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RESUMEN

En estatesis se ha estudiado el comportamiento frente aimpacto, tanto de alta velocidad
como de baja velocidad, de diversas estructuras fabricadas con distintos materiales
compuesto. Se han analizado estructuras sandwich de fibra de vidrio con nucleo de
espuma de polivinilo y de pieles de fibra de carbono con nucleo de pana de abeja de

aluminio, asi como laminados monoaliticos de fibra de vidrio/poliéster y carbono/epoxi.

Se evalo la respuesta frente a impacto de baja velocidad de estructuras sandwich,
evaluando la influencia de la energia de impacto en la fuerza maxima y la energia
absorbida, asi como un estudio del dafio generado por € impacto de dichas probetas, €l
cua fue realizado haciendo uso de técnicas de ensayo no destructivo mediante
ingpeccion visua y ultrasonido.

Se ha desarrollado un modelo analitico basado en criterios energéticos aplicable a
laminados delgados carbono/epoxi sujetos a impactos de alta velocidad de proyectiles
de poca masa. Este modelo ha sido validado mediante ensayos experimentales y
mediante un modelo numérico; con este modelo ha sido posible determinar la velocidad
residual del proyectil y deducir € limite balistico. EI modelo también permite estimar la
contribucion de diferentes mecanismos a la absorcién de la energia cinética del
proyectil. Con este modelo se ha evaluado la influencia del espesor y de la velocidad de

impacto en ambos parametros.

Se aplic6 un modelo numérico detallado para las estructuras sdndwich estudiadas
implementado en Abagqus/Explicit, validandolo con los resultados experimentales. Con
este modelo se evalud la influencia del nucleo en el comportamiento frente a impacto,
comparando con una estructura sin nlcleo denominada placas espaciadas, también se
evaludé la influencia del ratio espesor pieles/espesor nucleo. Este estudio se
complementd con resultados experimentales en los que se evalud e dafio generado.






ABSTRACT

In this PhD thesis the impact behavior of both high velocity and low velocity of various
structures made from different composite materials has been studied. Sandwich
structures have been analyzed fiberglass with polyvinyl foam core and carbon fiber
skins with honeycomb core of aluminum, and monolithic laminated fiberglass/polyester

and carbon/epoxy.

The evaluation of response to low-velocity was conducted with the study of the
influence of impact energy in the maximum force and absorbed energy, and damage
area generated by the impact of these specimens, which was conducted by use of

nondestructive testing techniques by visual inspection and ultrasound.

A simplified analytical model was developed based on energy criteria applicable to thin
laminated carbon/epoxy subjected to high velocity impacts of low-mass projectiles. This
model has been validated by experimental tests and by a numerical model, this model
has been possible to determine the residual velocity and ballistic limit deduced. The
model also alows us to estimate the contribution of different mechanisms of absorption
of the kinetic energy of the projectile. This model evaluated the influence of the
thickness and velocity of impact on both parameters.

We performed a detailed numerical model for the studied sandwich structures
implemented in Abagus/Explicit, validating it with experimental results. This model
evaluated the influence of the nucleus in the impact behavior, compared to a structure
coreless called spaced plate, we also have evaluated the influence of skin thickness/core
thickness ratio. This study is complemented by experimental results that evaluated the
damage generated.
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CAPITULO |

1. INTRODUCCION

Los elementos estructurales fabricados con materiales compuestos de matriz
polimétrica, como por ejemplo los polimeros reforzados con fibras de vidrio o con
fibras de carbono, presentan unas excelentes relaciones de rigidez/peso y
resistencia/peso, lo que los convierte en iddneos para determinados sectores de
produccion industrial. A pesar de que existen estudios sobre el comportamiento de estos
materiales todavia el conocimiento de los mismos no absoluto. Por ello surge la
necesidad de continuar investigando en este campo. En esta seccion se describe la
motivacion que ha llevado al desarrollo de esta tesis doctoral, asi como los objetivos
planteados y las principales aportaciones alcanzadas. Finalmente se describen por

capitulos los contenidos de la tesis.

1.1 MOTIVACION

En el campo de aplicaciones de los materiales compuestos, son numerosas las industrias
que vienen desarrollando tecnologia con base en este tipo de materiales, sin embargo es
la industria aeronautica la que ha dado un importante impulso al estudio de diferentes
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configuraciones estructurales basadas en los mismos, basicamente porque estd muy
interesada en reducir los costes de operacion de las aeronaves comerciales. Una de las
formas de disminuir costes es reducir el peso estructural, y por tanto el consumo de
combustible. Una respuesta a este problema es el empleo de estructuras de materiales
compuestos. Estos materiales aunan excelentes propiedades de resistencia y rigidez
especificas, junto con elevada resistencia a la corrosiéon o a las cargas de fatiga. Otra
ventaja de los materiales compuestos es que, generalmente, pueden fabricarse en
formas complejas, disminuyendo el nimero de partes de cada componente, lo que
reduce a su vez el peso al requerir un menor nimero de uniones mecanicas. En las
aeronaves comerciales de nueva generacion, tales como Boeing 787 o Airbus 350, el
porcentaje del peso estructural ya alcanza el 50%, siendo en el caso de los modernos
helicopteros de un 85%.

Los elementos estructurales de una aeronave deben estar disefiados para soportar cargas
impulsivas de baja o alta velocidad que se pueden producir durante operaciones de
montaje y mantenimiento, como puede ser la caida de una herramienta, 0 en
operaciones de despegue o aterrizaje, debido al impacto de un guijarro suelto en la pista
de aterrizaje. En particular los laminados son especialmente sensibles a este tipo de
cargas dado que originan un dafio que, no siendo observable visualmente, puede
producir una importante reduccién en sus propiedades [Freitas et al., 1998] esto justifica
el desarrollo de metodologias de inspeccion que garanticen evaluar la extension del
dafio para poder analizar el efecto que éste tiene en el comportamiento mecanico

residual del elemento dafiado.

Las estructuras sandwich son utilizadas en el sector del transporte aéreo, naval y
terrestre porque su configuracion garantiza unas buenas propiedades mecanicas de
resistencia y rigidez, especialmente frente a cargas transversales, con una gran ligereza.
Como ya se ha indicado anteriormente este tipo de estructuras, durante su vida en
servicio, pueden verse sometidas a cargas de tipo impulsivo aunque estas estructuras no
se empleen como blindaje, por lo que es necesario conocer su comportamiento frente a
cargas impulsivas. La mayoria de los estudios se centran sobre impactos de baja
velocidad, siendo el ndmero de trabajos sobre impactos de alta velocidad
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comparativamente menor. Un disefio estructural mas seguro obliga a un mejor

conocimiento del comportamiento frente a cargas impulsivas de alta velocidad.

Las estructuras sadndwich utilizadas en las diferentes aplicaciones citadas son muy
diferentes entre si. En aplicaciones aeroespaciales se suelen emplear estructuras
sandwich formadas por pieles de un carbono/epoxi y nucleo de nido de abeja de
aluminio. Por el contrario en aplicaciones aeronauticas los sandwich mas empleados son
aquellos de pieles de carbono/epoxi con nucleo de nido de abeja de Nomex. En la
industria naval los sandwich suelen estar formados de pieles de laminados de

vidrio/poliéster y nucleo de espumas poliméricas.

Uno de los factores mas criticos para el empleo de los materiales compuestos de fibra de
carbono en estructuras primarias es la falta de conocimiento de la respuesta de la
estructura frente a cargas impulsivas dado que estas cargas pueden originar dafio que
provoca cambios importantes en el comportamiento de la misma. Basado en los criterios
de algunos investigadores aun no se dispone de herramientas lo suficientemente
robustas para tener confianza en los resultados de los modelos existentes para estudiar
los fendmenos de dafio en materiales compuestos [Davies et al., 2006] por lo que los
organismos certificadores requieren una extensa verificacion experimental de una
estructura para validar su disefio. Estos ensayos son complejos y costosos por lo que
existe un gran interés en reducir su uso, sustituyéndolos por modelos tedricos que

permitan el ensayo virtual del componente.

Es posible encontrar diversos enfoques tedricos para analizar este tipo de problemas,
tales como modelos numéricos o modelos simplificados (analitico o semianaliticos).
Los primeros permiten analizar con precision todos los fendmenos involucrados en el
proceso de impacto, aunque requieren un tiempo de célculo considerable. Por el
contrario los modelos simplificados permiten, recogiendo los elementos principales de
la fisica del problema, obtener una solucién razonablemente precisa de forma rapida,
especialmente para obtener resultados globales. Asi mismo estos modelos requieren
siempre de una validacion experimental, lo que en condiciones dinamicas exige, en la

mayoria de los casos el desarrollo de metodologias especificas dado que no existe
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normativa para muchos ensayos, un estudio completo del comportamiento frente a

impacto debe incluir ambos enfoques.

En vista del gran conjunto de aplicaciones de los materiales compuestos anteriormente
sefialadas, es l6gico pensar que es necesario desarrollar un amplio estudio acerca de este
tipo de estructuras, que ademas se encuentran en amplio crecimiento. En este trabajo se
estudia el comportamiento ante cargas impulsivas de laminados de fibra de vidrio y de
fibra de carbono en diferentes configuraciones frente a diferentes tipos de impacto, los
considerados de alta velocidad realizados en cafion y los considerados de baja velocidad

realizados en torre de caida.

1.2 OBJETIVOS

El objetivo general de esta Tesis Doctoral es profundizar en el estudio del
comportamiento frente a cargas impulsivas, tanto de alta como de baja velocidad, de
estructuras de material compuesto. Con el objeto de dar generalidad al estudio se han
seleccionado materiales de fibra de vidrio y de carbono, en configuraciones
estructurales tanto de laminados monoliticos como de estructuras sdndwich. Para esto se

han establecido una serie de objetivos especificos que se presentan a continuacion:

> Desarrollar una metodologia para medir la velocidad de impacto en ensayos

balisticos sobre estructuras sandwich.

> Estudiar el comportamiento de las estructuras seleccionadas en esta tesis frente a
cargas de impacto de alta velocidad, evaluando la influencia de la energia de

impacto en el area dafiada y la velocidad residual.

» Comparar dos técnicas de inspeccion no destructiva, la inspeccion visual y por
ultrasonidos, para medir el dafio producido por cargas impulsivas en diferentes
configuraciones de elementos estructurales fabricados con materiales compuestos

y sometidos a impactos de baja y alta velocidad.
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> Desarrollar un modelo analitico que permita estudiar el proceso de perforacién en
laminados de fibra de carbono y predecir pardmetros caracteristicos del impacto

balistico, como la velocidad de perforacion y la energia absorbida.

» Estudiar la influencia que tiene el espesor de estructuras de material compuesto
sometidas a impactos de alta velocidad en el limite balistico asi como la variacion

de los diferentes mecanismos de absorcion de energia.

» Evaluar mediante técnicas experimentales y herramientas de modelizacion la
influencia del nacleo y del espesor de las pieles en el comportamiento frente a

impacto de alta velocidad en estructuras sandwich.

» Analizar mediante la aplicacion de un modelo numérico el comportamiento frente
a impacto de baja velocidad de las estructuras sandwich, evaluando la influencia
de la energia de impacto en la fuerza, el desplazamiento y la energia absorbida.

» Analizar mediante la aplicacion de un modelo numérico el comportamiento frente
a impacto de alta velocidad las estructuras sandwich, evaluando la velocidad
residual, el limite balistico, la energia absorbida por cada elemento de la
estructura y las fuerzas de contacto.

1.3 APORTACIONES DE LA TESIS

Una vez desarrollado este trabajo, se puede considerar como resultado del logro de los

objetivos propuestos las siguientes aportaciones de esta Tesis Doctoral:

> Se propuso un modelo analitico para el estudio de impacto de alta velocidad en
laminados de fibra de carbono el cual fue validado con ensayos experimentales
desarrollados en esta tesis y con resultados obtenidos de la bibliografia cientifica.

> Se determind la influencia que tiene el espesor de estructuras de material
compuesto al ser sometidas a impactos de alta velocidad en el limite balistico asi

como en la variacién de los diferentes mecanismos de absorcion de energia.
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> Se establecieron las técnicas de inspeccion no destructiva mas adecuadas para la
evaluacion del dafio por impacto en las estructuras de fibra de vidrio y para las

estructuras de fibra de carbono.

> Se establecid la influencia que tiene el nlcleo como elemento de soporte o
incremento de la resistencia frente a cargas impulsivas de alta velocidad, tanto

experimentalmente como mediante modelizacion.

1.4 CONTENIDO DE LA TESIS

Este trabajo ha sido estructurado en nueve capitulos que se describen a continuacion.

En el capitulo de introduccion se justifica el estudio sobre estructuras de materiales
compuestos sometidas a cargas impulsivas de alta y baja velocidad, considerando las
maultiples aplicaciones que tienen estos materiales en el campo industrial y la

importancia de esta investigacion como aporte a los estudios realizados.

Posteriormente se presentan los antecedentes en el capitulo dos, los cuales muestran una
vision del estado del arte en que se encuentran los estudios desarrollados de forma
experimental, analitica y numérica de los ensayos de impacto a alta y baja velocidad y

comprende una recopilacion de las investigaciones relacionadas al tema.

A continuacion en el tercer capitulo que comprende el desarrollo experimental se
describen las configuraciones estructurales utilizadas, los diferentes materiales, equipos

y procedimientos aplicados para la obtencion de los resultados experimentales.

Dada la importancia del tema, se ha dedicado el cuarto capitulo al estudio de dafio por
impacto en donde se explican las técnicas de inspeccion no destructiva empleadas para
la evaluacion del dafio generado tanto en alta como en baja velocidad considerando las

diferentes configuraciones estructurales estudiadas.
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Tras los ensayos experimentales se muestran finalmente los resultados obtenidos en el
quinto capitulo, en donde se resume todos los datos derivados de la aplicacion de los
métodos experimentales y que fueron ademas utilizados para la validacion numérica y

del modelo analitico propuesto.

En el sexto capitulo se propone el desarrollo de un modelo analitico, basado en modelos
previos observados en la literatura técnica que permite calcular la velocidad residual, el
limite balistico y los mecanismos de absorcion de energia frente a cargas impulsivas de

alta velocidad sobre laminados delgados de fibra de carbono.

Dentro del contenido del séptimo capitulo se plantea la aplicacién del modelo para
materiales compuestos implementado en el cédigo computacional Abaqus, en su version
6.9-2, con el criterio de Hashin en las diferentes configuraciones de ensayos realizados
experimentalmente, con las limitaciones propias de este criterio pero con la validacién

asociada a los ensayos experimentales.

Un analisis general se muestra en el octavo capitulo en donde se presenta diversa
informacidn en forma de gréficas resultantes de las propuestas realizadas en este trabajo
en torno a los resultados experimentales y las aplicaciones de los modelos analitico y
numérico, con la finalidad de tener un panorama amplio del estudio que es posible

alcanzar a traves de herramientas desarrolladas y aplicadas en esta tesis.

Finalmente, en el noveno capitulo se presentan las conclusiones finales y los trabajos
futuros propuestos a fin de continuar esta linea de investigacion. Ademas se presentan
las publicaciones generadas de esta tesis y las referencias bibliograficas que han sido

empleadas.
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CAPITULO II

2. ANTECEDENTES

En esta seccion se plantean unos breves antecedentes en los que se recogen algunos
trabajos relacionados con esta tesis desarrollada dando una vision general de los
avances en el tema de impacto de alta y baja velocidad sobre estructuras de materiales
compuestos. Inicialmente se presentan conceptos basicos sobre los materiales
compuestos y sus multiples aplicaciones estructurales, a continuacion se describen
algunos de los trabajos experimentales desarrollados por otros investigadores, asi como
las propuestas en modelizacion analitica de impactos en laminados y los estudios de

modelizacion numérica en diferentes configuraciones estructurales.

2.1 MATERIALES COMPUESTOS

Algunos autores definen como material compuesto a un sistema material integrado
por una mezcla o combinacion de dos 0 méas constituyentes que difieren en forma 'y
composicion quimica y que son esencialmente insolubles entre si. La accion de
combinar diferentes materiales para obtener otro con propiedades superiores es
muy antigua. Varios siglos a.C ya se fabricaban ladrillos mezclando adobe y paja
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(A. Miravete, 2000), y en los casos en los cuales la madera era empleada para
construir una edificacion, se aprovechaba eficientemente la mayor resistencia del
material en direccion de las fibras. Los materiales compuestos no surgen
formalmente hasta principios del siglo XX gracias al impulso de la industria
aeronautica en donde los requerimientos de disefio siempre han estado en la

busqueda de materiales ligeros y de altas prestaciones.

En una definicion méas formal, para los objetivos de este trabajo se define que un
material compuesto es aquel formado por una mezcla de dos 0 mas materiales a nivel
macroscopico entre los que no existe reaccion alguna. La importancia, desde el punto de
vista de la ingenieria, que revisten los materiales compuestos es que dos 0 mas
materiales distintos se combinan para formar un material con caracteristicas superiores.
En la mayoria de los casos se utilizan con fines estructurales combinando dos
componentes, una matriz y un refuerzo. La matriz debe distribuir la carga y soportar al

refuerzo, mientras este Ultimo aporta la rigidez y la resistencia al compuesto.

Las aplicaciones actuales exigen materiales de baja densidad y buenas propiedades
mecanicas ello implica elevada rigidez y resistencia. Esta combinaciéon de
propiedades no se puede conseguir en algunos casos con los materiales
convencionales por ello el desarrollo de los compuestos ha permitido la mejora de

las propiedades de los materiales.

La aplicacion mas cominmente empleada para los materiales compuestos es como
estructuras de pared delgada, ya sea en forma de "laminados" (apilamiento de laminas
delgadas fuertemente unidas entre ellas), o en forma de "sandwich” (compuesto de un
nucleo central de un material de espesor apreciable y baja densidad, con revestimientos
relativamente delgados de laminas de material compuesto unidas al ndcleo por ambos
lados). La forma de trabajo en los laminados de material compuesto es mediante
esfuerzos contenidos en el plano (esfuerzos de membrana), o también algunas veces
reaccionando a cargas aplicadas perpendicularmente al plano del laminado (esfuerzos de
flexion/torsion). En el caso de estructuras sdndwich, su forma de trabajo es similar los
laminados monoliticos, con las caras del revestimiento soportando las cargas axiales de

traccion y compresion y el nucleo las cortantes.

10



Antecedentes

2.1.1 LAMINADOS

El Laminado es una estructura formada por el apilamiento de elementos muy delgados
denominados laminas (0.1 a 1.5 mm). La Lamina se constituye por tanto como la unidad
basica del laminado, por lo que se hace necesario conocer los tipos de ésta que existen,

entre los que se encuentran:

» Lamina unidireccional, en la que todas las fibras estan orientadas un una unica
direccion, se considera que en este tipo de lamina existe isotropia transversal
(mismas propiedades en todas las direcciones en un plano perpendicular al de las
fibras).

» Léamina tipo tejido, todas las fibras estan orientadas en dos direcciones
perpendiculares entre si y se encuentran entrelazadas formando un tejido. Se
denominan urdimbre (fibras longitudinales) y trama (fibras transversales). La
mitad de las fibras puede estar orientada en cada direccion (tejido equilibrado) o
puede haber mas fibras en una direccion que la otra (tejido no equilibrado). En

este tipo de lamina se considera que existe ortotropia.

» Laminas tipo mat esta compuesta por fibras aleatoriamente orientadas. Se

considera que existe isotropia (mismas propiedades en todas las direcciones).

Estos materiales poseen unas altas propiedades mecanicas y habitualmente estan
constituidos por una matriz polimérica (epoxi, poliéster, vinilester, etc.) reforzada con

fibras continuas (carbono, aramida, vidrio, boro, etc.).

El comportamiento de los materiales compuestos se puede estimar aplicando modelos
micro mecanico o macro mecanicos. Un laminado de materiales compuestos puede estar
trabajando en tensién plana (esfuerzos en el plano) y/o flexion como se puede ver en la
Figura 2.1 [Miravete, 2000].

11
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/ VAN VAN
(@) (b)

Figura 2.1 (a) Laminado trabajando en tension plana. (b) Laminado trabajando a
flexion. [Miravete, 2000]

La resistencia de un laminado interviene en los problemas de analisis y disefio. En el
primer caso para conocer la maxima carga que puede soportar un laminado y en el
segundo para establecer, conocida la carga, como debe ser un laminado para poder
soportarla. En ambos casos la resistencia del laminado se establece a partir de las
resistencias de las laminas que lo componen. La resistencia del laminado no es
intrinseca del mismo, dado que ademas de estar controlada por la resistencia del
material depende de la secuencia de apilamiento de las laminas. De esta forma, el fallo
de una lamina no tiene porque implicar el fallo del laminado, ni tan siquiera el fallo
global de la propia lamina. Normalmente la ldmina puede seguir aportando algo de
resistencia en algun sentido y de cualquier forma, el resto de las laminas pueden seguir

resistiendo, este tipo de analisis es considerado en los criterios de fallo de un laminado.

2.1.2 ESTRUCTURAS SANDWICH

La rigidez a flexidn de un elemento estructural tipo placa o viga es directamente
proporcional al modulo de elasticidad y al momento de inercia, por tanto es posible
aumentarla si se divide en dos, separados entre si por un material de baja densidad,
esta estructura se denomina sandwich. El concepto de estructura sandwich fue
descrito por primera vez en 1849, por Fairbairn, en relacion a determinados puentes
en Londres, sin embargo fue muy poco lo que se avanzé en los siguientes afios. No
fue hasta la Segunda Guerra Mundial, cuando la Fuerza Aérea de Estados Unidos

disefid el Vultee BT-15 (Figura 2.2), una aeronave de entrenamiento cuyo fuselaje

12
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consistia de un sandwich de fibra de vidrio reforzado con resina de poliéster y

nucleo en forma de panal de abeja fabricado en madera balsa.

Figura 2.2 Aeronave Vultee BT-15 [Fotos de aviones militares]

Una estructura sandwich ofrece a los ingenieros de estructuras nuevas opciones,
proporcionando elementos de bajo peso, alta resistencia y excelentes propiedades
dindmicas. En aplicaciones aeroespaciales es un requisito importante la relacion
concerniente a resistencia, peso, temperatura de operacién y comportamiento

frente al fuego.

Una estructura sdndwich estd constituida por dos placas delgadas denominadas
pieles de un material de alta resistencia entre las que se interpone un material de baja
densidad. Las pieles son comparables a las alas de una viga doble "T" absorbiendo
las tensiones normales de ser los elementos resistentes. ElI material entre las dos
pieles es el ndcleo, que aumenta el espesor funciona como el alma de una viga
absorbiendo las tensiones de cortadura. El nacleo distribuye ademaés las fuerzas de
compresién local sobre areas mucho mas grandes, dando por resultado una
superficie de resistencia uniforme sin puntos débiles o concentraciones de
sobrecargas y estabiliza los revestimientos superficiales de pandeos o flexiones
laterales. Un esquema de una estructura sandwich se puede ver en la Figura 2.3.

13
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Nicleo

Adhesivo

Figura 2.3 Elementos fundamentales de una estructura tipo sandwich. [Miravete, 2000].

Los materiales que se emplean como nucleo pueden ser espumas polimeéricas o

metalicas, panal de abeja (honeycomb), o madera de balsa. De estos los nucleos mas
empleado son:

¢+ Naucleos de panal de abeja (honeycomb). Se realizan a partir de laminas delgadas

de diversos materiales metalicos (acero, aluminio) o no metalicos (fibra de

vidrio o aramida recubierta de resina, papel, policarbonato, etc.) cuyas

propiedades, unidas al espesor de la lamina y la forma y tamafio de la celdilla

formada, pueden variarse considerablemente y conducir a productos con un

amplio margen de densidades, resistencias, etc. Las ldminas se unen entre si

mediante adhesivos de diversos tipos o por soldadura, formando estructuras por

lo general regulares y repetitivas, a base de un conjunto de prismas rectos de

lados comunes en forma de panal y con la celdilla basica de seccion transversal

dada, en funcion de la aplicacién del ndcleo, siendo la mas comun la forma

hexagonal.

Espumas. Las espumas son dispersiones de grandes volumenes de gas en
pequefios volumenes liquidos, con burbujas que crecen mucho quedando muy
cerca unas de otras, deformandose y adoptando formas casi poliédricas, con
delgadas capas de liquido entre ellas que al solidificar constituye la espuma.
Existe una gran variedad de espumas en el mercado, siendo cada una de ellas
mas adecuada para cada aplicacion concreta en funcion de las especificaciones
de disefio del sandwich, las mas empleadas habitualmente son las de Poliuretano,
Poliestireno, PVC y Polimetacrilamida. Sus propiedades dependen

fundamentalmente de:
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- Composicion del polimero.

- Estado del polimero (orientacién, cristalinidad, historia térmica).

- Densidad de la espuma.

- Estructura de las celdillas (tamafio, geometria, fraccion de células abiertas).

- Composicion del gas espumante.

2.1.3 APLICACIONES DE LOS MATERIALES COMPUESTOS

El uso y aplicacion de las estructuras fabricadas con materiales compuestos, esta
creciendo rapidamente en todo el mundo, asi mismo dichos campos de aplicacion estan
orientados a requisitos estructurales muy exigentes que determinan su seleccion. El
desarrollo y la necesidad de estructuras ligeras y de alto rendimiento aseguran que la
demanda de este tipo de estructuras seguird aumentando en distintos sectores como el

naval (Figuras 2.4), el automovilistico (Figura 2.5) o el aeronautico (Figuras 2.6 a 2.8).

