa la discontinuidad de la superficie de rotura
de la grieta a través de los elementos. Toma el valor de +1 por la zona superior de la
grieta y -1 por la zona inferior, segiin la normal en el borde de grieta (n). Dicha
funcién se emplea mas adelante para el calculo del campo de desplazamientos,
multiplicando esta a la funciéon de forma en cada nodo azul. Por otro lado, los
grados de libertad adicionales de los nodos verdes (respecto a los azules) se
emplean para el calculo de la funcién de borde de grieta £

E,(r,0) = [\/F sing, Vr cosg, Vr singsin 6 ,+/r cos g sin 9] (4.4)
Con a=1-4; y r y 6 coordenadas polares locales en el borde de grieta.

Como destaca Giner [GIN2008], esas funciones pueden reproducir los modos de
apertura I y II de la grieta de la mecanica de la fractura lineal, asi como la
singularidad en el borde de grieta.
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Figura 75. Representacion de una grieta con XFEM. [GIN2008].

Frente de grieta

La aproximaciéon del campo de desplazamiento en XFEM queda determinado
mediante:

Uspen (X) = Dier Ni U + Xy Ni(O)H () @; + Yiex [Ni (%) Xgo1 Fy (x)big] (4.5)

Con:

I'= conjunto de todos los nodos de la malla.
Ni(x) = Funcién de forma asociada al nodo i.
u~= gdl de un nodo comun i (no enriquecido).

] = subconjunto de nodos enriquecidos mediante XFEM con la funciéon de
Heaviside (y su correspondiente gdl a:)

K = subconjunto de nodos enriquecidos con la funcién de borde de grieta F, (y sus
correspondientes gdl bi,)

En el caso de no existir enriquecimiento, la ecuacién anterior queda reducida a la
del método de elementos finitos clasico para la aproximacion del desplazamiento.
Los grados de libertad adicionales se aplican tnicamente en aquellos nodos
enriquecidos.
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El modelado de grieta mediante las funciones de Heaviside H(x)y de borde de
grieta F, no queda restringido a materiales istropos Unicamente. La misma
formulacién, en diferentes formatos [SUK2004, SUK2003, ELG2006], puede
emplearse para representar una grieta a lo largo de una interface entre dos
materiales.

Aungque para hacerlo de forma precisa se requiere mantener trazada la posicion de
la grieta, dado que el grado de singularidad depende de la localizacion de esta en
un medio no isétropo.

En el entorno de Abaqus, inicamente se modelan grietas estacionarias mediante
funciones asintoticas. Para grietas en movimiento es posible emplear distintas
alternativas. Entre las mds usadas estan: el método de los elementos cohesivos y
nodos fantasmas; y el método basado en los principios de la mecanica de la fractura
lineal (LEFM) y nodos fantasmas. En este caso, para la iniciacion de la grieta, se
emplea el modelado mediante elementos cohesivos y nodos fantasmas, ya que
puede ser empleado tanto para materiales fragiles como para ductiles y no requiere
de una pregrieta en el modelo.

El método basado en elementos cohesivos puede modelar iniciacion y propagacion
de grietas a lo largo de un camino arbitrario dado que no esta limitado por los
contornos de los elementos que forman la malla. Por otro lado el concepto de nodo
fantasma se basa en la existencia de nodos auxiliares superpuestos a los reales.
Cuando el elemento estd intacto cada nodo fantasma se encuentra asociado al nodo
real correspondiente. Cuando el elemento se ve afectado por una grieta, este se
divide en dos partes. Cada una formada por una combinacién de nodos reales y
fantasma, dependiendo de la orientacion de la grieta. Cada nodo fantasma deja de
estar asociado a su real y el movimiento se independiza [GIG2012].

La magnitud de la separaciéon queda gobernada por la ley de los elementos
cohesivos hasta que la resistencia cohesiva es nula, momento en el que los nodos
reales y fantasmas se mueven independientemente. La parte del elemento
agrietado que pertenece al dominio real (€0 en la Figura 76) se extiende hasta el
dominio fantasma Qp. Entonces el campo de desplazamientos en el dominio real
puede ser interpolado usando los grados de libertad de los nodos del dominio
fantasma. El salto en los desplazamientos se calcula por simple integracion sobre
los nodos del domino real hasta la grieta (Qo y Qo).
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Este método proporciona una aproximacion ingenieril efectiva y se emplea
comunmente en la simulacién de iniciacién y crecimiento de grietas en solidos
[SON2006, REM2008]. Ha demostrado no tener dependencia de la malla, si esta
estd lo suficientemente refinada.

[ ] Nodo Original

©) Nodo Fantasma

grieta

Q.

7

o

Figura 76. Elementos divididos en dos partes debido a la apariciéon de una grieta.

La iniciacion de la grieta se refiere al comienzo de la degradacion del
comportamiento cohesivo en un elemento enriquecido. Este proceso comienza
cuando las tensiones o deformaciones satisfacen cierto criterio de iniciacion. El
criterio de resistencia seleccionado para el presente andlisis es el de tensiones
nominales cuadraticas [EST2016], cuya ecuacion es:

)

En la ecuacién anterior, el vector de tensién nominal de traccién esta compuesto
por tres componentes (dos en este caso, dado que se trata un problema
bidimensional). ta es la componente normal a la superficie de grieta; ts y t: son las
componentes tangenciales, la ultima es nula en el andlisis presentado en este
desarrollo por ser problema bidimensional. t, t° y t representan los valores
criticos de las tensiones nominales. Se asume que el dafio se inicia cuando la
funcién definida en la ecuaciéon alcanza el valor de uno. Entonces el
comportamiento queda descrito por la ley de comportamiento traccién-separacion
(definida en este caso de forma lineal a través de la energia de fractura),
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describiendo como se produce la degradacion de la rigidez de la unién cohesiva. El
simbolo () indica que tensiones puramente de compresion no inician dafio.

Se requiere de un calculo preciso de los campos de tensiones/deformaciones en el
entorno del borde de grieta para poder obtener de forma correcta el criterio de
iniciaciéon y computar la direccién de propagacién. Abaqus cuenta con varias
opciones de calculo de dichos campos:

o El primero es el método de los valores de tension en el punto centroide
(opcién por defecto). Este método es preciso si el modelo cuenta con el suficiente
grado de refinamiento de malla. En la Figura 77 se muestra donde se calculan las
tensiones (punto centroide) respecto a la localizacion de la grieta.

. Borde Grieta
Grieta __.--1

Centroide

Figura 77. Localizacion de grieta, borde de grieta y centroide.

. Si la aproximacion del método del centroide no es suficiente, es posible
usar una extrapolacion del campo de tensiones/deformaciones al borde de grieta
para calcular si se cumple el criterio de iniciacién de dafo y la direccién de
propagacion en ese caso.
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. El tercer método, y el empleado en este caso, es una combinacién de los
anteriores. Se emplea la extrapolacion del campo de tensiones para el calculo del
criterio de iniciacién de dafio, y el método del centroide para evaluar la direccion
de propagacion.

Dado que se ha seleccionado un criterio de resistencia cuadratico, es necesario
establecer la direccion en la que se forman nuevas grietas entre las direcciones
locales 1 y 2 (segtin se definen en la Figura 78). En este andlisis de nucleacién de
grieta se mantiene el valor por defecto en el software (grieta ortogonal a la
direccion 1). Como se observard posteriormente en el capitulo 4.3, para la
propagacion por ciclado térmico, este criterio sera modificado para incluir un
comportamiento mas realista respecto a las evidencias experimentales.

Supertficie normal

4

X

Figura 78. Direcciones locales en el elemento segtin se definen en Abaqus.

Por otro lado, aquellos modelos que impliquen en cierta manera cambios de
comportamientos de la matriz de rigidez del medio, como por ejemplo
degradacion en este caso, implican importantes dificultades de convergencia de
calculo. En estos casos se puede emplear el concepto de regularizacion viscosa de
las ecuaciones constitutivas que modelan el comportamiento cohesivo en los
elementos enriquecidos. Su efecto es causar una amortiguacion del conjunto de
ecuaciones de manera que la matriz de rigidez tangencial es definida positiva para
un incremento de tiempo suficientemente pequeno. En este caso se selecciona un
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coeficiente de viscosidad de 0,1. Segtin las recomendaciones del propio software
utilizado, la seleccion de un coeficiente de viscosidad del material bajo no modifica
la solucién, pero mejora (reduce) sustancialmente el tiempo de computacion.

Con el fin de localizar el borde y superficie de grieta, y asi poder computar el
campo de tensiones y direccion de propagacion, se emplea en Abaqus el
denominado “level set method”. Las discontinuidades se representan como un cero
en la funcién de nivel. Se emplean dos tipos de funciones con el fin de describir y
seguir una grieta: una normal @(x) y otra tangencial y(x). Se definen como sigue:
sea x (x,y) un punto en el sélido deformable (2; considerando una curva continua /”
(representando una grieta en el interior del sélido). Considérese X(X,y) un punto
en /; y nel vector normal a /"en dicho punto (Figura 79).

Figura 79. Evaluacion de las funciones de nivel. [GIG2012].

La funcién ¢(x) representa la distancia entre el punto x y la superficie de grieta. Se
define como:

p(x)=(x—-x)'n (4.7)

La funcién y(x) representa la minima distancia a la normal en el borde de grieta
(Figura 80). En caso de una grieta interna se pueden definir dos funciones
tangenciales, en este caso se define y/(x) como:

Y(x) = max{(x) , P, (x)} (4.8)
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¥>0 s ¥<0
’ ¢>0

Y<0
0<0

Figura 80. Funciones de nivel. [GIG2012].

En Abaqus, este tipo de ecuaciones son implementadas de la siguiente forma: cada
nodo se caracteriza por sus tres coordenadas (con respecto al sistema global de
coordenadas) y dos parametros (llamados PHILSM y PSILSM). Esos parametros
representan las coordenadas locales de un nodo enriquecido en un sistema de
referencia centrado en el borde de grieta, y cuyos ejes son, respectivamente,
tangente y normal a la superficie de grieta, por lo que esta queda definida por
informacién en los nodos. La Figura 81 muestra un ejemplo del calculo de dichas
funciones en una simulacion de grieta (linea roja en la figura).
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I N i I (A

Figura 81. Ejemplo de calculo de las funciones de nivel (el lado de cada cuadrado es

0,5). p=0en lalinea roja; y=0en la linea amarilla.

Para el analisis del crecimiento de grieta se lleva a cabo un estudio paramétrico en
el que se varian las propiedades de la interfase de la misma manera que en los
modelos de iniciacién. Para cada uno de los tres espesores de fibra considerados, se
establecen tres valores de rigidez de interfase. Un médulo de Young de 12 GPa
representa una interfase con el 60% de la rigidez transversal de la fibra, 6 GPa
representan el 30% de dicha rigidez, y 0,01 GPa simula una interfase altamente
flexible.

4.3. Modelo de propagacion de daiio

Para la simulacion de la propagacion de dafo a través de ciclado térmico se
emplean archivos distintos a los generados por los modelos de nucleacion de
grietas. En estos archivos se importa la situacion tltima del archivo de nucleacion:
geometria, condiciones de contorno, materiales, cargas y mallado (incluyendo
grieta en caso de existir). Aunque en este caso método de calculo definido es
distinto, y los criterios de propagacion cambian.
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Ademas, se anade un caso de fatiga para el estudio de propagacion de dafio,
sometiendo el modelo a 500 ciclos térmicos de caracteristicas idénticas al descrito
en el caso de nucleacion de grietas.

Para la simulaciéon de ciclos de fatiga, Abaqus posee el denominado analisis
denominado “Low cycle fatigue”, el cual estd basado en los mecanismos de
fractura elastica lineal, y usa la ley de Paris para caracterizar el crecimiento de
grietas por fatiga. Emplea el procedimiento de ciclo directo (direct cyclic procedure,
en inglés), el cual permite la simulacion de crecimiento y propagacion de grietas
bajo cargas de tipo ciclico.

La aproximacion clasica para obtener la respuesta de un modelo sometido a carga
ciclica consiste en aplicar dicha carga repetidas veces hasta alcanzar un estado
estable en la simulacién. Conforme el problema bajo estudio se vuelve mas
complejo, la solucién de estas ecuaciones (no lineales) puede llegar a agotar toda la
capacidad computacional del sistema de calculo, dado que es posible necesitar
varios ciclos de aplicacion de carga para obtener una respuesta estabilizada. Para
evitar este sobrecoste computacional se implementa el algoritmo de ciclo directo
[MAI2002]. Este emplea una modificacion del método de Newton, en el cual la
soluciéon buscada (campo de desplazamientos) y el vector de residuos se formula
como una serie de Fourier truncada. El algoritmo matematico queda definido de
forma detallada en el manual del usuario de Abaqus [ABA2012]. La convergencia
del problema iterativo puede ser tan exhaustiva como el tiempo de computacion lo
permita, incrementando el nimero de términos de las series de Fourier de cada
ciclo.

Un aspecto importante a remarcar es el hecho de que mediante dicho
procedimiento no se tienen en cuenta no linealidades del modelo de grietas, tales
como contacto entre superficies de las mismas. Ello puede afectar al calculo de
tensiones en los casos en los que la grieta se pueda ver cerrada. Sin embargo, esto
solo afecta localmente al modelo, mientras que el mecanismo de crecimiento de
grieta (gobernado por la tasa de liberacién de energia de fractura) permanece
inalterado.
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Continuando con la definicion del modelado del problema de fatiga, el dafio en el
material estd modelado a través de los principios de la mecanica de la fractura
elastica lineal. El crecimiento de grietas estd gobernado por la ley de Paris
(Figura 82), que relaciona la tasa de liberacion de energia de fractura con la tasa de
crecimiento de grieta. No existe propagacion de grieta si no se alcanza el umbral
Ginresty y, POT Otro lado, crecera a una tasa acelerada por encima del valor G, (regién
de Paris).

La tasa de liberacion de energia de fractura en el borde de grieta se calcula a través
de la técnica “Virtual Crack Closure Technique (VCCT)” aplicada a XFEM. La
discontinuidad se modela a través de los ya explicados nodos ficticios (o
fantasmas), los cuales se separan (y por tanto la grieta crece) cuando la tasa de
energia de fractura liberada alcanza el valor critico, esto es el criterio de fractura
alcanza la unidad:

f=—e>q (4.9)

Donde Gy es la energia de deformacion equivalente calculada en el nodo i (borde
de grieta) y Ge. es el valor critico de la misma. Dicho valor critico, equivalente de
tasa de liberacion de energia de deformacién, se calcula a través de la ecuacion
dada por Benzeggagh-Kenane originalmente en [BEN1996], y recientemente
empleada por Grogan en [GRO2015]:

Geq,c = Gic + (Grc — Gic) (%)n (4.10)
Donde Gi, Gu, y Gmr son los valores de la tasa de liberacion de energia de fractura
asociadas a los modos I, I y III, respectivamente. Los datos de resistencia a fractura
para la resina epoxy modelada (considerandose también el mismo valor para la
interfase) estan detallados en la Tabla 23.



Modelo Numérico 103

da Régimen
dN de Paris

G!hresh G

Figura 82. Ley de Paris [ABA2012].

Tabla 23. Parametros de resistencia a fractura de la resina epoxy.

Datos de resistencia a fractura (Epoxy)

Gic= 679 J/m? Giic = Guec = 1100 J/m2 n=175
Geq,c =941 ]/ m?
Hexcel data *) *)

®Los valores mostrados no corresponden a los de la resina bajo andlisis. Se toman los valores
de materiales similares de [REE].

Por definicién, con el fin de modelar el mecanismo de propagacién de darfio, se
requiere de una pre grieta en el modelo, es por ello que este paso de propagacion
estd precedido de un paso estatico en el cual se nuclean grietas [ZHE].

Por otro lado, los valores de Gursi y Gyt se calculan como un porcentaje de Gege
siendo este del 1% y del 85%, respectivamente (por defecto en Abaqus).
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Definiendo Gmx como el maximo de tasa de liberacion de energia, calculada cuando
la estructura esta cargada a su maximo nivel, si se cumple que: Guires: < Gmax < Gpi
entonces la velocidad de crecimiento de grieta vendra determinado por la ley de
Paris:

& = 346 (4.11)
Después de cada ciclo, la longitud de grieta an crece hasta an+s fracturando al
menos un elemento enriquecido (con la direccién de propagacion definida mas
adelante). El ntimero de ciclos AN necesarios para agrietar cada elemento
enriquecido alrededor del borde de grieta se calcula mediante las constantes ¢ y cs,
asi como mediante la longitud del elemento y la direcciéon de propagacion. La
elecciéon del elemento fracturado se define por un criterio de minimo niimero de
ciclos necesarios (y por tanto minima longitud de grieta por ciclo).

Una vez se fractura un elemento, las tensiones se redistribuyen, la rigidez del
elemento se establece como nula y se evaltia de nuevo la tasa de liberacién de
energia de fractura maxima para el préximo ciclo.

Si Gmax > Gyi, entonces se fracturaran los elementos enriquecidos delante del borde
de grieta en tan solo un ciclo.

Los valores de los coeficientes c3 y ¢4, y de los ratios Guresi/Ge y Gp/Ge estan
detallados en la Tabla 24, y son sugeridos en [LIU2012] para resinas epoxy.

Tabla 24. Parametros de fatiga para resinas epoxy.

Parametros de fatiga

s=1E-8  w=25 Suhresh — () 01 Sl_ 085

Gc Ge

Como ya se define en el proceso de nucleacién de grieta, Abaqus permite la
seleccion de la direccién de propagacién de la grieta, entre: (i) ortogonal a la
direccion local 1 (Figura 78); (ii) ortogonal a la direccion local 2 del elemento; o (iii)
ortogonal a la direccién de maxima tension tangencial (criterio MTS) [ERD1963].
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Segun esta ultima, dado el campo tensional en el borde de grieta, bajo un modo
mixto I/II, en coordenadas polares en un sistema local de referencia:

1 1 1 3 .

Opo = ﬁCOSEH(KI cos? 50 —> Ky sin6) (4.12)
1 1 .

Tro = e cos;B[K, sin@ + K;;(3cosf — 1)] (4.13)

La grieta se propagard en una direccion § que cumpla con cualquiera de las
condiciones 00yy/06=0; 6 07:5/06=0.

Segun los resultados experimentales mostrados en [GON2014], la grieta comienza
como una desunion entre la matriz y la interfase y se propaga en el material
bordeando a las distintas fibras en su trayectoria (Figura 83).

Figura 83. Grieta detectada tras la aplicacion de ciclos térmicos en CFRP.

En analisis preliminares se observa que el camino de grieta simulado aplicando el
criterio de maxima tension tangencial proporciona un camino de grieta realista (de
acuerdo a los resultados experimentales). Mientras que cualquiera de los otros dos
criterios, independientemente de la direccién 1 6 2 de propagacion no modelan el
camino de grieta real (Figura 84).
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EI——

Figura 84. Camino de grieta obtenido aplicando la direccién de propagacion 1.

Como se puede observar, aplicando la direccion 1 de propagacion, la grieta
(originada como una desunién de la fibra/matriz), se propaga de forma paralela
hasta alcanzar la superficie de fibra mas cercana. Este modo de propagacion no
representa los resultados obtenidos de forma experimental. Es por ello por lo que
se selecciona el criterio MTS para el crecimiento de grietas.

4.4. Introduccion del efecto oxidativo

Como se describe en la revisién bibliografica, el acoplamiento entre la fatiga
térmica (debido principalmente a diferencia entre coeficientes térmicos de
expansion) y la oxidacién de la resina polimérica a alta temperatura, produce un
envejecimiento acelerado del material. Por lo tanto es importante poder modelar
dicho efecto oxidativo. El objetivo es relacionar el nimero de ciclos térmicos
aplicados con la pérdida de propiedades mecanicas del composite.
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4.41. Antecedentes

Colin [COL2001] desarrollé un modelo cinético para resinas poliméricas en el que
se tiene en cuenta tanto el efecto de oxidacion de las mismas, como el efecto de
difusion del oxigeno en el material. Mediante dicho modelo es posible predecir la
variacién de la masa del material en funcién de las horas de envejecimiento (siendo
este a temperatura constante). Posteriormente, Colin [COL2002] mejord dicho
modelo introduciendo una ecuacién para tener en cuenta el consumo de sustrato
en el proceso. Esta modificacion permite una correcta estimacion de la pérdida de
peso del material (en el rango entre el 0 y 12% de la pérdida de peso inicial del
material). Olivier [OLI2008; OLI2009] utilizé estos resultados como una base para
un modelo numérico de termo oxidacion, capaz de predecir la concentracion de
productos de la oxidacion en cualquier instante de tiempo. Estas predicciones se
relacionan con valores experimentales de rigidez del material de ensayos de
indentacién, encontrando una relacion entre el moédulo de la resina y la
concentracion de oxigeno.

La concentracion de productos de oxidacion, Q (x,y,z) describe la evoluciéon de la
reaccion desde el instante inicial (fo) al instante final (#).
= [ _40
Q(x,y,2,t) = fto odr (4.14)
Por otro lado, la degradaciéon de las propiedades mecanicas se refleja
principalmente en el aumento de la rigidez de la resina polimérica analizada.

Olivier describe a dependencia del médulo de Young en el proceso oxidativo (para
una resina Cytec 977-2) como [OLI2009]:

E(Q) = 5479 — 1460 - =079 (4.15)

Tandon [TAN2006] desarrolld el modelo presentado por Colin [COL2002]
aplicandolo a una probeta de resina PMR-15. Segtin este, y suponiendo que el
cambio del peso del material es proporcional a los productos de oxidacion del
mismo, se puede establecer la siguiente relacion:

aw
L« —R(C) (4.16)

Donde R(C) representa el consumo de oxigeno, y el signo negativo implica pérdida
de peso cuando existe consumo de oxigeno de la atmdsfera de ensayo.



108  Envejecimiento Acelerado de Composites Aeroespaciales por estrés térmico y mecéanico

Por otro lado se puede definir el parametro (o ratio) de oxidacion (@), en funcién
del peso en un instante determinado W(t), y del peso inicial Wo como:

_ W
b = We (4.17)
dd 1 dw

dt W, dt (4.18)

Combinando las dos anteriores se obtiene que:

% = —aR(C) 4.19)

Siendo « un niimero real positivo, que puede ser evaluado mediante el dato de
pérdida de peso en especimenes de geometria conocida y mediciones del espesor
de la capa oxidada. En la bibliografia se demuestra que un alto valor de « predice
bien el comportamiento del proceso oxidativo en cortos tiempos de envejecimiento;
sin embargo sobreestima la oxidacidn para largos tiempos de envejecimiento (y
viceversa). Dado que en el presente documento se pretende modelar periodos de
envejecimiento de 500 ciclos térmicos, se toma un valor de « =0,1, en el rango
mostrado por Tandon [TAN2006].

Teniendo en cuenta la definicion de Q y R, se puede establecer que:

Q(x,y,2,t) = ffof R(C)dr = fttof—%d‘[ (4.20)

aQ _ t=ty

o = RO, (4.21)
Por tanto:

1dw _ 3Q

woar - Y% (4.22)
Asi:

1
Q) =~ =W () + Qo (4.23)

Suponiendo nula la concentracion inicial de productos de oxidacion, y
denominando k a la tasa de pérdida de peso con el tiempo:
1aw _ 1
aar=k () (4.24)
aQ _ 1
Tl (4.25)

Integrando:
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Q= _g t+Q, (4.26)
De nuevo, suponiendo nulo Qu

0=-51¢ (4.27)

o

Se puede obtener la expresion que relaciona el médulo de Young con el tiempo en
un ensayo isotermo:

k
E = 5479 — 1460 - 7% * (4.28)

Dado que se pretende analizar el efecto de la termo oxidacion en ensayos de
temperatura no constante, es necesaria una relacién entre ambos tipos de
envejecimiento (isotermo y ciclado térmico).

Como se describe en el capitulo 2.2, Lafaire-Frenot [LAF2006a] establecié una
equivalencia entre ensayos isotérmicos y ciclos de temperatura mediante una
comparacion de las variaciones de masa sufrida. La equivalencia es: 500 ciclos
térmicos entre -50°C y 180°C en aire equivalen a 500 horas de ensayo isotermo a
150°C.

El ratio de pérdida de masa en ciclos isotérmicos (a 150°C) es segtin Decelle de
k=-4,5-10° h'' [DEC2003]. Dicho valor es valido para muestras de resina de espesor
inferior a 93 um (o en el borde libre de muestras con mayor espesor).

Mediante la constante anterior y aplicando un coeficiente o= 0,1, es posible evaluar
el modulo de Young del material en funcion del tiempo de ensayo.

E () = 5479 — 1460 - ¢~ 5859107°t (4.29)

La ecuacion anterior es valida para la resina Cytec 977-2 [OLI2009]. Con el fin de
adaptar la misma a la resina bajo estudio (HexPly 8552) se sigue el siguiente
procedimiento:

@ Calculo del médulo modificado por oxidaciéon para cada ciclo aplicado.

(ii) Calculo de la diferencia entre el médulo corregido y el que resultaria de un
proceso sin presencia de oxigeno (en términos porcentuales).