Figura 2.5 Empleo de estructuras sandwich en la industria de automocion.
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Asi por ejemplo el fabricante de automdviles BMW esta estudiando la factibilidad de
emplear estructuras sandwich para la fabricacion de las estructuras de vehiculos tipo
turismos, en sustitucion de las de acero, debiendo estar disefiado para resistir las cargas
de impacto que se producen en el caso de una colision. Por otro lado AUDI AG esté
desarrollando una estructura de proteccion del motor realizada en el mismo material;
dicha estructura debe ser capaz de soportar los impactos producidos por los objetos que

el vehiculo encuentre en la carretera.

En estructuras aeroespaciales las estructuras sandwich son usadas en principio en
superficies de control, en el suelo del interior y en otros componentes, recientemente
han comenzado aplicarse en estructuras primarias. También se emplean en otros
sistemas de la industria aeronautica como en simuladores. La Figura 2.6 muestra el
simulador de cabina de STN Atlas, desarrollado para ser adaptado a diferentes roles de
entrenamiento, como vehiculos militares o trenes. Dadas sus exigentes especificaciones
la estructura fue construida totalmente con estructuras sdndwich formadas de fibra de
vidrio reforzada con poliéster y ndcleo de espuma.

En los recientes modelos de aeronaves comerciales se observa la aplicacién de
estructuras monoliticas y estructuras tipo sandwich de material compuesto en el disefio,

tal como el A380, la distribucion de estos materiales se observa en la imagen mostrada
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en la Figura 2.7, en donde se evidencia el uso de estructuras monoliticas y de estructuras

sandwich segun el caso.
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*Wing TE panels

(b)
Figura 2.7 (b) Estructuras sandwich. [Airbus, 2010]

Por su parte el nuevo Boeing 787 “Dreamliner”, se compone de materiales compuestos
de 50% en peso y un 80% en volumen [Boeing, 2007]. La distribucion de materiales
compuestos en esta aeronave puede apreciarse en la Figura 2.8 mostrada a

continuacion.
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Materials used in 787 body

Fiberglass M Carbon laminate composite - Total materials used
M Aluminum M Carbon sandwich composite - By weight
- Aluminum/steel/titanium : Other
Steel 5% Composites

10% 50%

itanium
15%

Aluminum
20%

By comparison, the 777 uses 12 percent
composites and 50 percent aluminum,

Figura 2.8 Distribucion de materiales utilizados en la fabricacion del Boeing 787.
[Boeing, 2007]

Son muy variadas las causas que pueden originar un dafio en una estructura de material
compuesto, pero de esa variedad, el impacto de baja velocidad suele ser reconocido por
algunos autores como la condicién de carga mas severa para los materiales compuestos
de tipo laminado [Hawyes et al., 2001]. Frecuentemente se producen impactos de aves
sobre el fuselaje y alas de los aviones y por tanto resulta muy interesante realizar un
estudio de la resistencia de los laminados ante el impacto, también es posible observar
los efectos de impactos de baja velocidad que no producen la perforacién y que a
menudo el dafio que generan es imperceptible mediante técnicas de inspeccién visual
convencionales, estos impactos suelen ser producidos por descuidos en la manipulacién
de herramientas, que pueden golpear componentes fabricados con materiales
compuestos [Choi y Chang, 1991]. Este estudio puede proporcionar gran informacién
sobre los impactos que se producen habitualmente en los bordes de ataque de las alas de
los aviones, donde los laminados de fibra de carbono por ejemplo, empiezan a ser muy
utilizados. La informacion obtenida de la bibliografia cientifica destaca la importancia
que tiene este tipo de investigaciones en vista de que se ha demostrado que impactos de
baja energia pueden reducir la capacidad de absorcién de energia de un componente
fabricado con materiales compuestos hasta en un 50% [Cantwell et al, 1983; Cantwell et
al, 1986; Dorey, 1984] e impactos de alta energia pueden generar dafios localizados que

igualmente afectan las estructuras.
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Las estructuras fabricadas con materiales compuestos pueden experimentar una carga
impulsiva en diferentes tipos de situaciones, por ejemplo, las gondolas del motor de un
reactor cuando se ven sometidas al impacto de péjaros, el granizo, guijarros y otros
restos etc. En la Figura 2.9 se puede apreciar el dafio producido en las géndolas de un

avion comercial por efecto de pequefios fragmentos.

irwvw *
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Figura 2.9 Dafio en la géndola de motor turbofan por impacto de hielo [llcewicz, 2006].

Asi mismo, en la Figura 2.9 se aprecia el efecto del impacto en el borde de ataque del
plano de una aeronave de transporte comercial. El dafio por impacto se extiende desde

la superficie a la completa perforacion de la estructura.

Figura 2.9 Dafio por impacto en el borde de ataque de una aeronave [llcewicz, 2006].
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Dado que los laminados son particularmente sensibles a los impactos de baja velocidad, los
estudios orientados a este tema son también muy importantes en vista de que ese tipo de
cargas pueden producir un dafio interno dificilmente detectable mediante una simple
inspeccion ocular pero que genera una falta de continuidad entre dos laminas contiguas que

en consecuencia impediran el apropiado comportamiento del componente disefiado.

En general no todas las aplicaciones de estructuras de material compuesto estan
disefiadas para blindajes como se ha visto en muchos casos, sin embargo es evidente
que estas estructuras pueden estar sometidas a cierto tipo de cargas impulsivas en
diferentes circunstancias de servicio, lo que genera un interés en conocer su

comportamiento frente a impacto.

2.2 IMPACTOS DE BAJA VELOCIDAD

Los problemas sobre cargas impulsivas pueden ser clasificados segun la velocidad del
proyectil, desde este punto de vista se pueden definir entonces impactos de baja o alta
velocidad. En un impacto de baja velocidad las ondas de tension generadas alcanzan los
bordes de la estructura y estas pueden ser reflejadas durante todo el proceso de impacto, por
esta razon la respuesta de la estructura es global y esta controlada por la geometria y las
condiciones de contorno. Por el contrario en los impactos de alta velocidad la respuesta de
la estructura es controlada por la propagacion de las ondas de tension en direccion al
espesor del laminado, en este caso la respuesta frente a este tipo de impacto esta gobernada
por las propiedades del material en la zona cercana al punto de impacto y es basicamente

independiente de las condiciones de contorno y del tamafio de la estructura.

No existe un limite claro entre los impactos de alta y baja velocidad. Los investigadores
aplican varias definiciones, una ampliamente usada es definir 100 m/s como la
velocidad minima a la cual se puede considerar un impacto como de alta velocidad
[Navarro 1997]. Algunos autores han considerado velocidades de impacto incluso mas
bajas como de 10 m/s [Sjoblom et al. 1988]. Robinson y Davies (1992) proponen una
simple ecuacion para estimar la velocidad de impacto de transicién por encima de la

cual las indas de tension son dominantes.
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En general los impactos de baja velocidad se producen por el choque de un objeto con
una masa considerable contra una estructura 0 componente no obstante este tipo de
impactos también pueden presentarse durante el proceso de manufactura, durante el
servicio y debido al ambiente en el que trabaja dicho elemento. Los dafios producidos
por este tipo de impactos en fabricacion y mantenimiento se deben a golpes de
herramientas, cajas de herramientas y/o equipamiento de trabajo sobre la superficie de
la estructura generalmente producida por negligencia. Algunos autores sefialan
[Miravete 2000] el sindrome de la caja de herramientas como una de las referencias
habituales en los impactos de baja velocidad para materiales compuestos. El dafio
resultante en este tipo de impacto, principalmente delaminaciones, en muchas ocasiones
no es visible en la superficie impactada y puede pasar desapercibido en una inspeccion
visual de rutina, quedando en servicio piezas dafiadas previamente. En muchas
situaciones [Delfosse et al., 1995], el nivel de impacto para el cual se produce un dafio
visible es mucho mayor que el nivel que produce una pérdida significativa de
propiedades mecanicas. Ademas, estas delaminaciones pueden crecer durante la vida en

servicio de la estructura y ponen en riesgo el funcionamiento del componente.

2.2.1 ESTUDIOS EXPERIMENTALES

Los impactos de baja velocidad suelen ser considerados de mucho interés debido a que
el dafio que producen puede no ser evidente a simple vista y puede reducir
significativamente las propiedades del material, este tipo de impactos estan asociados a

un comportamiento global en la estructura durante el proceso de impacto.

Los ensayos de impacto se realizan por varias razones; en principio, resultan utiles para
comparar la respuesta dindmica de distintos materiales, también se utilizan con
propdsitos de investigacion y desarrollo en diferentes aplicaciones y, se consideran un
parametro de control de calidad de un proceso de manufactura dado. La
experimentacion permite acercarse a la nocion de causalidad de forma mas directa en el
estudio de la variacién del comportamiento de un material sometido a determinadas

condiciones [Kessler et al .1985].
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En los ensayos de impacto a baja velocidad, la torre de caida es uno de los dispositivos
experimentales mas utilizados [Cantwell et al. 1989, Richardson et al. 1996, Collombet
et al. 1997, Bayandor et al. 2003, etc.], dado que es un equipo con el cual es posible
reproducir facilmente situaciones que pueden aparecer durante las operaciones de
fabricacion y mantenimiento en la que una masa relativamente grande impacta a baja
velocidad. La torre de caida han sido empleada para el estudio de laminados de fibra de
vidrio/epoxi y carbono epoxi a fin de caracterizar la degradacion de las propiedades
mecénicas, estudiar la influencia en la variacion del espesor y la orientacién en dichos
laminados [Liu et al 1988, Lopes et al. 2005]. Otros trabajos encontrados en la literatura
se han enfocado en el estudio de estructuras mas complejas como los sandwich [Park et
al. 2008, Schubel et al. 2005] con estudios experimentales que luego han servido para la
validacion de modelos analiticos y numéricos y para la caracterizacion de los modos de

fallo en este tipo de estructuras.

Basado en los registros de fuerza y energia es posible evaluar la resistencia al dafio de
estructuras sandwich [Park et al. 2008] introduciendo pardmetros tales como: la carga
que produce el dafo incipiente, energia absorbida, la carga maxima, la energia total
absorbida durante el impacto y el area dafiada, siendo evidente que la resistencia al
impacto de la estructura de sandwich esta fuertemente influenciada por el tipo de

pieles y el espesor del nucleo.

Algunos autores que han estudiado la respuesta al impacto de baja velocidad en las
estructuras sdndwich [Shih et al 1989, Foo et al 2006] han demostrado que tanto la
configuracion de la piel como la densidad del nucleo son los pardmetros més
importantes y que controlan el comportamiento de la estructura frente al impacto.
Cuando se utilizan pieles muy resistentes el comportamiento del ndcleo es menos
importante [Torre et al. 2000] sin embargo, en la mayoria de casos a fin de obtener un
sdndwich que tenga un comportamiento mas eficiente en la absorcion de energia, el
nucleo debe ser mejorado segun su densidad y espesor, considerando su funcion de
incrementar el momento de inercia, mejorar la flexion sin que ello implique un
incremento del peso. En el caso de un impacto, la principal funcién de un ndcleo de
espuma por ejemplo, se limita al amortiguamiento de las cargas inerciales, también

puede suceder que durante el proceso de impacto la perdida de adherencia entre el
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nucleo y las pieles generen grietas en la interfaz que implique otro mecanismo de
absorcién de energia. Por lo tanto, la mejora del comportamiento frente a impacto de
una estructura en sandwich se puede lograr aumentando la adherencia laminado ndcleo

y mejorando las propiedades del ntcleo utilizado.

Schubel et al. (2005) estudi6 estructuras sandwich con pieles de tejido de fibra de
carbono y matriz epoxi con nucleo de espuma de PVC sometidas a impactos de baja
velocidad. En esta investigacion los resultados obtenidos fueron comparados con
ensayos de carga cuasi estaticos a fin de caracterizar el dafio producido y ademas de
realizar una comparacion con otros resultados obtenidos mediante modelos
numéricos y analiticos. Ademas de los efectos localizados causados por las
caracteristicas del tipo de carga, la comparacién entre los dos tipos de pruebas
realizadas sobre estas estructuras resultaron ser muy similares, al respecto la
respuesta de un impacto de alta velocidad realizado sobre placas puede ser
caracterizado como de naturaleza cuasi estatica. Esta conclusion esta basada en el
cotejo de las pruebas y la evaluacion completa de dafios en los diferentes paneles
con el respectivo ensayo, esta informacion es importante porque las pruebas cuasi-
estaticas son mas faciles de realizar y analizar y puede ser usada para predecir la
respuesta relacionada con el impacto. No obstante un ensayo estatico produce un
perfil de deformacion mas pronunciado y el proceso de dafio se inicia antes, es decir,

es mas severa en términos de deformacion y carga inducida en la piel de impacto.

Foo et al. (2006) en su trabajo desarrollaron una investigacion experimental y numérica
en estructuras sandwich sometidas a impacto de baja velocidad con el objeto de
entender la iniciacion y progresion del dafio en estas estructuras. También analizaron el
problema de indentacion utilizando un modelo numérico. Realizaron ensayos cuasi-
estaticos de indentacion y de impacto de baja velocidad fueron llevadas a cabo con el
fin de caracterizar el modo de fallo y determinar la extension de dafio observado en
sandwich de aluminio. La comparacion de los resultados experimentales obtenidos
demostro la capacidad del modelo implementado por los autores para captar las
caracteristicas del proceso de impacto. Los resultados experimentales indicaron también
que el modo de fallo experimentado sobre la piel impactada puede ser correlacionado

con la energia absorbida por la placa durante el evento de impacto. Un estudio
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paramétrico numeérico se llevo a cabo para determinar el efecto de diversos parametros
geométricos, tales como el espesor de las pieles y el tamafio de la celda, sobre la
resistencia del ndcleo. Los resultados mostraron que la energia absorbida durante el
impacto es independiente de la densidad de nucleo. Sin embargo, los ndcleos mas
densos mostraron picos de carga mas altos pero experimentaron menos dafios tanto en

las pieles como en los mismos ndcleos.

Dear et al. (2005) realizaron un estudio empleando una torre de caida sobre diferentes
configuraciones de estructuras sandwich con pieles de material compuesto y ademas
con pieles de aluminio con nucleo de panal de abeja de aluminio, en ambos casos con
geometria cuadrada. Emplearon una camara de alta velocidad, la cual permitid
almacenar imagenes de las secuencias de deformacion y desarrollo del dafio en los
especimenes. En estos experimentos, las principales variables de estudio fueron los
tipos de materiales empleados en las pieles, los tipos de ndcleos y el espesor total de la
estructura. Las muestras fueron inspeccionadas tanto por inspeccién visual como por
técnicas de inspeccion por ultrasonido tipo C-scan las cuales se utilizaron para evaluar
el nivel de dafo causado en los materiales después del impacto. El interés de este
trabajo esté en el estudio de la extension y el grado de los diferentes tipos fallo en los
materiales empleados y relacionar los datos experimentales con la variacion de las

condiciones y dimensiones y otras propiedades de los diferentes sandwich.

2.2.2 MODELIZACION

El uso de métodos de modelizacion como herramienta de estudio y analisis en el
proceso de disefio es una de las alternativas para conseguir una mejora de la calidad,
una reduccidén de costos y una disminucion de los tiempos de disefio y produccién de

alli la importancia que vienen teniendo la aplicacion de estas técnicas.

Los modelos existentes de impacto en régimen elastico dejan de ser validos después de
la aparicion del dafio. Trabajos como el de Foo et al (2008) se han orientado en este
sentido, planteando un modelo de balance de energia, junto con la ley de conservacién

del momento para ampliar la validez de dicho modelo mas alla del régimen elastico.
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Ademas se desarrolld6 un modelo tridimensional de elementos finitos para analizar el
problema indentacion estatica, logrando identificar el dafio en el nacleo como uno de
los mecanismos de dafio en inicial. EI modelo de elementos finitos fue validado
mediante la comparacién de los registros de carga-desplazamiento y las comparaciones
mostraron un buen ajuste entre los datos experimentales y la simulacion. En este trabajo
se emplearon tres parametros para describir las diferentes etapas de la deformacion: la
rigidez elastica para describir el comportamiento eléstico, la carga critica para la

iniciacion dafo, y la rigidez del dafio para la propagacion de fallo.

Muchos de los estudios realizan hipdtesis que simplifican el problema global de
impacto para evitar la modelizacion detallada del dispositivo de ensayo, por ejemplo
Nishikawa et al. (2007) modeliz6 ensayos en torre de caida sobre laminados de fibra de
carbono en forma de placas simplemente apoyadas con el propdsito de evaluar el
crecimiento del proceso de delaminacion. En su trabajo proponen establecer
condiciones de contorno en los nodos correspondientes al apoyo del utillaje de manera
tal de restringir los desplazamientos, asi mismo evitaron la modelizacion del percutor
ubicando una carga puntual aplicada en el centro de la probeta. También en el trabajo de
Rizov (2007) es posible encontrar simplificaciones en la modelizacion, en dicha
investigacion se realizd un estudio de impactos de baja energia sobre espumas de PVC
empleando diferentes percutores. También modeliz6 el apoyo de la probeta sobre el
utillaje  mediante restricciones a los desplazamientos aplicadas en los nodos
correspondientes, mientras que el percutor fue modelizado como un soélido rigido
simplificado manteniendo la forma del extremo. Diversos autores emplean elementos
planos (shell) para modelizar toda la estructura [Nguye et al. 2005] mientras que otros
aplixan elementos solidos para modelizar el nicleo y elementos planos para las pieles
[Meo et al. 2003, Besant et al. 2001, Hyeon et al., 2006], la seleccion de estos
parametros influye en el tiempo computacional para la resolucion de cualquier caso y

depende de las consideraciones de cada trabajo.

La modelizacion numérica de impactos de baja velocidad en laminados difiere
considerablemente de la modelizacion de estructuras sandwich [Meo et al. 2003], se
ha encontrado que la respuesta estructural del sandwich en la relacién energia de

impacto/energia absorbida es mayor debido al aplastamiento del ndcleo y esto ha
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sido corroborado observando la energia de deformacion en sandwich con nucleos de

panal de abeja de aluminio.

2.3 IMPACTOS DE ALTA VELOCIDAD

El impacto balistico se define como una la colision entre un proyectil y un blanco a
una velocidad tal que deben considerarse efectos inerciales y la propagacion de
ondas de tension en el solido [Zukas 1982]. Se trata de un proceso en el que no
existe una situacion de equilibrio y, en consecuencia, distintas zonas de la estructura
impactada pueden estar sometidas a estados tensionales muy diferentes. La
velocidad de deformacion es varios Ordenes de magnitud superior a la

correspondiente a situaciones estaticas.

En una estructura de material compuesto los procesos de impacto de alta velocidad
estan controlados por las propiedades mecanicas del proyectil y la estructura, las
condiciones de impacto (es decir, el angulo de la trayectoria del proyectil), la

configuracion del laminado, y la geometria del proyectil y la placa.

De forma general, el fallo de los materiales compuestos por impacto de alta
velocidad ocurre en la zona cercana al impacto, pudiendo intervenir diferentes
mecanismos de fallo. En los materiales compuestos de fibra de carbono/epoxi, este
tipo de impacto produce una respuesta localizada del material alrededor del punto de
impacto, debido a la formacion de un tapdn de cortadura. Mientras que a bajas
velocidades de impacto por debajo de la que produce perforacion se tiene que la
extension del dafio se incrementa con la velocidad de impacto debido a la deflexion

de la placa hasta que alcanza el limite balistico [Navarro et al. 2006].

Un pardmetro importante para los estudios del comportamiento frente a impactos de alta
velocidad es el limite balistico. El limite balistico puede definirse como la velocidad
méaxima que puede alcanzar un proyectil antes de que ocurra el fallo por penetracion.
Esta velocidad puede determinarse por medio de pruebas experimentales o por modelos
tedricos [Zukas et al., 1992]. Por lo general, esta velocidad se expresa en términos de
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probabilidad como Vs, lo que significa que hay un 50% de probabilidad de perforacion
[MIL-STD-662F]. Para determinar el limite balistico a partir de datos experimentales se
aplican técnicas estadisticas o ajustes segun algunos parametros del proceso. Esta
velocidad depende principalmente de espesor del laminado y en segundo lugar en la
forma del proyectil [Ulven et al., 2003]. En estructuras sandwich la estimacion de este
parametro mediante herramientas de modelizacion resulta complejo debido a la

interaccion entre las pieles y el nucleo de la estructura [Velmurugan et al. 2006].

2.3.1 ESTUDIOS EXPERIMENTALES

Se pueden encontrar en la literatura una amplia variedad de ensayos experimentales
para el estudio de impacto a alta velocidad sobre laminados compuestos [Garcia-
Castillo et al., 2010; Lopez-Puente et al. 2002, Abrate 1991]. Puesto que la mayoria
de esos estudios se orienta a aplicaciones especificas, es a menudo dificil hacer
comparaciones amplias con los resultados obtenidos, ya que las condiciones en las

que se aplican pueden no ser comparables.

Los estudios experimentales realizados sobre materiales compuestos sometidos a
impacto balistico datan de los afios 60 [Abrate 1991], lo cual se corresponde con los
afios en los que las aplicaciones de estos materiales comenzaron a desarrollarse. Un
trabajo de la época que puede ser citado corresponde al realizado por Gupta et al.
(1966), quienes realizaron pruebas de impacto aplicados a laminados de fibra de vidrio
con el propdsito de evaluar la resistencia de tales laminados al ser impactados con
proyectiles impulsados desde un rifle. Evidentemente en este tipo de investigacién no
era posible controlar la velocidad del impacto y el interés de dicha investigacion se
centraba en evaluar el espesor apropiado del laminado que era capaz de detener el
proyectil, sin consideras aspectos mas alla del proceso como el dafio o los mecanismos

de absorcidn de energia asociados al proceso.

Con el auge del uso de los materiales compuestos en componentes estructurales, han
sido muchos los trabajos que han profundizado el estudio experimental [Fujii 2002;
Nunes et al. 2004; Aktay et al. 2005; Garcia-Castillo et al 2006; Johnson et al 2006,].
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Fujii et al (2002) investigaron en el proceso de perforacion en laminados de fibra de
carbono (CFRPs) que fueron impactadas con proyectiles esféricos de acero, en un
intervalo de velocidades de 500-1300 m/s. El estudio consisti6 en variar las
caracteristicas del tejido, la secuencia del laminado y el espesor. El comportamiento fue
evaluado por la energia absorbida durante la perforacion, observaciones realizadas in
situ empleando una cdmara de alta velocidad y observaciones post ensayo. Los modos
de fallo se vieron influenciados significativamente por la variacion de las propiedades
mecénicas del laminado, aquellas con alta resistencia mostraron mayor delaminacion en
ambas caras del laminado y las menos rigidas mostraron un tapén de fractura en la cara

posterior del laminado.

Nunes et al. (2004) realizaron un estudio en laminados de fibra de vidrio reforzado
con matriz epoxi sometidas a impacto balistico. En este trabajo las probetas fueron
fabricados variando el numero de laminas en el laminado y por tanto el espesor,
permitiendo conocer en los resultados las areas delaminadas, las cuales fueron
clasificadas de acuerdo al tamafio y la forma, empleando para ello técnicas de

analisis de imagenes.

Aktay et al. (2005) desarrollaron una serie de ensayos de alta velocidad con cafion de
gas a fin de determinar los modos de fallo, resistencia al impacto y energia total
disipada en cada prueba, este trabajo fue realizado sobre placas sdndwich con pieles de
fibra de carbono reforzadas con resina epoxi y nicleo NOMEX. En dichos ensayos
fueron usados diferentes tipos de proyectiles, a los que denominaron suaves y duros.
Los proyectiles usados fueron de concreto en forma cilindrica y cabeza esférica, de 36.4
gr. de masa y diametros de 26 y 30 mm. EI espesor de las placas sandwich era de 33
mm en el nucleo y de 1.6 mm en el laminando. Las velocidades de impacto alcanzadas
estuvieron por el orden de los 60 m/s, la cual se corresponde a la velocidad de impacto
tipica de los escombros en la carretera de despegue y aterrizaje de los aviones.

En el trabajo de Garcia-Castillo et al. (2006) se realizaron estudios experimentales sobre
laminados de fibra de vidrio frente a impacto de alta velocidad, con la particularidad de
que dichos laminados estaban sometidos a carga a carga axial y biaxial, dichos

resultados fueron comparados con ensayos sobre probetas no cargadas. Los impactos
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fueron realizados con proyectiles esféricos a velocidades entre 140-525 m/s. Ademas
fue posible relacionar el area dafiada (medida con técnicas de ultrasonido) con la

energia de impacto en cada caso.

2.3.2 MODELIZACION

Los procedimientos aplicados para el disefio de estructuras de altas prestaciones se han
convertido en un tema de enorme interés. La complejidad de la respuesta estructural y
los distintos modos de fallo ocasionan la necesidad de definir un extenso programa de
experimentacion. La practica recomendada para disminuir los riesgos tecnologicos
asociados al uso de diferentes configuraciones estructurales reside en probar las
prestaciones y garantizar la durabilidad del disefio en una secuencia de pasos conocidos
como “Building Block Approach” [MIL-HDBK-17,1994]. Esta secuencia verifica la
consecucion de los requerimientos estructurales mediante la experimentacion de un gran
numero de especimenes, una vez se ha llegado a un grado suficiente de conocimiento
del comportamiento y a un disefio 6ptimo se utiliza este conocimiento adquirido para el

disefio de piezas o estructuras mas complejas.

Ensayar directamente las estructuras sin haber adquirido este conocimiento previo de
los distintos sub componentes seria econdmicamente prohibitivo debido a la gran
cantidad de dispositivos y de casos de carga a que deberia someterse la estructura, lo

que genera una fase de experimentacion de alta inversion.

La aplicacion de modelos analiticos o numéricos para predecir el comportamiento
mecanico de las estructuras puede reemplazar parte de los ensayos experimentales
requeridos por la estrategia del Building Block Approach, reduciendo los costos de

disefio y proporcionando a los ingenieros la informacion necesaria para optimizarlos.

Los estudios experimentales son muy especificos en estructuras de material compuesto
bajo ciertas condiciones de impacto balistico, siendo muy limitadas las variables que
pueden ser estudiadas si no se dispone de una amplia gama de elementos para diferentes

tipos de ensayos. Para analizar la energia absorbida por los laminados existen
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numerosos tipos de estudios, los experimentales, los numéricos y los modelos
analiticos. Los estudios experimentales son altamente costosos y el tiempo requerido
para obtener informacién importante es muy grande. Por otro lado las pruebas
experimentales solo permiten obtener informacion limitada a una configuracion de
ensayos, una vez que se modifique algun parametro del estudio implica el disefio y
desarrollo de nuevas pruebas. [Buitrago et al. 2010, Garcia-Castillo et al. 2006]. En todo
caso aun asi los ensayos experimentales solo proporcionan informacién asociada a la
energia total absorbida por la estructura pero no son capaces de diferenciar los

mecanismos de absorcion de energia de forma independientemente.

El desempefio de las estructuras de materiales compuestos frente a un impacto balistico
es dependiente de las caracteristicas mecénicas del refuerzo fibra/matriz y de las
caracteristicas fisicas del proyectil cuando esta impactando el “target”, dada la cantidad
de parametros que influyen en el proceso. El uso de modelos simplificados permite
predecir el comportamiento de estos y otros materiales en determinadas condiciones de
trabajo, sin necesidad de realizar experimentacion una vez que dichos modelos han sido
validados. Las ventajas del uso de estas herramientas son muy grandes y son valorados
en diferentes fases del proceso de disefio de componentes. En la literatura se disponen
de un importante nimero de modelos con fundamentos fisicos variados que permiten
predecir con cierta precision parametros basicos del proceso de impacto e influencia de

diversos mecanismos de absorcion de energia y dafio.

La perforacién de una estructura laminada es un fenomeno dificil modelar debido al
gran numero de parametros que intervienen en este proceso [Gu, 2003; Mamivand et al.,
2010]. En un laminado, la respuesta frente al impacto balistico depende de las
propiedades mecanicas del mismo, asi como de las propiedades fisicas del proyectil y
placa [Garcia-Castillo et al., 2012]. La energia cinética del proyectil puede ser reducida
por diferentes mecanismos comunes, tales como la deformacion eléstica del laminado,
dafos generacion en el laminado (fallo de las fibras, la delaminacién, agrietamiento de

la matriz, etc), la inercia de la placa y la deformacion producida en lacara posterior.

En los problemas de impacto de alta velocidad los modelos basados en criterios

energéticos son los mas utilizados para estimar la energia absorbida en el proceso de
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perforacion. Esos modelos estan basados en las leyes de conservacion de la energia y
vienen desarrollandose desde hace algunos afios [Ki Ju Kang et al, 1991; Moyre et al.
2000; Wen et al. 2001, Gu, 2003; Naik et al. 2004 Garcia-Castillo 2009]. Otros modelos
que se pueden encontrar en la literatura se basan en la consideracion de la deformacion
que se origina como resultado de la formacion de un cono, asi lo presentan Vinson et al.
(1997), estos autores han estudiado un tejido de fibra de carbono utilizando un modelo
basado en la teoria de membrana y en ciertas consideraciones geométricas para predecir
la deformacion del panel y el desplazamiento del cono formado.

Moyre et al. (2000) propuso un modelo basado en criterios energéticos en el cual
incluye tres mecanismos de absorcion de energia, la rotura de fibras primarias, la
deformacidn elastica de las fibras secundarias y la formacion y movimiento de un cono.
Su trabajo fue validado con resultados experimentales obtenidos sobre laminados de
tejido de nylon, aramida y polietileno en los cuales se consideraron parametros de

validacion el limite balistico.

Los trabajos desarrollados por Naik et al. (2004, 2006, 2006, 2008) se basan en el
estudio de materiales compuestos sometidos a impacto balistico mediante modelos
analiticos formulando también un balance energético. En ellos se plantean algunas
hipdtesis importantes como establecer que el proyectil permanece rigido e
indeformable durante el proceso de impacto, el movimiento del proyectil es plantea
como uniforme en cada etapa en la que han definido el proceso de perforacion.
También se estudian laminados gruesos y la division del proceso de impacto en
etapas, en cada una de las cuales actlan diferentes mecanismos de absorcion de

energia segun los fendmenos transitorios presentes.

Los mecanismos de absorcion de energia considerados en los modelos de Naik et al.
(2004, 2005, 2006, 2008) se refieren a la compresion bajo en la zona directamente
debajo del proyectil, formacion de un cono reverso en la parte anterior del laminado,
formacion de un cono en la parte posterior del laminado, compresién en la zona
alrededor del punto de impacto, la tension de las fibras, el tapon de cortadura,
delaminacion, rotura de matriz, friccion y generacion de calor. En algunos casos los

resultados del modelo de Naik et al. (2005) han sido validados con ensayos propios de
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los autores, y en otros casos [Naik et al. 2006], el autor ademas valida su trabajo con los
resultados obtenidos experimentalmente por Gellert et al (2000) quienes realizaron
estudios en laminados de vidrio vinilester de 4,5 mm de espesor con proyectiles
cilindricos. Un aspecto importante de este trabajo es la explicacion ofrecida por el autor
sobre el factor de atenuacion de ondas como parametro que explica la atenuacion de la

tension presente en los impactos de alta velocidad.

En el trabajo de Naik y Doshi (2008) estos autores proponen un estudio paramétrico
para el estudio del comportamiento frente a impacto balistico de laminados de gran
espesor. La metodologia de analisis que presentan en este trabajo es una continuacion
de su trabajo previo del 2005, no obstante en esta nueva version los autores resaltan
mas la importancia que tiene la formacion del tapon de cortadura como mecanismo de
absorcion de energia en laminados gruesos de fibra de vidrio/epoxi, considerando para
ello el estudio de tres casos basados en velocidades diferentes de impacto, por debajo
del limite balistico, muy proximo al limite balistico y el caso de un impacto muy por
encima del limite balistico. De esta manera presentan una variacion de los
mecanismos de absorcion de energia en funcion de un intervalo amplio de velocidades
de impacto en donde se aprecian los cambios segun el caso. Realizaron un estudio
paramétrico con la variacion de la masa del proyectil, del didmetro del proyectil y del
espesor de las placas empleados en la aplicacién del modelo.

El modelo analitico presentado por Garcia-Castillo et al. (2006), es una evolucion del
modelo propuesto por Moyre et al (2000) y Naik et al (2006).. Se basa en un
planteamiento energético y en varios mecanismos de absorcion de energia (rotura de
fibras, deformacion eléstica de las fibras, delaminacion, rotura de matriz y aceleracién
del laminado). Considerando ademas las propiedades mecanicas (modulo de elasticidad,
resistencia mecanica a traccién, deformacién a rotura) y de fractura (tenacidad de de
fractura en modo 11) del material de estudio, y los pardmetros relativos al proyectil y la
placa, tales como: masa, velocidad, tamafio y densidad, espesor respectivamente. Este
modelo determina la perforacion a partir del movimiento del proyectil y fue validado

para laminados con y sin pre carga en su plano.
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Asi mismo existen diversas metodologias para modelizar este dafio que se pueden
agrupar globalmente en tres grupos: las basadas en la mecanica de la fractura, en la
mecanica del dafio y en los criterios de rotura, aunque en algunos casos pueden
combinarse varias de ellas [Allix et al., 1997]. El uso de criterios de rotura para abordar
el fallo de laminados, en solitario o combinados con otras metodologias, ha demostrado
ser una técnica valida en muchas aplicaciones dada su gran versatilidad y relativa
sencillez de implementacion en un cédigo numérico. Los criterios de rotura establecen
que el fallo del laminado se produce cuando las componentes del tensor de tensiones o
deformaciones en una lamina verifican una determinada funcion global o una funcién
especifica para cada mecanismo de fallo. En el estudio que se pretende abordar en esta

linea de investigacion se ha seleccionado esta metodologia.

Existe un gran numero de criterios de rotura los cuales han sido considerados en la
implementacién de diversos modelos numeéricos, en los trabajos de Nahas (1986), Paris
(2001) o el mas reciente de Orifici et al. (2008) se encuentran una revision de los méas
usuales. Durante los afios 1998 a 2004 se realizd un ejercicio internacional para
comparar los diferentes criterios utilizados en condiciones estaticas que se publicaron en
la revista Composites Science and Technology, volumenes 58, 62 y 64. Los resultados
de este ejercicio se encuentran recogidos en el articulo de Soden et al. (2004). A pesar
de este esfuerzo de comparacion, no existe un consenso de cuél es el modelo mas
apropiado para predecir la rotura de un laminado, especialmente en condiciones
dindmicas y cuando la rotura se produce fuera del plano. Aunque existen estudios sobre
uniones que emplean criterios simples como el de tensiébn méxima o el de Tsai-Wu
[Zabihpoor et al., 2008], es necesario emplear criterios mas complejos capaces de
reproducir los diferentes modos de fallo que aparecen en un laminado, que permitan la
evolucion simultanea o independiente de cada uno de ellos, dependiendo del estado de
carga [Greve y Pickett, 2006].

Mientras que existen numerosos modelos y formulas simples para el calculo del limite
balistico y la velocidad residual en placas monoliticas, no existen actualmente muchos
modelos para placas de estructuras sandwich. La dificultad para establecer este
parametro en placas sdndwich se debe sobre todo a la compleja interaccion de las pieles

con el nacleo, ademas los efectos de los modos de fallo y resistencia sobre la rigidez
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han sido caracterizado solo para una parte de materiales compuestos, en contraste el
comportamiento dindmico de muchos metales ha sido investigado desde hace mucho

mas tiempo [Hoo et el. 2003].

Son muchas las novedades que se presentan en la actualidad en lo que a cdédigos de
simulacion numérica se refiere durante los Ultimos afios, debido a esto se han aparecido
modelos de comportamiento mecanico para materiales compuestos de tipo laminado
que tienen en cuenta los distintos modos de dafio que pueden aparecer. Debido a la
fragilidad del refuerzo, estos modelos no suelen contemplar deformacion pléastica en el
material y se limitan a proponer criterios de fallo que acotan el dominio elastico y cuya
verificacion implica la pérdida de rigidez en una o mas direcciones de forma brusca o
progresiva. En la literatura se pueden encontrar un gran nimero de modelos para
laminados con diferentes criterios de rotura [Reddy, 1997; Barbero, 1999; Miravete,
2000; Lopez-Puente, 2003].

De los criterios que consideran por separado los diferentes modos de fallo los més
empleados son el criterio de Hashin (1980) y el de Chang-Chang (1987), especialmente
en la variante propuesta por Hou (2000). El criterio de Hou considera cuatro modos de
fallo: fallo de fibra, rotura de matriz a traccién, rotura de matriz a compresion y
delaminacion. El criterio de Hashin también considera cuatro modos de fallo: rotura de
fibra y de matriz, ambas a traccion y compresion. Este Gltimo criterio no considera la
rotura por delaminacién. Cada modo de fallo estd controlado por las componentes del

vector de tension asociado al plano de fallo por una ecuacion cuadratica.

Muchas investigaciones utilizan la implementacion del criterio de Hashin para
modelizar el dafio progresivo en materiales compuestos sometidos a impacto
balistico [Lapczyk I. et al., 2007, Guild F.J. et al, 2005, Samanta S. et al., 2011]
algunos con el uso de sub rutinas y otros utilizando la version que se encuentra en la

libreria de algunos cddigos comerciales.

Se pueden emplear codigos comerciales de elementos finitos tales como Abaqus, como
herramientas de modelizacién debido a que tienen implementados un gran nimero de

modelos de comportamiento para materiales. Sin embargo todos ellos no son
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compatibles con los modelos de fallo con dafio progresivo, los cuales son
extremadamente importantes en un estudio completo del proceso de perforacion. El
fallo progresivo para laminados compuestos ha sido recientemente implementado en las
ultimas versiones de Abaqus y algunos autores han utilizado este codigo porque pueden
desarrollar modelos sencillos con un bajo coste computacional [Sheikh A.H. et al.,
2009, Samanta S. et al., 2011].

Otros cdédigos como PAMCRASH, AUTODYN o como LS-DYNA también han sido
utilizados en el estudio de la evolucion y absorcion de energia por impacto, por ejemplo
como para analizar los mecanismos de perforacién, modos de fallo y evaluacion del
dafio durante el impacto de proyectiles a alta velocidad en placas de materiales
compuestos de fibra de vidrio/propileno [Deka L.J. et al, 2008], también es posible
encontrar codigos especiales de analisis tridimensional como el MSC Dytran [Guild F.J.
et al, 2007] que es un programa dedicado al andlisis de problemas dinamicos asociados
con grandes deformaciones el cual ha sido usado para la simulacién de impactos

balisticos en laminados compuestos con la implementacion de sub rutinas.

Una importante cantidad de trabajos se han enfocado en modelizar los mecanismos de
fallo en laminados compuestos sometidos a cargas de impacto sin embargo es
generalmente aceptado que los materiales compuestos fallan en modo progresivo.
[Abrate A. 1994, Cantwell W.J. et al. 1990, Choi HY et al., 1990].

Ladeveze et al. (1992) uso un enfoque de los mecanismos de dafio para describir la
rotura de la matriz y la pérdida de cohesion entre matriz/fibra introduciendo variables

asociadas con la rigidez del material para reducir el modelo de plasticidad.

Lopez-Puente et al. (2003) desarroll6 una simulacion numérica utilizando el codigo de
elementos finitos Abaqus utilizando una sub rutina programada en fortran para describir
el comportamiento frente a impacto balistico de cada lamina que conforma un laminado
de fibra de carbono utilizando un criterio de fallo basado en el modelo de Chang-Chang,
en este trabajo hicieron una comparacion entre sus resultados experimentales vy

numéricos, obteniendo de ella un buen ajuste con su modelo.
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CAPITULO 111

3. DESARROLLO EXPERIMENTAL

Con el fin de estudiar el comportamiento de diferentes configuraciones de
estructuras fabricadas con materiales compuestos, sometidos a impactos de baja y
alta velocidad y disponer ademés de un amplio rango de resultados se han realizado
una variedad de ensayos experimentales. En esta seccion se describen los materiales
empleados, su configuracion, los equipos y los procedimientos experimentales de

ensayo llevados a cabo.

Inicialmente se detallan tanto las caracteristicas principales de los materiales utilizados
asi como la configuracion estructural y la geometria seleccionada de las probetas para
los ensayos. A continuacion se explican los procesos desarrollados para la ejecucién de
las pruebas realizadas mediante un cafidn de gas que corresponde a los impactos de alta
velocidad y el proceso para medir la velocidad del proyectil empleando dos tipos de
gases de carga en el cafidn. Finalmente se explica el procedimiento realizado en las
pruebas de torre de caida que corresponde a los ensayos de impacto de baja velocidad y

el procesamiento de los datos obtenidos de dichos ensayos.
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3.1 MATERIALES

En esta tesis se han empleado diferentes configuraciones estructurales de materiales
compuestos: laminados monoliticos, placas espaciadas y estructuras sandwich. Como
materiales en si se han empleado laminados de tejido vidrio/poliéster y carbono /epoxi,
y como nucled de las estructuras sandwich espuma de PVC y panal de abeja de

aluminio respectivamente.

El criterio para la seleccion de estos materiales se basa en la consideracion de las
maultiples aplicaciones que tienen tanto en la industria aeronautica, naval, construccion
civil y otros ambitos del campo industrial, lo que constituye parte de la motivacién de
este estudio. A continuacion se presentan las tablas correspondientes a las propiedades

especificas de los materiales empleados en las estructuras utilizadas para este trabajo.

3.1.1 TEJIDO VIDRIO/POLIESTER

La fibra de vidrio es uno de los refuerzos mas utilizados debido a su bajo costo y sus
buenas propiedades mecéanicas, con relacién a otros tipos de fibras, pero sobre todo por
disponibilidad. Entre las aplicaciones que tiene la fibra de vidrio con resina de poliéster
se encuentra la fabricacién de sefiales para vias de transporte terrestre, cascos de
corredores de motociclismo, vehiculos, embarcaciones, puentes, componentes
aeronauticos, en la industria de la construccién y muchas otras mas que evidencian las
cualidades de este tipo de material. En este estudio se ha empleado tejido de fibra de

vidrio-E en matriz poliéster.

La resina empleada en los laminados de fibra de vidrio utilizados es designada de
acuerdo a la nomenclatura usada por el proveerlo como AROPOL FS6902. Esta resina
es un material termoestable con muy buenas propiedades mecanicas por lo que es muy

empleada en aplicaciones industriales.
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3.1.2 TEJIDO CARBONO/EPOXI

Este material es muy utilizado en la industria aeroespacial por sus elevados valores
de rigidez y resistencia especificas. La fibra de carbono empleada en esta
investigacion es una fibra continua AS4 de alta resistencia mecéanica y elevada
deformacion a rotura. En la tabla que se presenta a continuacién se muestran algunas

de las propiedades de este material.

La resina epoxi empleada en esta tesis fue la 8552, que consiste en un compuesto
quimico de amina curada, que suele ser utilizado para aplicaciones con fibras de
carbono o vidrio en configuracion de laminados unidireccionales o de tejido. Es una
resida recomendada para aplicaciones estructurales que requieren de alta resistencia,

rigidez y tolerancia al dafio.

3.1.3 ESPUMA DE POLICLORURO DE VINILO (PVC)

El Policloruro de Vinilo o PVC, es una combinacion quimica entre carbono, hidrégeno
y cloro. Es un material termoplastico, es decir, que bajo la accion del calor se
reblandece, y puede asi moldearse facilmente; al enfriarse recupera la consistencia
inicial y conserva la nueva forma. Es ligero, inerte y completamente inocuo, resistente
al fuego (no propaga la llama), impermeable, aislante (térmico, eléctrico y acustico),
resistente a la intemperie, y es un material econdmico en cuanto a su relacion calidad-
precio, facil de transformar y es reciclable. La tabla 3.5 muestra las principales
propiedades de este material.

3.1.4 NUCLEO DE PANAL DE ABEJA DE ALUMINIO

El aluminio empleado para el panal de abeja es del tipo AA 3003, el cual es un
material que presenta muy buena resistencia a la corrosion y tiene una amplia

gama de aplicaciones.
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3.2 PROBETAS

Con el propdsito de definir la geometria de las probetas para los estudios, se realizo una
busqueda en investigaciones previas desarrolladas por otros autores en los que las
condiciones de ensayo fuesen similares. Para seleccionar la superficie en el caso de
evaluacion de dafio por impacto es necesario asegurar que el dafio no alcance los bordes
de las probetas. El escenario mas critico corresponde a los ensayos de baja velocidad, en
donde la respuesta frente al impacto es global, mientras que los impactos de alta
velocidad generan un tipo de dafio mas localizado. Se han seleccionado las geometrias
que se indican en los apartados continuacion, que son similares a las empleadas por
Garcia S. (2007).

3.2.1 ESTRUCTURA SANDWICH VIDRIO/POLIESTER/PCV

Esta estructura fue fabricada con pieles de laminado de fibra de vidrio tipo E reforzado
con matriz de resina de poliéster y nacleo de espuma de policloruro de vinilo PVC. La

geometria de la probeta se muestra en la Figura 3.1.

Las pieles del s&ndwich de 3 mm de espesor cada una, y el nacleo del séndwich de 30

mm de espesor, lo que da un espesor total de 36mm.

160 mm

3mm ] SR AR R A
|

' 160 mm

Figura 3.1 Geometria de las probetas sandwich de vidrio/ poliéster/PVC.
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3.2.2 PLACAS ESPACIADAS DE VIDRIO/POLIESTER

Esta configuracion de estructura se construyo a partir de dos pieles de laminado tejido
de fibra de vidrio, de 3 mm de espesor, separadas mediante un soporte de poliespan, a
una distancia igual a 30 mm, equivalente al espesor del nlcleo de espuma de PVC de la
estructura sdndwich, este soporte tiene solo como funcién mantener las placas separadas
a una misma distancia y conformando una sola estructura. El esquema de la Figura 3.2
muestra la forma de la probeta. El concepto de placas espaciadas ha sido aplicado en
otras investigaciones tales como las presentadas por Zhou et al. (2008) y por Sheikh A.
et al. (2009).

3 mm ] S5
Soporte de poliespan —»
3mm e

| |
! 160 mm

Figura 3.2 Geometria de placas espaciadas de vidrio/poliéster.

3.2.3 LAMINADOS MONOLITICOS DE VIDRIO/POLIESTER

Los laminados tejidos de fibra de vidrio empleados en este estudio, fueron obtenidos a
partir de placas de 500 x 500 mm de superficie, con espesores de 6mm y de 12 mm, tal
y como se muestran a continuacion en la siguiente figura.

Ilz mm

16mm

160 mm 160 mm
[F— L —
| | | |
! 160 mm ! ' 160 mm !

Figura 3.3 Geometria de laminados monoliticos de vidrio/poliéster.
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3.2.4 ESTRUCTURA SANDWICH CARBONO/EPOXI/ PANAL DE
ABEJA DE ALUMINIO

Esta estructura esta formada por pieles de laminado de fibra de carbono (AS4) reforzado
con matriz de resina de tipo epoxi (8552) y nucleo de panal de abeja fabricado en
aluminio(AA-3003) con celdas hexagonales de 4.8 mm y 60 um de espesor de pared. La

geometria de esta probeta se muestra en la Figura 3.4.

IZOmm

120 mm

2mm ]|

2 mm I
I
! 120 mm

Figura 3.4 Geometria de las probetas carbono/epoxi/panal de abeja de aluminio.

El espesor de las pieles del sandwich es de 2 mm cada una, y del nacleo del sandwich

de 20 mm, lo que implica un espesor total de 24 mm.

3.2.5 ESTRUCTURA ESPACIADAS CARBONO/EPOXI

Esta configuracion de estructura se construyo a partir de dos pieles de laminado tejido
de fibra de carbono, de 2 mm de espesor, separadas mediante un soporte de poliespan, a
una distancia igual a 20 mm. El esquema de la Figura 3.5 muestra la forma de la

probeta.

42



Desarrollo Experimental

2mm ] &

Soporte de poliespan —»
2mm T

120 mm

! 120 mm
Figura 3.5 Geometria de las placas espaciadas de carbono/epoxi.

3.2.6 LAMINADOS MONOLITICOS DE CARBONO/EPOXI

Los laminados tejidos de fibra de vidrio empleados en este estudio, fueron obtenidos a
partir de placas de 500 x 500 mm de superficie, con espesores de 2 mm y de 6 mm, tal y

como se muestran a continuacion en la siguiente figura.

T 2mm lIGmm

120 mm 120 mm

! 120 mm

120 mm

Figura 3.6 Geometria de los laminados monoliticos de carbono/epoxi.

3.3 ENSAYOS DE IMPACTO DE ALTA VELOCIDAD

3.3.1 DISPOSITIVOS EXPERIMENTALES

Los ensayos de impacto de alta velocidad fueron realizados utilizando un cafion de gas
fabricado por Sabre Ballistics, modelo A1G+, con el que se dispararon proyectiles
esféricos de acero de 7.5 cm de didmetro y con una masa de 1.7 gramos. La forma
esférica fue seleccionada con el propdsito de evitar problemas asociados al giro del

proyectil segin un eje perpendicular a la trayectoria de vuelo, lo que ocasionaria
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variaciones en los resultados de un ensayo a otro. Por otro lado, se prefiere el acero
para evitar que durante el impacto el proyectil sufra deformacién plastica, permitiendo
que se puedan plantear en la modelizacion de este proceso la hipdtesis de proyectil
rigido.

Una imagen del cafién utilizado en los experimentos se puede apreciar en la Figura 3.7,
en esta se observa que toda la estructura del dispositivo el cual se puede dividir en tres
secciones:

% La seccion de instrumentacion,

¢+ la seccion de carga del proyectil y

¢+ la seccion de impacto.

Figura 3.7 Cafon para pruebas de impacto balistica SABRE Ballistics A1G+.