(iii) Aplicacion de ese porcentaje de reduccion sobre el valor de la rigidez de
referencia de la resina bajo andlisis obteniendo asi el valor del médulo de Young de
esta, para cada instante de tiempo de ciclo.
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4.4.2. Metodologia

Para el presente andlisis, el niimero total de ciclos a aplicar se divide en 10 bloques
de 50 ciclos cada uno. El valor del médulo de Young se evaltia en el primer ciclo de
cada bloque y se considera constante en el resto, hasta el ciclo 49, donde se vuelve a
evaluar para el siguiente bloque. Cada bloque corresponde con un paso de ciclo
directo, donde cada uno se aplica en el siguiente para evaluar los términos de la
serie de Fourier. Dicha divisién en bloques es necesaria para no penalizar en exceso
el tiempo de computacién del andlisis. Ademas, el médulo de Young de la resina se
sigue considerando dependiente de la temperatura en cada paso (de manera
idéntica a lo explicado en el capitulo 4.2). De esta forma, el valor del médulo de
Young es dependiente de la temperatura (en cada ciclo), y del nimero de ciclos
aplicados, a través de una variable de estado creada FV1 (Figura 85), cuya funciéon
es relacionar el valor de la rigidez con el niimero de ciclos aplicados.

10.0
8.0

6.0

Fv1

4.0 —

2.0

0. 100. 200. 300. 400. 500.
Time

FV1 Pl: PART-1-1E: 22093 1P: 1_1]

Figura 85. Cambio en el campo de variable FV1 creado en Abaqus (indice de
oxidacion).



5. RESULTADOS

A continuacion se presentan los resultados obtenidos mediante la realizacién de los
distintos ensayos e inspecciones detallados en el capitulo 3 del documento, y
obtenidos del modelo numérico descrito en el capitulo 4.

5.1. Ensayos envejecimiento

Durante la fase de envejecimiento se registran principalmente dos variables:
temperaturas y/o deformaciones, en funcién de la fase de ensayos analizada.

5.1.1. Registros Fase |

Durante la primera fase de ensayos, tinicamente se adquieren datos de temperatura
en el interior del sistema de atmosfera controlada (SAC), tal y como se describe en
el capitulo 3.2.9 del documento. El ciclado térmico realizado es el resultado de un
ajuste del conjunto SAC-Maquina HALT/HASS para alcanzar las condiciones de
temperatura deseadas en el interior de dispositivo SAC (implicando esto una fase
de pruebas de puesta a punto).

Como se menciona en la descripcion de los ensayos (Tabla 13), se aplican tres
condiciones de envejecimiento. La atmdsfera puede estar compuesta por nitrégeno
puro o bien aire seco (ambiente oxidativo). En cualquier caso, a temperatura
ambiente, la presion en el interior del SAC es de 1,5 bar medidos mediante un

111
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manometro colocado a la entrada del mismo. Durante el ensayo la alimentacion de
gas nitrogeno es ininterrumpida por lo que se puede considerar que en todo
momento el gas en el interior del dispositivo no se ve alterado.

En la Figura 86 se puede observar un ejemplo del perfil de temperaturas
alcanzadas durante el ciclado térmico en ambiente inerte. Los termopares T1-T4 se
ubican en el interior del SAC segtin se muestra en la Figura 62.

200 T T T T T

180+
160+

— Set Point
TDOUT
—T1
140 |12
T3
— T4

120
100

Temperatura [°C]

Tiempo [min]

Figura 86. Ejemplo de registro de termopares durante el ciclado térmico en
condiciones de atmosfera inerte.

En la Tabla 25 se recogen los valores promedios de las temperaturas maximas y
minimas (para los 500 ciclos térmicos aplicados) asi como sus desviaciones, para el
caso de atmosfera inerte. Estos valores sirven para comprobar la homogeneidad en
las condiciones térmicas en el interior del SAC durante la totalidad del ensayo.
Dado que el sistema empleado para la ejecucion de las pruebas en atmdsferas
Inerte+ y Aire es el mismo, estos resultados de homogeneidad pueden ser
extrapolados para las otras dos condiciones de ensayos (Inerte+ y Aire).
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Tabla 25. Valores extremos registro Termopares.

Pico
Termopar Media (°C) DS (°O)
Temperatura
T1 Min -49,42 0,68
T1 Max 151,40 0,66
12 Min -49,89 0,51
T2 Max 152,25 0,41
T3 Min -51,43 0,54
13 Max 151,74 0,57
T4 Min -51,55 0,35
T4 Max 151,76 0,40

Teniendo en cuenta que la incertidumbre de medida del termopar es de 0,6 °C la
homogeneidad de temperaturas en el interior de la cAmara del SAC se considera
suficiente en los ensayos llevados a cabo.

5.1.2. Registros Fase Il

En la Figura 87 se muestra el perfil de temperaturas programado (TSET) en el
ensayo de la Fase II del proyecto, asi como el registro adquirido por el termopar de
control en uno de los test realizados (TDUT).
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Figura 87. Perfil y registro de termopar de control de la maquina de ensayos HALT.

Se puede apreciar que, en la zona de alta temperatura, se ha incluido un
escalonamiento del perfil térmico. Mediante dichos escalonamientos se consigue
evitar las sobreoscilaciones térmicas por el control de la maquina.

En las Figuras 88 a 90 se detallan los registros de temperatura y deformacién
obtenidos mediante los distintos sensores colocados sobre las probetas (termopares
y galgas extensométricas).
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Figura 88. Registro de (a) termopares y (b) galgas extensométricas sobre EVAPTO1.
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Figura 90. Registro de (a) termopares y (b) galgas extensométricas sobre EVAPTO03.

Como se puede observar en las figuras anteriores, existe homogeneidad térmica en
las diferentes zonas del interior de la cAmara HALT/HASS (segtin se muestra en la
Figura67). La maxima variacion (entendida por diferencia méaxima de
temperaturas) entre las mediciones de los diferentes termopares, para las distintas
probetas es: £3, £5 y £3°C para las probetas EVAPT01, EVAPT02 y EVAPTO3,
respectivamente.
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A pesar de la variacion en las medidas de deformaciones captadas por las galgas
extensométricas, aun habiendo compensado en temperatura, es importante notar
que dichas lecturas son iguales al comienzo y final de cada prueba. Este hecho
implica que la carga estatica aplicada sobre las probetas (mediante los pesos), se
mantiene a lo largo del tiempo, y que por tanto no es necesario modificar las
condiciones de aplicacién de dicha carga durante los test de envejecimiento (por
ejemplo debido a que los componentes sufran pérdida de rigidez y los voladizos
entraran en contacto con la mesa de la cdmara de ensayos). El nivel de
deformaciones, introducidos en los componentes mediante las masas en la punta
del voladizo, es constante a lo largo de los distintos ciclos de temperatura.

5.2. Inspecciones UT

5.2.1. Inspecciones Fase |

En la primera fase se realizaron inspecciones mediante ultrasonidos como control
de calidad de los paneles empleados para el corte de las probetas. Se realiza la
inspeccion sobre 6 paneles, tres inspecciones con registro de C-Scan, y tres sin
registro (empleando sonda mono elemento sin encoder), por lo que la defectologia
se marco sobre el propio panel.

A continuacion se muestra, de forma detallada y a modo de ejemplo, la inspeccién
del panel referenciado como 15149. El resto de paneles con registro guardado
(15150 y 15151) se adjuntan en el Anexo de Resultados (Al), incluyendo en este
capitulo tnicamente el C-Scan correspondiente y la posicién de las indicaciones
sobre el mismo.

Para la inspeccion se opta por la division de los mismos en cuatro cuadrantes.
También se nombran los bordes del panel tal y como se muestra en la Figura 91.
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Figura 91. Division de los paneles en cuadrantes.

En la Figura 92 se muestra la direccién y sentido de inspeccién en cada uno de los
cuadrantes.

Figura 92. Direccion y sentido de la inspeccion.
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A continuaciéon se presentan los registros C-scan en amplitud y posicién
(seleccionando como medida la diferencia entre: A”*-I*, pico de sefial de eco de
entrada y salida, respectivamente). Para la localizacion de las indicaciones se
utilizaran las referencias mostradas en la Figura 91.

Las escalas seleccionadas para las cartografias en amplitud y posiciéon son de
0-100 % y de 2,0-2,4 mm, respectivamente.
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° Panel 15149.

Se presenta a continuacion el C-scan (amplitud y posicion) obtenido de la
inspeccion US-PA aplicada a dicho panel (Figura 93).

Figura 93. C-Scan en (a) amplitud y (b) posicion del Panel 15149.
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En primer lugar, se adjunta en la Figura 94 el A-scan de la sefial obtenida en una
zona sana, sin indicaciones detectadas, referenciada en el panel por la marca “ref”
(Figura 93a). Dicha sefal se tomara como referencia para analizar el resto de las
distintas indicaciones presentes.

Figura 94. Sefial de referencia del Panel 15149.

Del C-scan en amplitud mostrado en la Figura 93a, se detectan las siguientes
indicaciones:

. D1: Indicacién situada en el primer cuadrante (C1) a 243 mm del borde 1-3
(B1-3) y 279 mm del borde 1-2 (B1-2). El tamafo de la misma es de 10 mm de largo
y 9 mm de ancho. Se caracteriza por la atenuacion del eco de fondo y la presencia
de un eco de indicacion al 66%. Se adjunta A y D-scan de la indicacion (Figuras 95 y
99). Como se observa en la Figura 96 se encuentra en la superficie inferior del panel.
Se comprueba que la atenuacion del eco de fondo no se debe a una falta de
acoplamiento del eco de entrada.



Resultados 123

Figura 96. D-Scan de la indicacion D1 del Panel 15149.
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. D2: Indicacién ubicada sobre el borde B3-4 a 258 mm de B1-3. Su tamafio
es de 8 mm de largo y 4 mm de ancho. Se detecta por la atenuacion del eco de
fondo del 80 al 50% y la presencia de una indicaciéon a mayor profundidad con una
amplitud del 30%.

. D3: Indicacién ubicada sobre el borde B3-4 a 442 mm de B1-3. Su tamafio
es de 36 mm de largo y 14 mm de ancho. Se detecta por la atenuacion del eco de
fondo del 80 al 30% y la presencia de una indicacion a mayor profundidad con una
amplitud del 45%. Se adjunta A y D-scan de la indicacién (Figuras 97 y 98).

Figura 97. A-Scan de la indicacion D3 del Panel 15149.
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Figura 98. D-Scan de la indicacién D3 del Panel 15149.

J D4: Indicacién superficial sobre el cuadrante C4. Comienza en el borde
B3-4 y se introduce en el panel hasta alcanzar una longitud de 210 mm, a una
distancia del borde de 88 mm. El eco de fondo disminuye en esta linea del 80% al
40%. En la Figura 99 se observa dicha atenuacion de la sefial.

Figura 99. A-scan de la indicacién D4 del Panel 15149.
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o D5: Indicacion ubicada sobre el borde B2-4 a 415 mm de B3-4. Su tamafio
es de 30 mm de largo y 18 mm de ancho. Se caracteriza por la atenuacién del eco de
fondo del 80 al 30%.

Ademas, se detecta también una zona de atenuacion generalizada (A) en el
cuadrante C4 (Figura 93a). En la Figura 100 se muestra el esquema del panel con las
indicaciones antes mencionadas, su localizacion y tamario.
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Figura 100. Localizacion y tamafio de las indicaciones presentes en el Panel 15149
(cotas en mm).

En cuanto al C-Scan en posicion (Figura 93b) se aprecia de forma general como el
espesor del panel estudiado disminuye notablemente en todos los bordes (color
rojo), mientras que en el resto de la superficie permanece entre los valores acotados
(2 y 2,4 mm de espesor).

Analizando los C-Scan y los realizados exclusivamente en los bordes del panel, se
concluye que, para alcanzar un espesor de panel de 2,21+0,2 mm se han de eliminar
de los bordes las cantidades mostradas en la Tabla 26.
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Tabla 26. Cantidad a eliminar de los bordes del Panel 15149.

Borde Anchura (mm)
1-2 50
1-3 40
2-4 80
34 55

Teniendo en cuenta los datos mostrados en la anterior tabla y la posicion de las
indicaciones mostrada por la Figura 100, se consideran irrelevantes las indicaciones
marcadas como D2, D3 y D5, ya que su situacion sobre el panel las muestra fuera
de la superficie util del mismo. Sin embargo D1 y D4 se presentan parcial o
totalmente (respectivamente) en la superficie util del panel, por lo que se debera
tener en cuenta en el momento de realizar el corte del mismo para la fabricacion de
las probetas.

Con respecto a las zonas marcadas como (Z) sobre el C-Scan en posicién
(Figura 93b), segtin la escala representada en el mismo, existe una disminucion del
espesor del panel en su area util. Sin embargo, esta indicacion es falsa ya que se
produce por un desplazamiento del eco de entrada en el material hacia la derecha
(distancias superiores, ver Figura 101a y b), debido al mayor espesor del colchon de
agua/gel existente entre la zapata y el panel. Esto produce la distincién de dos ecos,
el que se encuentra a la salida de la zapata y el existente a la entrada del material.
Dado que la medicion del espesor se esta realizando tomando la distancia entre
picos maximos de la sefial, se produce en esta zona una falsa disminucién del
espesor del panel.

En el resto de paneles inspeccionados, se incluye en este capitulo inicamente el
C-Scan con las indicaciones marcadas sobre el mismo. El andlisis de indicaciones se
detalla en el Anexo de Resultados (Al).
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Figura 101. Desplazamiento de la sefial en zonas Z sobre el C-Scan en posicion.
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° Panel 15150.

En la Figura 102 se presenta el C-scan (amplitud y posicion). Escalas acotadas en
0-100% en amplitud y 2,0-2,4 mm en posicion.

Figura 102. C-Scan en amplitud (a) y posicion (b) del Panel 15150.



130  Envejecimiento Acelerado de Composites Aeroespaciales por estrés térmico y mecéanico

De las indicaciones presentadas para el panel 15150, las indicaciones D3 y D4 son
las mas relevantes debido a su probable inclusién en la superficie ttil del panel.
Como se detecta en la Figura 102b, las zonas marcadas D3 y D4 suponen una
disminucion del espesor del panel por debajo de 2 mm, lo cual esta fuera de la
tolerancia requerida. El resto de indicaciones quedan analizadas en el Anexo de
Resultados (A1).

Para alcanzar un espesor de panel de 2,21+0,2 mm se eliminaron de los bordes las
siguientes cantidades (Tabla 27).

Tabla 27. Cantidad a eliminar de los bordes del Panel 15150.

Borde Anchura (mm)
1-2 40
1-3 116
24 100

3-4 100
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° Panel 15151.

En la Figura 103 se presenta el C-Scan (amplitud y posicién) obtenido del panel
15151.

Figura 103. C-Scan en amplitud (a) y posicion (b) del Panel 15151.
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No se detectan indicaciones en el C-Scan en amplitud. En la cartografia en posicién
se pueden observar zonas de disminucion de espesor por debajo de 2,0 mm en los
bordes (al igual que en casos anteriores). También se han detectado franjas (Z),
marcadas en la Figura 103b, asociadas a falsas disminuciones del espesor del panel
que, como ya se analizé previamente en el panel 15149 (Figura 101a y b), se debe al
desplazamiento de la senial completa hacia valores menores de posicion.

Teniendo en cuenta la Figura 103 y los C-scans realizados exclusivamente en los
bordes del panel, se concluye que, para alcanzar un espesor de panel de
2,21+0,2 mm se han de eliminar de los bordes las siguientes cantidades (Tabla 28):

Tabla 28. Cantidad a eliminar de los bordes del Panel 15151.

Borde Anchura (mm)
1-2 50
1-3 50
2-4 50

3-4 50
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5.2.2. Inspecciones Fase Il

Como se detalla en el capitulo 3.2.8, se realizan distintos tipos de inspecciones en
distintos estadios de la Fase II. A continuacion se detallan dichas inspecciones.

UT panel plano - estado referencia

A continuacién se describe la inspeccién realizada mediante UT del panel plano
para extraccion de las probetas para ensayos de traccion (T2), flexion (Fx) y
microscopia (M2).

En la Figura 104 se muestran los C-Scans en amplitud y posiciéon del panel plano
(sin refuerzo). En el primero (Figura 104a), se observa una amplitud del eco de
fondo ligeramente inferior al 80%, alcanzando dicho valor en la esquina inferior
derecha, segtn la escala de grises presentada en el lateral derecho de la imagen. En
el mismo, se aprecia la direccion de las fibras colocadas a +45°. El espesor del panel
se observa en el C-Scan en posicion (Figura 104b) de 3 mm aproximadamente. Para
la obtencién de los C-Scans se ha configurado una puerta con un umbral del 40%.
No se aprecian indicaciones relevantes a destacar en la inspecciéon de este
componente.
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Figura 104. C-Scan panel plano (a) amplitud y (b) posicion.
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UT panel union en “T” - estado referencia

J Superficie plana.

En la Figura 105 se muestran los C-Scan en amplitud y posicion del panel
reforzado. En amplitud (Figura 105a) se pueden observar numerosos puntos en
color rosa, aquéllos que presentan una atenuacion del eco de fondo del 40%,
proporcionando por tanto indicaciones en las cartografias. Existe una mayor
concentracion de estas indicaciones en la zona del refuerzo, correspondiente a la
linea vertical en color rosa situada en el centro derecha del panel. En esta linea, el
eco de fondo de la sefial ultrasénica se atentia completamente debido a la
geometria. Este mismo fenémeno se produce en la linea vertical del borde
izquierdo del panel, correspondiente a un cambio de espesor del mismo, el cual
puede observarse con el cambio de color azul-verde en el C-Scan en posicion
(Figura 105b), segiin la escala de colores presentada en el lateral derecho de la
imagen. El resto del panel se mantiene con un espesor en torno a los 3 mm. Sobre
dichas figuras se han representado también los cortes de las distintas probetas y su
identificacion EVAPT01 a EVAPTO09.
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Figura 105. C-Scan, (a) en amplitud y (b) en posicion del panel reforzado.
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J Radios (superficies curvas).

La inspeccién de los radios del refuerzo se realiza segin lo especificado en el
capitulo 3.2.8. La Figura 106 muestra los resultados obtenidos de las inspecciones.
Las escalas seleccionadas para las cartografias en amplitud y posicion son de
0-100% y de 0-3,5 mm, respectivamente.

Tanto en los C-Scan en amplitud como en posicion, se observa el eco de fondo
Unicamente en los bordes superior e inferior, correspondientes al espesor del panel
y el refuerzo, respectivamente. En el resto del registro, inicamente se representan
los ecos de las indicaciones, siendo estas mayores en el radio 1, algunas incluso
superando la amplitud del 80%. En posicion sélo se registran aquéllas que superan
una amplitud del 40%.
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Figura 106. Resultados inspecciones radios panel (T).
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UT panel “T” - estado envejecido

A continuacion se muestran los resultados obtenidos de las inspecciones realizadas
por ultrasonidos sobre las probetas rigidizadas tras envejecimiento (140 ciclos
térmicos aplicados en combinacién con carga mecdnica estatica). Se llevan a cabo
inspecciones tanto en las superficies planas como en los radios de los especimenes
con rigidizador (ver Figura 107).

/‘/ x &
s /-
% /
Superficies planas
(UT-PA)

Figura 107. Definicion de partes inspeccionadas por UT.

En la Figura108 se muestra, a modo de ejemplo, el resultado de la probeta
EVAPTO1 sobre la parte plana. La inspeccion se lleva a cabo en toda la longitud de
la probeta, exceptuando la zona de cogida de la misma. Se representa la amplitud
del eco de fondo en el primer C-scan y la amplitud y la posicién del eco de
indicacién en el segundo y en el tercero, respectivamente.

En el Anexo de Resultados (A2, Figuras 180 y 181) se incluyen los resultados de
EVAPTO02 y EVAPTO3, respectivamente.
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Figura 108. Resultados inspecciones UT-PA EVAPTO01 post-envejecimiento.
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De forma similar, la Figura 109 muestra, a modo de ejemplo, el resultado para cada
uno de los radios de la probeta EVAPTO1 (C-scans en amplitud y posicién). En las
Figuras 182 y 183 (ver Anexo de Resultados, A2) se incluyen los resultados para los
especimenes EVAPT02 y EVAPTO3, respectivamente. Las indicaciones registradas
en la zona inferior de los C-scan se encuentran en las zonas correspondientes al
alma, y aquéllas en las zonas superiores de los C-scan corresponden a las situadas

en la base de la probeta.

UT EVAPTO1

C-scan amplitud

C-scan posicion

Radio 1

Radio 2

Figura 109. Resultados inspecciones UT radios EVAPT01 post-envejecimiento.
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5.3. Pérdida de Peso

La pérdida de peso de material solo ha sido controlada en la Fase I del proyecto. En
la Tabla 29 se detallan los datos promediados (calculados segun se indica en el
capitulo 3.2.1) y su desviacién estandar, frente al nimero de ciclos térmicos
aplicados en los distintos ambientes considerados. Para dicho calculo se han
considerado todas las tipologias de probetas ensayadas en la Fase I (T1, M1 y F).

Tabla 29. Pérdida de peso sufrida por el material
durante los ensayos de ciclado térmico de la Fase 1.

-AM/Mo * SD [%]

NeCiclos Inerte Inerte+ Oxidativo

5 0,067+0,004  0,075+0,005 0,000
30 0,132+0,004  0,146+0,010  0,069+0,041
100 0,082+0,057  0,144+0,029  0,179+0,007
200 0,211+0,032  0,185+0,029  0,351x0,010
300 0,304+0,028  0,287+0,011  0,386+0,007
400 0,295+0,062  0,338+0,021  0,459+0,019
500 0,322+0,054  0,373+0,039  0,483+0,029
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5.4. Radiografia Digital / Tomografia

5.4.1. Inspecciones Fase |

A continuacion se muestran los resultados de las radiografias y tomografias sobre
probetas tipo M1 ensayadas durante la primera Fase del proyecto (Fase I), en las
tres condiciones ambientales consideradas, asi como en el estado de referencia del
material (Figura 110).

REFERENCIA

Radiografia Digital Tomografia

Figura 110. Radiografia y tomografia de probeta tipo M1 en estado de referencia.

Las Figuras 111 y 112 muestran las radiografias digitales y tomografias
(respectivamente) obtenidas sobre probetas ensayadas en atmoésfera Inerte, Inerte+
y Oxidativa. Se han incluido los correspondientes a 100 ciclos y 400 ciclos a modo
de ejemplo. El resto de resultados quedan detallados en el Anexo de Resultados
(A3, Figuras 184 a 186).
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RADIOGRAFIAS DIGITALES

N°Ciclos Inerte Inerte+ Oxidativo

100

400

Figura 111. Radiografias de probetas M1 ensayadas en atmosferas Inerte, Inerte+ y
Oxidativa durante 100 y 400 ciclos térmicos.
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TOMOGRAFIAS
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Figura 112. Tomografias de probetas M1 ensayadas en atmosferas Inerte, Inerte+ y

Oxidativa durante 100 y 400 ciclos térmicos.



146  Envejecimiento Acelerado de Composites Aeroespaciales por estrés térmico y mecéanico

En la Tabla 30 se recogen los valores de volumen de material dafiado en fucién del
numero de ciclos térmicos aplicados y del ambiente de ensayo considerado. Este
volumen de material dafiado se ha obtenido a través del software de tratamiento
de datos del tomdgrafo detallado en el capitulo 3.2.7, una vez se reconstruye de
nuevo la probeta.

Tabla 30. Volumen de material dafiado evaluado a través de las tomografias.

Volumen de material danado [mm?]

Ne2Ciclos Inerte Oxidativo Inerte+
5 2,81 4,18 0
30 32,67 41,36 36,87
100 76,37 103,57 83,04
200 109,7 110,1 120,4
300 151,2 166,37 140,6
400 167,6 237,13 188,6
500 188,6 276,49 208,2

5.4.2. Inspecciones Fase Il

En la Figura 113 se presentan, a modo de ejemplo, los resultados obtenidos de las
inspecciones tomograficas realizadas sobre la probeta EVAPTO1, post
envejecimiento. En ella se pueden apreciar las indicaciones marcadas, grietas,
porosidad, y delaminaciones. En el Anexo de Resultados (A4) se incluyen las
recostrucciones e indicationes mas caracteristicas detectadas durante la inspeccién
de las probetas EVAPT02 y EVAPTO3, Figuras 187 y 188, respectivamente.
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EVAPTO01

Reconstruccion Indicacion 1

Indicacion 2 Indicacion 3

Figura 113. Inspeccion tomografica de la probeta EVAPTO1.
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5.5. Materialografia

En este capitulo se presentaran los resultados obtenidos por microscopias
realizadas a las distintas probetas ensayadas en ambas fases del proyecto.

5.5.1. Microscopias Fase |

En primer lugar, se presentan las medidas obtenidas de los especimenes en estado
de referencia, incluyendo anchos medios de capas y tamano medio de fibra.
Posteriormente se detalla el niimero y tipologia de grietas observadas en el
conjunto de probetas envejecidas térmicamente. Por ultimo, se incluyen los
resultados del andlisis de defectos. En las Figuras 189 y 190 (adjuntas en el Anexo
de Resultados, A5) se observan las medias de los espesores de los conjuntos de
capas para cada orientacion, siendo este de 569+11 um para aquellas orientadas en
la direccién a 0° del panel (externas), y 1080+13 pum para las capas orientadas a 90°
(internas). En el mismo Anexo, se incluye la Figura 191, donde es posible medir el
didmetro de fibra. Tomando 10 medidas se obtiene un diametro medio de fibra de
6,6:0,4pm.

En las probetas de referencia, no se observan defectos, porosidad o inclusiones. No
se detectan por tanto puntos que puedan dar origen a inicios de grietas durante el
ciclado térmico del material.

En la Figurall4 se muestra, a modo de ejemplo, los resultados del barrido
mediante microscopio dptico, de los cortes considerados en el capitulo 3.2.2
(Figura 32), tanto para una probeta en estado de referencia, como para muestras
ensayada en ambientes Inerte, Inerte+ y Oxidativo durante 500 ciclos térmicos. El
resto de imagenes obtenidas mediante microscopio 6ptico en muestras tras ciclado
térmico, se detalla en el Anexo de Resultados (A5, Figuras 192 a 194).
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Imagenes de barrido mediante microscopio dptico

Ciclos  Corte Imagen
A
Estado
Ref.
B
A
500
ciclos
Inert
nerte B
500 A
ciclos
Inerte+
ne B
A
500
ciclos
Oxidtv
xidtvo B

Figura 114. Imé4genes de barrido mediante Microscopio Optico (Fase I).
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Las grietas detectadas en el analisis se pueden clasificar como rectas, erraticas,
oblicuas y en arbol (o ramificadas). Las microscopias de dichas tipologias se
incluyen en el Anexo de Resultados (A5, Figuras 195 y 196), para ambos cortes A y
B. En las Tablas 31 a 33 se muestran el niimero de grietas clasificadas segtin su
tipologia, nimero de ciclos térmicos acumulados de la muestra, y el ambiente de
ensayo (Inerte, Inertet y Oxidativo, respectivamente) empleado para el
envejecimiento.

Ademas, en todas las muestras se observa una serie de defectos debidos al corte de
las probetas. Dichos defectos son distinguibles dado que solo se aprecian en una de
las capas externas del material. Las grietas resultantes de dichos defectos no seran
considerados en el analisis de resultados. En la Figura 197 (incluida en el Anexo de
Resultados, A5) se presentan ejemplos de estos defectos de corte.

Tabla 31. Numero de grietas por ciclo en ambiente Inerte (Fase I).

Ne ciclos Corte A Corte B

Delaminaciones
Inerte  Recta Arbol Erratica Recta Erratica Oblicua

5 1 0 0 0 0 0 0
30 0 0 0 2 0 0 0
100 0 0 0 5 3 2 0
200 4 0 2 4 5 1 0
300 5 0 0 8 0 0 0
400 7 0 0 7 1 1 0

500 8 0 0 3 5 2 0
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Tabla 32. Nuimero de grietas por ciclo en ambiente Inerte+ (Fase I).

Ne¢ ciclos

Corte A

Corte B

Inertet Recta Arbol Erratica Recta Errdtica Oblicua

Delaminaciones

30

100

200

300

400

500

12

17

Tabla 33. Numero de grietas por ciclo en ambiente Oxidativo (Fase I).

N2 ciclos

Oxidatvo Recta Arbol Erratica Recta Erratica Oblicua

Corte A

Corte B

Delaminaciones

30

100

200

300

400

500

10

15

16

13

12

17

26

26
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En la Tabla 34 se muestran los resultados de mediciones en probetas (sin tener en
cuenta posibles delaminaciones) con 100 ciclos térmicos en atmdsfera inerte y 500
ciclos en atmosfera inerte+ y oxidativa. Con ello se pretende comparar: (i) muestras
con baja degradacion frente a probetas con maximo envejecimiento; (ii) dos estados
con el maximo niimero de grietas alcanzado.

Tabla 34. Resultados analisis de defectos (Fase I).

Ne ciclos 100 500 500
Ambiente Inerte Inerte+ Oxidativo

Longitud recta media [um] 856,37 732,85 760,72

Longitud recorrido media [um] 917,64 891,14 795,68
Media del nivel de recorrido erratico 0,93 0,82 0,96
Apertura media [pum] 6,02 6,21 9,85

Max. apertura media [pm] 12,78 15,45 19,06
Min. apertura media [um] 3,03 2,51 6,12
Desviacion estandar apertura [um] 3,04 2,9 4,20

La longitud recta y la longitud de recorrido media resultan mayores en el caso de
100c-inerte respecto al resto de muestras. Este hecho se debe a que para el calculo
de dichas longitudes se tienen en cuenta todas las grietas detectadas en la muestra,
incluyendo las parciales (iniciacién). En el caso de 500c-oxidativo se observan un
mayor niimero de iniciaciones de grietas, que afectan al calculo final de la media de
estas longitudes. Por ello la comparacién a nivel de longitudes no es indicativa de
la degradacion sufrida en el material.
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5.5.2. Microscopias Fase Il

La Figura 115 muestra imdagenes del barrido mediante microscopio optico en el
material en su estado de referencia. Es posible evaluar el diametro medio de fibra
(6,940,3 pm) y el espesor medio por capa del laminado (184+11 um). También se
incluyen las defectologias observadas: poros y concentraciones de resina.

Por otro lado, la Figura 198 (ver en Anexo de Resultados, A6) muestra la
microscopia en probetas post-envejecidas. En esta segunda fase no se aprecia
agrietamiento del compuesto en ninguno de los estadios (ciclos térmicos aplicados)
del ciclado térmico.
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Barrido mediante microscopio

Anomalias detectadas

Porosidad 1

Porosidad 2

Porosidad 3

Concentracién resina

Figura 115. Microscopia y anomalias detectadas. Estado de referencia (Fase II).
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5.6. Ensayos estaticos

A continuacién se mostraran los resultados de los ensayos de traccion llevados a
cabo sobre probetas, tanto en la Fase I como en la Fase II de la tesis presentada.

5.6.1. Ensayos de Traccion Fase |

En esta seccion se presentan los resultados de los ensayos a traccién sobre probetas
durante la Fase I del proyecto.

. Estado de Referencia.

Dado el comportamiento lineal y rotura fragil de las probetas ensayadas a traccion,
en la Tabla 42 (ver Anexo de Resultados, A7) se muestra inicamente informacién
sobre la rigidez (E) y tension de rotura (Xf) de las mismas. Calculando el valor
medio de dichos datos, y aplicando el criterio de Chauvenet para descartar valores
atipicos (outlayers), se obtiene la Tabla 35.

Tabla 35. Calculos estadisticos para ensayos de traccion en estado de referencia.

Variable Estadistica E[GPal Xt [MPa]
Media 71,45 1025,42
Desviacion Tipica 0,36 61,84

En la Figura 116 se muestran ejemplos de los modos de roturas (segin la norma
ASTM D3039) detectados en los ensayos en estado de referencia.
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Modo
(ASTM XGM LIB LAT LGM
D3039)
Probeta EVAT1045 EVAT1048 EVAT1060 EVAT1088
Imagen

Figura 116. Ejemplos de modos de rotura de probetas en estado de referencia
(segtin codificacién en ASTM D3039).

. Estado Envejecido.

Las Tablas 43 a 45 (incluidas en el Anexo de Resultados, A7) muestran los
resultados de los ensayos a traccion llevados a cabo sobre probetas en su estado
envejecido. En las mismas se puede apreciar el ntimero de ciclos térmicos
acumulados asi como el ambiente de ensayo. La Tabla 36 muestra los valores
medios y desviaciones estandar calculadas para cada grupo de probetas (por ciclos
térmicos y atmdsfera de ensayo).




Resultados 157

Tabla 36. Calculos estadisticos de ensayos a traccion sobre probetas envejecidas
(valores medios y desviaciones estandar).

Ambiente N°Ciclos  E[GPa] S.D Xt [MPa] S.D
5 68,40 1,32 1001,97 34,42
30 69,15 0,68 989,85 36,50
100 68,09 0,95 1010,61 25,92
Inerte 200 67,95 1,93 950,6 42,34
300 68,67 0,49 940,32 30,90
400 67,84 1,69 974,36 40,36
500 67,81 2,04 968,21 51,87
5 69,99 1,88 998,45 23,75
30 68,95 1,38 967,20 32,73
100 67,6 0,35 939,52 35,8
Oxidativo 200 66,48 0,42 987,74 28,86
300 65,94 0,11 888,85 16,16
400 65,65 4,07 969,72 21
500 66,28 0,63 920,22 55,51
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Tabla 36 (Continuacién). Calculos estadisticos de ensayos a traccion sobre probetas
envejecidas (valores medios y desviaciones estandar).

Ambiente N° Ciclos  E[GPa]l S.D Xt [MPa] S.D

5 67,93 4,74 1010,31 11,72

30 69,73 1,66 989,03 80,63

100 67,76 0,43 984,5 24,09

Inerte+ 200 68,09 0,49 1008,77 29,28
300 67,64 0,25 999,1 32,77

400 67,9 0,81 969,34 35,19

500 67,36 0,24 975,17 38,16

5.6.2. Ensayos de Traccion Fase Il

. Estado de Referencia.

Se realiza un total de 10 ensayos de traccion segin norma ASTM-D3039. Los
resultados de dichas pruebas quedan recogidos en la Tabla 46 (ver Anexo de
Resultados, A8). Al tratarse de un material con comportamiento lineal hasta la
rotura, inicamente se evalua la tension maxima alcanzada y la rigidez del material.
No se puede obtener la deformacién de rotura dado que el ensayo no se finaliza
con el extensémetro colocado sobre la probeta. Es importante recordar que la
secuencia de laminacién en la Fase II es distinta a la de la Fase I (tal y como se
presenta en el capitulo 3.1.2).
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El médulo de Young medio del material (E) es 47,2+1,1 GPa; y la tensién de rotura
media (Xt) 719£30 MP4a, en el estado de referencia de la Fase II.

° Estado Post-Envejecimiento.

De la misma forma que para la caracterizacion del material en su estado de
referencia, se llevan a cabo un total de 10 ensayos de traccion tras el envejecimiento.
Todos los ensayos se llevan a cabo en idénticas condiciones a las impuestas en el
estado de referencia. Los resultados de dichas pruebas quedan recogidos en la
Tabla 47 (incluida en el Anexo de Resultados, A8). Unicamente se evaltia la tensién
maxima alcanzada y la rigidez del material, no pudiéndose obtener el valor de la
deformacion de rotura del mismo.

El médulo de Young medio del material (E) es 49,5+1,7 GPa; y la tensién de rotura
media (X) 67522 MPa, en el estado envejecido de la Fase II.

5.6.3. Ensayos de Flexion Fase Il

. Estado de Referencia.

Se realiza un total de 10 ensayos de flexién segiin norma ASTM-D7264 (en
configuracién de 3 puntos). En el Anexo de Resultados (A9, Tabla 48) se recogen los
datos de rigidez y tensiéon mdaxima para cada muestra ensayada en el estado de
referencia. La rigidez media y tension mdaxima media calculada resulta de
37,8+1,1 GPa y 900+27 MPa, respectivamente.

En la Figura 117 se muestra, a modo de ejemplo, el comportamiento fuerza vs
desplazamiento, obtenidos del ensayo sobre la probeta EVAFx006. Es importante
recordar que el valor de desplazamiento en este caso se evaltia a través de la
posicion del travesafio de la maquina de ensayos. Se observa como el
comportamiento no es completamente lineal hasta la rotura, como si ocurre en el
caso del ensayo de traccion.
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Fuerza [N]

0 | | ! | 1 | | | | L |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 1"

Desplazamiento [mm]

Figura 117. Curva fuerza vs deformacién Ensayo de flexién sobre probeta
EVAFx006.

En la Figura 118 se muestra las condiciones iniciales y finales de la probeta ejemplo
ensayada.

Figura 118. (a) Inicio y (b) fin del ensayo de flexién, probeta EVAFx006.
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° Estado Post-Envejecimiento.

Todos los ensayos se llevan a cabo en idénticas condiciones a las expuestas en el
capitulo anterior en el estado de referencia (Lspan = 80 mm y velocidad del travesafio
de 1 mm/min). De nuevo, no se emplean dispositivos de medida de flexion salvo la
propia lectura del desplazamiento de la maquina de ensayos.

La expresion para el calculo de las tensiones en la cara externa de la muestra, asi
como la formula para el calculo de deformaciones, son las mostradas en el capitulo
3.2 del documento. De nuevo, el calculo de la rigidez del material a flexién se
evalta entre los puntos correspondientes a 1000 y 3000 pe.

Y de la misma forma que el tratamiento realizado para los ensayos en estado de
referencia, dado que no se emplea ningtn dispositivo de medida para calcular la
deflexion (8), salvo la propia medida del recorrido de la maquina, los valores
mostrados a continuacion, en los que se requiere del dato de deformaciones para
obtener las propiedades a flexion, son tinicamente comparativos con respecto a los
obtenidos en el estado de referencia.

En la Tabla 49 (ver en el Anexo de Resultados, A9) se detallan los resultados
obtenidos para cada probeta. La rigidez media y tensién maxima media calculada
es 38,2+0,8 GPa y 890,7+22,6 MPa, respectivamente.

5.6.4. Ensayos sobre uniones rigidizadas (T) Fase Il

. Estado de Referencia.

A continuacion se presentan los resultados para las probetas ensayadas en el estado
de referencia del material (EVAPT04, EVAPT05 y EVAPT06). En este capitulo se
mostrara, de forma detallada y a modo de ejemplo, los graficos obtenidos para una
de ellas (EVAPT04), y el resumen de los valores de la extensometria empleada para
todas las muestras.
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Las curvas y graficos para los especimenes EVAPT05 y EVAPT06 se incluyen en el
Anexo de Resultados (A10, Figuras 199 a 201, y Figuras 202 a 204,
respectivamente).

Ensayo probeta EVAPT04

Los graficos de fuerza frente a deformacion (medidas en galgas ubicadas segn se
muestra en la Figura 44), y fuerza frente a desplazamiento (medidos por PONTOS
y desplazamiento del travesanio segtn se detalla en el capitulo 3.2.5, Figura 46), se
representan en las Figuras 119 y 120, respectivamente. Las galgas SG2 y SG3 estan
ubicadas de forma simétrica, de ahi su comportamiento, donde las lineas de grafico
se solapan practicamente en la totalidad de la prueba. Dicho comportamiento se
produce de igual manera en las probetas EVAPT05 y EVAPT06.
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Figura 119. Resultado ensayo EVAPTO04. Extensometria.
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Figura 120. Resultado ensayo EVAPT04. Desplazamiento PONTOS.

En la Figura 121 se puede observar el estado de la unién en T tras la rotura.

Figura 121. Rotura probeta EVAPT04.
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La Tabla 37 muestra los valores de fuerza, desplazamiento, y deformacion en el
instante de rotura para cada una de las probetas ensayadas en el estado de
referencia.

Tabla 37. Resumen de resultados en el momento de rotura para cada probeta
ensayada en estado de referencia.

ID probeta Frot[N] Omax[mm] escilpel esc2[pe]l escs[pel  esca [pel

EVAPT04 29323 58,74 -7693 6.927 6.838 3.207
EVAPTO5 287,02 54,53 -7503 6.842 6.933 2.936
EVAPTO6 292,92 56,20 -7625 6.865 6.910 3.302
Media 291,1 56,5 -7607 6.878 6.894 3.148
S.D 3,5 2,1 96 44 50 190
. Estado Post-Envejecimiento.

De la misma forma que en el los ensayos en estado de referencia, se registran los
valores de fuerza y desplazamiento medidos por los sensores de la maquina de
ensayos. Ademas se monitoriza la prueba con bandas extensométricas colocadas
entorno a la unién en T, segtin se define en la Figura 44 del documento.

Por otro lado, la Figura 122 muestra la distribucién de los puntos de medida
(marcas blancas sobre la probeta), empleados para la monitorizacién de
desplazamientos mediante PONTOS, en los ensayos post-envejecimiento. La
ubicacién de dichos puntos varia ligeramente respecto a los empleados en los
ensayos de estado de referencia. El codigo de colores asignado a cada linea, sera el
utilizado en los graficos para cada probeta.
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Figura 122. Definicién de lineas de medida en PONTOS. Ensayos post-
envejecimiento.

Se recoge en este capitulo, de forma detallada y a modo de ejemplo, los resultados
para la probeta EVAPTO1, asi como una tabla resumen de los resultados para
probetas en estado post-envejecimiento.

Las curvas, graficos e imagenes correspondientes a las probetas EVAPT02 y
EVAPT03 se detallan en el Anexo de Resultados (A10, Figuras 205 a 207, y
Figuras 208 a 210, respectivamente).

Ensayo probeta EVAPT01

La relacién fuerza vs deformacion asi como fuerza vs desplazamiento (medidos
por PONTOS y travesaiio de la maquina) se representan en las Figuras 123 y 124,
respectivamente. Un aspecto a destacar es la desviacion de las lecturas de SG2 y
SG3, galgas colocadas de forma simétrica. Estas, en los ensayos sobre probetas en
estado de referencia (Figura 119), presentaban un comportamiento similar entre
ellas. Dicha desviaciéon de comportamiento se puede deber a posibles dafios
ocasionados durante el ensayo de envejecimiento. Este comportamiento se repite
para las probetas EVAPTO02 y EVAPTO3.
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Figura 123. Resultado ensayo EVAPTO1. Extensometria.
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Figura 124. Resultado ensayo EVAPT01. PONTOS.
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En la Figura 125 se puede observar el estado de la unién en T tras la rotura. El fallo

es similar a los observados en las probetas con el material en estado de referencia.

Figura 125. Rotura probeta EVAPTO1.

En la Tabla 38 se muestran los valores de fuerza, desplazamiento, y deformacién en

el instante de rotura para cada una de las probetas ensayadas post-envejecimiento.

Tabla 38. Resumen de resultados en el momento de rotura para cada probeta
ensayada post-envejecimiento.

ID probeta  Frot [N]  Omax [mm]  esci[ue]l escz[pel escs[pe]l  escs [pel
EVAPTO01 257,77N 4624mm -6.826 e 6400 ue 5796 ue 2.885 e
EVAPT02 24577N 4589mm -6.834pe 6.211pe 5955 pue  3.250 pe
EVAPTO3 20045N 34,88mm -6449 e 5431 pe 5251 pe 2271 ue
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5.7. Ensayos de fatiga

Los ensayos de fatiga se llevan a cabo tinicamente en la Fase I del proyecto. Tras el
analisis de los resultados se observan tres motivos distintos de fin de los ensayos de
fatiga:

o Rotura en borde de mordaza: Se considera que la muestra rompe en zona
cercana a la mordaza por concentracion de tensiones en ese punto. Tal y como se
define en la normativa de ensayos a traccion [D3039-07] se corresponde con los
fallos en el borde del tab (Af grip/tab ‘A’ en el segundo caracter). Se caracteriza por
la rotura del espécimen a ciclos anormalmente bajos para la carga aplicada. Este
tipo de fallo esta generalmente asociado a una elevada presion de apriete en las
mordazas. Cuando se produce esta tipologia de rotura se considera la prueba como
no valida.

. Fallo del tab: Se considera cuando se produce el fallo de las protecciones de
la probeta. Se asocia a la falta de presion de apriete en las mordazas para la fuerza
de ensayo considerada. Tal y como se define en la normativa de ensayos a traccion
[D3039-07] se corresponde con los fallo en el interior del tab (grip/tab ‘G” en el
primer caracter). Tras dicho fallo la muestra, a pesar de no producirse rotura en el
material, queda inservible. Cuando se produce esta tipologia de rotura se considera
la prueba como no valida.

J Sin rotura: Se considera cuando el ensayo alcanza el limite de 2,5-10¢ ciclos.
A pesar de que la norma aplicable indica que es se pueden considerar hasta los
10-106 ciclos como limite de vida infinita del material, se reducen al niimero anterior
dada la duracion de cada prueba y el niimero de muestras a ensayar. Un ensayo de
limite 2,5-10¢ ciclos tiene una duracion aproximada de 100 horas (con la frecuencia
de ensayo considerada). En estos casos las pruebas se consideran vélidas.

. Rotura del material: Se considera cuando se alcanza la rotura del
espécimen en zonas alejadas de la mordaza, o bien de forma explosiva (“Explosive”
segiin denominacion inglesa). En estos casos también se considera valida la prueba.

La Tabla 52 (incluida en el Anexo de Resultados, A11) muestra los resultados de las
probetas ensayadas en estado de referencia. En la misma, teniendo en cuenta el
modo de rotura, se indica cuando se considera valido el ensayo y cuando no. Se
puede observar el alto indice de fallos no validos de los especimenes. Se detalla
también la tension maxima a la que se realizaron los distintos ensayos. El valor de
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R es de 0,1 y la frecuencia es 7 Hz en todos los casos. Las dimensiones de las
probetas quedan recogidas en el capitulo 3.2.6. En la Figura 126 se representa un
grafico S-N de todos los puntos considerados validos.
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Figura 126. Resultados ensayos de fatiga en estado de Referencia.

Los resultados de los ensayos sobre muestras en estado envejecido en atmosferas
Inerte, Inertet, y Oxidativo se detallan los en las Tablas 53, 54 y 55,
respectivamente, incluidas en el Anexo de Resultados (A11). Dado el alto indice de
mortandad prematura de especimenes en los ensayos de fatiga, se decide comenzar
el estudio con aquellas probetas con mayor nimero de ciclos térmicos acumulados
(500 ciclos). En los casos en que no se detecta cambio de comportamiento (en
términos de ntimero de ciclos a rotura) entre el estado envejecido y el de referencia,
no se contintian los ensayos de fatiga con probetas con menor nimero de ciclos
térmicos acumulados (es por ello por lo que muchos de los resultados mostrados
en las tablas presentan “No ensayado” en la columna de nimero de ciclos de
ensayo). De nuevo todos los ensayos se realizan manteniendo R=0,1 y £=7 Hz.
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Representando tinicamente los datos considerados como validos sobre un grafico
S-N, se puede observar la diferencia de comportamiento a larga vida del material
en funcion de la atmosfera de ensayo considerada (Figura 127). En este grafico se
ha realizado una ampliacion a partir de los 10000 ciclos, y entre 700 MPa y 900 MPa
para mejor visualizacion de los resultados. Aquellos puntos con indicacién de una
flecha a la derecha, significa que no se alcanza la rotura del espécimen durante el
ensayo.

En la Figura 128 se muestra una ampliacion de la Figura 127, con el fin de indicar el
numero de ciclos térmicos/atmdsfera de ensayo aplicado en cada caso (‘ox/, ‘in’ e
‘int’ son abreviaturas de oxidativo, inerte e inertet, respectivamente).

900 Ensay}os Fatiga R‘=0,1r f=7hz
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Inerte
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[ ]
850 - o -1
.
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-
® .
750 -
»» (e g hid
(=3
700 L P S S S S S | L L I S S S i | L L P S S
10° 10° 10° 107
N (ciclos)

Figura 127. Curva S-N con resultados de ensayos de fatiga validos sobre probetas
envejecidas.
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Figura 128. Ampliacion Curva S-N con indicaciones de ciclos y atmosferas

consideradas
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5.8. Analisis mediante FEM

En este capitulo se recogeran los resultados obtenidos del modelo de elementos
finitos de simulacién del dafio producido por la combinacién de fatiga térmica y
oxidacién de la matriz (definido en el capitulo 4). Se comenzard reportando
aquellos resultados obtenidos del proceso de iniciacion de grietas (seccion 5.8.1).
Posteriormente se trasladara dicho estado de dafo al proceso de fatiga térmica, sin
tener en cuenta el efecto oxidativo (seccion 5.8.2). Por ultimo se incluira en el
proceso el efecto de la oxidacion de la resina (seccion 5.8.3).

5.8.1. Iniciacion de dafno

Debido a que la iniciacién de grietas en el material (como desunion entre fibra y
matriz) se produce en los primeros ciclos térmicos, no se consideran en estos
calculos los efectos oxidativos de la resina.

Se lleva a cabo el andlisis paramétrico definido en la tesis, en el que se varia tanto la
rigidez, como el espesor de la interfase entre fibra y matriz. Todos los modelos de
iniciacion de dafio quedan definidos en los capitulos 4.1 y 4.2 del documento.

En los resultados presentados a continuacion, se visualizan las grietas como una
linea gruesa de color negro, rodeada por un color que varia en funcién del valor
tomado por la funcion PHILSM de Abaqus. Estos colores varian de forma gradual
entre rojo (PHILSM=+1 en nodos por encima de la grieta) y azul (PHILSM=-1 en
nodos por debajo de la grieta).

Con el fin de comparar la severidad del dafio en los distintos casos aplicados, se
consideran dos parametros representativos. El primero es la longitud de grieta; y el
segundo es el ratio entre el niimero de elementos agrietados (Nagrietads) y €l nimero
total de elementos que conforman la interfase (Nwinterse), €ste pardmetro sera
denominado como: parametro de dafio (D) posteriormente. La necesidad de definir
un parametro de dano como el anterior nace dado que en ocasiones las grietas
surgen de forma multiple en el espesor de la interfase.
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Por otro lado, en el analisis de casos en los que se consideren interfase, se evaltian
las tensiones equivalentes de Von Mises (cvm) en ciertos elementos en las regiones
de matriz y propia interfase. Estos elementos se sitlan en caminos (path)
concéntricos con la separacion entre interfase y matriz a +0,06 um de dicha
separacion para los casos en los que la interfase posee un espesor de 2,5 y 5% del
radio de la fibra; y un +0,015 um en el caso de 1% (Figura 129a). Dichas distancias
han sido seleccionadas para representar el estado tensional suficientemente cerca
de la separacion entre la interfase/matriz, sin llegar a introducirse en la zona de la
fibra. Dichos paths se recorren mediante el parametro s (Figura 129b), variando
entre 0 (al inicio) y 1 (al final del path).