La seccion de instrumentacién consta de una serie de valvulas y mandmetros que
permiten graduar la cantidad de presion con la que sera cargado el modulo. La seccion
de carga del proyectil consta de un tubo o cafién enroscable dentro del cual se puede
insertar el proyectil, bien sea cilindrico o esférico. La seccion de impacto esta
constituida por el atil de soporte de las probetas de ensayo. Paralelamente a la seccién
de impacto, se coloco una camara de video de alta velocidad y un foco de luz de alta
intensidad, tal y como se muestra en la Figura 3.8.
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Se utiliz6 una camara de video de alta velocidad, modelo PHOTRON FASTCAM-
ultima APX, que permite obtener la grabacion de una secuencia de imagenes del
proceso de impacto. Esta informacién es de suma importancia pues a partir de ella es
posible determinar velocidad del proyectil. La cdmara cuenta con un sistema de
adquisicién de datos y permite la toma de hasta 250.000 fotogramas por segundo. Para
los ensayos de este proyecto, se selecciono una ventana de 50.000 fotogramas por
segundo, lo que da una buena resolucion del recorrido del proyectil, y una vez colocada
paralela al area de impacto se adapta a una distancia tal que permita grabar imagenes
suficientes tanto del momento de impacto como del momento durante el cual el
proyectil perfora la estructura sdndwich y la atraviesa, en caso de que esto Ultimo

ocurriese.

Figura 3.8 Detalle del foco y de la cdmara ubicada sobre la seccion de impacto del

cafion de gas.

Con el fin de obtener una mejor calidad de imagen durante la grabacion del impacto
sobre las probetas, es necesario ubicar un foco de muy alta intensidad junto con la
camara de grabacion. La iluminacién fue proporcionada por una lampara de 1200 W
Modelo ARRISUN 12 plus, que posee una serie de dispositivos 6pticos que permiten un
mejor rendimiento del sistema de monitorizacion del impacto. El foco es colocado sobre

la cdmara de alta velocidad, a una distancia de fija a la seccion de impacto desde donde
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se encuentra la probeta, esta distancia se ajusta en funcion de obtener la mejor

resolucion con la camara.

Para alcanzar un amplio intervalo de velocidades de impacto, fueron empleados dos
tipos diferentes de gases, los cuales a diferentes presiones son capaces de generar
velocidades del proyectil en un rango entre 80 m/s 'y 800 m/s. Este amplio intervalo de
velocidades es necesario para estudiar el proceso de perforacion completa de la
estructura como aquellos impactos que no originan perforacion. Los gases empleados
fueron stargon para alcanzar las velocidades mas bajas y Helio para las mas altas.
Ambos tipos de gases son inertes, no son inflamables y pueden ser descargados a la

atmosfera si perjudicar el medio ambiente.

Con el propdsito de permitir el ensayo de diferentes tipos de probetas adaptar segun su
tamano diferentes tipos de probeta, se disefio un dispositivo de amarre que se adapta a
una gran variedad de configuraciones de probetas y permite al mismo tiempo dar un
espacio apropiado para grabar la trayectoria del proyectil, desde el momento en que
impacta la probeta hasta que sale por la parte posterior de la misma en caso de que
ocurra la perforacion. El util fue disefiado y construido en el laboratorio del
departamento de mecanica de medios continuos de la Universidad Carlos 111 de Madrid,
utilizando elementos estructurales de aluminio y placas rigidizadoras de acero. El
concepto de disefio permite que este dispositivo pueda ser empleado para una amplia
gama de tamafios de probetas, de diferentes espesores y diferentes areas desde un

minimo de 60 x 60 mm hasta placas de 500 mm x 500 mm.

3.3.2 MEDIDA DE LA VELOCIDAD DE IMPACTO

La velocidad de impacto del proyectil se estimo mediante la cAmara de alta velocidad, a
partir del calculo del desplazamiento del proyectil entre dos 0 mas frames consecutivos
y de la frecuencia de toma de imagenes de la camara. Este método ha sido utilizado por
otros investigadores y ha resultado tener muy buenas aplicaciones [Samanta et al.2010].
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Se utilizé el programa Photron FASTCAM el cual cuenta con un sistema de referencia
que permite conocer el desplazamiento del proyectil, posteriormente este puede ser
relacionado con datos especificos iniciales de los que se tiene conocimiento, tales como:
el numero de fotogramas por unidad de tiempo y el didmetro del proyectil, entre otros.
En la Figura 3.9 se puede apreciar la pantalla del programa donde se observa el sistema

de referencia. Las coordenadas del sistema de referencia estan dadas en unidades pixel.

® Photron FASTCAM Yiewer - [ YIEWER No. 1 { C:\Documents and Settings'bbuitrag'Escritorio\¥ic sanfv27 =18 ]
g File VYiew Option MWindow Help .-_i.ijﬁ

Camera | DataSave  FilsViewer

Yigwer No.00T Infarmation
Total Frame 115 frames

EStrUCtu ra Resolution 512196

Sandwich ColorBt 8BitGrap
File Format — AW|

¥ Showinfo. [ Synchro Play

ProyeCtII Show Comment Show MEDL

/ Piel de entrada open |

- Farmat -

\ ] 35 T : \ v =] opion|
I Into Save
Nucleo Lo | o

. Piel de salida Edililg
Sistema de
Referencia I —
iasaaaaascns; i
1| i] «| | ] 1|

5

+— F[=%

Figura 3.9 Pantalla del programa Photron FASTCAM.

A partir del diametro del proyectil, que corresponde a una longitud de referencia
conocida, se estima la longitud equivalente a un pixel. En este caso, 7.5 mm
corresponden a 20 pixel, con lo cual: 1 pixel equivale a 0.375 mm. En vista de que
accidentalmente se pueden modificar algunas condiciones del ensayo, como en el caso
de que la distancia que separa la camara de la seccion de impacto cambie ligeramente,
es necesario realizar este procedimiento cada vez que se analice un video para el calculo

de la velocidad.
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Con la informacion obtenida hasta este punto es posible medir la velocidad de impacto
y la velocidad residual del proyectil. La velocidad es calculada como la relacion entre el
ratio de cuadros (frames) y la distancia recorrida por el proyectil entre el nimero de
cuadros seleccionados para el estudio:

V= (3.2)
n

donde:

V es la velocidad obtenida en m/s

n es el numero de frames seleccionados

r el ratio de frames en fps (frames por segundo)

d es la distancia recorrida por el proyectil en metros.

Hay que considerar otros factores que favorecen el grado de confiabilidad del
procedimiento de medicion de velocidad, tales como la seleccion de la ventana de
medicion, que implica cierto nimero de cuadros o “frames” y el punto de ubicacion del
borde de referencia, que bien puede ser por delante del proyectil o por detras. También
en este caso como el proyectil es esférico, es menos complejo el proceso para estimar
este parametro pues el centro de gravedad del mismo no se desplaza durante el trayecto

de impacto ni después de ocurrir perforacion.

3.3.3 PROCEDIMIENTO DE CALIBRACION DEL CANON DE GAS

Una fase muy importante en la realizacion de ensayos de impacto con el cafién de gas
fijar la velocidad de salida del proyectil. Esta velocidad se controla por medio del valor
de presion de carga del gas. Para esto se realizd en principio una calibracion de la
velocidad de salida para los dos tipos de gas utilizados. Para ello se realizaron una serie
de ensayos de impactos a diferentes presiones, obteniéndose las velocidades de impacto
correspondientes (Figura 3.10). Esta gréafica se ha utilizado a los largo de la tesis para
seleccionar la presion de disparo adecuada para obtener la velocidad de impacto

deseada.

48



Desarrollo Experimental

Del procedimiento empleado para obtener la calibracion del cafion como una relacion
directa de la presion en el gas durante la carga del dispositivo, se obtuvieron los
resultados mostrados en la Figura 3.10. Estos resultados son una referencia valida para
proyectiles esféricos, de acero de 7.5 mm de espesor y 1.7 gramos de masa con unas

condiciones de ensayo similares a las mostradas en este estudio.
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Figura 3.10 Relacion de Presion/Velocidad para las condiciones de ensayo en gases

Stargon y Helio.

La grafica mostrada en la Figura 3.10 permite observar la variacion de la velocidad de
desplazamiento del proyectil, en funcion de la variacién de presion en el sistema,
utilizando como gases de carga el Helio y el Stargon. Se observa que es posible
identificar con suficiente aproximacion la presion necesaria para alcanzar determinados
intervalos de velocidad. La velocidad minima obtenida con Helio fue de 286 m/s
alcanzado con una presion de 10 bares y la méaxima fue de 772.00 m/s con una presion
de 300 bares.
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El empleo del helio tiene muchas ventajas frente a otros gases, ya que su densidad es
muy baja. La razén es que al ser menor la densidad de gas, y por tanto su masa, la
energia que se pierde en acelerar el gas es mucho menor, por lo tanto la mayoria de la
energia disponible para el disparo se emplea en acelerar el proyectil, alcanzandose

mayores velocidades de disparo.

La Figura 3.10 también muestra los resultados obtenidos utilizando el gas Stargon, en
este caso la velocidad minima obtenida fue de 80 m/s a 5 bares y la méaxima fue de 395
m/s a 180 bares. Se puede apreciar una mayor dispersion en la curva de gas Stargon al

compararla con la curva del gas helio.

3.4 ENSAYOS DE IMPACTO DE BAJA VELOCIDAD

Los ensayos de impacto de baja velocidad fueron realizados sobre estructuras de
material compuesto en configuracion sandwich, tanto para las probetas de

vidrio/poliéster/PVVC como para las de carbono/epoxi/panal de abeja de aluminio.

3.4.1 DISPOSITIVOS EXPERIMENTALES

Para la aplicacion de ensayos de baja velocidad se utilizo la torre de caida modelo 6785
Fractovis de la marca Ceast. La Figura 3.11 muestra una imagen de la Torre empleada

en esta investigacion.

La estructura de la maquina esta constituida tres secciones:

- Seccidn superior: En esta zona existe un espacio libre en el cual, conducido por unas

guias se encuentra el elemento percutor.
Percutor: Es el encargado de aplicar la carga sobre la probeta, llevando acoplado
la instrumentacion necesaria para registrar dicha carga en cada instante de
tiempo. La eleccion del percutor a utilizar se realiza teniendo en cuenta tanto la

forma y dimensiones de la cabeza como la masa del conjunto cabeza y cuerpo
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del percutor. En la Figura 3.12 se muestra el percutor utilizado en los ensayos
acoplado al mecanismo de impacto. La cabeza del percutor alberga toda la
instrumentacién, la cual esta formada por un sensor empotrado en el interior que
transmite, durante el impacto, una deformacion eléstica que es transformada en
una sefial eléctrica. Esta sefial es entonces obtenida, amplificada y procesada por

el sistema de adquisicion DAS-4000.

Figura 3.11 Torre de caida Ceast 6785 Fractovis.

Sistema de adquisicion de datos: Se ocupa de obtener y almacenar los datos que
durante el ensayo de impacto se generan. Estos datos son enviados al software
D4EXTWIN instalado en un PC, el cual permite que dichos datos sean
procesados. Las caracteristicas de este equipo son importantes para los ensayos
realizados debido a la necesidad de obtener el mayor nimero de registros de

puntos posibles en el tiempo que dura el ensayo.
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- Seccion central: Contiene elementos de lectura dptica, sistema de absorcion de energia
residual, sistemas antirrebote, etc.
- Seccién inferior: Corresponde a la camara climatica y en ella alberga el sistema
portaprobetas junto con el Gtil de ensayo.
Panel de control: Permite operar desde el exterior sobre la torre de caida,
distinguiéndose dos partes; una parte superior que controla todo lo referente a la
camara superior de la torre, tal como la posicién vertical del percutor, el sistema
de energia adicional y el sistema antirrebote; y una parte inferior que controla la
camara climatica.

L . s el

Figura 3.12 Sistema percutor.

Util de ensayo: Este dispositivo fija la probeta estableciendo unas condiciones
de confinamiento determinadas. En la Figura 3.13 se presenta una imagen del

atil preparado para realizar un ensayo.
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|Figura 3.13 Util de ensayos de baja velocidad de impacto.

Cada uno de los elementos que conforman el Gtil de ensayo corresponden a:

1.

© N o g b~ w DN

Base de ubicacién de la probeta.

Tapa para coaccionar el movimiento vertical.
Varilla para pretensar los muelles.

Muelles de pretension.

Probeta sandwich

Pieza en U limitadora del despegue de la probeta.
Columnas de elevacion del util.

Placa portatil

Las dimensiones de la torre permiten una altura de caida libre maxima de 1 m, lo que

posibilita alcanzar una velocidad de impacto hasta de 4,4 m/s. Esta velocidad puede ser

incrementada hasta 20 m/s mediante un sistema que aumenta la energia potencial del

conjunto percutor hasta 1.316 J. El sistema se encuentra situado en la parte superior de

la camara y consiste en unos muelles cuya deflexion es controlada automéaticamente.

Para medir el desplazamiento de las pieles en su parte inferior se utilizo un transductor

de posicion tipo laser, marca MEL modelo M27L/20, el cual estd formado por dos

secciones: una contiene los fotodetectores (esta parte se ubica en el util) y la otra

contiene el transductor de la sefial. El osciloscopio se utilizd como equipo de registro de

la sefial tomada por el laser, empleandose el modelo TDS-420A de la marca Tektronix.
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Se seleccioné una frecuencia de adquisicion de datos igual a la del sistema de
adquisicion de la torre de caida para poder sincronizar ambas sefiales. Ademas el triger
fue ajustado de tal manera que el osciloscopio pudiese registrar y almacenar una
deformacion (traducida al osciloscopio en tensién) superior a un valor preestablecido.

3.4.2 PROCESADO DE LOS DATOS GENERADOS EN EL ENSAYO

Durante el ensayo de impacto de baja velocidad se genera un registro fuerza-tiempo
mediante la instrumentacion que posee el percutor, esta sefial presenta una serie de
oscilaciones que pueden ser debidas a las vibraciones de la probeta y del percutor
durante el impacto [Found et al. 1998]. A partir de la sefial de fuerza-tiempo se puede
determinar el desplazamiento de la seccion central de la probeta en cualquier instante
mediante integraciones sucesivas, asumiendo la hipdtesis de contacto permanente entre
la probeta y el percutor. Del registro obtenido por el sistema de adquisicion de datos se

puede obtener una grafica como la que se muestra a continuacion en la Figura 3.14.
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Figura 3.14 Registro de Fuerza vs. Tiempo de un ensayo realizado sobre una estructura

sandwich de vidrio/poliéster/ PVC a una velocidad de impacto de 4 m/s.
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La fuerza de contacto F(t) es medida mediante una célula de carga montada en la

cabeza del percutor, a continuacion aplicando al registro la ecuacion (3.2)

m-a(t)=m-g-F(t) (3.2

donde:

m: masa del conjunto percutor (4620 g)

a(t): deceleracion del percutor en cada instante de tiempo (m/s?)
g: aceleracion de la gravedad (9.81 m/s?)

F(t): Fuerza registrada por el percutor (N)

Se obtiene la aceleracion de la masa, utilizando la ecuacion (3.3):

a(t)=g —? (3.3)

Utilizando este procedimiento se puede obtener una representacion de la aceleracion del

conjunto como se muestra en la grafica de la Figura 3. 15 para el mismo caso.
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Figura 3.15 Registro de Aceleracion vs. Tiempo para un impacto de baja velocidad
sobre una estructura sandwich de fibra de vidrio y nucleo de PVC.
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Integrando la aceleracion se obtiene la velocidad del percutor en cada instante de

tiempo.

v(t):vi+g-t—i-j‘F(t)-dt (3.4)
m 0

siendo:
v(t): velocidad de deformacion en cada instante de tiempo (m/s)
vi: velocidad justo antes del impacto (m/s).

Esta velocidad la determina un dispositivo del que dispone la torre.

A partir de dicho valor de velocidad es posible obtener la grafica que se muestra en la
Figura 3.16.

Velocidad (m/s)
=

0 0,001 0,002 0,003 0,004 0,005 0,006 0,007 0,008

Tiempo (s)
Figura 3.16 Registro de Velocidad vs. Tiempo para un impacto de baja velocidad sobre

una estructura sdndwich de fibra de vidrio y nacleo de PVC.

Integrando la velocidad se obtiene la posicion del percutor (y asumiendo que se

mantiene el contacto entre percutor y probeta también) en cada instante de tiempo.

X(t) =v, -t+%-g-t2—

O ey

1 J.F(ﬂ)'dﬂ'df (3.5)
m 0
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donde:

X(t) es el desplazamiento del punto de contacto del percutor y la probeta (m).

Este procedimiento permite obtener la curva que se muestra a continuacion:

Desplazamiento (mm)

0 0.001 0.002 0.003 0.004 0.005 0.006 0.007 0.008

Tiempo (s)
Figura 3.17 Registro de Desplazamiento vs. Tiempo para un impacto de baja velocidad
sobre una estructura sandwich de fibra de vidrio y nucleo de PVC.

En la Figura 3.17, en la que se ha representado el desplazamiento del percutor en

funcion del tiempo, se puede observar una curva que cuenta con cuatro zonas distintas:

» La primera zona de la curva se corresponde con el incremento del desplazamiento

del percutor.
» Lasegunda zona aparece al alcanzar el maximo desplazamiento del percutor.
» En latercera zona se produce la recuperacion del percutor.

> La ultima zona de la curva, muestra desplazamientos negativos que corresponden

al rebote del percutor.
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La energia en cada instante de tiempo vendra dada por el area de la curva fuerza-

desplazamiento comprendida entre el instante inicial y el final del ensayo.

E@t) = j F(t)- x(t)-dt (3.6)

Mediante la grafica obtenida se puede conocer la energia absorbida por la probeta,
siendo esta el valor de la energia tras cesar la carga. La grafica correspondiente a este

paso se puede apreciar en la Figura 3.18.
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Figura 3.18 Registro de Energia vs. Tiempo para un impacto de baja velocidad sobre

una estructura sandwich de fibra de vidrio y nacleo de PVC.

La grafica mostrada en la Figura 3.18 corresponde a un ensayo tipico de impacto de
baja velocidad, en el que no se produce la perforacion de la probeta. Se observa que el
valor de energia se incrementa hasta alcanzar el maximo de energia de impacto A partir
de este valor maximo la curva de la energia disminuye hasta estabilizarse en el valor de
la energia absorbida por el material. En el caso de no producirse ningun dafio en la

probeta, la curva de la energia absorbida llegaria a alcanzar el valor cero.
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CAPITULO IV

4. EVALUACION DEL DANO POR
IMPACTO

En el este capitulo se presentan los estudios realizados mediante diferentes métodos de
inspeccion no destructiva para estimar el area dafiada por impacto en las diversas
configuraciones de estructuras de material compuesto seleccionadas para esta tesis. Se
destaca la importancia que tiene el estudio y cuantificacion del dafio en materiales
compuestos dada su influencia en la resistencia residual de los mismos. Ademas en esta
seccion se presentan los resultados obtenidos de la evaluacion del dafio por impacto de
alta y baja velocidad, y se muestran diferentes aplicaciones de técnicas con sus ventajas
y limitaciones a fin de establecer la pericia mas apropiada basada en criterios de

fiabilidad, practicidad y relacion de costo.

Se ha realizado un estudio completo utilizando técnicas de inspeccién por
ultrasonido con presentacion tipo C-scan con acoplamiento de aire y empleando un
sistema de inmersion. En cada caso se seleccionaron las frecuencias mas idéneas
para garantizar una buena calidad de imagen y la mayor fiabilidad de la medicion.

En cuanto al sistema de inmersidn se utilizaron las técnicas de transmision para
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determinar el dafio global y la técnica de pulso eco para estimar el tamafio de las

discontinuidades presentes en cada piel.

4.1 GENERALIDADES

En los materiales compuestos los dafios pueden no ser visibles, especialmente
cuando se someten a impacto de baja velocidad [Richardson et al.1996], y sin
embargo causan una grave disminucion en la resistencia del material [Niu et
al.1992]. Una vez se ha generado el dafio sobre una placa de material compuesto
mediante un impacto, el siguiente paso consiste en estimar cuantitativamente ese
dafio, de manera que se pueda establecer un patrén de area dafiada en funcion de la
energia de impacto, luego suelen aplicarse ensayos para cuantificar las propiedades

residuales (Compresion despues del impacto).

Existen una amplia variedad de técnicas de inspeccion no destructiva destinadas a la
evaluacion del dafio por impacto en estructuras de material compuesto [A.C. Okafon,
2001], se pueden encontrar entre la literatura cientifica trabajos desarrollados en
interferometria holografica, [Amaro M. et el, 2006], de todas estas la inspeccion por
ultrasonidos es una de las mas utilizadas [Burke et al.1994]. La presentacion de
resultados con mayores aplicaciones suele ser la de barrido por C scan, que permite la
evaluacion cuantitativa de la superficie dafiada. Sin embargo la inspeccion visual
constituye la primera practica de inspeccion que se realiza en cualquier estructura, dado
que permite de entrada definir la forma y el tamafio del dafio provocado por un impacto
[Abrate et al.,1998]. Estudios cuantitativos utilizando solo técnicas de inspeccién visual
solo es posible realizarlos en materiales compuestos que sean traslucidos, como lo
pueden ser el vidrio/vinilester o el vidrio/poliéster [Nunes et al. 2004] y que se basan en

el tratamiento digital de imagenes obtenidas de la seccion impactada de la estructura.

En el trabajo de Briotti et al., (2001) se destaca el desarrollo de una metodologia de
inspeccion mediante técnicas de ultrasonido aplicada a materiales compuestos de

amplia aplicacion caracterizados por una alta atenuacion acustica. Estos emplearon
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tejidos de fibra de kevlar/poliéster y de vidrio/poliéster con espesores entre los 5y 6
mm sometidos a impactos de baja velocidad, y realizaron inspecciones con
transductores de frecuencia central en un rango entre los 5y los 15 MHz. En el trabajo
de estos autores se pudo determinar el alto nivel de atenuacion que genera para el
ultrasonido la resina de poliéster y se concluyo que los especimenes fabricados con
kevlar mostraban un mejor comportamiento para el ultrasonido que los especimenes
de fibra de vidrio. Algunos trabajos se han dedicado a evaluar la porosidad de los
materiales compuestos [Hsu et al., 1992] empleando técnicas de transmision en
sistemas de inmersion, a partir de la medida de la velocidad de propagacion de las
ondas ultrasdnicas en este medio. Otros trabajos como el de K. Borum et al. (2002)
han permitido estudios de pérdida de adherencia entre las pieles y el ndcleo en
estructuras sandwich de fibra de vidrio/PVC, cuando dichas estructuras en forma de
viga son sometidas a ensayos de flexion y se acopla in situ un sistema de ultrasonido

por transmision para evaluar progresivamente este tipo de dafio.

Los modernos componentes aeroespaciales vienen siendo disefiados con nuevos
materiales que representa un nuevo reto para las nuevas tecnologias en ensayos no
destructivos, en respuesta a ello se han ido desarrollando nuevos métodos de inspeccién
qgue permiten establecer la presencia de discontinuidades con sistemas remotos en
tiempo real que garantizan un alto nivel de fiabilidad de estas técnicas, entre las cuales
cabe mencionar anélisis de vibraciones no lineales, interferometria, ultrasonido con

acoplamiento de aire, entre otras [G. Riegert et al., 2006].

Con el propésito de cuantificar el dafio que los ensayos de impacto de alta y baja
velocidad han producido sobre las probetas, se han empleado técnicas de inspeccién no
destructiva. Se ha utilizado técnicas de inspeccion visual y un sistema automatico de
inspeccion por ultrasonidos, mediante andlisis por pulso-eco y un sistema de
transmision, ambos con presentacién en C-scan, dichas técnicas permiten una
evaluacion cuantitativa de la superficie dafiada. Esta metodologia de evaluacion de
técnicas de ensayos no destructivos ha sido empleada por otros autores [Garnier C. et al,
2011] para detectar discontinuidades en estructuras de material compuesto con
aplicaciones especificas al campo aeronautico pero que permiten establecer las técnicas
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mas apropiadas segun el tipo de dafio presente en dichas estructuras. La técnica de C
scan por ultrasonidos también ha sido usada para detectar dafio por impacto en estudios
sobre laminados de carbono/epoxi en donde se ha comparado forma, tamafio y
profundidad de defectos con los resultados obtenidos mediante la aplicacion de modelos

numéricos [Amaro A. et al, 2008].

4.2 APLICACION DE TECNICAS DE INSPECCION
VISUAL

La técnica de inspeccion visual se define comdnmente como un examen que se
realiza a un material, componente o producto en condiciones de disconformidad
utilizando la luz y los ojos, solos o con ayuda de dispositivos amplificadores. La
inspeccidn se convierte en una bdsqueda y en un proceso que se basa en combinar
los conocimientos que se tienen del componente con la informacion sensorial y los
procesos logicos pertinentes para proporcionar una identificacion de alguna
anomalia o patron que representa una discontinuidad que bien puede poner en riesgo
el rendimiento de la pieza. Usualmente la inspeccién visual se emplea para apoyar
otros métodos de inspeccidn no destructiva pero la tecnologia digital e informatica

ha convertido esta técnica en un méetodo muy versatil de aplicacion.

4.2.1 ESTRUCTURAS DE FIBRA DE VIDRIO

La inspeccién visual para la evaluacion de dafio por impacto fue aplicada a los
analisis de las probetas sandwich, las placas espaciadas y las estructuras monoliticas
de fibra de vidrio, en vista de que son materiales semi traslucidos y que permiten
apreciar la zona afectada cuando son iluminadas de forma apropiada [Buitrago et al.,
2010, Nunes et al, 2004]. En la imagen mostrada en la Figura 4.1 se puede apreciar
el sistema de iluminacion empleado para la adquisicion de iméagenes de las

estructuras de este estudio.
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Para el analisis de imagenes fue empleado el programa ImagenJ, este software libre es
una herramienta de procesamiento de iméagenes, de gran rapidez cuya arquitectura esta
basada en “plug-ins”. Ofrece un panel de funciones muy sofisticado que va desde la
colorimetria, analisis de contornos, filtros de imégenes, calculos de areas, angulos y
distancias entre pixeles, histogramas de densidad, etc. Este programa soporta
operaciones estandares de procesamiento de imagenes como por ejemplo la
manipulacion del contraste, la deteccion de contornos, el filtrado de medianas, el

aumento de nitidez o efecto de suavizado, etc.