A modo comparativo, se evaluaran las tensiones en el path de la matriz a maxima
(150°C) y minima temperatura de ciclado (-50°C). Por ultimo, se analizara la
temperatura a la cual aparece la grieta en cada uno de los casos.

(a) (b)
Il 1 MATRIZ
PATH

Interfase

PATH
=
PATH

Matriz

>10

Figura 129. (a) Caminos considerados para la evaluacion de tensiones en casos con
interfase y (b) Parametro (s) de recorrido del camino (path) con valores entre 0 y 1.
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Modelo sin Interfase

En este caso de andlisis no se introduce el efecto de la interfase fibra/matriz. En la
Figura 130 se muestra el campo tensional en la celda unitaria a 150°C. Tal y como se
observa, las tensiones maximas se producen en los elementos localizados en anillos
concéntricos alrededor de la fibra.

S, Mzes

(Avg: T5%)
+5.964e+D7
+5.74)e+D7
+5.82)e+D7
+5.102=+D7
+S.081e+D7
+4.861e+D7
+4.640=+D7
+4.41%«+07
+4.155«+0D7
+1.978=+D7
+1.757e+D7
+1.58)6=+D7
+1.]16=+D7

Figura 130. Distribucién de tensiones de Von Mises (en Pa) a 150°C.
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Las tensiones, evaluadas en el path de la matriz, son mayores a alta temperatura,
alcanzandose una diferencia de 35-38 MPa entre la maxima y la minima
considerada (Figura 131). La tensidn maxima es de 56,79 MPa, evaluada en la parte
de méxima temperatura. El elemento en el que se produce se muestra en la
Figura 132.

S RT,] IS N— S SRS NA— S SRR — S— FE— -
= : i i : : i s | [e—max T
~ i i i i 3 i 3 i |—minT
e e T S S M s
S | | | ! | ! | ! |
Y] I S— S— SRS F—— USRI NSRRI SO RN No— i

1 1 1

i i i
01 02 03 04 05 08 07 08 09 1

I N .
Recorrido del path, s

Figura 131. Tensiones evaluadas en los picos de maxima (150°C) y minima (-50°C)
temperatura del ciclo aplicado, en el path definido en la matriz.

En este caso, la tensién maxima alcanzada no produce la rotura en los elementos de
la matriz. Tal y como se describe en el revisién bibliografica presentada en el
documento, se debe modelar una interfase y analizar su efecto en el proceso de
inicio de grietas.
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Figura 132. Elemento donde se produce el méaximo de valor de ovm.

Interfase del 1%

En el primero de los casos se considera rigidez de la interfase de 12 GPa. Tras la
aplicacion de la carga térmica, se desarrollan dos grietas como desunion entre
fibra/matriz, en la region donde se producen las maximas tensiones. Esta comienza
en la interfase sin propagacion. La temperatura a la cual se produce la iniciacién del
dafio es de 57°C. En la Figura 133 se muestra la maxima extension de la grieta, cuya
longitud es de 0,99 um. El valor de parametro de dafio ‘D’ en este caso
(/vagn'elzdo/ ‘N tatintezﬁzse) es 0,182.
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(b)

FaNofiid

Figura 133. (a) Dafio producido tras la aplicacion del ciclo térmico y (b) ampliacién
de la grieta. [1%; 12 GPa].

La Figura 134 muestra la variable oy el instante de tiempo justo antes, y justo
después, de la iniciacién del dano. El estado tensional a lo largo de los recorridos
(paths de interfase y matriz) es mayor después de la aparicion de la grieta (hecho
que se aprecia mas claramente en el path considerado de la interfase). Esto se debe
a la distorsion producida por el frente de grieta. El dafio se propaga en el interior
de la region de la interfase, no alcanzando en ningtin punto a la matriz.
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Figura 134. ovm en los paths de interfase y matriz antes y después del momento de
iniciacién del dano. [1%; 12 GPal.

Dado que ovwv no aporta informacion sobre el signo las tensiones
(positivo/negativo), en las Figuras 135 a 137 se muestran los valores de tensiones
principales o1, 62 y o1z, respectivamente, en el momento posterior a la aparicion
de la grieta (temperatura de 58°C) y segtn el sistema de ejes cartesianos mostrado
en cada figura. Se puede observar que los valores de 611y 62en zona de nucleacién
de la grieta (marcada en color negro en las figuras) son de signo negativo
(compresion) y de valor similar 25-30 MPa. Los valores de 612 son de signo positivo
y del mismo rango de valores antes mencionado. Esta combinacion introduce un
estado tensional en dicha zona tal que produce el fallo de los elementos. Dichos
signos se mantienen en el momento anterior al inicio del dafio.
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Figura 136. Distribucion de tensiones principales 62 (en Pa) a 58°C de temperatura.
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s, $12
(Avg:

Figura 137. Distribucién de tensiones principales 12 (en Pa) a 58°C de temperatura.

A pesar de que las tensiones principales i1 y 622 son negativas el entorno de la
grieta, las deformaciones asociadas, calculadas por el modelo, son de signo positivo
en todas las componentes. En las Figuras 211 a 213 (ubicadas en el Anexo de
Resultados, A12) se muestran los valores de deformacién e, &2 y en,
respectivamente, para una temperatura de 58°C.

El hecho de que las tensiones principales o1 y o2 sean negativas se debe a que,
seglin la siguiente ecuacion (resultante de despejar el vector de tensiones de la ley
de comportamiento del material), la componente debido a la temperatura supera a
la de deformaciones principales.

Ddnde Cij es la matriz de propiedades del material.



Resultados 181

Por otro lado, en la Figura 138 se observa la perturbacion producida por la grieta en
el campo de tensiones en los instantes de maxima (150°C) y minima (-50°C)
temperatura en el path considerado para la matriz. Los picos representados se
corresponden con aquellos elementos ubicados cerca del borde de grieta. La
tension media en el camino considerado a maxima temperatura de ciclo es de
58 MPa.
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Recorrido del path, s

Figura 138. ovm en el path de la matriz a alta (150°C) y baja (-50°C) temperatura.
[1%; 12 GPal.

Modelando a continuacién una rigidez de interfase de 6 GPa, se obtiene una
temperatura de iniciacion de grieta de 85°C, aunque de nuevo esta no se propaga
en la region de la matriz. Su longitud es de 1,44 um (ver Figura 214, ubicada en el
Anexo de Resultados, A12) y el parametro de dafio D = 0,262. El valor promedio
de ovm, evaluado a 150°C, a lo largo del path de la matriz es de 56 MPa (ver
Figura 216 en Anexo de Resultados, A12).
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Por ultimo se modela el caso de interfase de 1% de espesor y 0,01 GPa de rigidez.
Este caso se introduce para simular el efecto de una interfase altamente flexible.
Seguin los resultados obtenidos, este tipo de interfase actia como un medio de
amortiguacion en las tensiones calculadas, absorbiendo las diferencias entre el
estado tensional en matriz-interfase-fibra. Es por ello que no se observan
iniciaciones de grietas en este caso.

La Figura 217 (incluida en el Anexo de Resultados, A12) muestra las tensiones
evaluadas en el path correspondiente a la matriz en los instantes de maxima
(150°C) y minima (-50°C) temperatura. El valor medio de ovm evaluado a 150°C en
el path de la matriz es de 36,50 MPa. Se puede comprobar que este tipo de interfase
suaviza el campo tensional calculado en el modelo. Dicho comportamiento se
repite en los siguientes casos de espesor de fibra considerados (2,5 y 5%), no
desarrollandose grieta alguna en ellos.

Interfase del 2,5%

De forma similar al anterior, se consideran tres variantes de rigidez de dicho
material: 12, 6 y 0,01 GPa. En adelante, las figuras obtenidas se ubican en el Anexo
de Resultados (A12).

Comenzando con el caso de 12 GPa de rigidez, tras la aplicacion del ciclo térmico se
observa iniciacion de dafio a los 58,5°C, como desunioén entre la fibra y la matriz en
la region de la interfase, para posteriormente propagarse en la matriz (en la
direccién de maxima tension). En las Figuras 218 y 219 se puede observar la grieta
resultante. La longitud de la grieta es de 1,75 um y el parametro de dafio D es de
0,183.

La Figura 221 muestra el valor de las tensiones a lo largo del path correspondiente
a la matriz, para la maxima y minima temperatura aplicada. Las perturbaciones en
el campo de tensiones de corresponden con la discontinuidad en el material
generada por la grieta. La tension media calculada en dicho path a 150°C es de
55,38 MPa.
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Modificando la rigidez de la interfase a 6 GPa, se puede detectar el comienzo de
grietas a los 80,7°C. Aunque en este caso la grieta no alcanza la fase matriz en su
crecimiento (Figura 222), esto se debe a que esta interfase de menor rigidez es capaz
de soportar las tensiones locales provocadas, tanto por la diferencia de propiedades
térmicas de las fases involucradas, como por los bordes de grieta. La longitud de la
grieta es de 2,13 um vy el valor del parametro de dafo D es de 0,342. El valor
promedio de ovm en el path considerado para la matriz, a 150°C es de 54,50 MPa.

Por dltimo y tal y como se detalla anteriormente, al disminuir la rigidez de la
interfase hasta 0,01 GPa, no se observa dafio tras la aplicacién del ciclo térmico
completo. El valor promedio de ovm en el path de la matriz a temperatura maxima
del ciclo es de 35,80 MPa.

Interfase del 5%

Comenzando con el caso de 12 GPa de rigidez, se observa iniciacion de dafo a los
56,7°C, aunque en esta ocasion el crecimiento se produce en multiples puntos, en
direccién al centro de la fibra vecina a través de la matriz. En la Figura 139 se puede
observar el estado de la grieta generada tras la aplicacion del ciclo térmico
completo. La longitud de la linea de desunion es de 1,24 pm y el parametro de
Dafio ‘D’ es 0,111. Recordar que, en este caso, el nimero de elementos definidos en
la interfase es aproximadamente el doble que el definido para el caso de 2,5% del
radio de la fibra.

La Figura 226, incluida en el Anexo de Resultados (A12), muestra el valor de
tensiones calculadas en los paths de interfase y matriz, antes y después de la
aparicion de dafio. El hecho de que la grieta no produzca ningtin efecto apreciable
en las tensiones se debe a que dichos paths quedan lejos del punto de iniciacion de
la grieta. El efecto de perturbacién en las tensiones calculadas se puede apreciar en
la Figura 140, donde se representan las tensiones calculadas en dos paths
alternativos, en el instante justo posterior a la aparicion de la grieta. Uno de los
paths es el de referencia para la interfase (azul en la Figura 139), y el otro se
discurre justo por el elemento donde se produce la iniciacién de dicha grieta (rojo
en la Figura 139). Por otro lado los sucesivos picos mostrados en las tensiones
calculadas en el path de iniciacion de grieta pueden deberse a artefactos numéricos
del modelo.
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Figura 139. Detalle del dafio producido tras la aplicacion del ciclo térmico

[5%; 12 GPal.
58.5
—— Path de la interfase
— Path coincidente con el inicio de grieta
58
57.5
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Figura 140. Comparacién de oy en path de referencia de la interfase y path
coincidente con el punto de iniciacién de grieta, en el momento de iniciacién de
dafio. [5%; 12 GPal].
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En la Figura 227 se puede apreciar el célculo de oy en el path de la matriz a
minima (-50°C) y maxima (150°C) temperatura del ciclo aplicado. El valor medio de
las mismas a una temperatura de 150°C es de 52,30 MPa.

Con una rigidez de la interfase de 6 GPa se puede detectar el comienzo de grietas a
los 84,8°C, sin propagacion a la matriz (Figuras 228 y 229). La longitud de la linea
de grieta es de 1,58 um y el valor del parametro de dafio ‘D’ es de 0,1896. En este
caso, el valor promedio de las tensiones en el path de la matriz a una temperatura
de 150°C es de 54,30 MPa.

Por el mismo motivo que el explicado en el caso anterior, no es posible detectar el
efecto de perturbacion de la grieta sobre las tensiones evaluadas en los paths de
interfase y matriz, debido a que dichos paths no discurren cerca de la zona de
iniciacion de dafio, tal y como se observa en la Figura 230 del Anexo de Resultados
(Al12).

Finalmente, al disminuir la rigidez de la interfase hasta 0,01 GPa, no se observa
dafio tras la aplicacion del ciclo térmico completo. La tensién media evaluada en el
path considerado de la matriz a temperatura maxima del ciclo es de 35,80 MPa. Se
confirma asi el papel secundario que tiene el parametro espesor de la interfase
cuando se consideren propiedades altamente flexible para la misma.
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5.8.2. Propagacion de dafo

Con el fin de comparar los distintos casos considerados para el analisis de
propagacién del dafio, se realiza un estudio paramétrico como el mostrado en el
capitulo de iniciacién. En esta ocasion se elimina del estudio aquellos casos en los
que se consideraban una interfase de alta flexibilidad, dado que, tal y como se
detalla en el capitulo anterior, no se produce iniciacion de grieta en ellos. Por tanto
se estudiaran 6 opciones: tres espesores de interfase (1, 2,5 y 5% del radio de la
fibra), modificando la rigidez de esta entre 12 y 6 GPa en cada caso.

Es importante recordar en este punto que la grieta generada en el modelo de
iniciacién sera el comienzo del modelo de propagacion. Todos los modelos de
propagacion quedan definidos en el capitulo 4.3 del documento.

El modelo de propagacion o fatiga aplica un maximo de 500 ciclos térmicos entre -
50 y 150°C. Las simulaciones presentadas en este capitulo pueden alcanzar una
estabilizacion previa a la aplicacion de ese nimero de ciclos. Dichas estabilizaciones
se analizaran mediante:

1) Las tensiones calculadas en un elemento representativo del modelo. Dicho
elemento estd ubicado sobre la linea recta que conecta los centros de dos fibras
contiguas, a una distancia de 0,2 um desde la separacion de la matriz y la interfase
(Figura 141a).

2) El ntimero de ciclos térmicos que transcurren en el modelo hasta que una
de las grietas desarrolladas alcance la superficie de la fibra contigua, y la direcciéon
o camino con el que la grieta se desarrolla. Es necesario recordar que en los
modelos de propagacion, el criterio de direccion de propagacion es el denominado
MTS. En las figuras mostradas en cada uno de los casos, los elementos agrietados
se mostraran en color rojo, mientras que el resto de elementos se representan de
color azul. En lo que al estudio de propagacion del dafio se refiere, la unidad
temporal considerada es un ciclo térmico aplicado.
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Para visualizar mejor los resultados de propagacion de dafio, se modela la celda
unitaria completa (Figura 141b). El dafio inicial que aparece tras la aplicacion del
primer ciclo estatico puede propagarse por tanto a lo largo de la interfase (entre
fibra e interfase), o bien a través de la matriz.

En caso de haber modelado un cuarto de celda tnicamente, seria complicado
estudiar y visualizar el camino de la grieta, si por ejemplo esta alcanza uno de los
bordes del modelo antes de terminar el proceso de ciclado.

]

N
=]

A X B

Figura 141. (a) Elemento representativo para el calculo de oy y (b) Celda unitaria
completa considerada para el analisis de propagacion de dafio.
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Interfase del 1%

Se comienza con el estudio sobre el modelo con una rigidez de interfase de 12 GPa.
El fallo, producido en la interfase durante el primer ciclo, se propaga tanto en esta
como en la matriz, alcanzandose la estabilizacion a los 14 ciclos aplicados sin mayor
propagacién de las grietas originadas. En la Figura 142 se muestra el estado de la
celda analizada tras dicha estabilizacion.

Figura 142. Modelo estabilizado tras 14 ciclos. Elementos agrietados en color rojo.
[1%; 12 GPa].

La Figura 143 (obtenida directamente de Abaqus) muestra los valores de oy en el
elemento representativo mencionado anteriormente, durante los primeros 14 ciclos
aplicados. Dichos valores no son estables, produciéndose oscilaciones entre ciclos
aplicados. Esto se debe a que las grietas ain no estan estabilizadas y crecen,
cambiando la posicion del frente de la misma y produciendo variaciones en el
campo de tensiones.
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Sin embargo, entre los ciclos 14 y 50, estos valores se estabilizan por lo que no hay
mayor crecimiento del dafno en el material. En la misma figura se puede observar
que solo se evalian completamente las tensiones en los primeros 50 ciclos
(intervalo en el que se produce la estabilizacion), para el resto de ellos solo se
calcularan en el primero y tltimo de cada tramo (cada 50 ciclos térmicos). oy toma
el valor de 49,8 MPa en el elemento representativo, en el momento de la
estabilizacion y a 150°C (y por tanto para el resto de los ciclos térmicos modelados).

300. 400. 500.
|— S:Mises PI: PART-1-1 E: 21561 IP: 1|

Time

Figura 143. ovm (Pa) evaluada en el elemento representativo, frente a numero de
ciclos térmicos aplicados. [1%; 12 GPal.

Modificando la rigidez de la interfase a 6 GPa se alcanza la estabilizacién tras la
aplicacion de 18 ciclos térmicos (siendo el valor de owm en el elemento
representativo a 150°C de 48,5 MPa). En la Figura 144 se muestra el estado de la
celda unitaria analizada tras la aplicacion de 500 ciclos térmicos.
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Figura 144. Modelo estabilizado tras 18 ciclos. Elementos agrietados en color rojo.
[1%; 6 GPal.

Interfase del 2,5%

Con una interfase de rigidez de 12 GPa, se puede observar como todos los fallos se
propagan en primer lugar en la propia interfase, para posteriormente extenderse en
la fase matriz (Figura 145). Especial relevancia en este caso presentan las grietas
marcadas como “A” y “B”, las cuales crecen en busca de la fibra contigua (no
mostrada en este modelo) hacia el borde de la celda unitaria analizada, alcanzando
estos a los 88 ciclos y 142 ciclos térmicos aplicados para el primer y segundo caso,
respectivamente.
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Figura 145. Modelo estabilizado tras 150 ciclos. Elementos agrietados en color rojo.
[2,5%; 12 GPa].

En la Figura 233 (ubicada en el Anexo de Resultados, A13) se observa como las
tensiones en el elemento representativo reducen su valor sustancialmente tras los
100 primeros ciclos térmicos aplicados. Esto se debe a que el estado de
agrietamiento de la celda es tal que el estado tensional disminuye, produciéndose
una pérdida de rigidez global de la celda modelada. La estabilizacion en este caso
se produce a los 150 ciclos aplicados. El valor de cvmen el elemento representativo,
y a 150°C, tras la estabilizacion es de 42 MPa.

La Figura 146 muestra el estado de la celda analizada cuando se considera una
rigidez de 6 GPa, tras la aplicacion de 150 ciclos térmicos (momento en el que se
produce la estabilizaciéon del modelo). Como en el caso anterior, las grietas crecen
desde la interfase al resto del material. Dos frentes de grieta (“A” y “B” en la figura)
se abren en paralelo, intersectandose posteriormente.

El método de calculo empleado no permite simular el comportamiento de grietas
conectadas, por lo que cuando se produce un caso como el mostrado, se
interrumpe el crecimiento de una de ellas, no influyendo al comportamiento de la
otra. En este caso la grieta que es intersectada “A” contintia posteriormente hasta
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alcanzar el contorno considerado en el modelo, en la aplicacién del ciclo niimero
115.

En la Figura 234 (ver en el Anexo de Resultados, A13) se muestra la evolucion de
ovm con el niimero de ciclos aplicados. Se puede observar que la estabilizacion de
crecimiento de grietas se alcanza en el modelo tras 150 ciclos aplicados, donde el
valor de dicha variable en el elemento representativo es de 49 MPa.

Figura 146. Modelo estabilizado tras 150 ciclos. Elementos agrietados en color rojo.
[2,5%; 6 GPa].

Segtin los resultados mostrados, un modelo con una interfase de 12 GPa presenta
una tension en el elemento representativo, y tras la estabilizacién, de 42 MPa, sin
embargo para el modelo de 6GPa este valor es de 49 MPa. Este comportamiento se
debe a que, al poseer mayor rigidez de interfase, las grietas se desarrollan mas por
lo que las tensiones en la celda estudiada disminuyen, produciéndose una
“relajacion” del estado tensional en el modelo.
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Interfase de 5%

Por ultimo se modela el efecto de una interfase con un espesor del 5% del radio de
la fibra. En un primer lugar con una rigidez de dicha fase de 12 GPa. Después de la
iniciacién de grietas en distintas zonas de la unién fibra-matriz, donde se producen
los valores maximos de tensiones, estas se propagan en la matriz, provocando una
desunién local y un crecimiento hacia la superficie de la fibra contigua. En la
Figura 147, las grietas nombradas como “A” y “B” alcanzan el limite de la celda
analizada tras la aplicacion de 96 y 65 ciclos térmicos, respectivamente. Las areas
dafiadas “C” y “D” producen un aislamiento completo de parte del material en los
100 primeros ciclos aplicados. Este comportamiento se puede apreciar observando
las tensiones calculadas en el elemento de control (Figura 148). El pico de tensiones
evaluado en el ciclo niimero 75 se debe al avance de grietas que pasan cerca del
elemento donde se evaltian dichas tensiones.

Tras 190 ciclos aplicados se decide parar el analisis debido a las altas no
linealidades introducidas en el calculo por las multiples grietas creadas. Tras el
ciclo nimero 150 no existen propagaciones adicionales y las tensiones de Von
Mises evaluadas permanecen practicamente constantes (39,5 MPa en la
estabilizacion) después de la aplicacion del ciclo ntiimero 100.

Figura 147. Modelo tras 190 ciclos. Grietas en color rojo. [5%; 12 GPa].
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Figura 148. ovm (Pa) evaluada en el elemento representativo, frente a niimero de
ciclos térmicos aplicados. [5%; 12 GPa].

Por ultimo, disminuyendo la rigidez de la interfase hasta 6 GPa, las desuniones
entre la fibra y la matriz no son tan numerosas como en el caso anterior. Las grietas
tienden a propagarse rapidamente en la matriz dirigiéndose a la superficie de fibra
contigua. La Figura 235 del Anexo de Resultados (A13) muestra el estado del
modelo analizado con diferentes niimeros de ciclos térmicos aplicados.

En la Figura 149, La grieta “A” alcanza el borde de la geometria a los 163 ciclos
térmicos acumulados. Debido a idénticos motivos que los expresados en el caso de
rigidez de fibra de 12 GPa, la simulacién se interrumpe tras 190 ciclos aplicados. El
valor de ovm en el elemento representativo tras dicha interrupcion es de 48 MPa.
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Figura 149. Modelo interrumpido tras 190 ciclos. Elementos agrietados en color
rojo. [5%; 6 GPa].
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5.8.3. Efecto oxidativo

En este capitulo se afiade el efecto oxidativo al modelo de elementos finitos,
detallado en el capitulo 4.4. Los parametros a analizar de los distintos casos
modelados son, al igual que en el estudio en atmosfera inerte: estado de evolucion
de dafio (agrietamiento) en la celda analizada tras la estabilizacién del modelo; y
valor de las tensiones de Von Mises en el elemento de control mostrado en la
Figura 141. Se presentan a continuacién los distintos modelos analizados.

Interfase del 1%

Se comienza modelando una rigidez de interfase de 12 GPa. Tal y como ocurre en
el caso del modelo sin condiciones de oxidacion afiadidas, el dafio en la celda se
estabiliza tras 14 ciclos térmicos aplicados (por lo que el estado de la celda es
similar al mostrado en la Figura 142). Sin embargo, las tensiones en el elemento
representativo aumentan cada 50 ciclos térmicos (ver Figura 237 del Anexo de
Resultados, A14). Esto se debe a que los cambios que afectan a la rigidez de la
resina por degradacion oxidativa, se incluyen en el modelo cada 50 ciclos térmicos,
afectando por tanto al campo de tensiones calculado.

En la Figura 150 se muestra la evolucion de las tensiones a lo largo del path
mostrado en la misma. La zona en la que se produce la desunién fibra-matriz
provoca una perturbacion en el campo de tensiones obteniéndose como resultado
dos picos de tension (en zonas cercanas al vértice de grieta), y una zona central de
menores valores tensionales. Se puede observar como las tensiones calculadas para
101 ciclos térmicos son menores que para 451 ciclos. Esto se debe al efecto de
rigidizacién de la matriz por oxidacion.

Disminuyendo la rigidez del material de interfase a 6 GPa, no se producen
crecimientos de grietas después de la aplicacion de 50 ciclos térmicos. Aunque
también en este caso las tensiones crezcan cada 50 ciclos térmicos hasta el final del
periodo modelado, debido al aumento de la rigidez de la resina por oxidacion.
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Figura 150. ovu (MPa) evaluada a lo largo del path mostrado en color rojo, a
distintos ntiimeros de ciclos aplicados: 101 (en azul); 251 (verde) y 451 (rojo).