Figura 4.1 Sistema de iluminacion para la adquisicion de iméagenes.

En la imagen mostrada a continuacion en la Figura 4.2 se aprecia la pantalla para el
andlisis de medicion de dafio en la seccidn de salida de una probeta sometida a impacto

de alta velocidad de estructura sandwich de fibra de vidrio y nucleo de PVC.

Empleando este software se ha determinado el porcentaje de area dafiada con relacion a
la superficie total de la probeta. El procedimiento de analisis consiste en fotografiar
cada una de las caras de las probetas en estudio con una alta resolucion y un sistema
apropiado de iluminacion que garantiza el mejor contraste entre el area dafiada y el area
que no fue afectada por el impacto. Una vez obtenida la imagen se procede al analisis de
la misma utilizando los controles de delimitacién de contornos y contrastes, para

finalmente medir el area dafiada.
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Figura 4.2 Medicién del dafio en una probeta mediante el programa de analisis Image J.

4.2.2 ESTRUCTURAS DE FIBRA DE CARBONO

En el caso de las estructuras fabricadas a partir de laminados de fibra de carbono, la

inspeccion visual se limito a establecer cualitativamente la forma del dafio, no obstante,

en el caso de los ensayos de alta velocidad, en donde hubo perforacion, se estimo el area

aproximada de este dafio. Este procedimiento fue realizado con el fin de establecer una

comparacion entre las medidas obtenidas mediante técnicas de inspeccion visual y las

obtenidas mediante los diferentes métodos de la técnica de ultrasonido. La imagen

mostrada en la Figura 4.3, muestra la forma del dafio producido en placas de fibra de

carbono de 6 mm de espesor sometidos a un impacto de 260 m/s.

El dafio en la seccion de impacto de la placa se aproxima a la forma circular de la

seccion transversal del proyectil y puede calcularse el diametro de la perforacién para

luego obtener una aproximacion del area dafiada, sin embargo en la seccion de salida se

observa que el dafio generado sobre la placa tiene una forma muy irregular y es
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complicado realizar un célculo aproximado del area afectada por el impacto lo que
dificulta unas buena estimacion del area dafiada. En términos generales la inspeccién
visual solo da una idea general de la morfologia del dafio pero en este caso no es capaz

de estimar con precision el area dafiada.

(a) (b)

Figura 4.3 Dario sobre placa de fibra de carbono de 6 mm de espesor. (a) Seccién de

impacto. (b) Seccién de salida.

4.3 APLICACION DE TECNICAS DE ULTRASONIDO

La inspeccién ultrasénica es un método de inspeccidn no destructiva utilizado para la
garantizar calidad, control e inspeccion de materiales en las principales industrias. Estos
materiales incluyen componentes eléctricos, electrénicos, fabricacion de componentes,
produccion de materiales metélicos, materiales compuestos y la fabricacion de
elementos estructurales tales como tuberias, recipientes sometidos a presion, barcos,
puentes, vehiculos de motor, maquinaria, aviones, sistemas ferroviarios etc. En servicio,
la inspeccion por ultrasonido es utilizada para la deteccion de defectos y
discontinuidades inminentes en numerosas aplicaciones estructurales y de transporte.
Durante el servicio las inspecciones de ultrasonido son una herramienta esencial para el
mantenimiento preventivo y es empleado en la deteccion de defectos y discontinuidades

inminentes de numerosos tipos de componentes y estructuras.
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Los sonidos generados por encima del rango perceptible por el oido humano
tipicamente 20 KHz) son llamados Ultrasonidos. Sin embargo, el rango de
frecuencias normalmente empleado en ensayos no destructivos y en medidas de
espesor es de 100 KHz a 500 MHz. Aunque los Ultrasonidos se comportan de
manera similar al sonido audible, tiene una longitud de onda muchisimo menor. Esto
significa que puede ser reflejada por superficies extremadamente pequefias como
defectos en el interior de diversos materiales, lo que los hace muy apropiado para

ensayos no destructivos sobre materiales compuestos.

El método de ultrasonido consiste en generar y emitir ondas muy bien definidas, para
luego captarlas apoyandose en las leyes de reflexion al encontrar en su trayectoria un
cambio en las propiedades fisicas del medio en el cual se propagan. Al ser captadas, son
analizadas segun el objetivo del equipamiento y con la determinacion del tiempo
transcurrido desde su emision hasta su recepcion, puede conocerse la distancia

recorrida, al ser la velocidad previamente establecida.

Las ondas ultrasonicas pueden ser generadas por transductores piezoeléctricos que
convierten una oscilacion aplicada en forma de voltaje en una vibracion mecanica. Esa
vibracién mecéanica es transmitida dentro del material sometido a prueba por medio de
un sistema acoplante. Pueden ser clasificadas basandose en el modo de desplazamiento
en: ondas longitudinales, ondas transversales, ondas de superficie y ondas de Lamb
[Krautkramer J, 1.969]

e Ondas longitudinales: Son ondas que producen compresiones y dilataciones a lo
largo de su propagacion. Las moléculas del medio vibran alrededor de su posicion
de equilibrio, siendo sus trayectorias rectas paralelas con la direccion de
propagacién del frente de ondas. La velocidad de propagacion de la onda
ultrasénica esta condicionada por las fuerzas de interaccion entre las particulas del
medio, cada particula empuja a la siguiente de tal manera que la perturbacion se

propaga en todos los medios: solidos, liquidos, gases y plasmas.
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Ondas transversales: En este tipo de onda ultrasonica, la vibracion de la particula en
el medio se realiza linealmente pero perpendicular a la direccidn de propagacion del
frente de ondas. Pueden viajar a través de medios sélidos y en algunos liquidos muy
viscosos. Las ondas transversales no se propagan por los choques elasticos de las
particulas del material, sino que se propagan por la poderosa fuerza de atraccion que
cada particula tenga con su vecino, para que de esta forma toda la estructura del
medio se mueva uniformemente. La velocidad de las ondas transversales es
aproximadamente la mitad de la velocidad de las ondas longitudinales para un

mismo material.

Ondas Rayleigh o de superficie: son conocidas también como ondas de Rayleigh.
Estas ondas se propagan sobre la superficie de los sélidos cuyo espesor sea mayor
que el tamafio de la longitud de la onda empleada. Bajo la accién de estas ondas, la
superficie de un cuerpo posee un movimiento longitudinal y otro transversal, las
moléculas ejecutan una trayectoria eliptica al paso del frente de onda. Las particulas
ejecutan una elipse dextrogira con relacién a la direccion de propagacion de la onda
y cuyo eje cambia hasta que las particulas vibran solo en la direccién vertical y
después ejecutan un movimiento levdgiro que se atenta hasta un 1% de la amplitud
de vibracion a la profundidad de una longitud de onda de la superficie. La onda se
mueve hacia la derecha y las particulas sucesivamente segun la direccién del
movimiento ejecutan una elipse. La existencia de las ondas de Rayleigh implica un
espesor del solido mayor que la longitud de una onda, estas pueden propagarse

solamente en sélidos.

Las Ondas de Lamb: son conocidas también como ondas de placa. Este tipo de
ondas es propagado en placas de materiales compuestos o metélicos, con espesores
comparables al tamafio de la longitud de onda, consisten en complejas vibraciones
que ocurren a través del espesor del material, en la cual particulas del medio siguen
una trayectoria eliptica en el plano perpendicular a la direccion de propagacion. Su
propagacion dependera de la densidad, propiedades elasticas y estructura del

material, asi como de la frecuencia.
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Existen tres formas de visualizar el haz reflejado por el equipo de ultrasonido, las cuales
operan sobre la base de la amplitud y/o el tiempo de recorrido del haz ultrasonico y son:
Tipo A (A-Scan) la cual proporciona una visualizacién en forma simultanea de la
amplitud y el tiempo de recorrido del eco recibido en un punto de la superficie de la
pieza inspeccionada, tipo B (B-Scan) en la cual se visualiza el tiempo de recorrido de
los ecos reflejados a lo largo de una linea de la superficie de un material, muestra la
relativa profundidad de los puntos en donde se producen los ecos reflejados. Esto es
empleado para determinar el tamafio de la discontinuidad en una direccion, posicion y
profundidad y, en cierto grado, la forma y orientacién de la discontinuidad, y por altimo
la presentacion tipo C (C-Scan) que brinda un barrido de la ubicacion de las
discontinuidades presentes en un plano de una determinada pieza, el sistema se basa en
el monitoreo del tiempo de vuelo del eco reflejado, y la informacion se muestra en

forma de profundidades, luego de ser procesada.

Cuando una onda ultrasénica se encuentra con una interface entre dos materiales, una
porcién de la energia es transmitida y una porcién es reflejada. Los factores influyentes
los cuales determinan la cantidad de energia que es reflejada son el angulo de
incidencia, la velocidad de la onda y la densidad del material. Para ondas planas con un

angulo de incidencia normal, los coeficientes de transmision y reflexion vienen dados

por:
o _I_R_ (Zz _Z1)2
R ™ - 2
I, (Z,+2,) (4.1)
I 4.7,-7
o =-L=—f2lfy
L (Z,+2) (4.2)

Donde I;, Ir e It representan la intensidad de la onda incidente, reflejada y transmitida y
Z1y Z2 son el producto de la densidad y la velocidad de las ondas del medio 1y 2
respectivamente. Este producto es conocido como impedancia acustica del material. Si
la impedancia acuUstica de la discontinuidad es igual a la del material (Z1=22) la
interface es no reflectiva (a=0) y de ese modo la discontinuidad es indetectable en modo

de reflexion. Es muy dificil evaluar la impedancia acustica de materiales compuestos
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debido a que la densidad de ambas y la velocidad de la onda en la estructura esta
cambiando de un punto a otro. Sin embargo la impedancia total en direccion de la fibra
puede ser determinada de la velocidad acustica en direccion de la fibra y la densidad

total del material.

La Figura 4.4 tomada de Fahr et al., (1992) muestra por ejemplo como varia la
velocidad de propagacién de las ondas ultrasonicas segun el modo de oscilacion y
la orientacion de la fibra para el caso particular de un compuesto de grafito/epoxi.
En esto caso se observa que la onda se propaga mas rapidamente a lo largo de la

direccion de la fibra.
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Figura 4.4 Velocidad ultrasonica en un compuesto de grafito/epoxi [Fahr et al., 1992].

De las técnicas de ultrasonido, la de pulso eco es la méas utilizada en inspecciones
ultrasonicas, involucra la deteccion de ecos producidos cuando un pulso ultrasonico es
reflejado por una discontinuidad o una interface en una pieza de trabajo. Este método es
utilizado para detectar la localizacion de los defectos y para medir espesores. La
profundidad de la defecto esta determinado por el "tiempo de vuelo™ entre el pulso
inicial y el eco producido por la el mismo. La profundidad de la discontinuidad también
se puede determinar por el tiempo relativo de transito entre el eco producido por una
indicacion y el eco de la superficie de respaldo. Las dimensiones de las
discontinuidades se estiman comparando la amplitud de la sefial del sonido reflejado por

una interface con la amplitud del sonido reflejado de un reflector de referencia de
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tamafno conocido o por una pieza de respaldo. La grafica mostrada en la Figura 4.5

muestra el esquema de un sistema de inspeccion pulso eco.

El método de transmisién el cual incluye tanto reflexion como transmision,
involucra solo la medicién de la atenuacion o disminucion de la amplitud de una
sefial. Este método también se utiliza para la deteccion de discontinuidades y

caracterizacion de defectos.

Emisién ¥ transmision de
sefiales

Transmisor
TUltrasonico
Emisor
Receptor

-~ Transductor

< Medio acoplante

< Plano XY

Material
Evaluado

Figura 4.5. Esquema de un sistema Pulso Eco [Nasa, 2000].

En el método eco-pulsado, es necesario que una discontinuidad interna reflecte al menos
una parte de la energia sonora sobre un transductor de recepcién, en el caso del método
de transmision los ecos de las discontinuidades no son necesarios para su deteccion. El
hecho de la que la amplitud de la reflexion de una pieza bajo ensayo sea menor que la
de una pieza idéntica libre de defectos, implica que la pieza tiene una 0 mas
discontinuidades. La técnica para detectar la presencia de discontinuidades por la
pérdida de atenuacién de sonido es utilizada en los métodos de transmisién asi como en
los métodos eco-pulsados. La principal desventaja de los métodos de atenuacion es que
la profundidad del defecto no puede ser medida. La grafica mostrada en la Figura 4.6
muestra el esquema de un sistema de transmision. En esta figura se observa como en el
caso (1), los transductores alineados se encuentran en una seccion sana del material y
como no existe presencia de discontinuidades la amplitud de la sefial tiene una alta
intensidad, a continuacion la sefial sufre una drastica atenuacién en el caso (2), cuando

dentro del campo ultrasénico de los transductores se ubica una discontinuidad.
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Sefial en un sistema de transmision

Transmiso

i |

Receptor

i

-

I
Discontinuidad

Figura 4.6. Esquema de un sistema de transmisién. [Agfa, 2000]

4.3.1 ULTRASONIDO C SCAN

Las técnicas de inspeccion por ultrasonido usando sistemas automatizados tipo C scan
se han establecido como un método de inspeccidn primaria para materiales compuestos,
y de mayor aplicacion en la evaluacién de dafio por impacto en estructuras de este
material [Fahr et al, 1992]. Existen diversos tipos de disefio de equipos automatizados
para realizar inspecciones mediante la técnica de no destructiva de ultrasonido con
presentacion C scan cada uno con aplicaciones segun los requerimientos del
procedimiento de inspeccion y que permiten ser adaptados a diferentes configuraciones
de materiales y componentes complejos.

4.3.2 EQUIPO

En la Figura 4.7 se puede apreciar una imagen del equipo de inspeccion por C scan
empleado en esta tesis. La Figura 4.7 (a) muestra el equipo de ultrasonido en
configuracién de acoplamiento de aire mientras que la Figura 4.7 (b) muestra el sistema
en configuracion de inmersion. En general el equipo es un modelo NC serie 04/005
desarrollado por Tecnitest que incluye una cuba de inmersion construida con perfiles de
aluminio y un sistema formado por tres ejes motorizados que permiten la inspeccién
tanto por inmersion como en acoplamiento por aire. Ademas el quipo esta dotado de una

tarjeta de ultrasonido para PC modelo Socomate USPC 3100 PCI el cual permite la
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adquisicién de los datos generados por el sistema en sus diferentes configuraciones. El
ordenador al cual se haya conectado, dispone de un programa desarrollado por el
fabricante que permite el control de diferentes pardmetros de la inspeccion (zona de
inspeccion, velocidad de barrido, ganancia del transductor, etc.).

De las imagenes obtenidas mediante la inspeccion por ultrasonido en C scan se calcula el
area dafada aplicando el programa de control del equipo el cual permite delimitar en una
seccidn la superficie de interés que se requiere medir y el sistema proporciona directamente
el valor del area encerrada dentro de esa curva, en funcion del mapa de colores que presenta
la imagen correspondiente a los diferentes niveles de atenuacion generados por las

variaciones que detecta el equipo (de este pardmetro) y que representan el dafio.

(b)

Figura 4.7 Equipo de ultrasonido. (a) Acoplamiento en aire. (b) Acoplamiento en agua.
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4.3.3 TRANSDUCTORES

La inspeccién por ultrasonido no puede realizarse sin transductores, ya que estos
dispositivos son los que generan las ondas sonoras, funcionan estos como emisores y
receptores y tienen una importancia decisiva dentro del sistema de inspeccion. En esta
tesis se utilizaron dos tipos de transductores para las inspecciones realizadas, un modelo
disefiado para las pruebas en inmersion y otro modelo disefiado para el sistema de
acoplamiento en aire. Cada uno de los transductores tiene un ancho de banda
caracteristico con una frecuencia central pico que permite seleccionar el rango de

frecuencia de inspeccion para la posterior calibracion del equipo.

En el caso del sistema de inmersion, se realizaron inspecciones con transductores de
diferentes frecuencias, manteniendo constante el didmetro de estos elementos igual a 10
mm. Las frecuencias de inspeccion utilizadas fueron las de 1, 5, 7.5 y 10 MHz. En la
Figura 4.8 mostrada a continuacion se pueden apreciar los diversos transductores
empleados para el equipo de ultrasonido con acoplamiento de agua.

Figura 4.8 Transductores para equipo de ultrasonido con acoplamiento en agua.

El sistema de ultrasonido con acoplamiento en aire, requiere de un sistema de dos
transductores, uno de los cuales trabaja como emisor de la onda ultrasénica y otro como
receptor, el par de transductores empleados se colocan en una posicién tal que la
amplitud de la sefial que recibe el receptor sea maxima durante el paso de la onda a
través del material. Se encontraban disponibles una serie de transductores en un
intervalo de frecuencias de 150 hasta los 400 KHz. Las inspecciones realizadas con el
sistema de acoplamiento de aire se limitaron al uso de frecuencias por el orden de los
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400 KHz ya que en la literatura [Blomme et al. 2002] es esta una frecuencia tipica en las
inspecciones de materiales compuestos. En la Figura 4.9, se puede apreciar el conjunto
de transductores de ultrasonido para acoplamiento de aire disponibles en el laboratorio

con una variedad de frecuencias y diametros caracteristicos.

Figura 4.9 Transductores del equipo de ultrasonido con acoplamiento en aire.

4.3.4 ESTRUCTURAS DE FIBRA DE VIDRIO

Se aplicaron técnicas de inspeccion por ultrasonido a estructuras fabricadas con fibra de
vidrio, solo con el propdsito de comparar los resultados obtenidos entre las técnicas de
inspeccion visual y la técnica de inspeccion por ultrasonido. Ademas se realizaron
inspecciones en las diferentes configuraciones de estructuras de fibra de vidrio
empleando tanto el método de inmersion utilizando la técnica de pulso eco, asi como el
método inspeccion con acoplamiento de aire, utilizando la técnica de transmision, tal y

como puede apreciarse en la Figura 4.10, mostrada a continuacion.

En el caso del sistema de inmersion se utilizo un transductor con frecuencia central de 1
MHz, con un didmetro de 10 mm. Para la inspeccion con acoplamiento en aire se

emplearon transductores de 400 KHz y con un didmetro de 10 mm cada uno.
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(b)
Figura 4.10 Inspeccion por ultrasonido de placas de fibra de vidrio. (a) Inspeccién con
el método de inmersion. (b) Inspeccion con el método de acoplamiento en aire.

Se realizaron pruebas de inspeccion en cada una de las configuraciones de las
estructuras a fin de conocer Unicamente la calidad de la imagen obtenida con este
método y observar el tipo de informacion que puede ser conseguida con estas técnicas,
sin embargo la inspeccidn visual resulta ser méas sencilla y confiable gracias a que estos
materiales son traslucidos y es una técnica ya previamente utilizada en otros trabajos de

investigacion [Nunes et al. 2004].

En el caso de impactos producidos por la torre de caida, que corresponden a los
impactos de baja velocidad, el dafio que se aprecia en estructuras sandwich de
vidrio/PVC es mucho mas claro cuando se aplican técnicas de inspeccion visual que
cuando se aplica el método de ultrasonido. En la Figura 4.11 se observa una
comparacion entre las imagenes obtenidas mediante inspeccion visual y mediante la

técnica de ultrasonido por el método de pulso eco en un sistema de inmersion.
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(a) (b)

Figura 4.11 Estructura sandwich sometida a impacto de baja velocidad. (a) Imagen

obtenida por ultrasonido en inmersion. (b) Imagen obtenida de la inspeccion visual.

En el trabajo realizado por [Tomasz Lendze, 1998] han observado, al igual que en este
caso, que cuando se inspeccionan probetas sandwich con pieles de fibra de vidrio
sometidas a impactos en sistemas de torre de caida, el area dafiada estimada con
técnicas de inspeccion por ultrasonido en C-scan es mucho méas pequefia que el area
estimada mediante técnicas de inspeccion visual, esto se debe a que la técnica de
ultrasonido solo muestra el area de delaminacion producida directamente en el punto de
impacto mientras que la inspeccion visual es capaz de detectar hasta el alcance de
dichas delaminaciones en el plano de la probeta. La combinacion de los resultados
obtenidos mediante ambas técnicas puede dar una idea de la intensidad y la extension
del dafio. La aplicacion de la técnica de ultrasonido con acoplamiento en aire da
resultados aun mucho mas pobres en cuanto a la calidad de la imagen y requiere de un
estudio especial para obtener los parametros de calibracion y de relacién

didmetro/frecuencia del transductor que garantice la fiabilidad de los resultados.

En el caso de las estructuras laminadas de 6 mm y 12 mm de espesor sometidas a
impactos de alta velocidad, las imagenes son de mucha mejor calidad y permiten hacer

una comparacion mas clara entre ambas técnicas consideradas.

Los resultados obtenidos experimentalmente permiten descartar el uso de la técnica de

inspeccion por ultrasonido para evaluar el dafio por impacto de baja velocidad en
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estructuras sandwich de vidrio/PVC, sin embargo en el caso de las estructuras de
laminado de fibra de vidrio, tanto la técnica de inspeccién visual como la técnica de
inspeccion por ultrasonido son consideradas fiables para obtener los resultados de la
estimacion de dafio por impacto de alta velocidad.

4.3.5 ESTRUCTURAS DE FIBRA DE CARBONO

En el caso de las estructuras monoliticas, placas espaciadas y sandwich de fibra de
carbono, dada la geometria de las muestras, el tipo de material y las caracteristicas de
las discontinuidades causadas por el impacto, se considero el ensayo por ultrasonido
como el mas idoneo para la determinacion cuantitativa del rea dafiada en las probetas.

En todos los casos se aplicaron tanto el método de inmersion como el método de
acoplamiento en aire sobre cada una de las configuraciones fabricadas a partir de
laminados de fibra de carbono, empleando transductores con frecuencia central de 5
MHz y 10 mm de didmetro para el sistema de inmersion y de 400 KHz y 25 mm de
diametro para el par de transductores del sistema de acoplamiento de aire. La Figura

4.12 permite apreciar alguno de los casos de este procedimiento para cada método.

Figura 4.12 Inspeccidn por ultrasonido de estructuras de fibra de carbono. (a) Estructura

sandwich con técnica de acoplamiento en aire (b) Laminado de 6 mm con técnica de inmersion.
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4.4 COMPARACION ENTRE TECNICAS DE INSPECCION
VISUAL Y ULTRASONIDO PARA PROBETAS DE FIBRA DE
VIDRIO

En el caso de la inspeccion de las estructuras traslucidas de fibra de vidrio, fue necesario
realizar una evaluacion de la técnica de inspeccién visual para garantizar el uso correcto
de esta aplicacion. Dado que la inspeccion por ultrasonido requiere de mas tiempo, el uso
de equipos mas complejos y la preparacion de las probetas, se compararon las técnicas de
inspeccion por ultrasonido empleando el método de pulso eco en inmersion con la técnica
de inspeccién visual utilizando el programa de analisis de imagenes Image J a fin de
establecer la confiabilidad que tiene esta ultima técnica de inspeccion con relacion a la

inspeccion por ultrasonido al momento de determinar el area dafiada.

Se seleccionaron en caso particular las muestras de laminados de fibra de vidrio de 6 mm
de espesor, que fueron sometidas a diferentes velocidades de impacto en el cafién de gas,
con lo cual se produjeron diferentes tamafios de dafo, se inspeccionaron con el equipo de
ultrasonido empleando la técnica de inmersion a una frecuencia de 1 MHz y los resultados

se compararon con las fotos que fueron tomadas para utilizar en el programa Image J.

En la Figura 4.13 mostrada a continuacion se presenta uno de los casos en los cuales se
puede visualmente realizar una comparacion de las imagenes obtenidas en ambas
técnicas. La Figura 4.13 (a) muestra la imagen obtenida mediante la técnica de
ultrasonido con el método de pulso eco en inmersién (acoplamiento en agua) y la Figura
4.13 (b) muestra la imagen obtenida mediante fotografia digital antes de ser procesada

con el programa Image J.

La Figura 4.13 muestra gran similitud entre (a) y (b), aun cuando se observan
irregularidades en los bordes del dafio en la imagen que se obtiene de la inspeccion
por ultrasonido. La imagen mostrada a continuacion en la Figura 4.14 muestra un

caso similar.

78



Evaluacién del dafio por impacto

(b) (b)
Figura 4.13 Laminado de 6 mm de espesor para un impacto de 430 m/s (a) Sistema

de ultrasonido C scan. (b) Inspeccion visual para utilizar en el programa Image J.

En cuanto al area medida, en la Figura 4.14 se presentan los resultados obtenidos de las
medidas realizadas con las dos técnicas para una amplia seleccion de probetas tanto de 6

como de 12 mm de espesor, a fin de establecer un criterio de comparacidén mas claro.