Interfase del 2,5%

Comenzando con el caso de rigidez de 12 GPa, en la Figura 151 se observan dos
grietas principales, la grieta “A” alcanza el borde de la celda tras 151 ciclos térmicos
aplicados, mientras que la grieta “B”, cambia su direcciéon de propagacion y su
crecimiento hacia la préxima fibra se ve interrumpido. El comportamiento poco
realista de esta tltima se debe posiblemente a las condiciones de contorno
consideradas en el modelo.
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Figura 151. Modelo analizado con efecto oxidativo tras 100 ciclos. Elementos
agrietados en rojo. [2,5%; 12 GPa].

Disminuyendo a continuacion la rigidez de la interfase a 6 GPa (manteniendo su
espesor en el modelo), y tras la aplicacion de 150 ciclos térmicos, se obtiene la
situacion estabilizada mostrada por la Figura 152. La grieta mostrada como “A”
alcanza el borde de la celda analizada a los 106 ciclos. El camino recorrido por la
misma es sinuoso, comparandolo con otros casos.

La Figura 240 (incluida en el Anexo de Resultados, A14) muestra el valor de las
tensiones en el elemento de referencia frente a los ciclos térmicos aplicados. Los
valores disminuyen en los primeros ciclos de fatiga térmica. Tras el ciclo nimero 50
vuelve a aumentar debido al aumento de rigidez de la matriz considerado por
oxidacion. Durante los ciclos 50 — 100 vuelve a decrecer. Se estabilizan los valores
después de la aplicacién del ciclo 106, donde no se producen crecimientos de
grietas adicionales.
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Figura 152. Modelo analizado con efecto oxidativo estabilizado tras 150 ciclos.
Elementos agrietados en rojo. [2,5%; 6 GPa)].

Modelo con Interfase de 5% del radio de la fibra

Por ultimo, se modela la celda unidad teniendo en cuenta un espesor de interfase
del 5% del radio de la fibra. Considerando en un primer momento una rigidez de
12 GPa. Se observa un comportamiento similar al mostrado en casos anteriores (con
efecto oxidativo considerado). La grieta denominada “B” en la Figura 153 alcanza
el limite inferior de la celda tras la aplicacion de 68 ciclos. Mientras que en la parte
superior, las grietas “A” y “D” tienden a crecer en direccién a la fibra contigua (no
incluida en esta celda). Por otro lado la grieta “C” produce una desunién local entre
la fibra y la matriz.
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Figura 153. Modelo analizado con efecto oxidativo estabilizado tras 200 ciclos.
Elementos agrietados en rojo. [5%; 12 GPa].

La Figura154 (obtenida directamente de Abaqus) muestra los valores de las
tensiones frente al numero de ciclos aplicados en el elemento de control
considerado. Los picos de tension que se pueden observar alrededor del ciclo
numero 40 se deben a que el frente de grieta “C” pasa por los elementos vecinos a
dicho elemento de control (Figura 155). Cuando el frente de grieta se aleja de
nuevo, los niveles de tensién vuelven a disminuir. Tras la aplicacion de 200 ciclos
térmicos se alcanza la estabilizacion del dafio. En la ultima parte de ciclos
aplicados, los niveles aumentan de nuevo debido a los efectos oxidativos
considerados en este modelo. En la Figura 154 también se muestra la variable de
estado (FV1) tal y como se define en el capitulo 4.4.2, relacionando asi el valor de la
rigidez de la matriz, con el niimero de ciclos térmicos aplicados.
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ciclos térmicos aplicados con efecto oxidativo. [5%; 12 GPa].

MATRIZ INTERFASE

Figura 155. Elemento de referencia considerado (en blanco) mientras el frente de
grieta transcurre por los elementos vecinos. Colores de rojo a azul indican un
descenso de las tensiones calculadas.
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Disminuyendo a continuacion la rigidez de la interfase a 6 GPa, se detecta que el
dafio tras la aplicacion de los 50 primeros ciclos es idéntico al obtenido en el caso
sin considerar los efectos oxidativos. Tras incluir el aumento de rigidez del material
por dicho efecto, en el ciclo nimero 51, las grietas desarrolladas siguen caminos
distintos, debido al aumento de rigidez de la matriz. La grieta identificada como
“C” en la Figura 156 alcanza el borde de la celda tras 107 ciclos aplicados, mientras
que la “B” lo hace a los 85 ciclos. La grieta “A” alcanza el limite tras los 169 ciclos
térmicos aplicados.

Figura 156. Modelo analizado con efecto oxidativo estabilizado tras 200 ciclos.
Elementos agrietados en rojo. [5%; 6 GPa].



6. DISCUSION

En el presente capitulo se discutirdn los resultados mostrados en el capitulo 5,
obtenidos segiin la metodologia experimental y el modelo matematico detallados
en los capitulos 3 y 4, respectivamente.

Dado que el documento se divide claramente en dos fases, se analizaran los
resultados independientemente en las Fases I y II.

6.1. Fase |

. Pérdida de Peso

En la Figura 157 se grafican los datos de pérdida de peso del material frente al
ntimero de ciclos térmicos aplicados en los distintos ambientes considerados.

Se puede observar como el efecto oxidativo del ambiente de ensayo influye en la
cantidad de masa perdida en las muestras analizadas. Se puede extraer que para un
numero de ciclos térmicos aplicados inferior a 100, la pérdida de peso media
experimentada es similar para los casos de atmoésfera de ensayo oxidativa e inerte+
(0,18% y 0,14%, respectivamente), siendo inferior en el caso de atmosfera inerte
(0,08%).

A medida que se aumentan los ciclos térmicos aplicados, el comportamiento de
aquellas muestras ensayadas en ambiente inerte, se asemeja al de las ensayadas en
inerte+. Este hecho se observa a los 300 ciclos donde la pérdida de peso medio es de
0,30% en el primer caso y de 0,29% en el segundo. Sin embargo, para el mismo
numero de ciclos, dicha variable aumenta hasta 0,39% para el caso de muestras
ensayadas en ambiente oxidativo.

203
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Figura 157. Pérdida de peso sufrida por el material durante los ensayos de ciclado
térmico.

Por tltimo, tras los 500 ciclos térmicos aplicados, la pérdida de peso para ambiente
inerte e inerte+ es de 0,32% y 0,37%, respectivamente. Mientras que para ambiente
oxidativo es de 0,48%.

. Volumen de material dafiado

Los resultados mostrados anteriormente respecto a la pérdida de peso del material
son congruentes con los obtenidos de volumen de material dafiado (Figura 158). En
dicha figura la densidad de material dafado se calcula como un ratio entre el
volumen de material dafiado (Tabla 30) y del volumen de la muestra.

Se puede observar que la densidad de material dafiado depende tanto de los ciclos
aplicados, como de la atmoésfera de ensayo considerada. En concreto tras 100 ciclos
térmicos aplicados, el porcentaje de material dafiado, para las muestras ensayadas
en ambiente inerte, inertet y oxidativo, es de 395%; 429%; y 5,36%,
respectivamente. Dichos valores aumentan hasta 7,82%; 7,27%; y 8,60%
respectivamente para 300 ciclos térmicos.
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Por ultimo el porcentaje de volumen de muestra dafiado tras los 500 ciclos
aplicados es de: 9,75% en ambiente inerte, 10,77% en atmosfera inerte+, y de 14,30%
en ambiente oxidativo.
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Figura 158. Densidad de material daniado por muestra frente a ciclos térmicos
aplicados.

Tanto en los resultados obtenidos por pérdida de peso, como los de densidad de
volumen dafiado, evaluada en muestras inspeccionadas por tomografia
computarizada, se observa la dependencia del proceso de degradacion de dos
factores: (i) mayor niimero de ciclos aplicados implica una mayor degradacion y (ii)
un ambiente de ensayo con alto contenido en oxigeno implica mayor degradacion
que un ambiente inerte (acelerando el proceso de dafio).

J Radiografia Digital y Tomografia

En las imagenes mostradas en las Figuras 184 a 186 (incluidas en el Anexo de
Resultados, A3), para altos niimeros de ciclos térmicos aplicados (a partir de 300 en
ambiente oxidativo y de 400 en Inerte e Inerte+) se puede observar, tanto en las
radiografias como en las reconstrucciones tomograficas, delaminaciones en zonas
cercanas a las grietas. En concreto en aquellas grietas que alcanzan el cambio de
orientaciéon de capas. En las radiografias, se observan estas como sombras
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alrededor de las grietas generadas. Visualmente se puede apreciar que la mayor
zona delaminada se alcanza en el caso de 500 ciclos térmicos aplicados en
atmosfera oxidativa.

Otro aspecto importante a tener en cuenta es que, observando las imagenes
radiograficas de probetas con bajo nimero de ciclos térmicos aplicados (no
superior a 30), las primeras grietas generadas aparecen en las capas internas de
material (aquellas con orientacion a 90 ° del laminado), e independientemente del
ambiente de ensayo considerado. Este hecho se debe a que el proceso de
generacion de grietas estd principalmente asociado a las tensiones locales
generadas por la diferencia de coeficiente de dilatacion térmica, y no tanto al
proceso de oxidacion de la matriz, cuyo efecto a tan bajo niimero de ciclos es atiin
despreciable.

) Microscopias

Al mismo tiempo es posible analizar parametros de las grietas observadas
mediante microscopia dptica (cuyos resultados se encuentran en el capitulo 5.5.1
del documento).

En las inspecciones por microscopio 6ptico en el estado de referencia se ha podido
observar, a nivel micro-estructural, las fases fibra y resina del material, asi como
cuantificar el tamafio (didmetro) medio de fibra del compuesto, siendo este de
6,6 um. Se ha comprobado la ausencia de poros, grietas o posibles desuniones
fibra-resina que pudiesen dar lugar a evoluciones de grietas en posteriores ensayos.
Ha sido posible medir el espesor medio de los conjuntos de capas segiin su
orientacion, obteniéndose 1080 um para capas internas (a 90°), y de 568,9 um para
capas a 0°.

En las Tablas 31 a 33 del documento, se observa como el nimero de grietas
aumenta con los ciclos térmicos aplicados para cualquier atmdsfera de ensayo
considerada. Se detectan diversos tipos de grieta en la microscopia realizada,
clasificAndose segtin su tipologia en: grieta recta, erratica, oblicua y en arbol. En la
Figura 159 se detalla la densidad de grieta (evaluada como ntimero de grieta por
milimetro de probeta inspeccionada). En dicha figura solo se incluyen las grietas
rectas y erraticas detectadas. Se observa una tendencia muy similar a la de
densidad de material dafiado y pérdida de peso, siendo aquellas muestras
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ensayadas en ambiente oxidativo las que presentan mayor ntimero de grietas (para
todos los ciclos térmicos aplicados). Justo por debajo de la linea de regresion
correspondiente a ambiente oxidativo se encuentra la de Inerte+, superando en
numero de grietas a las cicladas en atmdsfera Inerte.
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Figura 159. Densidad de grietas frente a niimero de ciclos térmicos.

Profundizando en el analisis anterior, se realiza una comparacion adicional a dos
niveles: primero entre una muestra con poco nivel de exposiciéon a los ciclos
térmicos (100 ciclos), y en la que se emplea atmdsfera inerte; y el segundo en el que
se comparan muestras con 500 ciclos térmicos aplicados, pero distinta atmdsfera de
ensayo (oxidativa e inerte+).

Comparando la muestra ensayada durante 100 ciclos térmicos en atmdsfera inerte
(en adelante 100c-inerte) con aquella que sufre maxima degradacion (500 ciclos en
atmosfera oxidativa, en adelante 500c-oxidativa), se observa que:

. El nimero de grietas es sustancialmente mayor en el caso de 500c-
oxidativa.
o Aparecen delaminaciones en el caso de mayor envejecimiento (atmodsfera

oxidativa).
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o La apertura media de grieta es mayor para el caso 500c-oxidativo,
9,85+4,20 um frente a 6,02+3,04 um para 100c-inerte.

Comparando las muestras ensayadas durante 500 ciclos térmicos en atmosfera
inerte+ (en adelante 500c-iner+) y oxidativa, se observa:

o Un mayor nimero de grietas en 500c-oxidativo, incluyendo un gran
numero de delaminaciones, mientras que en atmdsfera inerte se contabiliza 1
delaminacién (siendo de tamafio despreciable frente a las detectadas en atmdsfera
oxidativa).

. Analizando la longitud de grieta recta se observa un mayor valor medio en
500c-oxidativo que en inerte+, 760,62 um frente a 732,85 um, respectivamente.

. El nivel de recorrido erratico (cuyo calculo se explica en el capitulo 3.2.2),
cuanto mas préximo a cero indica una mayor sinuosidad de la grieta, mientras que
préoximo a la unidad indica que la grieta es recta. En 500c-oxidativo se obtiene un
nivel de 0,96 mientras que para atmosfera inerte+ se obtiene un nivel de 0,82.

. Atendiendo al promediado de la apertura media, se observan un valor de
9,85+4,20 um en atmosfera oxidante, mientras que en el caso inerte+ resulta
6,21+2,9 um. Tanto por el calculo del nivel de recorrido erratico como por el ancho
de grieta se deduce que aquellas muestras ensayadas en atmodsfera oxidativa
presentan grietas mds anchas y mejor definidas.

Por otro lado, para los ambientes inerte+ y oxidativo se aprecian la aparicion de
delaminaciones, siendo especialmente importantes en el tltimo caso. Esto también
concuerda con los datos obtenidos por tomografia, donde se observaban
importantes delaminaciones en muestras ensayadas en atmosfera oxidativa.

Todo lo expuesto anteriormente, en relacién a los resultados de pérdida de peso del
material ensayado, andlisis de volumen de material dafiado, detectado por
tomografia y radiografia, asi como el estudio de microscopias, implican una
degradacion del material debido al envejecimiento térmico acelerado. Este es
introducido por la combinacién de fatiga térmica y efecto oxidativo en atmosfera
de contenido en oxigeno, en buena concordancia con lo mostrado en la bibliografia
presentada en el capitulo 2 del documento. Dado que el agrietamiento observado
en las muestras analizadas implica cierto dafio del material, cabe por tanto esperar
que se produzca una pérdida de las propiedades mecdnicas del mismo.
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Entendiéndose dicha pérdida como disminucién de las caracteristicas mecanicas
del compuesto. Por ello se debe analizar los resultados de ensayos de tracciéon y
fatiga mecanica.

. Ensayos de traccion

De los ensayos a traccion estatica realizados en el estado de referencia del material
(presentados en el capitulo 5.6.1), se obtuvieron las dos propiedades mecanicas
estaticas empleadas para el estudio comparativo entre dicho estado y el estado
envejecido mediante ciclos térmicos. Al tratarse de un material con
comportamiento lineal hasta el fallo, dichas propiedades fueron: rigidez del
compuesto (médulo de Young, E), y resistencia a rotura (or). En el caso del material
en su estado de referencia, estas propiedades toman el valor de: E=71,45+0,36 GPa;
y 6=1025,42+61,84 MPa.

En relacién al médulo de Young del material, en la Figura 160 se presentan
graficamente los resultados obtenidos de los ensayos a traccion de todas las
probetas envejecidas. En el mismo, se ha incluido el punto de estado de referencia
del material asociado a un nimero nulo de ciclos térmicos aplicados. El grafico
muestra los valores rigidez en funcién de los ciclos térmicos aplicados y del
ambiente de envejecimiento considerado (inerte, inerte+ y oxidativo). Los datos
numéricos estan detallados en la Tabla 36 del capitulo 5.6.1.

Se puede observar que existe una caida de la rigidez inicial media de las probetas, y
que dicha variaciéon es practicamente independiente del ambiente de ensayo
considerado (y por tanto independiente del proceso oxidativo de la resina). Dicha
disminucidn, aun siendo visible en los 5 primeros ciclos térmicos aplicados, es mas
cuantificable tras 30 ciclos térmicos de envejecimiento. Para este punto las rigideces
medias en los casos de ambiente inerte, inertet y oxidativo disminuyen
aproximadamente un 3% respecto a la rigidez de referencia del laminado
(Figura 161).
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Figura 160. Médulo de Young del material vs Ciclos térmicos aplicados (Fase I).
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Conforme aumentan los ciclos térmicos aplicados, el modulo de Young del
material decrece. Para 100 ciclos térmicos acumulados la diferencia entre atmésfera
inerte y oxidativa es de 0,5 GPa; valor que aumenta hasta 2,7 GPa para 300 ciclos
térmicos acumulados. Mayor pérdida de rigidez implica mayor degradacion del
material.

A partir de los 300 ciclos térmicos acumulados, y hasta los 500, la disminucion de
rigidez de las probetas ensayadas en atmosfera oxidativa se estabiliza. Dicho
comportamiento se debe a una posible saturacién de grietas sobre el material
laminado. Las grietas flexibilizan el material, que sometido a dilataciones
diferenciales, permiten absorberlas sin aparicion de nuevas grietas.

Por otro lado, observando la resistencia a rotura del material, listada por namero
de ciclos térmicos aplicados y ambientes de ensayo en la Tabla 36, y mostrada de
forma similar a la rigidez en la Figura 162, no se observa de forma tan significativa
el mismo comportamiento detectado en la rigidez de laminado.

En la Figura 162a se muestran sombreados los datos para los ambientes de ensayo
Inerte (sombra gris) e Inertet+ (sombra azul). Ambas sombras se forman a partir de
las medias y desviaciones de los datos de resistencia por ciclo para estos ambientes.
En el mismo, se puede observar que, practicamente en cada punto, los datos de
ambos ambientes quedan solapados. Es por ello que para la comparacion con el
ambiente oxidativo se agrupan dichos ambientes de ensayo en la Figura 162b.
Adicionalmente se puede observar un comportamiento descendente en resistencia
conforme aumenta el ntimero de ciclos aplicados para ambos casos.

En la Figura 162b, se presentan englobados en sombra en color verde los datos
referentes a ambientes Inerte e Inertet, y en rojo para ambiente oxidativo. En este
caso se pude observar como la resistencia obtenida de probetas ensayadas en aire
seco disminuye de manera mas clara con el niimero de ciclos aplicados.

El hecho de que el proceso de degradacion se observe de manera mas sutil en la
propiedad de resistencia a rotura que en los de rigidez, y que los datos presenten
una mayor dispersion, puede deberse a que dicha propiedad esta gobernada por el
valor resistente de la fibra de carbono, y esta no se ve de la misma manera afectada
por el proceso oxidativo y/o la fatiga térmica en el material.
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La degradacion del material se detecta en las grietas existentes en el laminado, y
estas afectan fundamentalmente a la rigidez del compuesto tal y como se ha podido
observar en los datos obtenidos de los ensayos experimentales. Para poder
cuantificar de manera precisa el efecto del envejecimiento sobre la resistencia a
traccion, habria que realizar un mayor nimero de ensayos.

Resistencia a traccién
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Figura 162. Resistencia del material vs Ciclos térmicos aplicados, (a) grafico
Inerte/Inerte+, y (b) grafico Inerte-Inerte+/Oxidativo. (Fase I).
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. Ensayos de Fatiga

Por tltimo, de la misma forma que se analiza el efecto de la degradacion acelerada
del CFRP mediante el efecto combinado de ciclos térmicos y oxidacion de la resina
sobre la rigidez y resistencia a traccidn, se evaltia el comportamiento del material a
fatiga. En la Figura 126 se puede observar los datos obtenidos de los distintos
ensayos realizados sobre el material en su estado de referencia. Se evaltia el nimero
de ciclos hasta la rotura del espécimen (caso de que se produzca) para distintos
niveles de carga (tensién) aplicados. Todas las pruebas se realizan a una frecuencia
de excitacion de 7 Hz y con un valor de R de 0,1.

Como ya se menciona en el capitulo 5.7 del documento, un gran ntimero de
resultados obtenidos no se consideran validos debido al modo de rotura del
espécimen durante el ensayo (rotura de la probeta en zona proxima a la mordaza
de agarre de la mdaquina de ensayo). Este hecho se produce debido a: (i) la
geometria del espécimen (rectangular recta) y del tab (angulo de inclinacién y
longitud del mismo); y (ii) presion de apriete de la mordaza hidraulica.

Debido a que las probetas son de tipo rectangular recta, no se produce una zona de
disminucién de seccidn, por lo que las tensiones de traccién durante el ensayo son
constantes en su longitud. A estas tensiones de traccién se anaden las tensiones
asociadas al apriete de las mordazas en zonas cercanas a los puntos de agarre
(mayores cuanto mayor sea la tension maxima aplicada durante la prueba, por la
geometria piramidal de las mordazas). Por ello que se colocan las protecciones de
fibra de vidrio (tabs) para no danar el material bajo estudio durante la prueba (en
especial este tipo de ensayos de larga duracidn). Aun asi se observa que a altas
cargas, se favorece el fallo del material en zonas cercanas a los tabs.

Como se puede observar en la Figura 126 del documento, y tal y como se analiza en
[TAL1994], la curva S-N tipica de material compuesto de fibra de carbono sigue
una tendencia practicamente horizontal con el niimero de ciclos. Esto significa que
la resistencia a fatiga del material compuesto varia de forma suave (recta con
pendiente practicamente nula) con el nimero de ciclos de carga y descarga
aplicados hasta la rotura. Para una omax aplicada en ensayo inferiores a 800 MPa, no
se produce el fallo del espécimen tras mas de 2,5:10¢ ciclos acumulados. Recordar
que el valor de resistencia a traccion calculado para el material en estado de
referencia es de 1025,42 MPa.

Al aumentar las tensiones méximas aplicadas hasta el rango de 800-850 MPa, se
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observa un grupo de 4 muestras cuyo fallo se produce entre 0,810 y 1,1-10¢ ciclos;
en otras 3 se produce el fallo por debajo de los 50000 ciclos; y en una se produce a
los 212551 ciclos de carga/descarga. Dicha dispersion en los resultados es propia de
los ensayos de fatiga en material compuesto a altas cargas (cercanas a la tensién de
rotura del laminado).

En la Figura 126 se incluyen resultados a cargas maximas superiores (rango entre
850 y 900 MPa), donde los fallos de los distintos especimenes ensayados se
producen principalmente por debajo de los 50000 ciclos de fatiga.

Teniendo en cuenta los resultados analizados en el estado de referencia, y
asumiendo que ensayos cuyas oma estén por encima de 840 MPa introducen
tensiones significativas en el entorno de la cogida en la zona de mordaza,
produciendo resultados con alta dispersion en cuanto a niimero de ciclos a rotura
se refiere, se decide fijar dicho valor de tensiones como maximo en los ensayos de
probetas envejecidas (manteniendo R=0,1 y f=7Hz).

En las Figuras 127 y 128 se representan los resultados mostrados como véalidos de
probetas envejecidas en distintas condiciones (incluidos en las Tablas 53 a 55 del
Anexo de Resultados, All). En dichas figuras puede observar que, tal y como
indican resultados anteriores de microscopias, tomografias y ensayos de
caracterizacion a traccion del material, existe una degradacién del compuesto que
depende del ambiente considerado durante el ensayo.

En la Figura 128 se observa que aquellas muestras ensayadas a fatiga, con Gmax por
debajo de 750 MPa, no se produce fallo de probetas independientemente de si estas
han sido sometidas a ciclos térmicos de envejecimiento o no. Entre 750 y 800 MPa,
aquellas probetas envejecidas durante 300 6 500 ciclos térmicos en ambiente
oxidativo, presentan una vida a rotura inferior a 2,5-10¢ ciclos de carga-descarga.
Siendo mayor para el caso de 300 ciclos térmicos acumulados. Mientras que el
material en estado de referencia no presenta fallo.

Comparando los resultados obtenidos para los ambientes de ensayo inerte e
inerte+, con omax entre 750 y 800 MPa, se puede observar que la vida a rotura del
material supera el limite considerado como vida infinita del mismo para este
estudio (2,5-10%) independientemente de la cantidad de ciclos térmicos acumulados
sobre el mismo.
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A pesar de que las probetas envejecidas en atmosferas inertes sufren degradacion
debido al agrietamiento causado por las diferencias de coeficientes de dilatacion
térmica entre la resina y la matriz, al anadir la variacién en las propiedades de
rigidez de la resina (una resina mas rigida) debido a la oxidacién en ciclados
térmicos de atmosfera oxidativa, se produce una disminucién considerable de la
vida del material. Esta disminucion de vida se debe, entre otros motivos, al mayor
numero de grietas, dimensiones de las mismas y delaminaciones aparecidas en el
composite en condiciones oxidativas. Por otro lado, el hecho que la resina sea cada
vez mas rigida con el nimero de ciclos térmicos aplicados en ambientes oxidativos,
hace que la degradacién de las muestras (entendiendo esta por apariciones de
grietas, delaminaciones, etc.) siga produciéndose aun cuando en atmosferas inertes
se alcance un estado de saturacion de grietas. Hay que afadir que, un proceso de
envejecimiento en una atmdsfera oxidativa, disminuye la capacidad resistente a
fatiga de la matriz ademas de aumentar la rigidez de la misma.

J Otros aspectos

Por otro lado, en la Figura 163 se muestra un analisis comparativo de los efectos
producidos por la fatiga térmica en los distintos ambientes de ensayo, asi como su
repercusion sobre las propiedades mecanicas. En concreto se comparan tres
muestras cicladas térmicamente en las siguientes condiciones: (i) 500 ciclos en
ambiente oxidativo; (ii) 500 ciclos en ambiente inerte+; y (iii) 100 ciclos en ambiente
inerte. Los pardmetros de comparacién son la densidad de grietas (cm”), la
apertura media de las mismas (um) y la pérdida de rigidez (%) mostrada mediante
los ensayos de traccion estatica.
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Figura 163. Analisis comparativo atendiendo a la pérdida de rigidez del material
(%), densidad (1/cm) y apertura (um) de grietas.