Figura 4.14 Laminado de 6 mm de espesor para un impacto de 340 m/s. (a) Sistema de

ultrasonido C scan. (b) Inspeccion visual para utilizar en el programa Image J.
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Figura 4.15 Area dafiada calculada empleando dos técnicas de IND (a) Laminado de 6
mm de espesor. (b) Laminado de 12 mm de espesor.

La tabla a continuacion resume parte de los resultados obtenidos en las mediciones
realizadas sobre la estructura de fibra de vidrio de 6 mm de espesor y evidencia las
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diferencias entre ambas técnicas de inspeccion en términos porcentuales de la

estimacion de area dafiada por el impacto sobre 5 placas seleccionadas.

Tabla 4.1 Comparacion de las técnicas de medicion del area dafiada en estructuras
traslucidas de fibra de vidrio. Laminado de 6 mm de espesor.
VELOCIDAD AREA AREA MEDIDA

PROBETA | DE IMPACTO | MEDIDA CON POR INSP. DIFE(RO/E)NCIA
(m/s) C SCAN (mm?) | VISUAL (mm’) 0
2 300 44 41 6.8
4 487 80 76 5
5 768 74 72 2.7

Se observa que la diferencia entre los valores calculados utilizando el programa de
analisis de imagenes Image J y aplicando la técnica de inspeccion por ultrasonido
mediante C scan son bastante pequefias, encontrandose dentro de un intervalo en el cual
se puede considerar como validos los resultados obtenidos mediante la técnica de
inspeccion visual. También es posible advertir cierta tendencia a la similitud entre los
valores obtenidos con ambas técnicas a velocidades de impacto que se encuentran muy
por encima del limite balistico, observandose mayores diferencias a velocidades

proximas a este valor.

4.5 COMPARACION ENTRE  TECNICAS DE
INSPECCION VISUAL Y ULTRASONIDO PARA
PROBETAS DE FIBRA DE CARBONO

Observando las caracteristicas del dafio presente en las estructuras de fibra de carbono y
midiendo aproximadamente esa &rea, se ha realizado una comparacion entre los

resultados obtenidos entre las técnicas de inspeccion visual y la técnica de ultrasonido
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mediante el método de pulso eco en inmersion. Los resultados obtenidos se muestran a
continuacion en la grafica de la Figura 4.16, tanto para laminados de 2 mm de espesor
como para laminados de 6 mm de espesor. En ambos casos solo seleccionaron algunas

muestras a diferentes velocidades de impacto a fin de realizar dicha comparacion.
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Figura 4.16 Comparacidn entre técnicas de inspeccion visual y ultrasonido. (a)

Laminado de 2 mm (b) Laminado de 6 mm.
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Los resultados muestran tal y como se esperaba las enormes diferencias que existen en
cuanto a la estimacién del area dafiada comparando las técnicas de inspeccion visual y
las de ultrasonido. A velocidades de impacto muy proximas al limite balistico, en donde
el area dafiada suele ser mayor, las diferencias son mucho mas notables, mientras que a
impactos realizados a velocidades muy por encima de la velocidad del limite balistico,

donde el dafio suele ser mas localizado las diferencias son mas discretas.

4.6 COMPARACION ENTRE  TECNICAS DE
ULTRASONIDO CON ACOPLAMIENTO DE AIRE Y EN
INMERSION

En vista de que existia la disponibilidad de seleccionar en el mismo equipo de
ultrasonido el sistema de acoplamiento, se realizo un pequefio estudio con el fin de
determinar cuél de los métodos es el mas apropiado segun el tipo de estructura que iba a
ser evaluada, considerando el metodo de pulso eco en inmersion y el método de
transmision con acoplamiento de aire. Para este estudio comparativo, solo se
seleccionaron muestras fabricadas a partir de laminados de fibra de carbono, tomando
en cuenta que el sistema de inspeccion visual es fiable y practico para realizar las

inspecciones sobre estructuras fabricadas con fibra de vidrio.

En la Figura 4.17 mostrada a continuacion se presenta un ejemplo de las imagenes
obtenidas mediante el método de ultrasonido C scan con acoplamiento en aire (Figura
4.17 (a)) y en inmersion (Figura 4.17 (b)). Este ejemplo corresponde a una inspeccién
realizada en una probeta sandwich de fibra de carbono y nucleo de panal de abeja de
aluminio que fue sometida a un impacto mediante un proyectil a una velocidad de 230

m/s. Las imagenes que se presentan se encuentran en una misma escala.

Si se comparan las imagenes entre si, se observa que la forma del dafio presenta el
mismo tipo de irregularidades, no obstante, al medir este dafio, se han obtenido valores
diferentes, siendo mayor al emplear el método de acoplamiento de aire con 107 mm?
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mientras que con el sistema de inmersién el dafio alcanzo un valor de 90 mm?. En este
punto hay que considerar que el principio de ambas técnicas es diferente en cuanto al
modo de transmision de la onda ultrasénica, la técnica de acoplamiento de aire muestra
una proyeccion del dafio presentado de una piel a otra, mientras que la técnica de pulso
eco que utiliza el método de inmersién muestra el dafio localizado en la piel sobre la

cual se realiza la inspeccion.

(@)

J gt ko S ! (b)
Figura 4.17 Estructura sandwich de fibra carbono/panal de abeja. (a) Inspeccién con

acoplamiento en aire (b) Inspeccidn en inmersion.

La Figura 4.18 mostrada a continuacién muestra el caso para un laminado de fibra de
carbono de 6 mm de espesor. Se puede observar que en vista de que no existe la
presencia del nucleo, las imagenes entre si son muy similares en cuanto a la extension

del dafio, sin embargo la proyeccion generada por el sistema de transmision hace que el
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area calculada mediante esta técnica siga siendo ligeramente mayor con relacién a la

técnica en inmersion.

(a)

(b)
Figura 4.18 Laminado de fibra de carbono de 6 mm de espesor. (a) Inspeccion con

acoplamiento en aire (b) Inspeccién en inmersion.

4.7 CONCLUSIONES

El estudio realizado permite concluir que las estructuras fabricadas con fibra de vidrio y

sometidas a impactos de alta velocidad pueden ser inspeccionadas tanto con técnicas de
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ultrasonido como con inspeccion visual mediante el andlisis de imagenes, no obstante
en el caso de estructuras de fibra de vidrio sometidas a impactos de baja velocidad,
debido a la morfologia del dafio, las técnicas de ultrasonido no son confiables pues las

medidas difieren mucho entre ambas técnicas.

En el caso de las estructuras sandwich de fibra de carbono/panal de abeja de
aluminio, se considero de mejor calidad y mayor fiabilidad las imagenes obtenidas
mediante la técnica de inspeccion con acoplamiento agua, aun cuando es necesario
sumergir en la cuba una estructura tan compleja y que el proceso de preparacion de
la probeta puede no garantizar la estanqueidad de la pieza, el sistema de transmisién
presenta una proyeccion del dafio que no es real, ademéas que el método no permite
evaluar por separado cada una de las pieles, sino que evalta en un solo proceso todo

la estructura en conjunto.

Para el caso de estructuras monoliticas de fibra de carbono, como laminados de 2 y 6
mm de espesor, y como las placas espaciadas, se considero la técnica de ultrasonido C
scan con acoplamiento de agua ya que la inmersion de la probeta es directa, no requiere
de preparacion preliminar de la misma y el sistema puede llegar a ser tan practico que
permite la evaluacion de un componente en muy poco tiempo. No obstante hay que
considerar que la calidad de ambos tipos de imagenes (inmersién y acoplamiento en
aire) es semejante y las diferencias entre los valores estimados con cada una de las
técnicas son relativamente bajas. En general la deteccion de fractura de fibras y rotura
de matriz es muy dificil cuando se utilizan métodos convencionales de ultrasonido con
haz recto en presentacion C scan, ya que estas técnicas son capaces solamente de
discernir el dafio en un plano perpendicular a la direccion del haz de ultrasonido, sin
embargo existen técnicas especiales basadas en la medicion del ruido de fondo para la
deteccion de grietas en materiales compuestos [Nohyu et al. 1998] y con representacién
de imagenes en B scan que dan también indicaciones de las discontinuidades en el plano
transversal. Lo que se ha estudiado en esta seccion se ha limitado al estudio del dafio en

el plano de las estructuras sometidas a cargas impulsivas.
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La seleccion del método de inspeccion y de presentacion depende del material, la
geometria del componente, el tipo de discontinuidades presentes y la informacién
requerida en la inspeccién. Se ha determinado en trabajos como el de Farh et al., (1992)
que porosidades, inclusiones, vacios, falta de resina y delaminacién pueden ser
detectadas bien usando técnicas de pulso eco y transmision a través del método de
inmersion. Las técnicas de ultrasonido pueden revelar informacion sobre el tamafio,
localizacion y algunas veces caracterizacion de defectos. Las imagenes obtenidas por C
scan usando la amplitud de los ecos proveen de una vista en el plano de los defectos,
pero no revela la profundidad en perfil de los mismos. La informacion sobre la
profundidad puede ser obtenida empleado técnicas mas sofisticadas como la de tiempo
de vuelo de la onda difractada con presentacién C scan (TOFD), pero se requiere de

equipos especializados para la aplicacion de estas técnicas.
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CAPITULO V

5. RESULTADOS EXPERIMENTALES

En esta seccidn se presentan los resultados experimentales obtenidos de los ensayos
realizados sobre placas sandwich, placas espaciadas y laminados monoliticos
fabricados en las configuraciones y con los materiales descritos en el capitulo tres y
utilizando como dispositivos experimentales el cafion de gas y la torre de caida

descrita en dicho capitulo.

A partir de los ensayos de impacto de alta velocidad se obtuvieron los datos necesarios
para determinar la relacion entre la velocidad de impacto y la velocidad residual sobre
cada una de las configuraciones consideradas. Se empleo un intervalo de velocidades de
impacto entre los 80 y los 760 m/s para asegurar que se analizaba un amplio rango de
situaciones desde los casos en los que no se produce la perforacion, hasta velocidades
por encima del limite balistico. En el caso de estructuras de densidad areal equivalente,
como es el caso del sandwich, las placas espaciadas y los laminados de espesor de 6 mm
resulta interesante realizar un estudio en el cual por una parte se analice la influencia
que tiene el espesor de dichas estructuras en la respuesta frente a impacto de alta
velocidad, considerando como parametros de evaluacion de este analisis la velocidad
residual, el limite balistico y el area dafiada por el impacto y por otra parte se tome en

consideracion la variacion de tales pardmetros en las diferentes configuraciones.



Resultados experimentales

Los datos obtenidos de los ensayos realizados en la torre de caida permitieron evaluar el
comportamiento frente a impacto de baja velocidad de las estructuras de material
compuesto tipo sandwich, tanto los de piel de fibra de vidrio y ntcleo de PVC como los
de piel de fibra de carbono y ndcleo de panal de abeja de aluminio. En los estudios de
impacto de baja velocidad no se considero necesario la comparacion entre estructuras
equivalentes debido a que la respuesta de la estructura frente a un impacto de este orden
es global, a diferencia de los impactos de alta velocidad en donde el efecto es localizado
y por lo tanto el proceso esta influenciado mayormente por otros pardmetros.

5.1 INFLUENCIA DEL ESPESOR EN EL
COMPORTAMIENTO FRENTE A IMPACTO DE ALTA
VELOCIDAD

En esta seccion de la tesis se pretende mostrar un analisis de la influencia del espesor de
estructuras de material compuesto cuando son sometidas a velocidades de impacto en
un intervalo amplio desde que no se produce perforacion hasta que ocurre la misma.
Este estudio fue aplicado tanto a placas laminadas de fibra de vidrio como de fibra de

carbono

5.1.1 APLICACION A ESTRUCTURAS DE FIBRA DE VIDRIO

En la grafica mostrada en la Figura 5.1, se observa la relacion entre la velocidad de
impacto y la velocidad residual para una serie ensayos realizados sobre estructuras de
laminado de fibra de vidrio de 3, 6 y 12 mm de espesor. Los datos correspondientes a
los laminados de 3 mm fueron tomados de Garcia-Castillo et al. [2007]. Este estudio
permite establecer la importancia que tiene el espesor de una estructura de material
compuesto en la capacidad de resistir impactos en un amplio intervalo de velocidades de
impacto.
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Dado que en estos casos el limite balistico no se puede calcular de forma determinista,
debido a que existe un intervalo de velocidades de impacto donde se puede producir o
.no la perforacion completa de la estructura; y ademés la velocidad de salida del
proyectil desde el cafion no puede ser controlada totalmente debido a los diferentes
mecanismos de control y distribucion de la presion de carga fue necesario estimar el

limite balistico utilizando la ecuacion (5.1).
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Figura 5.1 Velocidad de Impacto y velocidad Residual para la estructura sandwich de

fibra de vidrio y nucleo de PVC.

La ecuacion (5.1) tomada de Ben-Dor et al. (2002) recurre a un ajuste por minimos
cuadrados de los resultados experimentales. En la bibliografia hay autores que postulan
ajustes semejantes para la velocidad residual, definiéndola como un pardmetro que es
funcion de la velocidad de impacto, la velocidad minima para que exista perforacion, el
ratio de didmetro de proyectil y diametro de perforacion, la densidad [Recht et al.,
1963] lo cual sugiere gue es un ajuste aceptable considerando el significado fisico que

tiene.

VR = A-(vop —va )% (5.1)
Donde:

vR: Velocidad residual
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v, - Velocidad de impacto

U R: Velocidad del limite balistico

A Pardmetro empirico de ajuste

p : Constante

Utilizando la ecuacién (5.1) para obtener la curva de velocidad residual, se obtiene un
valor del limite balistico, estos datos se resumen a continuacion en la tabla 5.1 para cada
una de las estructuras de estudio, junto con los valores calculados de velocidad maxima
que pudo detener la estructura y de velocidad minima que fue capaz de penetrar la
estructura, estos datos son de interés en vista de que en ese intervalo de velocidades se
encuentra el limite balistico. Los casos en que la velocidad residual es cero representan

aquellos en los cuales el proyectil no fue capaz de perforar la estructura ensayada.

Tabla 5.1 Velocidades de impacto experimentales en la estructura sandwich de fibra de

vidrio y nucleo de PVC.
VELOCIDAD
VELEXCI:\%:D MINIMA QUE LIMITE

ESTRUCTURA ATRAVIESA LA BALISTICO

DETENIDA POR LA ESTRUCTURA (m/s)

ESTRUCTURA (m/s)

(m/s)

Laminado 3 mm 197 216 212+4
Laminado 6 mm 300 337 33243
Laminado 12 mm 517 553 550+5

En general se aprecia que en los laminados monoliticos, el limite balistico aumenta
conforme se incrementa el espesor de la placa, este incremento es lineal, y se produce
debido al incremento de la densidad areal, es asi como se observa que en el caso del
laminado de 12 mm que corresponde a un incremento de cuatro veces el espesor con
relacion a la placa de 3mm, el limite balistico aumenta 60% , luego para el caso del
laminado de 6 mm de espesor, el limite balistico aumenta un 35% con respecto al

laminado de 3 mm de espesor.
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Influencia en el area dafada

Las imagenes mostradas en las Figuras 5.2, 5.3 y 5.4 corresponden a las obtenidas para
inspeccidn visual y célculo del &rea dafiada en algunos de los laminados de 3, 6 y 12
mm de espesor, respectivamente. Inicialmente durante el proceso de inspeccion visual
de las placas se observd que ain cuando habian sido perforadas por el proyectil no se
apreciaba un agujero que evidenciara claramente el proceso de perforacion, esto se debe
a que las fibras de vidrio tienden a cerrarse una vez que el proyectil las ha perforado.

El dafio que se observa en la Figura 5.2 corresponde a la seccion de impacto de los
laminados de 3 mm y se presentan las imagenes correspondientes a los impactos
realizados a 197 m/s, 216 m/s (Velocidad mas proxima al limite balistico) y 720 m/s.
Se muestra como el mayor dafio se produce a aquella velocidad de impacto minima que
es capaz de producir la perforacion y que estd mas proxima al limite balistico, mientras
que a la mayor velocidad mostrada el area tiende a reducirse y a presentarse el dafio mas
localizado. Es un detalle que en la Figura 5.2 (b) se logre ver el proyectil que se ha

detenido justo dentro de la placa.

Las imagenes mostradas en la figura 5.3 corresponden a las obtenidas del dafio que
presentan algunas de las estructuras de laminado tejido de fibra de vidrio de 6 mm de
espesor, a tres velocidades diferentes de impacto. Las imagenes a la izquierda
corresponden a la seccion de impacto y las de la derecha a la seccion de salida del
proyectil. Es posible apreciar visualmente en estas imagenes el mismo efecto que se
produce en los laminados de 3 mm, en donde la estructura que sufre el minimo dafio
corresponde a la placa que ha sido impactada a la mayor velocidad, mientras que
aquella placa impactada con una velocidad cercana a la del limite balistico (Fig. 3 b) es

la que presenta la mayor area dafiada.

La figura 5.4 muestra las imagenes obtenidas del dafio que presentan algunas de las
estructuras de laminado tejido de fibra de vidrio de 12 mm de espesor. Las imagenes
corresponden a tres velocidades de impacto diferentes que se encuentran cerca del limite

balistico, por debajo y por encima de este valor.
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(b)

(©

Figura 5.2 Extension del dafio en laminados de 3 mm de espesor: a) 197 m/s, b) 216 m/s
y €) 720 m/s. [Garcia-Castillo. 2007]
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(©

Figura 5.3 Extension del dafio en laminados de 6 mm de espesor: a) 187 m/s, b) 487 m/s
y C) 768 m/s.
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(c)
Figura 5.4 Extension del dafio en laminados de 12 mm: a) 464 m/s, b) 607 m/s
y €) 778 m/s.

Se observa visualmente que la tendencia en las tres estructuras seleccionadas de tres

espesores diferentes es mas o menos similar. El dafio tiende a ser mayor cuanto mas
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cerca es la velocidad de impacto de la velocidad de limite balistico, y una vez alcanzado
este umbral, al incrementar la velocidad de impacto considerablemente el dafio tiende a

reducirse y a hacerse mas localizado.

A continuacion se presenta en la Figura 5.5, la grafica que relaciona la velocidad de
impacto con el dafio generado en las placas, que ha sido calculado usando técnicas de
inspeccion no destructiva, expresado en funcién del area de las diferentes estructuras.
En todas se observa que las méaximas extensiones de dafio se alcanzan en el entorno del
limite balistico. Para velocidades por debajo del limite balistico la extension del dafio se
incrementa con la velocidad, mientras que para velocidades por encima de este, se

presenta una disminucion de area dafiada con el incremento de la velocidad.
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Figura 5.5 Area dafiada en estructuras de laminados de espesor variable.

La tabla 5.2 que se presenta a continuacion resume los datos obtenidos sobre el &rea
dafiada en los tres espesores de laminados estudiados, para el caso de una velocidad
de impacto muy proxima al limite balistico, en donde suele ser mas evidente el dafio.
Para este caso que corresponde al estudio de la influencia de espesor en laminados
monoliticos, se determind que el area dafiada se incrementa con el espesor de las

placas, este incremento es aproximadamente lineal. EI laminado de 12 mm presenta
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una extension del dafio 54% mayor que el area dafiada que presenta el laminado de 3
mm para la velocidad mas proxima al limite balistico, que es un porcentaje
semejante a la diferencia en el limite balistico entre estas estructuras y equivale a un
60%. En el caso de los laminados de 6 mm de espesor estos presentan una extension
del dafio un 32% mayor con respecto al laminado de 3 mm, también para una
velocidad de impacto cercana al limite balistico, las diferencias en el limite balistico

de estos dos laminados es de 35%.

Tabla 5.2 Comparacion del area dafiada en estructuras laminadas de fibra de vidrio de

diferente espesor.

LIMITE < ~
ESTRUCTURA VELOCIDAD DE BALISTICO. AREA DAZ‘NADA
IMPACTO (m/s) (cm?)
Vg (m/S)
Laminado 3 mm 217 212+4 57
Laminado 6 mm 337 33243 85
Laminado 12 mm 553 550+5 124

En general experimentalmente se ha observado que el incremento en términos
porcentuales de la velocidad de limite balistico en las tres estructuras estudiadas es muy
parecido al incremento del area dafiada en términos porcentuales de estos laminados en
esta velocidad, esto quiere decir que existe un aumento lineal tanto de la velocidad del
limite balistico como del &rea dafiada a esa velocidad, que es proporcional al incremento

del espesor de las placas estudiadas.

5.1.2 APLICACION A ESTRUCTURAS DE FIBRA DE CARBONO

La grafica mostrada en la Figura 5.6 muestra las relaciones entre la velocidad de
impacto y la velocidad residual para dos estructuras laminadas de 2 y 6 mm de espesor

fabricadas en tejido de fibra de carbono.
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Figura 5.6 Velocidad de Impacto y velocidad residual para estructuras de laminados de

fibra de carbono de 2 y 6 mm de espesor.

La tabla 5.3 resume algunos de los datos mas importantes de esta grafica que

corresponden a la velocidad maxima que puede ser detenida por cada una de las

estructuras y la velocidad minima que atraviesa la estructura, asi como también el limite

balistico para estas, el cual fue previamente determinado mediante un ajuste de minimos

cuadrados como el que se presenta en la ecuacion (5.1).

Tabla 5.3 Velocidades de impacto experimentales laminados de fibra de carbono de 2 y

6 mm de espesor.

ESTRUCTURA VELOCIDAD VELOCIDAD LIMITE
MAXIMA MINIMA QUE BALISTICO.
DETENIDA POR LA ATRAVIESA LA Vg (M/S)
ESTRUCTURA (m/s) | ESTRUCTURA (m/s)
Laminado de 2 mm 94 112 109.2+4
Laminado de 6 mm 225 244 23845
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Los resultados obtenidos muestran que incrementando el espesor de un laminado de
fibra de carbono en un 200%, el limite balistico se incrementa en un 138% por lo que la

relacion entre estos parametros no es lineal.

Influencia en el area dafada

Es interesante conocer en este tipo de estructuras como afecta la variacion del espesor
en el area dafiada debido al impacto, de forma tal de poder establecer una relacion entre
el espesor y el area afectada por un impacto dado a determinada velocidad. A
continuacion se presentan las imagenes que corresponden a la inspeccién realizada por
ultrasonido y con representacién en C scan, las cuales permiten apreciar los cambios en

el area afectada para diferentes velocidades de impacto.

La Figura 5.7 presenta las imagenes correspondientes al dafio en placas de fibra de
carbono de 2 mm de espesor, a impactos realizados a velocidades de 94 m/s, 112 m/s y
563 m/s, estas velocidades corresponden a un intervalo que cubre velocidades por

debajo, préximas y por encima de la velocidad de impacto balistico.

En la Figura 5.7 (a) no hay perforacion completa sin embargo la imagen permite
apreciar que se ha producido un dafio en esta seccion. La Figura 5.7 (b) que corresponde
a una velocidad proxima a la del limite balistico muestra una huella del proyectil
bastante irregular, mientras que en la Figura 5.7 (c) que corresponde con el impacto a la
mas alta velocidad alcanzada se ve directamente que ha ocurrido la perforacion
completa de la estructura y dicha perforacion ha dejado una marca que se aproxima a la

seccion transversal del proyectil.

Las imagenes mostradas a continuacion en la Figura 5.8 corresponden a las
obtenidas mediante la inspeccion de ultrasonido en laminados de fibra de carbono de

6 mm de espesor.
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(b)

Q

()
Figura 5.7 Extension del dafio en laminados de 2 mm de espesor. Velocidad de
impacto: a) 94 m/s, b)112 m/sy c) 563 m/s.
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(b)

()
Figura 5.8 Extension del dafio en laminados de 6 mm de espesor. Velocidad de
impacto: a) 211 m/s, b) 244 m/sy ¢) 656 m/s.
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La figura 5.8 (a) muestra el dafio correspondiente a un laminado de 6 mm de fibra de
carbono sometido a un impacto de 211 m/s, esta velocidad se encuentra por debajo de la
velocidad del limite balistico y se aprecia en la figura un pequefio dafio incipiente que
corresponde a la marca dejada por el proyectil durante el proceso de impacto. La figura
15 (b) muestra el dafio producido en una probeta en la cual el proyectil ha quedado
incrustado sobre la misma, con lo cual la velocidad de impacto empleada se encuentra
muy cerca de la velocidad del limite balistico, se aprecia una amplia extension del dafio
producido en la estructura bastante considerable. Luego en la figura 15 (c) se observa un
dafio mas localizado en el cual ocurre la perforacion total de la estructura y la marca

dejada por el proyectil.

Cuando se estudia el dafio en estructuras de laminado de fibra de carbono se observa
que la aplicacion de técnicas de inspeccion visual solo permite una aproximacion
cualitativa del area dafiada, en la Figura 5.9 se muestra como se ha producido el dafio en
una probeta de 6 mm de espesor sometida a un impacto de 244 m/s, desde una vista
lateral y desde una vista superficial. Estas imagenes reflejan el dafio producido por un
impacto y ponen en evidencia que dicho dafio solo puede ser cuantificado con técnicas

espaciales de medicion.

La grafica mostrada en la Figura 5.10 muestra los resultados obtenidos de la medicién
de area dafiada mediante la aplicacion de técnicas de inspeccion por ultrasonido sobre
laminados de fibra de vidrio de 2 y 6 mm de espesor, estas mediciones han sido

realizadas para cada una de las placas sometidas a impacto.

La grafica indica la tendencia de incremento del area dafiada conforme se incrementa la
velocidad de impacto hasta el umbral de la velocidad de limite balistico, luego de la
cual el area dafiada comienza a disminuir en ambos casos, tanto para las placas de 3mm

como para las placas de 6 mm de espesor.
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(b)

Figura 5.9. Imagenes de dafio producido en un laminado de fibra de carbono de 6 mm

de espesor a una velocidad de impacto de 244 m/s. (a) Vista lateral (b) Vista superficial.

La tabla 5.4 muestra una comparacion de los valores del area dafiada obtenidos para el

caso de una velocidad de impacto proxima a la velocidad del limite balistico en ambas

estructuras.
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Figura 5.10 Area dafiada en estructuras de laminado de fibra de carbono de 2 y 6 mm.

Tabla 5.4. Comparacién del area dafiada en estructuras laminadas de fibra de carbono de

diferente espesor.

VELOCIDAD < -
ESTRUCTURA DE IMPACTO Vis (Mis) AREA(n?rﬁz';'ADA
(m/s)
Laminado de 2 mm 94 100.2+4 162
Laminado de 6 mm 241 23815 350

Con los datos obtenidos se observa que el incremento del espesor del laminado de
fibra de carbono, ademéas de incrementar la velocidad del limite balistico, implica
también un incremento del area dafiada, sobre todo este incremento se observa a
velocidades proximas al limite balistico y es donde se hace mas evidente, llegando a
ser de un 116% en el mayor de los casos. No obstante en velocidades de impacto
muy por encima de la velocidad del limite balistico las diferencias son méas discretas,

observandose una tendencia a disminuir.
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5.2 COMPORTAMIENTO FRENTE A IMPACTO DE
ALTA VELOCIDAD DE ESTRUCTURAS SEMEJANTES

Las estructuras que se han definido como semejantes son aquellas que poseen una
densidad areal equivalente, y estas corresponden a los laminados de 6 mm de espesor, a
las placas espaciadas y a las estructuras sdndwich de vidrio/PVC/poliéster por una parte
y por otra corresponde a las placas espaciadas y las estructuras sandwich de
carbono/panal de abeja/epoxi. Este estudio permitio establecer la influencia que tiene el
nucleo en el caso de las estructuras sandwich como elemento para evaluar la velocidad

residual y el limite balistico, asi como su influencia en el area dafiada por el impacto.

5.2.1 APLICACION A ESTRUCTURAS DE FIBRA DE VIDRIO

La grafica mostrada a continuacion en la Figura 5.11 corresponde a la relacién entre la
velocidad de impacto y la velocidad residual obtenida experimentalmente sobre las
estructuras sandwich de vidrio/PVC/poliéster, placas espaciadas de laminados de fibra
de vidrio y laminados de 6 mm de espesor también de fibra de vidrio, estas estructuras

poseen una densidad superficial equivalente.

La tabla 5.5 mostrada a continuacién resume algunos de los valores de velocidad de

impacto y velocidad residual mas importantes que pueden obtenerse de la grafica.

Los resultados obtenidos muestran que la influencia del nucleo de espuma de PVC es
despreciable, observandose en el limite balistico una diferencia del 3,5% entre las
estructuras multicapas (placas espaciadas), mientras que entre el laminado monolitico

de 6 mmy las placas espaciadas la diferencia es minima, llegando a ser menor al 1%.
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Figura 5.11 Velocidad de Impacto vs Velocidad Residual en estructuras equivalentes de

fibra de vidrio.

A la vista de los resultados se puede observar que en términos de velocidad residual y

velocidad del limite balistico, las tres estructuras tienen un comportamiento similar en el

intervalo velocidades de impacto aplicadas.

Tabla 5.5 Velocidad de impacto experimental en estructuras equivalentes.

) VELOCIDAD VI;LOCIDAD LIMITE
MAXIMA DETENIDA MINIMA QUE c
ESTRUCTURA POR LA ATRAVIESA LA BQ/LIS(LI/(S:)O'
ESTRUCTURA (m/s) | ESTRUCTURA (m/s) LB
Sandwich 318 347 34614
Placas espaciadas 334 335 33414
Laminado de 6 mm 300 337 332+3
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Influencia en el area dafada

Con el propdsito de evaluar como influye la configuracion de estructuras equivalentes
en el area dafiada cuando son sometidas a impactos de alta velocidad fue necesario
realizar una inspeccion no destructiva mediante la técnica de inspeccion visual para

cada una de las estructuras, tal y como fue explicado en el Capitulo IV de esta tesis.

Las imagenes mostradas en la Figura 5.12, corresponden a las obtenidas para
inspeccion visual y para el calculo del area dafiada en las estructuras sandwich para
velocidades de impacto cerca del limite balistico que corresponde a una velocidad de
330 m/s, a una velocidad de 408 m/s y para la maxima velocidad conseguida en este

que equivale a 772 m/s.

Las imagenes que se muestran en la Figura 5.13 corresponden a las pieles impactadas
y a las de salida del proyectil en las placas espaciadas de fibra de vidrio. Se presentan
las correspondientes a las velocidades de 261, 335y 760m/s.

La Figura 5.14 muestra las imagenes obtenidas sobre las estructuras de laminado de

fibra de vidrio de 6 mm de espesor para velocidades de impacto de 300, 506 y 768 m/s.

En general las figuras mostradas permiten dar una idea desde el punto de vista
cualitativo de la extension del area dafiada, en todos los casos se ha observado que esta
area es mayor en las estructuras que han sido impactadas a una velocidad proxima a la

velocidad del limite balistico.
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(b)

(c)
Figura 5.12 Extensién del dafio en la estructura sandwich: a) 330 m/s, b) 408 m/s
y €) 761 m/s.
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(@)

(b)
(©)
Figura 5.13 Extension del dafio en las placas espaciadas: a) 261 m/s, b) 335 m/s
y €) 760 m/s.
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(b)

(c)
Figura 5.14 Extension del dafio en el laminado de 6 mm: a) 300 m/s, b) 506 m/sy c) 768 m/s.
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En las graficas mostradas a continuacion en la Figura 5.15 y 5.16, se presentan los
datos cuantitativos obtenidos del analisis de dafio efectuado sobre las diferentes
estructuras medidos en funcion del area afectada, tanto para la piel sometida
directamente al impacto como para la piel posterior o seccion de salida del proyectil
sobre las estructuras multicapas (estructuras sandwich y placas espaciadas) y el
laminado monolitico de 6 mm. Se observan unas diferencias significativas en el dafio
presente en la seccion de impacto, especialmente en el intervalo de velocidades

préximas al limite balistico.
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Figura 5.15 Area dafiada en la seccion de impacto.

Se observa también que el area dafiada en ambas pieles de las estructuras sandwich y de
las placas espaciadas muestran la misma tendencia encontrada en laminados del mismo

material [Garcia-Castillo et al., 2010].
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Area Dafiada (cm?)
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Figura 5.16 Area dafiada en la seccion de salida.

La tabla 5.6 mostrada a continuacion resume algunos valores importantes del area

dafada tanto en la seccidn de impacto como en la seccion de salida del proyectil para

velocidades préximas al limite balistico.

Tabla 5.6 Comparacion del area dafiada en estructuras laminadas de fibra de vidrio de

diferente espesor.

AREA AREA
VELOUIDAD T LimiTe DARNADAEN | DANADAEN
ESTRUCTURA IMPACTO BALISTICO. LA SECCION LA SECCION
Vg (M/s) DE IMPACTO DE SALIDA
(m/s) 2 2
(cm®) (cm°)
Es,tructt_Jras 347 346+4 32 108
sandwich
espaciadas
Lamlr:sg]o de 6 337 33243 85 100
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Se observa que en la seccidn de impacto, la estructura sdndwich es la que presenta la
menor area dafiada a una velocidad préxima al limite balistico de dicha estructura,
siendo el area dafiada en las placas espaciadas un 54% mayor y en el laminado
monolitico de 6 mm de espesor un 60 %. En la seccion de salida este comportamiento es
contrario, encontrandose que el area dafiada en las estructuras sandwich es un 34%
mayor que el area dafiada en las placas espaciadas y un 28% mayor con relacion al
laminado de 6 mm de espesor. En las estructuras multicapas la presencia del nicleo
incrementa en un 25% el &rea dafiada en la piel posterior en las proximidades del limite
balistico, por el contrario, en la piel frontal el area dafiada es tres veces mayor en las
placas espaciadas. El dafio en la piel posterior (seccion de salida) de la estructura
sdndwich es similar al encontrado en el laminado monolitico de 6 mm de espesor,

siendo la diferencia entre estas dos estructuras del 8%.

Las diferencias en el area dafiada entre la piel directamente impactada y la piel posterior
o de salida del proyectil en las estructuras estudiadas podrian estar influenciadas por la
propagacion de las ondas elasticas, las cuales estan controladas por las diferencias en las
propiedades de los materiales (densidad y modulo de elasticidad) que corresponden a
las pieles de fibra de vidrio y resina de poliéster, el nucleo de espuma de PVC vy el aire.
En la estructura sandwich, parte de la onda generada durante el impacto es reflejada a la
piel de entrada y otra pequefia parte es transmitida desde esta piel al nicleo, mientras
que en las estructuras de placas espaciadas el total de la onda es reflejada a la piel de
entrada ya que no existe medio de transmisién para la onda, haciendo que el dafio sea
mayor en esta piel de la estructura. Por contraste, en area dafiada en la piel posterior o
piel de salida de la estructura sandwich es mucho mayor que en las placas espaciadas
porgue la onda transmitida es amplificada debido a que hay una mayor rigidez en la

fibra de vidrio-poliéster que en la espuma de PVC.

5.2.2 APLICACION A ESTRUCTURAS DE FIBRA DE CARBONO

En la grafica mostrada en la Figura 5.17, se observa la relacion entre la velocidad de

impacto y la velocidad residual para una serie ensayos realizados sobre estructuras
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sandwich de fibra de carbono y nicleo de panal de abeja de aluminio y sobre placas

espaciadas fabricadas con las mismas pieles de la estructura sdndwich.

Se observa que practicamente las graficas se superponen, lo que indica que la presencia
del nacleo de panal de abeja de aluminio en la estructura sandwich es practicamente
despreciable en la resistencia al impacto de este tipo de estructuras para este tipo de
ensayos, especificamente en los parametros de velocidad residual y en el limite
balistico.
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Figura 5.17 Velocidad de Impacto y velocidad Residual para estructuras equivalentes.

Utilizando la ecuacion (5.1) para obtener la curva de ajuste, se obtiene un valor del
limite balistico en cada estructura que se recoge a continuacion en la siguiente tabla 5.7,
en ella se observa que las diferencias en el limite balistico entre ambas estructuras es
aproximadamente el 5%, lo que representa un porcentaje muy bajo y evidencia la
similitud de ambas estructuras en su comportamiento frente a impacto basado en la

velocidad residual y la velocidad de limite balistico.
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Tabla 5.7 Velocidades de impacto experimentales en estructuras sandwich de fibra de

carbono y nucleo de panal de abeja.

~ VELOCIDAD VELOCIDAD LIMITE
MAXIMA DETENIDA MINIMA QUE c
ESTRUCTURA POR LA ATRAVIESA LA BAL(:S/I)ICO
ESTRUCTURA (m/s) | ESTRUCTURA (m/s)
Sandwich de
carbono/panal de 140 147 13944
abeja/epoxi
e 131 150 1462
Espaciadas

Influencia en el area dafnada

Mediante inspeccion visual se observd que en la mayoria de los casos el proyectil habia
atravesado la probeta, perforando las dos pieles de la misma, tanto en el caso de la
estructura sandwich como en el caso de las placas espaciadas. En general, los agujeros
realizados por el proyectil en las pieles tenian forma cuadrada o redondeada. Por otra
parte, se observé que en el caso de las estructuras sandwich el nicleo habia sido
arrancado y arrastrado en algunos casos por el proyectil fuera de la probeta,
produciéndose durante el proceso desgarros y roturas en algunas de las paredes de las
celdillas del nucleo contiguas a las afectadas directamente por el proyectil. Visualmente
no se observaron deformaciones importantes alrededor de los agujeros producidos por la
perforacion en ninguna de las pieles de los dos tipos de estructuras seleccionadas para

este estudio.

Las imagenes mostradas a continuacién muestran el area afectada por el impacto en las
estructuras sandwich de fibra de carbono con nucleo de panal de abeja, asi como de las
estructuras de placas espaciadas de tejido de fibra de carbono, que corresponden ambas
a estructuras equivalentes. Estas imagenes permiten evaluar la influencia que tiene el

nucleo presente en las estructuras sandwich sobre el area dafiada en la estructura.
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La Figura 5.18 muestra los resultados obtenidos de la inspeccion de ultrasonido por C

Scan en las estructuras sdndwich, a 141 m/s, 300 m/s y 548 m/s.

5 0 % % % 0 % W % W % T T 00 0% R % 100 (05 110 1§ M = M B a0 45 % % 60 65 T 75 en 5 W %5 100 165 io s i

(b)

Figura 5.18 Extension del dafio en la estructura sandwich sometidas a impactos de
velocidad: a) 141 m/s, b) 300 m/s 'y c) 548 m/s.
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Obsérvese que en las tres imagenes que se muestran a las diferentes velocidades en la
Figura 5.18, en la placa impactada (P1) el aspecto del agujero de entrada es redondeado
y sobre todo a la mayor velocidad presenta un corte limpio, mientras que las imagenes
que se muestran en la placa no impactada directamente (PNI), que corresponde a la
seccion de salida del proyectil, es muy particular en cada una de las diferentes

velocidades de impacto.

Conforme se incrementa la velocidad de impacto el contorno del agujero a la salida va
cambiando de forma. A la velocidad mas proxima al limite balistico el agujero a la
salida tiene un perfil bastante irregular, a una mayor velocidad se puede apreciar ya una
mejor definicion de la forma circular que deja el proyectil, finalmente a una velocidad
considerablemente mas alta ya el dafio es mas localizado, la forma que deja en la piel de
salida el proyectil es practicamente igual a la forma que deja en la piel de entrada y
define perfectamente la seccion transversal del mismo. En lo que al area dafiada se
refiere, estas imagenes permiten ver como a partir de una velocidad de impacto de 141
m/s, en la medida que se incremente la velocidad de impacto, el area dafiada se va

reduciendo considerablemente.

Las imagenes de la Figura 5.19, corresponden a las obtenidas por la inspeccion de
ultrasonido en C-Scan sobre las estructuras de placas espaciadas de laminados de fibra

de carbono, a una velocidad que corresponde a 131, 150 y 656 m/s.

La grafica mostrada en la Figura 5.20 recoge los valores medidos del area dafiada,
utilizando los resultados obtenidos de la inspeccién por ultrasonido en C-Scan para las
estructuras sandwich y las placas espaciadas de fibra de carbono, tanto en la piel de
estrada como en la piel de salida. La tabla 5.8 mostrada mas adelante resume algunos de
los datos obtenidos de las graficas que permiten realizar una comparacion del area
dafada en las estructuras equivalentes de fibra de carbono.
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Figura 5.19 Extension del dafio en las placas espaciadas: a) 130 m/s, b)150 m/sy
C) 656 m/s.
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carbono.
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Tabla 5.8. Comparacion del area dafiada en estructuras equivalentes de fibra de carbono.

VELOCIDAD v SECCIONDE | SECCION
ESTRUCTURA DE IMPACTO (mi) IMPACTO DE SALIDA
(m/s) (mm?) (mm?
Estructura sandwich 142 139+4 203 550
Estrugtura de placas 147 14642 280 253
espaciadas

Se observa que a una velocidad proxima al limite balistico el area dafiada es
considerablemente mayor en la seccion de impacto de las placas espaciadas, no obstante

en la seccidn de salida el area dafiada es mucho mayor en la estructura sandwich.

5.3 ENSAYOS DE IMPACTO DE BAJA VELOCIDAD

Los impactos de baja velocidad se consideran potencialmente peligrosos sobre todo
porque el dafio originado puede pasar desapercibido y podria quedar sin ser detectado,
en muchas situaciones el nivel de impacto en el cual se forma el dafo visible es mucho
mas alto que el nivel en que la pérdida sustancial de las propiedades residuales se
produce. El dafio no se considera como una amenaza en las estructuras metélicas, ya
que debido a la naturaleza ductil del las aleaciones, las mismas pueden absorber grandes
cantidades de energia. Por el contrario, los materiales compuestos pueden fallar en una
gran variedad de modos y contienen apenas dafios por impacto que puedan ser
apreciados visiblemente, sin embargo reducen gravemente la integridad estructural del

componente.

Las pruebas de impacto de baja velocidad fueron desarrolladas para caracterizar el tipo
y la extension del dafio en estructuras sandwich, las cuales estuvieron sometidas a
velocidades de impacto desde lo 1.8 a5 m/s en un intervalo de energias que va desde 8
a 55 J., para las estructuras sandwich de tejido vidrio/ poliéster / PVCy 1.2 a 2.6 m/s de
velocidad de impacto con energias de 4 a 15 J para estructuras sandwich de tejido de

carbono/panal de abeja de aluminio/epoxi.
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5.3.1 ESTRUCTURAS SANDWICH DE FIBRA DE VIDRIO

A continuacion se presenta una tabla con la matriz de ensayo correspondientes a los

impactos de baja velocidad sobre las estructuras sandwich de fibra de vidrio, en ella se

destacan la velocidad de impacto, la energia de impacto, la fuerza maxima aplicada

durante el proceso y el desplazamiento de maximo de las pieles tanto superiores como

inferiores de la estructura, todos estos datos obtenidos a partir del registro de fuerza —

tiempo del ensayo y calculados como se explico previamente en el Capitulo 3.

Tabla 5.9. Matriz de ensayos de baja velocidad de impacto para estructuras sandwich de

fibra de vidrio y nucleo de PVC.

VELOCIDA | ENERGIA FQERZA DESPLAZA- DESPLAZA-
D DE DE MAXIMA MIENTO DE LA | MIENTODE LA
IMPACTO | IMPACTO (KN) PIEL SUPERIOR | PIEL INFERIOR
(m/s) (J) (mm) (mm)
4.7 53.20 14.31 8 2
5 57.94 14.65 8.1 1.7
4.8 53.22 14.06 8 1.9
4.6 50.16 14.08 7.6 1.8
3.9 36.77 11.56 6.7 1.6
3.9 36.77 12.26 6.4 1.6
3.9 36.77 12.26 6.4 15
4 37.51 11.99 6.5 14
34 26.70 9.67 5.7 1.3
3.5 28.94 9.74 6.1 1.3
3.4 26.70 10.1 5.8 1.3
3.5 28.94 7.8 5.8 1.3
2.5 15.49 7.8 4.2 1.1
2.8 18.11 7.8 4.6 1.1
2.6 15.61 1.7 4.1 1.0
2.6 15.61 7.8 4.2 1.1
1.8 7.484 5.2 2.8 0.7
19 9.147 5.1 3.3 0.76
1.9 8.874 52 3.1 0.72
2 9.240 5.2 3.2 0.76
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La imagen mostrada en la Figura 5.22, muestra el grafico de historial de fuerza de
impacto frente al tiempo de cinco ensayos realizados a diferentes velocidades de
impacto. La ventana de tiempo muestra que la duracion de todos los ensayos que se
muestran fue practicamente el mismo y equivale a 0.005 segundos, durante este
tiempo aparece en todos los casos una fuerza pico caracteristica de cada velocidad

de impacto mostrada.
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Figura 5.22 Grafica de Fuerza vs. Tiempo de los ensayos realizados en estructuras

sandwich de fibra de vidrio.

La respuesta de la estructura es casi sinusoidal para practicamente todos los niveles de
velocidad de impacto, lo que sugiere una caracteristica fundamental del modo de
impacto de una gran masa sobre una estructura ligera [Davies et al.,2006], no obstante
ya para una velocidad de impacto por encima de 3.9 m/s se observa un truncamiento del
pico en la grafica seguida de una recuperacion lenta lo cual indica una disminucién de la
rigidez de la estructura debido al dafio que se produce a esta velocidad de impacto.
Comparando todos los casos presentados se observa claramente que la fuerza maxima

se incrementa significativamente conforme aumenta la velocidad de impacto.
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La imagen mostrada en la Figura 5.23 muestra el comportamiento de la fuerza de
impacto con relacion al desplazamiento del percutor para una serie de ensayos
realizados a cinco velocidades de impacto diferentes. Evidentemente el mayor
desplazamiento ocurre a la velocidad de impacto mas alta que se muestra en esta

grafica, en este caso a 4.6 m/s.
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Figura 5.23 Grafica de Fuerza vs Desplazamiento de la piel superior del sandwich de
fibra de vidrio y nucleo de PVC.

La grafica mostrada a continuacion en la Figura 5.24 muestra la relacion de energia en
funcion del tiempo para una serie de ensayos realizados a cinco velocidades de impacto
diferentes sobre la estructura sandwich de fibra de vidrio y ndcleo de PVC.

La grafica mostrada en la Figura 5.25 muestra la relacion entre la energia de impacto
aplicada sobre la estructura sandwich de fibra de vidrio y la energia absorbida durante el
proceso. En esta imagen se aprecia que existe una tendencia lineal de incrementarse la

energia de absorbida conforme se incrementa la energia de impacto.
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Figura 5.24 Energia vs tiempo en sandwich de vidrio.
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Figura 5.25 Energia de Impacto vs. Energia absorbida.

La imagen mostrada en la Figura 5.26 muestra la relacién entre la energia de impacto y
la fuerza méaxima aplicada por el percutor sobre la estructura sandwich de fibra de vidrio
y nucleo de PVC. En esta grafica se observa una tendencia lineal de incremento de la
fuerza maxima con relacion a la energia de impacto.
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Fuerza Maxima (KN)
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Figura 5.26 Energia de impacto vs Fuerza maxima de impacto.

La Figura 5.27 muestra la relacién entre la fuerza méaxima aplicada a la estructura
sandwich de fibra de vidrio y nucleo de PVC, y el desplazamiento maximo que ocurre
sobre la piel superior de dicha estructura. Esta relacion que se presenta es

aproximadamente lineal con un coeficiente de correlacién R? de 0.97.

10

Desplazamiento de la piel superior (mm)

Fuerza Maxima (KN)

Figura 5.27 Fuerza maxima de impacto vs Desplazamiento de la piel superior.
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La Figura 5.28 muestra la relacion existente entre la fuerza maxima de impacto con
relacion al desplazamiento de la piel inferior de la estructura sandwich. Aun cuando se
presenta dispersion entre los datos, este incremento tiene de desplazamiento es
aproximadamente lineal con un coeficiente de correlacion de R? igual a 0.97.

2.5

Desplazamiento de la piel inferior (mm)

Fuerza Maxima (KN)

Figura 5.28 Fuerza maxima de impacto vs Desplazamiento de la piel inferior.

En general, las figuras 5.27 y 5.28 en donde se observa una relacion lineal entre la
fuerza y el desplazamiento de las pieles indican un comportamiento elastico lineal entre
estos dos parametro, aun cuando se aprecia en otras curvas como la mostrada en 5.25
que existe una cantidad de energia absorbida, esta energia se hace evidente en forma de
dafo, sin embargo el dafio no es lo suficientemente grande como para hacer que la

estructura se separe de dicho comportamiento lineal.

Por otro lado, dado que el desplazamiento de la piel superior es diferente al
desplazamiento que sufre la piel inferior, esto indica que la estructura sandwich como
tal no esta respondiendo como una estructura, sino que presenta el comportamiento

independiente entre las pieles.

127



Resultados experimentales

Area dafada

El dafio en estructuras fabricadas con materiales compuestos es uno de los aspectos méas
importantes que inhibe la aplicacion mas amplia de este tipo de estructuras, debido a la
manera en que puede afectar las propiedades residuales del componente una vez que se
ha producido el dafio, por esta rezon es importante cuantificar los efectos en términos de
area dafiada que han podido general los impactos. La Figura 5.29 muestra los resultados
obtenidos mediante la aplicacion de técnicas de inspeccion no destructiva opticas del
area dafiada en estructuras sandwich de vidrio/PVC/poliéster. Estas imagenes ademas de
dar una idea cualitativa, gracias a la técnica de inspeccién y a que las probetas son semi
traslucidas han podido ser cuantificadas para obtener finalmente las relaciones que se
muestran mas adelante en la Figura 5.30

(c)
Figura 5.29 Extensién del dafio en estructuras sandwich: a) 20J, b) 40 Jy c¢) 46.J.
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Las imagenes mostradas en la Figura 5.30 muestran los resultados obtenidos del calculo

del &rea dafiada debido al impacto de baja velocidad para todas las probetas sometidas a
ensayo.
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Figura 5.30 Area dafiada vs. Energia de Impacto.

Asi mismo en la Figura 5.30 debido a que en la piel que no esta directamente impactada
no se detecto dafio alguno no se presentan los resultados de area dafiada en ese caso. Se
puede observar que el dafio sigue una tendencia lineal de incremento conforme la

energia de impacto aumenta en el intervalo de energias estudiadas en este caso.