Tal y como se observa en el grafico, existe una correlacion directa entre la
disminucion del modulo de Young del material y el estado de agrietamiento de las
probetas. Para aquellas muestras expuestas a atmdsferas inertes se observa una
evolucion entre los casos de 100 y 500 ciclos térmicos; siendo la densidad de grietas
de 4 y 9 (cm™), respectivamente, y la apertura media aproximada de 6 pm para
ambos. La pérdida de rigidez del material es de 4,7% y 5,7%, respectivamente. Por
otra parte, los resultados analizados tras 500 ciclos térmicos en ambiente oxidativo
revelan un incremento considerable de densidad de grietas (15/cm), como de
apertura media de las mismas (9,85 um). En este ultimo caso se observa una
pérdida de rigidez de 7,2%.

Lo anteriormente expuesto sefiala la importancia de la presencia del oxigeno en el
proceso de degradacién térmica. Sin el mismo, la fatiga térmica actia
principalmente a través de los coeficientes de dilatacion térmica del material, no
habiendo diferencias relevantes entre las muestras analizadas por microscopia
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entre distintos niimeros de ciclos y/o caracteristicas del ciclo térmico aplicado. Es
para el caso de degradacion en condiciones oxidativas para el que se obtiene
mayores indicadores de degradacion del compuesto, lo cual evidencia el caracter
de acoplamiento entre los mecanismos de oxidacién y fatiga por dilatacion-
contraccion del material.

Adicionalmente, en las Figuras 164 y 165 se compara la dismucion del médulo de
Young del material frente a la pérdida de peso (evaluada en términos porcentuales
respecto al peso medio original de las mimas) y volumen de material dafiado (en %
de volumen de probeta), respectivamente. Se puede observar distintos aspectos en
ambos graficos:

J Tanto la variable péridida de peso, como el volumen de grieta calculado,
estan directamente relacionadas con disminucién del moddulo de Young del
material.

. Ambos gréaficos presentan tendencias similares en aquellas muestras
cicladas en ambientes inertes, debido a la ausencia de efecto oxidativo, lo cual
produce que la pérdida de propiedades mecanicas sea menor que en el caso
oxidativo (y practicamente de forma independiente a las caracterisiticas del ciclo
térmico definido en inerte o inerte+).

J Mayores valores tanto de pérdida de rigidez del material como de pérdida
de peso y material dafiado en muestras cicladas en ambiente oxidativo.
J Ademas, se aprecia como la evolucién de los graficos mostrados para

ambiente de ensayo oxidativo se suaviza conforme se alcanza mayores valores de
degradacion (bien se vea del lado de la pérdida de peso, como por el lado de
volumen de material dafiado). Este efecto hace que el ajuste lineal mostrado en los
graficos se aleje de los puntos de resultado. Ello puede deberse a la existencia de un
nivel de deterioro en el cual el proceso tiende a estabilizarse, ya que el estado de
agrietamiento es tan alto que las tensiones internas por dilatacién-contraccién son
menores y el ritmo de nucleacién de grietas se reduce considerablemente.
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6.2. Fase ll

. Microscopias

La microestructura del laminado se ha analizado en probetas de tamafio 25x25 mm.
En la Figura 115 (incluida en el capitulo 5.5.2) se muestra la microscopia sobre el
material no envejecido, en la que se detecta la presencia de poros, no identificados
mediante las inspecciones por UT, debido a que el tamafio tipico de los mismos
(<200 pm) es inferior a la méaxima resoluciéon obtenida por la inspeccion de
ultrasonidos (~1.000 pm). Ademas se observan concentraciones de resinas
localizadas.

En la Figura 198 (incluida en el Anexo de Resultados, A6) se muestra las
microscopias sobre probetas con 25, 50, 75, 100 y 140 ciclos térmicos acumulados.
No se observan grietas ni delaminaciones en ninguno de los casos. Unicamente se
detecta porosidad en las muestras analizadas, que como se describe anteriormente,
ya estén presentes en el estado de referencia del material.

A diferencia de otros laminados, en secuencias de laminaciéon donde aparecen
capas a +45°, el proceso de agrietamiento de la matriz debido a fatiga térmica es
menos agresivo que en laminados [0/90] (como ocurre en la Fase I del proyecto aqui
presentado).

J Ensayos mecanicos de traccion y flexion

De los ensayos mecanicos de traccion y flexién sobre probetas estandar, se obtienen
los valores de rigidez (47,2 GPa) y resistencia a rotura a traccién (719,4 MPa); asi
como su resistencia a flexion (900,5 MPa). Adicionalmente se obtiene una
estimacion de la rigidez a flexion de las probetas (37,8 GPa).

Tras la aplicacion de 140 ciclos térmicos ni la resistencia (675MPa para traccion y
890,7 MPa para flexiéon), ni la rigidez del material (49,5 GPa para tracciéon y
38,2 GPa para flexién), se ven significativamente alteradas por el proceso de
envejecimiento. Resultados en concordancia con la ausencia de agrietamiento
observada en las microscopias realizadas.
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o Inspecciones sobre especimenes de union rigidizada (T)

Las Figuras 166 a 168 muestran una comparacién entre las inspecciones realizadas
en los radios de los especimenes (zonas curvas segun se indica en la Figura 57 del
documento), antes y después de los 140 ciclos térmicos aplicados en la Fase II. Hay
que recordar que estos componentes se envejecen mediante una combinacion de
ciclos térmicos y carga mecdnica estatica, que varia segtin la probeta.

Las inspecciones se realizan mediante UT-PA en el estado de referencia, y mediante
UT-PA y tomografia computarizada en el estado envejecido. En el capitulo 5.2.2 se
detallan los mapas de colores empleados para los C-Scan en amplitud y posicién,
asi como el criterio para considerar indicaciones. Estas indicaciones se han
identificado mediante letras para facilitar la comparativa entre técnicas no
destructivas.

La Figura 166 detalla los resultados de EVAPTO1. Las indicaciones (A) y (B),
observadas en el estado envejecido, corresponden con grietas y poros segin se
observa en la tomografia. De especial interés son las grietas paralelas (C) que
aparecen en el radio 1 de la probeta, registradas en la inspeccién del radio 2 (dado
que en este, la sefial ultrasonica rebota perpendicularmente a la superficie de la
indicacion). Dichas grietas también se originan debido al ciclado térmico y carga
mecdnica aplicada sobre los especimenes, dado que no se detectan en el C-Scan en
estado de referencia.

La Figura 167 muestra las inspecciones correspondientes a EVAPT02. Las
indicaciones (B) y (C) se pueden observar tanto en los C-Scan el estado de
referencia como en el estado envejecido, siendo en este dltimo de mayor area e
implicando menor amplitud del eco de fondo. La indicacién (A) aparece tras la
aplicacion de los ensayos combinados de ciclado térmico y carga mecanica. Todas
las indicaciones se observan en las secciones tomograficas.

Por ultimo la probeta EVAPTO3 (Figura 168) es la que presenta mayor niimero de
indicaciones. En este caso las indicaciones (A), (B) y (C) muestran tres ejemplos.
Estas se observan tanto en el estado de referencia como en el post-envejecimiento,
aumentando el 4rea dafiada y la caida del eco de fondo después de la aplicacion de
los ciclos térmicos y carga mecanica. Lo cual significa que se produce un
crecimiento y con un mayor dafio asociado.
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Figura 166. Resultados inspecciones UT radios y tomografia EVAPTO1.
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Figura 167. Resultados inspecciones UT radios y tomografia EVAPTO02.
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Figura 168. Resultados inspecciones UT radios y tomografia EVAPTO3.
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. Ensayos mecanicos sobre especimenes de unién rigidizada (T)

En relacién a las propiedades mecanicas, la Tabla 39 muestra la comparacion entre
estados de referencia y envejecidos. En dicha tabla se incluyen la fuerza de rotura
(Frot), desplazamiento maximo marcado por el sensor de desplazamiento de la
maquina de ensayo (3max), y los valores de las distintas galgas extensométricas en el
momento de rotura (segiin nomenclatura indicada en el capitulo 3.2.5).

Tabla 39. Resumen de resultados en el momento de rotura para cada probeta

ensayada.
ID probeta
SmaX
Pesos Frot [N] [mm] €s1 [e] esc2 [ue]  escs[ue]  esca[ue]
aplicados
Referencia 291,1 56,5 -7607 6878 6894 3148
Espécimen
EVAPTO01 258 46 -6826 6400 5796 2885

Envejecido  (V11%) (V18%) (V10%) (V7%) (V16%)  (V8%)
-48kg

Espécimen

EVAPT02 246 46 -6834 6211 5955 3250

Envejecido  (V16%) (V19%) (V10%) (V10%) (V14%)  (~0 %)
-74kg

Espécimen
EVAPTO03 200 35 -6449 5431 5251 2271

Envejecido  (V31%) (V38%) (V15%) (V21%) (V24%) (V28 %)
-10kg
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Los valores correspondientes al estado de referencia se obtienen promediando los
resultados obtenidos de los ensayos sobre EVAPT04, EVAPT05 y EVAPTO6.
También se incluyen los porcentaje de variacion de cada magnitud respecto al
estado de referencia, para cada uno de los casos. Para poder comparar
adecuadamente los resultados se han detallado los pesos aplicados, como carga
mecanica estatica, durante el ensayo de envejecimiento.

Tanto la resistencia de la unién, como la flecha y las deformaciones alcanzadas en el
momento de la rotura disminuyen sus valores respecto al estado de referencia en
todos los casos. Alcanzandose para el espécimen EVAPT03 una pérdida de
resistencia del 31% aproximadamente, frente al 11% y 16% experimentado en
EVAPT01 y EVAPT02. Un comportamiento similar se puede apreciar analizando el
desplazamiento en punta del espécimen. Este disminuye hasta 35 mm
aproximadamente en el caso de EVAPTO03, frente a 56,5 mm en el estado de
referencia.

En cuanto a las deformaciones, el comportamiento es similar al descrito para la
fuerza y desplazamiento, a excepcion de la lectura de la banda SG1 (superficie
superior de la probeta) expuesta a compresion. En esta, el valor alcanzado en el
momento de la rotura es de -6449 pe para EVAPTO03, un valor muy préximo a los
obtenidos en los ensayos de EVAPTOl y EVAPT02 (-6826 pe y -6834 pe,
respectivamente).

De los resultados obtenidos mediante las distintas inspecciones no destructivas y
de los ensayos mecanicos sobre los especimenes rigidizados, se puede observar que
la degradacion sufrida por la aplicacion de ensayos combinados de ciclado térmico
y carga mecanica estatica, implica una pérdida de propiedades mecanicas de la
uniéon. Y que dicha pérdida es mayor cuanto mayor es la severidad del
envejecimiento térmico y mecanico aplicado.
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6.3. Modelo XFEM

En esta seccién se discutirdan los resultados obtenidos mediante el modelo de
elementos finitos desarrollado en el proyecto de investigacion (capitulo 5.8 del
documento). Con el fin de resumir visualmente los resultados, se presentan en la
Figura 169 las grietas generadas a causa de la fatiga térmica, para aquellos modelos
en los que se varia el espesor (t) de la interfase entre 2,5 y 5% del radio de la fibra,
con rigideces (E) entre 6 y 12 GPa, tanto en ambientes oxidativos como no
oxidativos. No se incluyen en dicha tabla los casos de 1% dado que el dafio
observado se limita a grietas nucleadas en la interfase y poco desarrolladas en la
matriz (ver Figuras 142 y 144), tanto en simulacion de atmdsfera inerte como
oxidativa.

Por otro lado, en la Tabla 40 se registran los principales parametros calculados para
su comparacion y discusion. Estos parametros se dividen segiin los modelos de
iniciacion, propagacion sin efecto oxidativo y propagacion incluyendo oxidacion.
En la iniciacién o nucleacion de grietas se atiende a: Temperatura de iniciacion de
grieta, longitud de la misma, y parametro de dafo (calculado segtin se especifica en
el capitulo 5.8.1). En los modelos de propagacion, ademds del estado de
agrietamiento de la celda observado, se analiza: la existencia o no de propagacion
completa de dafio (si una o varias grietas alcanzan el borde de la celda, o a la fibra
contigua), y el nimero de ciclos necesarios para ello.

En la tabla, los valores entre paréntesis no se consideran validos ya que tal y como
se describe en el capitulo 5.8.3 la evolucion de la grieta simulada no corresponde a
lo observado en la fase experimental del proyecto.

Tanto en la Figura 169 como en la Tabla 40 no se incluyen los casos de interfase
simulada con propiedades altamente flexibles (rigidez de 0,01 GPa), dado que
estos, independientemente del espesor de la interfase, no generan grietas. En
dichos casos la interfase amortigua el comportamiento de la celda, dando lugar a
un campo de tensiones de menor valor sin que se produzca el fallo de los
elementos.
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NO OXIDATIVO

#=2,5% E=12GPa
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1=2,5% E=6GPa
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t=5% E=12GPa

NO OXIDATIVO
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OXIDATIVO

t=5% E=6GPa

Figura 169. Resumen de resultados de los casos de espesor de interfase modelada
del 2,5y 5% del radio de la fibra, para rigideces de 6 y 12 GPa, con y sin efecto
oxidativo.
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Tabla 40. Resultados obtenidos para los distintos casos considerados en el
modelado numérico. Los valores mostrados en paréntesis no se consideran validos.

Atmosfera Atmosfera
NEUTRA OXIDATIVA
;O N 8 ) & )
= T E = 2, = =2
2 S ‘% g & s g &
3| EE € ¢ Ef¥c EE¢
52| EE S |5 g23 & g22
E§| ©-E & | %o 2ET Yo 25T
SRS B e Q ?nzi:UEw ?nts:UEm
o & .ED = E o © %) -8 E o © ) -2 E
g8 £ 2| g g2 SEE 82 TAEES
FE| SE & | £ Zs49 &8 Zz==
t=1%
57 0,99 0,182 NO N/A NO N/A
E=12GPa
t=1%
85 1,44 0,262 NO N/A NO N/A
E=6GPa
t=2.5%
585 | 175 | 0183 | I 88 Sh | @51
E=12GPa
t=2.5%
80,7 2,13 0,342 SI 115 SI 106
E=6GPa
t=50/0
56,7 1,24 0,111 SI 65 SI 68
E=12GPa
t=50/0
84,8 1,58 0,190 SI 120 SI 85
E=6GPa
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Seguin lo observado en la tabla, el papel de las propiedades de la interfase es, por
tanto, determinante para la iniciacién del dano. Cuanta mayor rigidez se impone a
dicha interfase, menores son las temperaturas necesarias para que se produzca el
comienzo de grieta. Para el caso de una interfase de rigidez de 12 GPa, la
temperatura de iniciacién de grieta esta en el rango de 56-59°C; y en el rango de 80-
85°C para rigidez de 6 GPa (Figura 170). Sin embargo, los valores de temperatura a
la cual se produce la iniciaciéon de grietas parecen estar poco influenciados por el
espesor de la interfase.

Con un espesor de interfase del 2,5% respecto al radio de la fibra, la diferencia entre
las temperaturas de iniciacion de dafio cuando se consideran rigideces de esta de 6
y 12 GPa es de 22,2°C. Este nimero aumenta a 28°C cuando se consideran
espesores del 1% y 5%.

Temperatura de Iniciacién de Dafio
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Figura 170. Temperatura de iniciacion de dafo (t=espesor de la interfase como
porcentaje del radio d la fibra, E=rigidez de la interfase).

Por otro lado, el parametro de dafo calculado en los modelos de iniciacién de
grieta, es mayor en los casos de 6 GPa de interfase que en los de 12 GPa de rigidez
(para todos los espesores de interfase considerados).

De acuerdo con los resultados obtenidos experimentalmente, las grietas comienzan
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a aparecer en el material durante los primeros 4-5 ciclos térmicos. Por lo tanto, el
agrietamiento mostrado por las simulaciones en el capitulo 5.8.1, de iniciacion de
darfio, representa de forma aproximada el comportamiento real del material.

El valor del espesor de interfase cobra especial relevancia en la fase de propagacion
del dafio. Los modelos considerados con un espesor del 1% respecto al radio de la
fibra, independientemente de si se incluye el efecto oxidativo o no, desarrollan
dafio como desuniones en pequenas areas que hacen estabilizar el modelo tras la
aplicacion de pocos ciclos (del orden de 10-20 ciclos), no propagandose
posteriormente. Sin embargo celdas unitarias consideradas con interfase de
espesores de 2,5% y 5% desarrollan mayores grietas que se propagan hasta el borde
de la geometria modelada (significando esto que contintian en la fibra contigua).

Considerando el modelo, sin tener en cuenta efectos oxidativos, con una interfase
de 12 GPa, para alcanzar el borde de la geometria modelada, se necesitan aplicar 88
y 65 ciclos térmicos para interfases de espesor 2,5% y 5%, respectivamente. Estos
numeros aumentan si se considera una rigidez de 6 GPa, hasta 115 y 120 ciclos
térmicos. Al introducir el efecto oxidativo, estos ultimos decrecen hasta 106 y 85,
respectivamente. Esto es debido a que al rigidizar la matriz por oxidacion, las
grietas se desarrollan de manera mas rapida.

Segtin lo anterior, aumentar el valor de rigidez de la fibra e incluir efectos
oxidativos, implica menor numero de ciclos necesarios para que las grietas
alcancen el borde de la celda modelada.

En las Figuras 171 y 172 se comparan los valores de ovm calculados en el elemento
representativo (Figura 141a) y a 150°C, en los ciclos térmicos aplicados 50, 100 y
150.
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Figura 171. ovm, evaluadas en el elemento representativo a 50, 100 y 150 ciclos
térmicos aplicados sin tener en cuenta efectos oxidativos.
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Figura 172. ovm, evaluadas en el elemento representativo a 50, 100 y 150 ciclos
térmicos aplicados teniendo en cuenta efectos oxidativos.
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Las tensiones evaluadas en el ciclo nimero 50 se encuentran en el mismo rango de
valores (48-51 MPa) para todos los casos considerados, mientras que el
comportamiento difiere significativamente a un numero mayor de ciclos,
dependiendo del espesor y rigidez de interfase, y en funciéon de si se incluyen
efectos oxidativos o no.

En ambientes neutros, para aquellos casos en los que se alcanza un alto grado de
agrietamiento en el modelo, el valor de las tensiones disminuye considerablemente
como efecto de la pérdida de rigidez de la celda, este es el caso de los modelos
donde se considera una rigidez de la interfase de 12 GPa con espesores de 2,5% y
5%, disminuyendo el valor de las tensiones 8 y 9,5 MPa, respectivamente, entre los
ciclos 50 y 150. Esta caida de las tensiones evaluadas en el elemento de control se
produce también, aunque a menor escala, en los modelos considerados con rigidez
intermedia de 6 GPa, siendo la caida de 0,6 y 2 MPa cuando el espesor de la
interfase es de 2,5% y 5%, respectivamente. Por tltimo, no se detecta disminucién
en las tensiones calculadas entre los ciclos 50 y 150 cuando se considera un espesor
de interfase del 1%. Las grietas generadas en los primeros 50 ciclos se estabilizan y
no se desarrolla el dafio de la celda (independientemente de la rigidez de la
interfase considerada).

Cuando se introduce el efecto de la oxidacion de la matriz en el modelo, los valores
de las tensiones evaluadas aumentan con el numero de ciclos térmicos
considerados, practicamente para todos los casos analizados (incluidos los de 1%
de espesor). Esto se debe a que la rigidez de la interfase aumenta con el tiempo de
ensayo, produciendo que las tensiones calculadas sean mayores con el nimero de
ciclos aplicados. Como excepcion, el caso de 12 GPa de rigidez y 5% de espesor de
interfase implican un dafio elevado, tal y como puede verse en la Figura 169, donde
hasta 4 grietas alcanzan el borde de la celda. Este dafio produce que las tensiones
calculadas en el elemento representativo disminuyan, aun cuando la rigidez de la
matriz aumenta por efecto de la oxidacion.

Existe un caso especial, donde la rigidez de la interfase es de 6 GPa, su espesor es
del 2,5% del radio, y se simula ambiente neutro. En este se generan dos grietas
independientes cuyos caminos coinciden en punto (“A” y “B” en la Figura 173), por
tanto el drea de material inscrito en el perimetro no contribuye a la rigidez de la
celda modelada.
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Figura 173. Detalle de grietas coincidentes.

Para continuar con el andlisis comparativo, y con el fin de evaluar la rigidez que
presenta la celda unitaria en cada uno de los casos simulados, se define dueq como
un desplazamiento equivalente, de la manera mostrada en la siguiente férmula:

Sueq = /6x2 + 8y? (6.1)

Dénde, teniendo en cuenta la nomenclatura definida en la Figura 141: dx es el
desplazamiento sufrido por el borde BC de la celda unidad, y 0y es el
correspondiente al borde CD, ambos evaluados en estado de maxima temperatura
del dltimo ciclo térmico de cada analisis.

En la Figural74 se muestra una comparacion entre los desplazamientos
equivalentes (Oueq) de las celdas unidad evaluadas en el modelado numérico (para
todos los casos considerados, teniendo y sin tener en cuenta efectos oxidativos).
Este parametro proporciona informacion de la degradacion de la celda analizada
tras la aplicacion de los ciclos de fatiga térmica. Cuanto mayor sea dueq, menor es la
rigidez total de la celda y por tanto mayor degradacion sufrida en el material
modelado.
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Desplazamiento equivalente

0.315

Figura 174. Desplazamientos equivalentes de las celdas evaluadas.

Se puede observar que, en practicamente todos los casos, el valor del
desplazamiento equivalente es mayor en aquellos analisis en los que se incluye
efecto de oxidacion de la resina. El tinico caso en el que dueq es mayor en ambiente
neutro es aquel mencionado en la Figura 173 donde, debido al desarrollo de las
grietas, se forma una isla de material que no aporta rigidez a la celda unitaria.

En la Tabla 41 se muestra el porcentaje de aumento de dueq al introducir el efecto
oxidativo respecto al neutro. Las variaciones poco notorias en los casos en los que
se considera un espesor de interfase del 1% se pueden explicar debido a que las
desuniones en la interfase no implican propagaciones significativas de grietas en la
matriz y por lo tanto el dafio acumulado al final del analisis es limitado.
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Tabla 41. Aumento (%) de dueqentre casos teniendo en cuenta la oxidacion de la

resina y neutro.
E [GPa] / t [%] Variacion de Oueq [%]
12/1 0,27
6/1 0,31
12/2,5 2,07
6/2,5 -1,86
12/5 2,72
6/5 1,03

Con el fin de comparar la degradacion que sufren las celdas modeladas en los

distintos casos considerados, se define la pérdida de rigidez de la celda como:
5ueq—5uzsf

ref
8ueq

- 100 (6.2)

Dénde, dueq se calcula para cada modelo sin generacion de dafio (sin nucleacion
ni crecimiento de grieta).

Las Figuras 175 y 176 comparan los valores de dicha pérdida de rigidez para los
distintos casos considerados en este estudio, con y sin consideraciéon de efectos
oxidativos, respectivamente. Se denomina Inerte a aquellos casos en los que no se
incluyen los efectos oxidativos.

El caso de rigidez 6 GPa y espesor 2,5%, simulado en condiciones inertes, presenta
un comportamiento distinto respecto al de idéntico espesor y rigidez 12 GPa. Este
comportamiento andémalo ya ha sido justificado anteriormente, debiéndose al
desarrollo de dos grietas que se interceptan (Figura 173).
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En los casos en que se considera una rigidez de interfase de 12 GPa y un espesor de
5%, asociados a una gran degradacion observada en la Figura 169, son los que
mayor porcentaje de variacion presentan, especialmente en ambientes oxidativos
(7,21%).

Los valores de pérdida de rigidez, para los casos con parametros 1% / 12 GPa, y
1% / 6 GPa, son similares en ambientes inertes y oxidativos. Esto puede explicarse
ya que ambos presentan una degradacion similar después de la simulacion de los
ciclos térmicos.

Por ultimo, se puede observar que para las celdas unitarias con espesores de 1% y
5% del radio de la fibra, la pérdida de rigidez es mayor cuanto mayor es la rigidez
de la interfase considerada.

Experimental vs Numérico - Inerte

E=6 GPa; t=5%

E=12 GPa; t=56%

E=6 GPa; t=2.5%

] E=12 GPa; t=2.5%

E=6 GPa; t=1%

i
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
t
|
|
|
|
|
|
|
|
}

E=12 GPa; t=1% }

|

Resultado Experimental

0 1 2

3 4
Pérdida Rigidez [%)]

Figura 175. Comparacion de resultados entre ensayos experimentales y modelado
numérico para ambiente Inerte.
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Experimental vs Numérico - Oxidativo

E=6 GPa; t=5%

E=12 GPa; t=5%

E=6 GPa; t=2.5%

E=12 GPa; t=2.5%

E=6 GPa; t=1%

E=12 GPa; t=1%

Resultado Experimental

3 4
Pérdida Rigidez [%]

Figura 176. Comparacién de resultados entre ensayos experimentales y modelado
numérico para ambiente Oxidativo.

Ademads, en los graficos anteriores se ha incluido los resultados de pérdida de
rigidez media, obtenidos mediante los ensayos experimentales en ambientes inerte
y oxidativo. Aunque no es posible realizar una correlacion directa entre la pérdida
de rigidez calculada mediante el modelo numérico, y los datos experimentales,
dado que el modelo numérico no toma en cuenta las sucesivas capas en distinta
orientacion, es posible comparar los resultados.

Teniendo en cuenta que, el caso de pardmetros de interfase E=6 GPa y t=2,5%,
presenta un desarrollo de grieta irrealista, se concluye del estudio que aquellos
modelos con E=12 GPa - t=5%, tanto en ambientes inertes como oxidativos, son los
que presentan mejor comportamiento respecto a los resultados experimentales.






7. CONCLUSIONES

En esta tesis se ha abordado, tanto experimental como numéricamente, el
fenémeno de envejecimiento de material compuesto de fibra de carbono mediante
fatiga térmica y/o combinacién de esta con esfuerzos mecanicos estaticos.

La degradacion sufrida por este tipo de envejecimiento se basa en:

(@) Desunidn entre fibra y matriz, resultando un posterior agrietamiento de la
resina
(i) Oxidacion de la resina a elevadas temperaturas (cercanas a la temperatura

de curado del material), que implica un aumento de rigidez de dicho componente.

Este proceso de degradacion, aunque se basa en la diferencia de coeficientes de
expansion térmica de los distintos materiales que conforman el composite, y en la
pérdida de propiedades de las resinas bajo condiciones oxidativas, no afecta de
forma igual a todos los laminados, dependiendo esta de la secuencia de laminacién
del material. Todo lo anterior queda demostrado mediante los ensayos realizados a
lo largo del proyecto de investigacion.

Mediante los resultados obtenidos en la primera fase, orientada a comparar el
efecto de fatiga térmica en atmdsferas con y sin contenido en oxigeno, en laminados
tipo cross-ply simétricos, se puede concluir que:

J Existe una oxidaciéon de la resina cuando los ensayos se llevan a cabo en
atmdsferas con contenido de oxigeno que implica una pérdida de peso del material.
. Tras los 500 ciclos térmicos aplicados, las muestras expuestas en atmdsfera
oxidativa presentan una mayor pérdida de peso frente a las ensayadas en
atmdsfera inerte (0,16% mayor).

J Los ciclos de fatiga térmica producen grietas en el material debido a las
diferencias de coeficiente térmico de expansion fibra-matriz.

239
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. La combinacién de fatiga térmica y oxidacion de la matriz produce un
efecto de aceleracién del envejecimiento del material compuesto. Mediante el
analisis tomografico se ha podido cuantificar el tanto por ciento de volumen de
material dafiado por muestra, siendo para el caso oxidativo superior al resto (en
torno a 4 puntos porcentuales mayor).

o El deterioro que sufre el material influye directamente sobre las
propiedades mecanicas del laminado, en concreto sobre la rigidez del mismo. Esta
disminuye desde 71,45 GPa en el estado inicial del composite, hasta los 66,28 GPa
tras la aplicacion de los 500 ciclos térmicos en atmdsfera oxidativa.

. Para las muestras ensayadas en atmosferas inertes, la rigidez del material
disminuye hasta 67,81 GPa y 67,36 GPa en atmosfera inerte e inerte+,
respectivamente.

. El deterioro debido a dicho agrietamiento no se detecta en la resistencia a
traccion de las muestras. Esto es debido a que dicha resistencia esta influenciada
principalmente por el estado de la fibra del material compuesto, y no por el estado
de agrietamiento o de la degradacion de la matriz. La fibra de carbono no se ve
afectada ni por los ciclos térmicos, ni por los efectos oxidativos de la atmoésfera de
ensayo. Por otro lado, cabria esperar que la resistencia a compresion disminuya
(aunque no se hayan tenido en cuenta estos ensayos en el presente documento)
debido a los efectos de desunion entre capas (delaminaciones) y agrietamiento.

J Se ha comprobado que el hecho de introducir oxidacién en los ensayos de
envejecimiento por fatiga térmica, produce una disminucién considerable en la
vida a fatiga del material, a causa de la degradacion de la resina.

J Aungque se ha detectado una clara disminucion de la resistencia a fatiga, el
numero de ensayos realizado no permite una cuantificacion precisa de la misma.

Como resumen de conclusiones de la primera fase puede decirse que existe una
degradacion debida a ciclos térmicos sobre el material compuesto, y que esta se
celera por el efecto oxidativo de la atmdsfera de ensayo, afectando a las
propiedades mecanicas estéticas y vida a fatiga.

Del andlisis de la segunda fase experimental de la tesis, orientada a analizar el
efecto combinado de envejecimiento por ciclos térmicos y carga mecanica estatica,
incluyendo otras geometrias y secuencia de laminacién [+45/-45/0/90]xs, puede
concluirse:
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. En el material expuesto nicamente a ciclos térmicos, no se detectan
apariciones de grietas ni pérdida de propiedades mecanicas del laminado. Ni si
quiera aun cuando el material ensayado presentaba porosidad (de pequefio
tamarfio e indetectable por ultrasonidos) en su estado inicial. Esto se debe a que la
existencia de capas en el laminado con orientacion +45°, disminuyen las tensiones
locales que producen desunién fibra-matriz, impidiendo asi la apariciéon de grietas
y posteriores delaminaciones.

J Sin embargo, aquellos especimenes expuestos a la combinacién de 140
ciclos térmicos y carga mecanica estatica (mediante peso afiadido en el extremo de
las probetas), muestran defectos en la union en T (concretamente en el radio)
producidos por dichas condiciones de solicitacion. Estos defectos son
principalmente grietas generadas a raiz de poros existentes en el inicio.

J Se produce una reduccion en la resistencia de los especimenes entre el 11%
y el 31% respecto a la resistencia de referencia. Observandose que el espécimen con
mayor disminucién de resistencia, presenta el mayor niimero de indicaciones en el
radio, coincidiendo con el componente sometido a mayor valor de carga mecanica
estatica durante el ciclado térmico.

Por dltimo, mediante una simulaciéon por elementos finitos, empleando criterios de
dafio generalmente aceptados, se ha analizado numéricamente el proceso de
agrietamiento de material compuesto. De estas simulaciones puede concluirse:

J Es necesario modelar una interfase, para que, en la fase de inoculacién de
grietas (iniciacion de dafio), se produzca el fenomeno de desunién entre fibra y
matriz del material compuesto que dé lugar a la futura grieta.

J Se observa que cuanta mayor rigidez se impone a la interfase, menores son
las temperaturas necesarias para que se produzca el comienzo de grieta,
disminuyendo de 80-85°C para rigidez de 6 GPa, a 56-59°C para el caso de una
interfase de rigidez de 12 GPa.

J Sin embargo, los valores de temperatura a la cual se produce la iniciacién
de grietas parecen estar poco influenciados por el espesor de la interfase.
. En los modelos de propagacién o crecimiento de dafio en los que no se

tiene en cuenta el efecto oxidativo, el estado tensional de los modelos es menor y
ademas tiende a estabilizarse con el nimero de ciclos aplicados, de igual forma que
su estado de agrietamiento.
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o En los modelos de propagacién en los que se incluye el efecto oxidativo, al
producirse una rigidizacion de la matriz, mayor cuanto mas ciclos térmicos se
consideran, el campo de tensiones aumenta con el tiempo de ciclado modelado,
produciéndose por tanto un estado de agrietamiento mayor que en el caso anterior.
Es por ello que la rigidez de la celda unidad modelada disminuye en su computo
global. La cuantificacion de este hecho se observa mediante el parametro definido
como desplazamiento equivalente (Sueq).

. Cuanta mayor rigidez se considera en la interfase, mayor es el estado de
agrietamiento obtenido al final de la simulacién.

. En los casos considerados con interfase altamente flexible (0,01 GPa), no se
generan (y por tanto no existe propagacion) grietas en el material.

. Para una interfase de espesor 1% del radio de la fibra, el estado de
deterioro es siempre menor que para los casos de 2,5y 5%.
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ANEXO DE RESULTADOS

A1: Inspecciones UT. Fase I

. Panel 15150.

Como se observa en el C-Scan en amplitud (Figura 102a) existe una indicacién
cercana a B3-4 y B2-4, situado a 29 mm del primero. Esta indicacion (D1) se
caracteriza por la disminucion del eco de fondo desde el 80% hasta el 30%. Como se
comprobara mas adelante, al estar cercana al borde del panel, no supone riesgo en
la fabricacion de probetas, ya que los bordes deberan ser eliminados para obtener
una superficie de panel util en la que se asegure un espesor de 2,21+0,2 mm.

La indicacién D2, marcada también sobre el C-scan en amplitud, se trata de una
zona de atenuacién del eco de fondo de la sefial (Figura 177). Analizando la imagen
del C-Scan en amplitud del cuadrante 2, se observa como dicha atenuacion
coincide con marcas superficiales detectadas en el panel (Figura 178).
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Figura 177. A-scan de la indicaciéon D2 correspondiente a marcas superficiales en el
Panel 15150.

Figura 178. Marcas superficiales en el Panel 15150.
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De nuevo, al estar dichas marcas cercanas al borde B2-4 (en concreto se extienden
desde éste hasta 40 mm al interior del panel), la zona D2 no representa
inconveniente para el corte de probetas.

Sin embargo, las indicaciones marcadas en el C-scan en posicion son relevantes
debido a su probable inclusion en la superficie ttil del panel. Como se detecta en la
Figura 102b, las marcas D3 y D4 suponen una disminucion del espesor del panel
por debajo de 2 mm, lo cual esté fuera de la tolerancia requerida. Se adjunta en la
Figura 179 un esquema de la situacién de D2 y D3 en el panel.

También se aprecian marcas en color rojo identificadas en la Figura 102b como Z.
La explicacion para estas es la misma que en el caso del panel 15149. Se trata de una
falsa sefal de disminucion del espesor del panel.

<>
09

<>
85

Figura 179. Localizacion y dimension de las zonas D3 y D4 (cotas en mm). Panel
15150.
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A2: Inspecciones UT. Fase II

° UT panel unién en “T” - estado envejecido —parte plana-

A continuacion (Figuras 180 y 181) se representan los C-Scan en amplitud de eco de
fondo y posicién de eco de indicacion, para los especimenes EVAPT02 y EVAPTO3,

respectivamente.
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Figura 180. Resultados inspecciones UT EVAPT02 post-envejecimiento.
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C-Scans-EVAPT03

Amplitud Eco
Fondo
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Posicién Eco
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O
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Figura 181. Resultados inspecciones UT EVAPT03 post-envejecimiento.
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. UT panel unién en “T” - estado envejecido —radios-
EVAPT02
uT C-scan amplitud C-scan posicion

B [
Ty R

Radio 1

Radio 2

Figura 182. Resultados inspecciones UT radios EVAPT02 post-envejecimiento.
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Figura 183. Resultados inspecciones UT radios EVAPT03 post-envejecimiento.
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A3: Radiografia Digital/Tomografia. Fase I

Las Figuras 184 a 186 muestran las Radiografias Digitales y Tomografias de las
probetas ensayadas en atmdsferas Inerte, Inerte+ y Oxidativa, en los distintos

estadios del proceso de envejecimiento.

INERTE

NeCiclos Radiografia Digital Tomografia

30

Figura 184. Radiografia y tomografia de probetas tipo M1 ensayadas en atmoésfera
inerte.
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INERTE

NeCiclos Radiografia Digital Tomografia

100

2o
— —— ¥

200

Figura 184 (Continuacién). Radiografia y tomografia de probetas tipo M1

ensayadas en atmosfera inerte.
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INERTE

NeCiclos

Radiografia Digital

Tomografia

300

400

Figura 184 (Continuacion). Radiografia y tomografia de probetas tipo M1

ensayadas en atmosfera inerte.
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INERTE

NeCiclos Radiografia Digital Tomografia

500

Figura 184 (Continuacién). Radiografia y tomografia de probetas tipo M1

ensayadas en atmosfera inerte.
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OXIDATIVA
NeCiclos Radiografia Digital Tomografia
5
30

Figura 185. Radiografia y tomografia de probetas tipo M1 ensayadas en atmdsfera

oxidativa.
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OXIDATIVA

NeCiclos Radiografia Digital

100

200

Figura 185 (Continuacién). Radiografia y tomografia de probetas tipo M1
ensayadas en atmosfera oxidativa.
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OXIDATIVA

NeCiclos Radiografia Digital

Tomografia

300

-

400

Figura 185 (Continuacion). Radiografia y tomografia de probetas tipo M1
ensayadas en atmosfera oxidativa.
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OXIDATIVA

Ne°Ciclos

Radiografia Digital

Tomografia

500

Figura 185 (Continuacién). Radiografia y tomografia de probetas tipo M1
ensayadas en atmosfera oxidativa.
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INERTE+

Ne<Ciclos

Radiografia Digital

Tomografia

30

Figura 186. Radiografia y tomografia de probetas tipo M1 ensayadas en atmdsfera

inerte+.




272 Envejecimiento Acelerado de Composites Aeroespaciales por estrés térmico y mecénico

INERTE+

NeCiclos Radiografia Digital Tomografia

100

200

Figura 186 (Continuacién). Radiografia y tomografia de probetas tipo M1

ensayadas en atmdsfera inerte+.




Anexo de Resultados 273

INERTE+

NeCiclos Radiografia Digital Tomografia

300

400

Figura 186 (Continuacion). Radiografia y tomografia de probetas tipo M1
ensayadas en atmosfera inerte+.
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INERTE+

Ne°Ciclos

Radiografia Digital

Tomografia

500

Figura 186 (Continuacién). Radiografia y tomografia de probetas tipo M1

ensayadas en atmosfera inerte+.




Anexo de Resultados 275

A4: Radiografia Digital/Tomografia. Fase II
Los resultados de las inspecciones tomograficas sobre EVAPT02 y EVAPT03 se
muestran en las Figuras 187 y 188.

EVAPT02

Indicacién 1

Indicacién 3

Indicacién 2

Figura 187. Inspeccion tomografica de la probeta EVAPT02.
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EVAPTO03

Reconstruccién Indicaciéon 1

Indicacién 2 Indicacién 3

Figura 188. Inspeccion tomografica de la probeta EVAPTO3.
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A5: Materialografia. Fase I

Las Figuras 189 y 190 muestran los espesores de capa del laminado. Dichas
imagenes son obtenidas mediante microscopio Optico en el material en su estado de

referencia.

Figura 190. Espesor de capas, corte A (Fase I). Cotas en pum.
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La Figura 191 muestra una microscopia donde es posible medir el diametro de fibra
del material compuesto en su estado de referencia.

Figura 191. Diametro de fibra (Fase I). Cotas en pm.

En las Figuras 192 a 194 se muestran imagenes de los barridos de las muestras
mediante microscopia dptica, para los cortes A y B (definidos segtin la Figura 32).
En ellas se pueden apreciar las grietas y delaminaciones detectadas.
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Microscopias sobre probetas cicladas en ambiente Inerte

Ciclos  Corte Imagen
A
5
B
A
30
B
A
100
B
A
200
B

Figura 192. Imagenes de barrido mediante microscopio optico sobre probetas

cicladas en ambiente Inerte (Fase I).
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Microscopias sobre probetas cicladas en ambiente Inerte

Ciclos  Corte Imagen

A

300
B
A

400
B
A

500
B

Figura 192 (Continuacién). Imagenes de barrido mediante microscopio 6ptico
sobre probetas cicladas en ambiente Inerte (Fase I).
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Microscopias sobre probetas cicladas en ambiente Oxidativo

Ciclos  Corte Imagen
A
5
B
A
30
B
A
100
B
A
200
B

Figura 193. Imagenes de barrido mediante microscopio 6ptico sobre probetas

cicladas en ambiente Oxidativo (Fase I).



282  Envejecimiento Acelerado de Composites Aeroespaciales por estrés térmico y mecénico

Microscopias sobre probetas cicladas en ambiente Oxidativo

Ciclos  Corte Imagen

A

300
B
A

400
B
A

500
B

Figura 193 (Continuacién). Imagenes de barrido mediante microscopio 6ptico
sobre probetas cicladas en ambiente Oxidativo (Fase I).
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Microscopias sobre probetas cicladas en ambiente Inerte+

Ciclos  Corte Imagen
A
5
B
A
30
B
A
100
B
A
200
B

Figura 194. Imagenes de barrido mediante microscopio 6ptico sobre probetas

cicladas en ambiente Inerte+ (Fase I).
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Microscopias sobre probetas cicladas en ambiente Inerte+

Ciclos  Corte Imagen

A

300
B
A

400
B
A

500
B

Figura 194 (Continuacién). Imagenes de barrido mediante microscopio 6ptico
sobre probetas cicladas en ambiente Inerte+ (Fase I).




Anexo de Resultados 285

Las Figuras 195 y 196 muestran las tipologias de grietas encontradas durante el
analisis de los resultados de microscopia.

Corte B
Ti
1p.o de Muestra
Grieta
Recta
Erratica
Oblicua

Figura 195. Tipologia grietas corte B (Fase I).
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Corte A
Tipo de
P Muestra
Grieta
Recta
En arbol
S
)
‘A:i
"' X »
R TR T
R e s T
Erratica

Figura 196. Tipologia grietas corte A (Fase I).
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La Figura 197 detalla los defectos en capas externas detectados en las muestras, tras
el ciclado térmico en los distintos ambientes de ensayo. Estos defectos pueden
haber sido ocasionados (o favorecidos) por el corte de probetas, por lo que no han
sido considerados en el analisis de tamafio de grieta.

Defectos por el corte

Ambiente Muestra

Inerte

Inerte+

Oxidativo

Figura 197. Defectos por corte de las probetas (Fase I).
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A6: Materialografia. Fase II

Ciclos Imagen

25

50

75

100

140

Figura 198. Resultados barrido microscopio dptico. Probetas envejecidas (Fase II).
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A7: Ensayos estaticos traccion. Fase I

La Tabla 42 muestra los resultados (rigidez y tensién de rotura) de las distintas
probetas ensayadas en el estado de referencia del material.

Tabla 42. Resultados ensayos de traccion sobre material en estado de referencia.

ID probeta E[GPa] X¢[MPa]
EVAT1044 71,66 931,03
EVAT1045 63,84 874,25
EVAT1046 71,24 972,78
EVAT1047 71,52 937,88
EVAT1048 68,89 879,7
EVAT1059 71,78 1041,3
EVAT1060 72,25 1044,3
EVAT1061 71,2 895,2
EVAT1062 71,55 1053
EVAT1063 71 1015,4
EVAT1064 70,92 1074
EVAT1065 71,3 1079,3
EVAT1066 71,59 1094,6
EVAT1067 71,21 1114
EVAT1087 72 1046,4
EVAT1088 71,26 1046,5
EVAT1089 71,65 1038

EVAT1090 71,11 1052
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Como se puede observar, las probetas ensayadas con identificacion EVAT1045 y
EVAT1048 estan claramente fuera de la tendencia general del resto de resultados.
Se decide no incluirlas en el calculo de los valores estadisticos aplicando para ello el
Criterio de Chauvenet, empleado para para evaluar si un dato experimental, de un
conjunto de datos experimentales, es un valor atipico (outlier).

Las Tablas 43 a 45 recogen los resultados de los ensayos de traccién para probetas
envejecidas, en funcidn de la atmdsfera de ensayo y del niimero de ciclos térmicos
aplicados.

Tabla 43. Ensayos de traccion probetas envejecidas en atmdsfera inerte.

Resultados probetas envejecidas en ambiente Inerte

Ciclos ID probeta E [GPa] Xt: [MPa]

EVAT1091 70,30 955,27
EVAT1092 68,11 1007,1
° EVAT1093 67,25 1007,2
EVAT1094 67,92 1038,3
EVATI1083 69,64 948,39
EVAT1084 68,91 1026,3
» EVAT1085 69,75 1014
EVAT1086 68,3 970,7
EVAT1017 69,17 987,63
100 EVATI1018 67,68 1005,5
EVATI1019 67,41 1038,7
EVAT1023 70,12 981,78
200 EVAT1024 66,43 902,41

EVATI1026 67,3 967,66
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Tabla 43 (Continuacién). Ensayos de traccion probetas envejecidas en atmdsfera
inerte.

Resultados probetas envejecidas en ambiente Inerte

Ciclos ID probeta E [GPa] X¢ [MPa]

EVAT1020 67,25 975,55
300 EVAT1021 69,72 927,49
EVAT1022 69,03 917,93
EVAT1013 66,84 945,08
400 EVATI1014 66,88 1020,4
EVAT1027 69,79 957,61
EVATI1015 67,13 897,21
500 EVATI1016 66,19 999,99
EVAT1025 70,1 936,43

Tabla 44. Ensayos de traccidén probetas envejecidas en atmdsfera Oxidativa.

Resultados probetas envejecidas en ambiente Oxidativo

Ciclos ID probeta E [GPa] Xt [MPa]

EVAT1103 71,37 988,42

EVAT1104 68,60 972,32
° EVAT1105 68,14 1005,22
EVAT1106 71,83 1027,82

EVAT1107 67,02 998,42

EVAT1108 70,31 992,32

% EVAT1109 69,18 942,22

EVATI110 69,3 935,82
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Tabla 44 (Continuacién). Ensayos de traccién probetas envejecidas en atmdsfera
Oxidativa.

Resultados probetas envejecidas en ambiente Oxidativo

Ciclos ID probeta E [GPa] Xt [MPa]
EVATI112 67,94 886,92
EVAT1113 67,62 952,22
100 EVAT1114 67,71 951,72
EVAT1115 67,11 967,22
EVAT1116 66,07 999,34
EVAT1117 66,62 954,89
200
EVAT1118 67,01 1009
EVAT1119 66,22 876,74
EVAT1124 66,05 731,85
EVAT1125 65,77 872,01
20 EVAT1126 65,93 890,32
EVAT1127 65,99 904,22
EVAT1120 67,16 940,22
EVAT1121 68,15 980,22
400
EVAT1122 66,78 958,22
EVATI1123 60,52 1000,22
EVAT1128 66,47 857,22
EVAT1129 67 924,22
500 EVATI1130 65,28 889,22
EVATI1131 66,5 931,22

EVAT1132 66,17 999,22
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Tabla 45. Ensayos de traccion probetas envejecidas en atmosfera Inerte+.

Resultados probetas envejecidas en ambiente Inerte+

Ciclos ID probeta E [GPa] X¢[MPa]
EVAT1095 68,15 1023
EVAT1096 7741 989,57
° EVAT1097 67,82 1012
EVAT1098 67,81 1016,7
EVAT1079 69,6 905,37
EVAT1080 72,10 1098,2
» EVAT1081 68,77 987,66
EVAT1082 68,44 964,89
EVAT1028 67,53 965,22
100 EVAT1029 68,26 1011,48
EVAT1030 67,5 976,68
EVAT1034 68,51 1014,3
200 EVAT1035 67,56 1034,9
EVAT1036 68,21 977,12
EVAT1037 67,38 961,4
300 EVAT1038 67,67 1015,1

EVAT1039 67,87 1020,8
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Tabla 45 (Continuacién). Ensayos de traccion probetas envejecidas en atmdsfera
Inerte+.

Resultados probetas envejecidas en ambiente Inerte+

Ciclos ID probeta E [GPa] X:[MPa]
EVAT1040 71,21 928,59
400 EVAT1041 65,67 964,84
EVAT1042 66,81 1014,6
EVAT1031 67,26 968,83
500 EVAT1032 67,63 1016,1

EVAT1033 67,19 940,57
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A8: Ensayos estaticos traccion. Fase II

La Tabla 46 muestra los resultados para cada probeta ensayada en el estado de

referencia de la Fase II.

Tabla 46. Resultados ensayos de traccion estado referencia en la Fase II.

ID probeta Tension Rotura [MPa] E[GPa]
EVAT2001 722,84 46,25
EVAT2002 711,15 46,02
EVAT2003 727,99 46,36
EVAT2004 698,56 46,84
EVAT2005 654,13 47,67
EVAT2006 757,83 46,96
EVAT2007 704,38 48,50
EVAT2008 725,94 46,17
EVAT2009 752,06 49,00
EVAT2010 739,43 48,21
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La Tabla47 muestra los resultados para cada probeta ensayada en el estado
envejecido de la Fase II.

Tabla 47. Resultados ensayos de traccion estado envejecido. Fase IL

ID probeta Tension Rotura [MPa] E [GPa]

EVAT2011 703,58 46,39
EVAT2012 670,70 49,73
EVAT2013 631,73 51,04
EVAT2014 673,25 47,06
EVAT2015 676,54 48,68
EVAT2016 676,54 49,22
EVAT2017 665,90 51,64
EVAT2018 712,65 50,29
EVAT2019 669,04 50,62

EVAT2020 672,72 49,95
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A9: Ensayos de flexion. Fase II

La Tabla 48 muestra los resultados, para cada probeta ensayada a flexion en el

estado de referencia, de 1la Fase II.

Tabla 48. Resultados de los ensayos de flexion en estado de Referencia. Fase II.

ID probeta omx[MPa] E[GPal
EVAFx001 899,30 35,48
EVAFx002 900,26 37,21
EVAFx003 860,63 37,84
EVAFx004 862,62 38,01
EVAFx005 917,49 37,72
EVAFx006 934,37 37,82
EVAFx007 910,12 39,03
EVAFx008 928,07 37,48
EVAFx009 922,29 39,50
EVAFx010 869,33 37,54
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La Tabla 49 muestra los resultados, para cada probeta ensayada a flexién en el
estado post-envejecido, de la Fase IL

Tabla 49. Resultados de los ensayos de flexion post-envejecimiento. Fase II.

ID probeta omax[MPa] E[GPa]

EVAFx001 38,90 925,31
EVAFx002 38,10 872,71
EVAFx003 38,58 881,07
EVAFx004 38,14 888,57
EVAFx005 38,20 901,70
EVAFx006 39 914,94
EVAFx007 37,74 875,75
EVAFx008 36,21 847,49
EVAFx009 38,50 897,65
EVAFx010 38,77 901,66
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A10: Ensayos de uniones en (T). Fase II

° Ensayos sobre probetas en estado de Referencia.

Ensayo probeta EVAPTO05

El ensayo se lleva a cabo en idénticas condiciones al anterior. Los graficos de fuerza
frente a deformaciéon (medidas mediante galgas), asi como fuerza vs
desplazamientos, obtenidos por PONTOS, se representan en las Figuras 199 y 200,
respectivamente.
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| 1 | | | | | 1 | | | | | | |
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Deformacién [ug]

Figura 199. Resultado ensayo EVAPT05. Extensometria.
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Figura 200. Resultado ensayo EVAPT05. PONTOS.
En la Tabla 50 se resumen los valores alcanzados en el ensayo en el momento de la
rotura.

Tabla 50. Valores de formacion, fuerza y desplazamiento en el momento de rotura.
EVAPTO05.

£5G1 €532 £5G3 £5G4 Omax Frot

-7503 pe  6.842 e 6933 pue 2936 pe 54,53 mm 287,02 N
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En la Figura 201 se puede observar el estado de la unién en T tras la rotura.

Figura 201. Rotura probeta EVAPTO05.
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Ensayo probeta EVAPT06

A continuaciéon se representan la relacion fuerza vs deformacion (Figura 202) y
fuerza vs desplazamientos (Figura 203), obtenidos por PONTOS, del dltimo ensayo
del perfilen T.
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Figura 202. Resultado ensayo EVAPTO06. Extensometria.

En la Tabla 51 se resumen los valores alcanzados en el ensayo en el momento de la
rotura.

Tabla 51. Valores de formacion, fuerza y desplazamiento en el momento de rotura.
EVAPTO6.

£sG1 £5G2 £5G3 £G4 Omax Frot

-7.625pe 6.865pue 6910 pe 3302 pe 56,20mm 292,92 N
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Figura 203. Resultado ensayo EVAPT06. PONTOS.

En la Figura 204 se puede observar el estado de la unién en T tras la rotura.

Figura 204. Rotura probeta EVAPT06.
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° Ensayos sobre probetas en estado post-envejecimiento.

Ensayo probeta EVAPT02

En las Figuras 205 y 206 se representan, respectivamente los graficos fuerza vs
deformacién (medidas mediante galgas), asi como fuerza vs desplazamientos,
obtenidos por PONTOS.
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Figura 205. Resultado ensayo EVAPTO02. Extensometria.
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Figura 206. Resultado ensayo EVAPTO02. PONTOS.

En la Figura 207 se puede observar el estado de la unién en T tras la rotura.

Figura 207. Rotura probeta EVAPT02.



306  Envejecimiento Acelerado de Composites Aeroespaciales por estrés térmico y mecanico

Ensayo probeta EVAPT03

El ensayo se lleva a cabo en idénticas condiciones que el anterior. Los graficos
fuerza vs deformacion (medidas mediante galgas), asi como fuerza vs
desplazamientos, obtenidos por PONTOS, se representan en las Figuras 208 y 209,
respectivamente.
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Figura 208. Resultado ensayo EVAPT03. Extensometria.
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Figura 209. Resultado ensayo EVAPTO03. PONTOS.

En la Figura 210 se puede observar el estado de la unién en T tras la rotura.

Figura 210. Rotura probeta EVAPTO3.
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A11: Ensayos de fatiga. Fase I

La Tabla 52 muestra los resultados de los ensayos de fatiga por probeta en estado
de referencia. El valor de R es 0,1 en todos los casos.

Tabla 52. Ensayos de fatiga sobre material en estado de referencia.

ID probeta omax N°Ciclos Ensayo Motivo Fin Ensayo Ensayo Valido

EVAF001 6502 10000000 Sin Rotura SI
EVAF002 7859 10644 Rotura en mordaza NO
EVAF003  736,1 6130600 Sin Rotura SI
EVAF004 7944 2177 Fallo Tabs NO
EVAF005 781,8 5086 Fallo Tabs NO
EVAF006 783,44 500 Rotura en Mordaza NO
EVAF007  790,6 2867708 Sin Rotura SI
EVAF008 830,9 212551 Rotura Material SI
EVAF009 832,0 1442622 Rotura Material SI
EVAF010 835,6 30385 Rotura Material SI
EVAF011  836,7 5583 Rotura Material SI
EVAF012 8335 42572 Rotura Material SI
EVAF013 8325 870048 Rotura Material SI
EVAF(014 8387 1294234 Rotura Material SI
EVAF015 856,7 28156 Rotura Material SI
EVAF016 8512 1083390 Rotura Material SI

EVAF017 8779 1819 Rotura Material SI
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Tabla 52 (Continuacién). Ensayos de fatiga sobre material en estado de referencia.

ID probeta omax N°Ciclos Ensayo Motivo Fin Ensayo Ensayo Valido
EVAF018 879,2 44046 Rotura Material SI
EVAF019 8779 2227 Rotura Material SI
EVAF020 8815 26306 Rotura Material SI
EVAF021 770,1 3024789 Sin Rotura SI
EVAF022 790,8 3527 Fallo Tabs NO
EVAF023  796,6 43282 Rotura en mordaza NO
EVAF024  802,6 1237 Rotura en Mordaza NO
EVAF025 7825 32500 Rotura en Mordaza NO
EVAF026 781,1 3487806 Rotura Material SI
EVAF027 7729 123070 Rotura en Mordaza NO
EVAF028 776,9 1152887 Rotura en mordaza NO
EVAF029 7813 1372094 Rotura en Mordaza NO
EVAF030 778,0 1702401 Rotura en Mordaza NO
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Las Tablas 53 a 55 muestran los resultados de los ensayos de fatiga por probeta en
distintos estados de envejecimiento. El valor de R es 0,1 en todos los casos.

Tabla 53. Ensayos de fatiga sobre material en estado envejecido en atmésfera

Inerte.
ID Ne Ciclos Motivo Fin Ensayo
Estado Gmax 1.
probeta Ensayo Ensayo Vilido
EVAF031 00¢ 783,72 570 Rotura en NO
Inerte mordaza
EVAF0z2  200¢ 835,01 793 Rotura en NO
Inerte mordaza
EVAF033  200¢ 834,04 973 Rotura en NO
Inerte mordaza
EVAF034 00 812,29 500 Rotura en NO
Inerte mordaza
300c- Rotu
EVAF035 ¢ 830,50 500 orraen NO
Inerte mordaza
500c-
EVAF036 734,62 5000 Fallo en Tabs NO
Inerte
EVAF037 00¢ 782,64 2540 Rotura en NO
Inerte mordaza
EVAF038 | 00C 789,27 600 Rotura en NO
Inerte mordaza
400c-
EVAF039 831,37 1000 Fallo en Tabs NO
Inerte
100c- R
EVAFo40 00C 786,67 2863 otura en NO

Inerte mordaza
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Tabla 53 (Continuacién). Ensayos de fatiga sobre material en estado envejecido en
atmosfera Inerte.

ID Ne Ciclos Motivo Fin Ensayo
Estado Omax fee
probeta Ensayo Ensayo Valido
EVAFO41  0C 778,39 916 Rotura en NO
Inerte mordaza
EVAFO42  O0C 736,30 3409 Fallo en NO
Inerte mordaza
EVAFO43 782,97 500 Rotura en NO
Inerte mordaza
EVAFO4 740,88 1624 Rotura en NO
Inerte mordaza
500c- .
EVAF045 786,76 3479926 Sin Rotura SI
Inerte
EVAF046 S 782,77 2544205 Sin Rotura SI
Inerte
30c- .
EVAF047 648,21 3622997 Sin Rotura SI
Inerte
400c- .
EVAF048 794,18 2493602 Rotura Material SI
Inerte
300c-
EVAF049 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte
300c-
EVAF050 N/A No Ensayado N/A N/A

Inerte
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Tabla 53 (Continuacién). Ensayos de fatiga sobre material en estado envejecido en

atmoésfera Inerte.
ID Ne Ciclos Motivo Fin Ensayo
Estado Omax (1
probeta Ensayo Ensayo Vilido
400c-
EVAFO051 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte
400c-
EVAF052 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte
200c-
EVAFO053 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte
100c-
EVAF054 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte
200c-
EVAFO055 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte
100c-
EVAF056 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte
30c-
EVAF057 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte
EVAF058 ¢ N/A No Ensayado N/A N/A

Inerte
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Tabla 54. Ensayos de fatiga con probetas en estado envejecido en atmdsfera Inerte+.

ID Ne¢ Ciclos Motivo Fin Ensayo
Estado Gmax e
probeta Ensayo Ensayo Valido
100c- R
EVAF059  100C 832,73 770 otura en NO
Inerte+ mordaza
500c- Rotu
EVAF060 ¢ 833,96 1226 orraen NO
Inerte+ mordaza
EVAFO61 00 788,71 1550 Rotura en NO
Inerte+ mordaza
EVAFOs2 00 786,62 3335 Rotura en NO
Inerte+ mordaza
EVAF0s3  *00¢ 785,75 1691 Rotura en NO
Inerte+ mordaza
EVAFOss 00 785,06 1921 Rotura en NO
Inerte+ mordaza
30c-
EVAF065 785,37 1494 Fallo Tabs NO
Inerte+
30c-
EVAF066 781,99 1331 Fallo Tabs NO
Inerte+
EVAF067  °C 798,87 954 Fallo Tabs NO
Inerte+
500c- .
EVAF068 788 84 3167202 Sin Rotura S|
Inerte+
400c- .
EVAF069 788,62 3394922 Sin Rotura SI
Inerte+
400c- ,
EVAF070 787,14 10000000 Sin Rotura S|

Inerte+
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Tabla 54 (Continuacién). Ensayos de fatiga con probetas en estado envejecido en

atmosfera Inerte+.
ID Ne Ciclos Motivo Fin Ensayo
Estado Omax (1
probeta Ensayo Ensayo Vilido
EVAF071 5clInerte+ 800,30 300873 Rotura NO
Material
100c-
EVAF072 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte+
EVAF073 100c- N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte+ y
100c-
EVAF074 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte+
EVAFO075 200c- N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte+ y
200c-
EVAF076 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte+
EVAF077 200c- N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte+ y
200c-
EVAF(078 N/A No Ensayado N/A N/A
Inerte+
500c-
EVAFO79 Inerter N/A No Ensayado N/A N/A
400c-
EVAF080 Inertet N/A No Ensayado N/A N/A
300c-
EVAFO81 Inerter N/A No Ensayado N/A N/A
300c- N/A  No Ensayado N/A N/A

EVAF082 Inerte+
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Tabla 54 (Continuacién). Ensayos de fatiga con probetas en estado envejecido en
atmosfera Inerte+.

ID Ne Ciclos Motivo Fin Ensayo
Estado Omax i1
probeta Ensayo Ensayo Valido
300c-
EVAF083 Inerte+ N/A No Ensayado N/A N/A
30c- N/A  No Ensayad N/A N/A
EVAF084  Inerte+ © Bnsayaco
30c- N/A  No Ensayad N/A N/A
EVAF085  Inerte+ © Bnsayado
EVAF086  5c-Inerte+ N/A No Ensayado N/A N/A
EVAF087  5c-Inerte+ N/A No Ensayado N/A N/A

Tabla 55. Ensayos de fatiga con probetas en estado envejecido en atmosfera

Oxidativa.
ID Ne¢ Ciclos Motivo Fin Ensayo
Estado Omax rqe
probeta Ensayo Ensayo Valido
- R
EVAF088 30c- 802,94 766 oturaen NO
Oxidativo mordaza
100c- Rotu
EVAF089 L00c- 798,68 500 oturaen NO
Oxidativo mordaza
EVAF090 100c- 788,93 28176 Rotura en NO
Oxidativo mordaza
200c- Rotu
EVAF091 e 787,84 555 omraen NO
Oxidativo mordaza
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Tabla 55 (Continuacién). Ensayos de fatiga con probetas en estado envejecido en
atmosfera Oxidativa.

ID Ne Ciclos Motivo Fin Ensayo
Estado Omax (1
probeta Ensayo Ensayo Vilido
EVAF092 300c- 781,50 603 Rotura en NO
Oxidativo mordaza
EVAF093  00¢  7g3gp 500 Rotura en NO
Oxidativo mordaza
EVAF094 300c- 787,92 500 Rotura en NO
Oxidativo mordaza
EVAF095 5c-Oxidativo 743,65 3594419 Sin Rotura SI
30c- .
EVAF096 . 746,62 7469918 Sin Rotura SI
Oxidativo
EVAF097 200¢- 778,96 33478 Rotura en NO
Oxidativo mordaza
300c- Rotura
EVAF 787 427 1|
VAF098 Oxidativo 87,05 92642 Material 5
EVAF099 400c- 78831 212000 Rotura en NO
Oxidativo mordaza
EVAF100 400c- 797,96 650 Rotura en NO
Oxidativo mordaza
400c- R
EVAFI01 e 800,27 14125 otura en NO
Oxidativo mordaza
400c- R
EVAF102 e 79424 32250 ofuraen NO
Oxidativo mordaza
EVAF103 400c- 786,62 16959 Rotura en NO

Oxidativo mordaza
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Tabla 55 (Continuacién). Ensayos de fatiga con probetas en estado envejecido en

atmosfera Oxidativa.
ID Ne Ciclos Motivo Fin Ensayo
Estado Omax (1
probeta Ensayo Ensayo Vilido
500c- Rotura
EVAF104 Oxidativo 775,33 263017 Material SI
500c- Rotura
EVAF105 Oxidativo 758,61 480000 Material SI
500c- .
EVAF106 . 748,27 4153600 Sin Rotura SI
Oxidativo
500c- .
EVAF107 . 743,88 5508801 Sin Rotura SI
Oxidativo
500c- Rotura
EVAF108 Oxidativo 754,14 861589 Material SI
500c- Rotura
EVAF1 777 19792 1
09 Oxidativo /65 97925 Material 5
Cq L. No
EVAF110 5c-Oxidativo N/A N/A N/A
Ensayado
Cq No
EVAF111 5c-Oxidativo N/A N/A N/A
Ensayado
Cq L. No
EVAF112 5c-Oxidativo N/A N/A N/A
Ensayado
Cq No
EVAF113 5c-Oxidativo N/A N/A N/A
Ensayado
EVAF114 30c- N/A No N/A N/A

Oxidativo Ensayado
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Tabla 55 (Continuacién). Ensayos de fatiga con probetas en estado envejecido en
atmosfera Oxidativa.

ID Ne Ciclos Motivo Fin Ensayo
Estado Gmax q
probeta Ensayo Ensayo Valido
30c- No
EVAF115 N/A N/A N/A
Oxidativo ! Ensayado / /
30c- No
EVAFI11 A A A
v 6 Oxidativo N Ensayado N/ N
100c- No
EVAFILZ Oxidativo N/A Ensayado N/A N/A
100c- No
EVAFI11 A A A
v 8 Oxidativo N/ Ensayado N N
100c- No
EVAFLI9 Oxidativo N/A Ensayado N/A N/A
200c- No
EVAF12 A A A
v 0 Oxidativo Ny Ensayado N/ N/
200c- No
EVAFI21 Oxidativo N/A Ensayado N/A N/A
200c- No
EVAF122 N/A N/A N/A
Oxidativo / Ensayado / /
EVAFI3 _o0C N/A No N/A N/A

Oxidativo Ensayado
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A12;: Modelo Numérico. Iniciacion de dano

Figuras correspondientes al caso de Interfase del 1%

E, E11
(Avg: 75%)

+7.6566-03

+9.971e-04

Step: loading
¥ Increment

Primary Var: |

Figura 211. Distribuciéon de deformaciones principales eu a 58°C de temperatura.

E, E22
(Avg: 75%)

+9.950e-04

v

Step: loading
¥ Increment

Primary Var: ]

Figura 212. Distribucién de deformaciones principales £22 a 58°C de temperatura.
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E E12
(Avg: 75%)

-6.593¢-05

Step: loading
¥ Increment

Primary \ar: |

Figura 214. Imagen del dafo producido tras la aplicacién del ciclo térmico.
[1%; 6 GPa].



Anexo de Resultados 321
75 T T T T T T
)
[
S sob.......i..| = Interfase, después de iniciacién de grieta | __ i
g : === Interfase, antes de iniciacion de grieta
Y I i | = Matriz, después de iniciacién de grieta | ___ i
=== Matriz, antes de iniciaciéon de grieta
40 7 ,,,,,,,,,,,,,,, e e e S -
35 L ‘ 77777777777 —
30 i | v 1 i i i 1
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1

Recorrido del path, s

Figura 215. ovm en los paths de interfase y matriz antes y después de la aparicién de

la grieta. Caso [1%; 6 GPa].

40

30

Oy [MPal

20

[ 1] SES——

i
41 02 03 04 05 06 07 08 09 1
Recorrido del path, s

Figura 216. ovm en el path de la matriz a alta (150°C) y baja (-50°C) temperatura.

Caso [1%; 6 GPal].
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40 T T

3 T T

Oy [MPa]

15 i i i i i i i i i
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
Recorrido del path, s

Figura 217. ovm en el path de la matriz a alta (150°C) y baja (-50°C) temperatura.
[1%; 0,01 GPa].

Figuras correspondientes al caso de Interfase del 2,5%

Figura 218. Imagen del dafio producido tras la aplicacion del ciclo térmico.
[2,5%; 12 GPa].
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Recorrido del path, s

de la aparicién de

és

la grieta. Caso [2,5%; 12 GPal].

ovm en los paths de interfase y matriz antes y despu

220

Figura



érmico y mecénico

t

es

to Acelerado de Composites Aeroespaciales por estré

ejecimien

Env

324
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Recorrido del path, s
[2,5%; 12 GPa].
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Figura 221. ovm en el path de la matriz a alta (150°C) y baja (-50°C) temperatura.

5n del ciclo térmico.

1cacion

[2,5%; 6 GPal].

Figura 222. Imagen del dafio producido tras la apl
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so-{ ] -
= Interfase, después de iniciacién de grieta
5 — Interfase, antes de iniciacién de grieta
% i — = Matriz, después de iniciacion de grieta B
=, — Matriz, antes de iniciacion de grieta
s
g 40 S S P g S S 7

i i i i
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
Recorrido del path, s

Figura 223. ovm en los paths de interfase y matriz antes y después de la aparicién de
la grieta. Caso [2,5%; 6 GPa].

60 T

A

50

45

40

minT
= maxT

Oy [MPa]
|

35

30

25

20 >4

i i
01 o0z 03 04 05 08 07 08 08 1

Recorrido del path, s

Figura 224. ovm en el path de la matriz a alta (150°C) y baja (-50°C) temperatura.
[2,5%; 6 GPal.



326  Envejecimiento Acelerado de Composites Aeroespaciales por estrés térmico y mecanico

Figuras correspondientes al caso de Interfase del 5%

Figura 225. Imagen del dafio producido tras la aplicacion del ciclo térmico.

[5%; 12 GPa].
60 T
55
50
45 S s g 2 S0 Spuhs EpRp . g —
40 . - —
T !
a
2 3 e .
s = Interfase, después de iniciacion de grieta
S 30 — Interfase, antes de iniciacion de grieta —
= Matriz, después de iniciacion de grieta
25} — Matriz, antes de iniciacién de grieta [ -
20
15
10 i i i
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 086 0.7 0.8 0.9 1

Recorrido del path, s

Figura 226. ovm en la interfase y matriz en el momento de iniciacion del dafo.
[5%; 12 GPal].
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b§ 35 E—minT rrrrrr .
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25
20 B e
o1 0z 05 04 05 ois 07 ois 09 1

Figura 227. Calculo de ovum en el path de la matriz a alta y baja temperatura.

Figura 228. Imagen del dafio producido tras la aplicacion del ciclo térmico.

Recorrido del path, s

[5%; 12 GPal].

[5%; 6 GPal].
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LTI LA
...':'.0':'.*';.'{"':'.'.0 tea
ONSONGYIHAZ o
AR XELY
00 00 00 Uy Y5 09,0538 g p s o
A A IS S R St
PRI TR KIS SIS SSIS
zQO" ““.‘:‘.‘:‘

RSN SIS
LI, A XSRS
w@v%’.’t" (2
RLA

et
R

T

LSS

BATO 000 %
et eieteiete

Figura 229. Detalle del dafio producido tras la aplicacion del ciclo térmico.

[5%; 6 GPa].
K H \h'-—n_
50 SRS s R USSR S S—
T 45 B : oo froeeeeeeees A .
Q. H ; ] H H f : ]
=3 , ,
T = Interfase, después de iniciacion de grieta | i
g — Interfase, antes de iniciacion de grieta
Matriz, después de iniciacion de grieta
35k Matriz, antes de iniciacién de grieta |- u
I ' :
25 i i i i
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 08 0.7 0.8 0.9 1

Recorrido del path, s

Figura 230. ovm en la interfase y matriz en el momento de iniciacién del dafio.
[5%; 6 GPa].
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Recorrido del path, s

Figura 231. Calculo de ovum en el path de la matriz a alta y baja temperatura.
[5%; 6 GPal.
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A13: Modelo Numérico. Propagacion de dafio sin oxidacion

Figuras correspondientes al caso de Interfase del 1%

[x1.E6]

.W/ |
b. 100. 200. 300. 400. 500.

Time

50

Stress

Figura 232. ovm (Pa) evaluada en el elemento representativo, frente a niimero de
ciclos térmicos aplicados. [1%; 6 GPa].

Figuras correspondientes al caso de Interfase del 2,5%

[x1.E6)
so‘||
0.
0. 100. 200. 300. 400. 500.

Time

Stress

Figura 233. ovm (Pa) evaluada en el elemento representativo, frente a niimero de
ciclos térmicos aplicados. [2,5%; 12 GPa].
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[x1.E6]
50.

40.

30.

Stress

20.

10.

0,

0. 200. 300.

100.

400.

500.

Time

Figura 234. ovm (Pa) evaluada en el elemento representativo, frente a niimero de

ciclos térmicos aplicados. [2,5%; 6 GPa].
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Figuras correspondientes al caso de Interfase del 5%

()

20 ciclos

(b)

50 ciclos

(0)
100 ciclos

Figura 235. Modelo interrumpido tras (a) 20 ciclos, (b) 50 ciclos y (c) 100 ciclos.
Elementos agrietados en color rojo. [5%; 6 GPal].
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A14: Modelo Numérico. Propagacion de dafio con oxidacion

Figuras correspondientes al caso de Interfase del 1%

x1.E6
: 60:!

10.0,

50.

8.0]

40.

6.0

30.

Fv1
Stress

4.0]
20.

2.0
10.

0.0 0

0. 100. 200. 300. 400. 500.

Time
FV1PI: PART-1-1 E: 21561 IP: 1
S:Mises PI: PART-1-1E: 21561 IP: 1

Figura 237. ovm (Pa) evaluada en el elemento representativo, frente a niimero de
ciclos térmicos aplicados con efecto oxidativo. [1%; 12 GPa].

10,0, [X1E6]
50.
8.0
40.
6.0
- 2 30.
> g
o @
4.0
20.
200 4,
0.0 0,
b. 100. 200. 300. a00. 500.

Time

FV1 PI: PART-1-1 E: 21561 IP: 1
S:Mises PI: PART-1-1 E: 21561 1P: 1

Figura 238. ovm (Pa) evaluada en el elemento representativo, frente a nimero de
ciclos térmicos aplicados con efecto oxidativo. [1%; 6 GPa].
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Figuras correspondientes al caso de Interfase del 2,5%

[x1.E6]

2.0
50.

1.8

1.6

FVv1
Stress

1.4

1.2

H

100.

— FV1PI: PART-1-1 E: 37469 IP: 1
— S:Mises PI: PART-1-1 E: 37469 IP: 1

1.0

Time

Figura 239. ovm (Pa) evaluada en el elemento representativo, frente a niimero de
ciclos térmicos aplicados con efecto oxidativo. [2,5%; 12 GPa].

[x1.E6]
50.

5.0

40.

30.

e it

Stress

It —

200.

— FV1 PI: PART-1-1E: 37469 IP: 1_1 I
— S:Mises PI: PART-1-1E: 37469 1P: 1 1

Figura 240. ovm (Pa) evaluada en el elemento representativo, frente a niimero de
ciclos térmicos aplicados con efecto oxidativo. [2,5%; 6 GPa].
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Figuras correspondientes al caso de Interfase del 5%

[x1.E6]

10.0

50.

8.0

6.0

FV1
Stress

4.0

2.0

0.0
300. 400. 500.

FV1 PI: PART-1-1E: 22093 IP: 1
— S:Mises PI: PART-1-1 E: 22093 IP: 1

Time

Figura 241. ovm (Pa) evaluada en el elemento representativo, frente a niimero de
ciclos térmicos aplicados con efecto oxidativo. [5%; 6 GPa].