5.3.2 ESTRUCTURAS SANDWICH DE FIBRA DE
CARBONO

El dafio por impacto de baja velocidad es un campo de consideracion primordial para el
disefio y mantenimiento de estructuras de material compuesto, sobre todo en estructuras
aeronauticas, en vista de que en las aeronaves se producen constantemente este tipo de

incidentes tanto en actividades operacionales como en actividades de mantenimiento.
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La principal fuente de dafio producido por impacto de baja velocidad en las estructuras

de los aviones se debe a accidentes de mantenimiento que incluyen el transporte de la

aeronave, manipulacién, almacenamiento y caidas accidentales de herramientas;

también se produce por efectos operacionales tales como los atribuidos al impacto

producido por el granizo o por el golpe de desechos que pueden encontrarse en las

pistas. El dafio inducido por impacto de baja velocidad puede ser indetectable mediante

inspeccion visual pero puede tener un efecto significativo en la resistencia, durabilidad

y estabilidad de la estructura [Schoeppner et al. 2000].

A continuacion se presenta una tabla con la matriz de ensayo correspondientes a los

impactos de baja velocidad sobre las estructuras sandwich de fibra de carbono, en donde

se detallan los parametros mas importantes del estudio.

Tabla 5.10. Matriz de ensayos de baja velocidad de impacto para estructuras sandwich

de fibra de carbono y ndcleo de panal de abeja.

VELOCIDAD . FUERZA DESPLAZAMIENTO DE
DE IMPACTO | ENERGIADE MAXIMA LA PIEL SUPERIOR
IMPACTO (J)

(m/s) (KN) (mm)

1.33 4.08 2.61 2.17

1.97 8.96 2.89 4.00

2.34 12.6 2.98 5.00

2.44 13.7 3.16 5.60

2.59 15.4 3.52 5.70

1.28 3.78 2.53 2.01

2.23 11.4 2.93 4.80

1.75 7.07 2.87 3.50

1.20 3.32 2.52 2.13

1.87 8.07 2.89 3.60

2.01 9.33 2.75 3.56
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Tabla 5.10. Matriz de ensayos de baja velocidad de impacto para estructuras sandwich

de fibra de carbono y ndcleo de panal de abeja (cont).

VELOCIDAD . FUERZA DESPLAZAMIENTO DE
DE IMpacTO | ENERGIADE MAXIMA LA PIEL SUPERIOR
IMPACTO (J)

(m/s) (KN) (mm)

2.15 10.67 2.93 3.80

2.23 11.48 2.93 4.50

1.60 5.91 2.63 2.85

1.75 7.07 2.87 3.50

1.75 7.07 2.81 3.10

2.15 10.67 2.91 3.90

2.40 13.30 3.05 5.30

1.20 3.32 2.40 2.10

1.40 4.52 2.63 2.15

El registro de Fuerza-tiempo segun algunos investigadores [Schoeppner et al. 2000]
puede proporcionar informacién importante sobre la iniciacion y crecimiento del dafio,
se ha documentado que la iniciacion del dafio se manifiesta como una caida subita de la

fuerza debido a la perdida de la rigidez.

La imagen mostrada en la Figura 5.31, presenta el historial de fuerza en funcion del
tiempo en una estructura sandwich de fibra de carbono con nicleo de panal de abeja de
aluminio. Se observa en esta grafica que el registro tiene mas variaciones asociadas

generalmente a la forma en que se va generando y propagando el dafio en la placa.

La Figura 5.32 muestra los datos obtenidos de fuerza en funcion del desplazamiento
de la piel superior de la estructura. Se observa que a medida que se incrementa la
fuerza de impacto el desplazamiento de la piel superior es mayor, ocurriendo en este
caso el mayor desplazamiento a una velocidad de 2.44 m/s, que corresponde a una
energia de 13.7 J.
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Figura 5.31 Grafica de Fuerza vs. Tiempo de los ensayos realizados en estructuras

sandwich de fibra de vidrio.
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Figura 5.32 Fuerza vs desplazamiento en sandwich fibra carbono.

La Figura 5.33 muestra los resultados de energia de impacto en funcién del tiempo, en
esta curva se aprecia que la estructura absorbe gran cantidad de la energia de impacto

que se le impone, por ejemplo a una velocidad de 2.44 m/s, que corresponde a una
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energia de impacto de aproximadamente 13.7 J practicamente toda esta energia es
absorbida por la estructura. En el caso del impacto a mas baja velocidad que
corresponde a 4 J de energia también absorbe la estructura un porcentaje importante de
la energia de impacto.

Energia (J)

| | j | |
0 0.001 0.002 0.003 0.004 0.005 0.006 0.007 0.008

Tiempo (s)

Figura 5.33 Energia de impacto vs tiempo en sandwich fibra carbono.

La Figura 5.34 muestra los datos obtenidos de la relacion entre la energia de impacto
y la energia absorbida en estructuras sandwich de fibra de carbono/epoxi/panal de
abeja. Se observa una relacion lineal entre la energia de impacto y la energia
absorbida en la estructura (Figura 5.34), sin embargo hay que considerar que esta
relacion no puede garantizarse que sea lineal para energias de impacto muy bajas,
pues existe un umbral de energia absorbida en la que el comportamiento de la piel

no absorbe ni presenta dafio.
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Figura 5.34 Energia de impacto vs energia absorbida en estructuras sandwich fibra

carbono.

La relacion entre la energia de impacto y la fuerza méxima alcanzada por el percutor
durante el impacto se puede observar en la Figura 5.35, en ella se observa una tendencia
lineal en el incremento de estas variables en el intervalo de energias de impacto
seleccionadas en el estudio.

Fuerza Maxima (KN)

0 2 4 6 8 10 12 14 16

Energia de Impacto (J)

Figura 5.35 Relacion de Energia de impacto y fuerza maxima alcanzada.
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El desplazamiento maximo de la piel superior de la estructura sndwich con relacién a

la fuerza maxima es mostrado en la Figura 5.36.

Desplazamiento de la piel superior (mm)
w

Fuerza Maxima (KN)

Figura 5.36 Relacion entre la Fuerza maxima y el desplazamiento.

En vista de que no fue posible con los instrumentos disponibles llegar a medir
desplazamiento de la piel inferior en el caso de las estructuras sandwich de fibra de
carbono solo se presentan las correspondientes a la piel superior. No obstante cuando se
evalla el area dafiada se puede aseverar que efectivamente no hay desplazamiento en

esta cara del sandwich.

Area dafiada

La Figura 5.37 muestra los resultados obtenidos mediante la aplicacion de técnicas de
inspeccion no destructiva por ultrasonidos para calcular el area dafiada en estructuras
sandwich de fibra de carbono y nucleo de panal de abeja de aluminio. En estas
imagenes se presentan las pieles impactadas (PI) y no impactadas (PNI) de las probetas
sometidas a impactos de 1.2 m/s, 2.15 m/s 'y 2.59 m/ , ademas de dar una idea
cualitativa del dafio presente en las placas impactadas, utilizando un programa del
sistema de inspeccién han podido ser cuantificadas para obtener finalmente las

relaciones que se muestran mas adelante en la Figura 5.38.
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Visualmente en estas imagenes se puede apreciar que a mayor velocidad de impacto,
mayor es el dafio que se produce sobre las probetas, especificamente en las pieles

impactadas. En las pieles no impactadas, se observan cambios considerables en el
mapeo de colores.

Figura 5.37 Extension del dafio en la estructura sandwich para diferentes niveles de

energia de impacto: a) 1.2 m/s, b) 2.15 m/s y c) 2.59 m/s.
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La imagen mostrada en la figura 5.38 muestra los resultados obtenidos
cuantitativamente de la medicion del dafio producido en estructuras sandwich de
carbono/epoxi/panal de abeja. Estos datos corresponden a la media de cada una de las
mediciones realizadas en cada muestra y a la seccion de la piel que ha sido impactada,

en vista de que en las imagenes no se aprecio dafio en la piel posterior no sometida
directamente a impacto.
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Figura 5.38 Area dafiada en estructuras sandwich de carbono/epoxi/panal de abeja

sometidas a impacto de baja velocidad.

Se observa que conforme se incrementa la energia de impacto, el area dafiada se
incrementa, igualmente se puede apreciar dispersion entre los resultados obtenidos, no
obstante estos siguen una tendencia lineal de aumentar conforme aumenta la energia de
impacto. Aunque el tamafio del dafio en términos generales se incrementa con
incrementos de la energia de impacto, no es evidente la presencia de un umbral de
energia para la iniciacion de este dafio, esta conclusion también fue observada en otras
investigaciones como en la de Schoeppner et al. (2000).
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La imagen mostrada en la Figura 5.39 muestra el dafio producido por impacto en la
torre de caida sobre una placa sandwich de fibra de carbono/epoxi/panal de abeja con

una energia de 15 J, en ella se puede apreciar la huella dejada por el percutor.

Figura 5.39 Dafio producido por impacto en una estructura sandwich de

carbono/epoxi/panal de abeja sometidas a impacto de 15 J.
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CAPITULO VI

6. MODELO ANALITICO

En este capitulo de la tesis se describe un modelo para estimar la velocidad residual, el
limite balistico y los mecanismos de absorcion de energia que se presentan en un
proceso de impacto sobre laminados de fibra de carbono delgados. Este modelo se basa
en los modelos desarrollados por Moyre et al. (2000), Naik et al. (2006) y Garcia-
Castillo et al. (2009). En estos tres modelos se consideran tres mecanismos de absorcion
de energia: la deformacion elastica del laminado, la generacion de dafio en su interior y
la aceleracion del propio laminado. EI modelo propuesto ha sido validado con los
resultados de los ensayos experimentales descritos en el capitulo 1l y ademas ha sido
validado con los resultados obtenidos del trabajo de Lopez-Puente et al. (2007). Ademas
se presenta un estudio de la influencia que tiene la formacion del tapon de cortadura
como mecanismo de absorcion de energia y la aplicacién de este modelo en el estudio

de otras estructuras como las placas espaciadas.
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6.1 HIPOTESIS Y PLANTEAMIENTO DEL MODELO

En esta tesis se propone un modelo analitico que ha sido desarrollado para laminados
tejidos de fibra de carbono delgados y ha sido formulado en términos del balance
energético del proceso de perforacion. EI modelo es capaz de predecir la velocidad
residual del proyectil y la energia absorbida por los diferentes mecanismos que se
consideran ocurren durante el proceso de perforacién, luego a partir de la informacién

obtenida sobre la velocidad residual es posible determinar el limite balistico.

Para el planteamiento y aplicacion del modelo se han considerado los trabajos de
Garcia-Castillo et al. (2009) y Naik et al. (2005), con ello se han establecido las

siguientes hipotesis:
- El proyectil es rigido y permanece indeformable durante el proceso de impacto.

- La velocidad de las ondas longitudinales y transversales que se propagan en la

placa se consideran constantes.

- Se considera comportamiento elastico lineal para el laminado, por lo tanto la
velocidad de propagacion de las ondas en el laminado es constante.

- No se considera la friccion y el calentamiento entre el proyectil y el laminado

durante el proceso de perforacion.

El modelo requiere del conocimiento de propiedades mecanicas del laminado, tales
como el modulo de elasticidad, resistencia mecanica, deformacion a rotura, tenacidad de
fractura en modo Il, densidad y espesor de la placa, asi como los parametros del

proyectil (geometria, masa y didmetro).

En este modelo se han considerado tres mecanismos de absorcidn de energia asociadas
a la deformacidn elastica del laminado, la correspondiente al movimiento del laminado
y la energia absorbida por la generacion del dafio, este ultimo considera el fallo por
traccion de las fibras, energia absorbida por delaminacion y rotura de matriz y energia

absorbida por la formacion del tapon de cortadura.
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El modelo establece la conservacion de la energia entre el instante inicial en el que toda
dicha energia esta asociada a la energia cinética del proyectil y un instante genérico en

el que parte de la energia del proyectil ha sido absorbida por el laminado.

En la implementacion de este modelo se emple6 un programa comercial para la

integracién de ecuaciones numéricamente.

El limite balistico se obtiene cuando la velocidad del proyectil es cero y su

desplazamiento es igual al espesor del laminado.

6.2 MECANISMOS DE ABSORCION DE ENERGIA

En este apartado se describen cada uno de los mecanismos de absorcion de energia del

proceso de perforacion que se han incluido en el modelo.

6.2.1 ENERGIA ABSORBIDA POR EL MOVIMIENTO DEL CONO
FORMADO EN LA PARTE POSTERIOR DEL LAMINADO.

Pruebas experimentales llevadas a cabo en esta tesis muestran la formacion de una zona
deformada localizada alrededor del punto de impacto que evidencia la formacién de un
cono, esto en laminados de fibra de carbono de 2 mm de espesor. En la Figura 6.1 puede
apreciarse las imagenes del impacto de un proyectil sobre una placa de este material,

dichas iméagenes fueron obtenidas de las grabaciones del proceso de impacto.

Otros autores en sus investigaciones experimentales han observado la formacion del
cono en laminados tejidos de nylon [Morye et al., 2000] y en laminados de kevlar con
resina de poliéster [Zhu et al., 1992] y en tejidos de vidrio/poliéster [Garcia et al.,
2007]. Esta formacién del cono puede ser explicada como el producto de la propagacion

de las ondas transversales generadas durante el proceso de impacto.

141



Modelo Analitico

Figura 6.1. Formacién del cono en la seccion posterior del laminado en un impacto de
240 m/s.

Para el célculo de la energia cinética producida por el movimiento del cono formado en
la parte posterior del laminado se asume que la masa que se desplaza es la masa de

dicho cono (m.(t)) y que ademas dicha masa se mueve a la misma velocidad del
proyectil. El célculo de la energia producida por el movimiento del cono se obtiene a
partir de la siguiente ecuacion:

e )=, M. () (6.1
Donde:

E.. Es laenergia producida por el movimiento del cono

m, (t) Es la masa del cono

v Es la velocidad del proyectil en un instante de tiempo

La masa del cono se estima asumiendo que el radio del cono que se forma esta
determinado por la distancia que recorren las ondas transversales que se producen

durante el proceso de impacto y que se desplazan en el plano de la placa. La masa del
cono se calcula con la ecuacion:

m,(t)=7-e-p-R(t) (6.2)
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donde:
e es el espesor del laminado

p es la densidad del laminado

R, es la distancia que alcanza la onda transversal

El radio del cono se estima considerando uno de los fendmenos que tiene lugar cuando
se produce un impacto transversal de alta velocidad sobre placas de tejido de material
compuesto, este fendbmeno es la generacion de ondas longitudinales y transversales, que
se propagan a lo largo de las laminas del material y que se desplazan a una velocidad
constante, si se consideran en un material con comportamiento eléstico lineal. La
velocidad de propagacion de estas ondas se pueden calcular a partir de las ecuaciones 7
y 8 [Smith et al. 1958]:

v, = fM_\/E.gr (6.3)
E p

donde:

V; es la velocidad de la onda transversal generada durante el impacto
& es la deformacion méxima de rotura

Or es la tension de rotura

E es el modulo de Young del laminado

En un instante (t) desde que se produce el impacto, la onda longitudinal y la onda
transversal viajan unas distancias en el laminado que pueden determinarse a partir de las

siguientes ecuaciones:

R.(t) = Jt.vT -dt (6.4)

donde

R.(t) es la distancia que alcanza la onda transversal generada en el impacto y que se

propaga en direccion de plano.
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Por tanto sustituyendo los valores en la ecuacion original (6.2), la masa del cono

vendria ser:
t
mc(t):fr-e-p-IvT-dt (6.5)
0
Quedando la energia absorbida por el movimiento del cono como:
1 t
EKC(t):E-ﬂ-e-p-UVT-dtJ-v(t) (6.6)
0
Donde:
e es el espesor del laminado
p es la densidad del laminado

6.2.2 ENERGIA ABSORBIDA POR DEFORMACION ELASTICA
DE LAS FIBRAS

La energia que es capaz de absorber un material compuesto debido a la deformacion
elastica de las fibras viene dada por la energia de deformacién que se determina a partir
del area bajo la curva de tensién-deformacion de dicho material de estudio. Se considera
que las fibras que se encuentran dentro del cono formado durante el impacto y que no se
encuentran directamente impactadas por el proyectil solo se deforman elasticamente sin

Ilegar a romper.

En la formulacion de este mecanismo se incorpora la propuesta de Moyre et al (2000)
para calcular esta energia como el area bajo la curva de tension—deformacién del
material. Los laminados empleados en esta tesis presentan un comportamiento elastico
lineal y este comportamiento pudo ser observado en los ensayos experimentales
reportados por Garcia-Castillo (2007).

La deformacion elastica se considera como una funcion de la distancia radial al punto
de impacto, de manera tal que las fibras proximas al punto de impacto estaran sometidas

a una deformacion que tendrd una variacion lineal con relacion a las fibras que se
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encuentran lo suficientemente alejadas del punto de impacto hasta presentar una
deformacion nula. La variacién de la deformacion con relacion al punto de impacto
puede ser representada como se observa en la Figura 6.2.

Distribucion radial de
la deformacién inicial

2(7)
- ~

-y
e=0 r

Figura 6.2 Variacion de la deformacion con relacion al punto de impacto [Garcia-
Castillo, 2007].

Esta variacion de la deformacion desde el punto de impacto hasta un punto en el cual la
onda transversal ha llegado, impone unas condiciones de contorno para determinar la

variacion de la deformacion en funcion de la distancia (r) al punto de impacto:

e, r<?
£= 2
0, r=R,
Donde:
) es el diametro del proyectil.

R.  es la distancia que alcanza la onda transversal generada en el impacto y que se

propaga en direccion del plano.

Considerando entonces la variacion lineal de la deformacion, esta deformacion elastica
puede ser expresada como:

SZM.gr (6.7)
ZRc(t)_¢
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Luego la energia absorbida por deformacion de las fibras elasticas [Moyre et al. 2000]
en una lamina de material compuesto es calculada a partir de un comportamiento

elastico lineal con la siguiente ecuacion:

1 1 Re (1)
EED(t):—-E-Igz-dV:—-E- jgz-z-n-r-e-dr (6.8)
2 2"y

Finalmente la ecuacion se presenta como:

2Rc(t) 2-(R (t)_r)jz
Eo,()=E-e-7- ¢ —L 2| .r-d 6.9
(t) e-z-g W-[(Z-Rc(t)¢ r-dr (6.9)

6.2.3 ENERGIA ABSORBIDA POR ROTURA A TRACCION DE
LAS FIBRAS

En este modelo y siguiendo el planteamiento de Naik et al. (2006) se considera que
inicialmente se produce la rotura por traccion en las fibras que se encuentran
directamente debajo del proyectil, las cuales ofrecen la mayor resistencia a la
penetracidn del proyectil y fallan por tension una vez que se ha alcanzado limite de este

parametro.

También el modelo considera otro fendmeno que ha reportado Naik et al. (2006) en su
trabajo, que corresponde al factor de atenuacién de la onda y que provoca la
disminucion de la magnitud de tension en la onda longitudinal, debido a que el
desplazamiento de esta onda cubre una mayor distancia desde el punto de impacto, dado
que la velocidad de propagacion de las ondas longitudinal es mucho mayor que la
propagacion de cualquier otro tipo de ondas en el material. La principal razon de la
atenuacion de la onda se debe al fendmeno de reflexidn y transmision de ondas cuando
estas alcanzan las condiciones de borde. En el trabajo de Naik et al. (2006) se presenta
informacidn sobre este aspecto y se explica que el factor de atenuacion de la onda es un
parametro basado en estudios de atenuacidén para cada material compuesto el cual

depende de las propiedades mecanicas, geométricas y fisicas del material de refuerzo y
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de la matriz. Como resultado de la atenuacién de la onda de tension desde el punto de
impacto hasta el punto que la onda longitudinal ha alcanzado, podria estar presente una
variacion de la tension, la cual iria disminuyendo con el incremento de la distancia al
punto de impacto. La Figura 6.3 (a) presenta la distribucion normalizada como resultado
de la atenuacién en un compuesto de tejido y la Figura 6.3 (b) es una imagen que ha

sido generada mediante una funcién matematica segun se reporta en Naik et al. (2006).

1 1
< m
E 0.8 0.8
E 06 E o6
o _
= o
c 04} = 04
= -5
= -8
g 02t E 0.2
0 2 4 6 g8 10 0 2 4 6 8 10
Distancia (cm) Distancia (cm)
(a) (b)

Figura 6.3 (a) Distribucion normalizada de tensiones como resultado de la atenuacion de
ondas (b) Grafica generada usando una funcién matematica. [Naik et al., 2006]

La funcion matematica que define el modelo de atenuacion de tension de ondas ha sido

descrita de la forma:

y=f(x)=b’" (6.10)
donde:

b es una constante con una magnitud menor que 1

X es la distancia

a es el tamafio de la fibra

y es la tension normalizada

De esta manera en el modelo se considera que el espesor de las fibras que fallan en un
instante de tiempo dado corresponde al desplazamiento instantaneo del proyectil, estas
consideraciones son similares a las realizadas por Garcia-Castillo et al. (2007). La

energia absorbida por rotura de fibras esta basada en la ecuacion:
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2R, &

dE,, (t) = B-dwj ja-dg-dx (6.11)
0 0

Luego la energia de deformacion asumiendo un comportamiento elastico lineal vendra

dada por:

Ey 1 )

ja-dg:—E-g (6.12)
3 2

Entonces:

2R,
Ere(t)=B-dw | %E-gz(x)-dx (6.13)
0

El fallo por tension en las fibras vendréa dado por:

2R (1)
dE,, (t):%-B-dW-E [ (e 0™ - dx (6.14)
0
Donde:
B es la longitud de fibras que fallan por rotura a traccion

R,(t) es la distancia que alcanza la onda longitudinal en la placa en direccion del

espesor.

dw es el diferencial de desplazamiento del proyectil

b es el factor de atenuacion de la onda

dE 2R () X
TF (1) :l- B-v(t)-E J' £ .b(@) - dx (6.15)
dt 2 0

La energia absorbida por rotura a traccion de las fibras se estimo utilizando la ecuacion:

2R,(1) )
|vv)-B-E [ &2 "% ax|dt (6.16)

0

N |-

Ere (t) = j

Se tiene que en funcion de la propagacion de las ondas longitudinales esta distancia

puede ser estimada como:
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R, (t) = ij dt (6.17)

donde

v, es la velocidad de las ondas longitudinales.

La velocidad de propagacion de las ondas longitudinales en materiales que poseen un
comportamiento eléstico lineal puede ser calculada con la siguiente expresion (Smith et
al. 1958):

v, = F (6.18)
Yo,

donde
E es el modulo de elasticidad del laminado
p es la densidad del material.

6.2.4 ENERGIA ABSORBIDA POR DELAMINACION

Durante el proceso de impacto, antes de que ocurra la rotura de las fibras, se produce un
proceso de absorcion de energia por delaminacion. La deformacion localizada en el

cono contribuye al desprendimiento entre ldminas adyacentes.

El area dafiada que contribuye al proceso de absorcion de energia durante el impacto se
limita al radio del cono que se ha observado experimentalmente que es el punto mas
alejado al que ha llegado la informacion del impacto. La zona dafiada se estima como
una superficie circular dado que experimentalmente se ha observado que su forma tiene
esta geometria. En la Figura 6.4 se muestra imagenes obtenidas mediante inspeccion por

ultrasonido empleando la técnica de C-scan en la que se demuestra este hecho.
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Figura 6.4 Area dafiada en un impacto sobre laminado de fibra de carbono a una

velocidad de impacto de 487 m/s.

La energia absorbida por delaminaciéon se calcul6 con la siguiente ecuacion:

Eo. () =7-(Re ()* -Gep - o0 (6.19)

Donde:
Gico Es la tenacidad de fractura en modo II.

o Corresponde factor de forma

Se incluye un factor de forma para recoger aquellas situaciones en las que la geometria
del area dafiada no sea circular. En este caso se asigna un valor unitario a este

parametro.

Sustituyendo por la expresion correspondiente al radio del cono, la expresién queda

como:

. 2
Eo(t)=7- (J.VT 'dtj “Gyiep oL (6.20)
0
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6.2.5 ENERGIA ABSORBIDA POR ROTURA DE MATRIZ

La absorcidn de energia debido a la rotura de la matriz es una contribucion que autores
como Naik et al (2006) definen a partir de la deformacién radial producida durante el
proceso de impacto y el area que contribuye a esta deformacion es la seccidn
correspondiente al cono formado durante el proceso de impacto.

La energia absorbida debido a la rotura de matriz vendra dada por:

Ewc () =7 (R (t))2 ‘Bur ey (6.21)

donde:
Eur  Es la energia absorbida por rotura de matriz por unidad de volumen

a,. Corresponde al factor de forma.

Sustituyendo también es este caso, la ecuacion se convierte en

t 2
Epc (t)=7Z-UVT -dtJ By € Qe (6.22)
0

6.2.6 ENERGIA ABSORBIDA POR FORMACION DEL TAPON DE
CORTADURA

Los resultados experimentales mostraron que los laminados impactados evidenciaban
una zona dafiada en la que se aprecia una zona de corte, dicha zona se presenta como
resultado de la formacién de un tapon de cortadura. Este fendomeno ha sido observado
por otros autores en laminados gruesos de fibra de carbono [Naik et al., 2006] y se
considero relevante incluir este mecanismo de absorcion de energia dentro del modelo.
Cuando un proyectil impacta sobre el laminado, se crea en la periferia de la zona de
impacto del proyectil una concentracion de tensiones. Debido a las altas tensiones
originadas en el punto de impacto el material alrededor de la periferia del proyectil es

cortado y empujado hacia adelante creando un agujero con un didmetro ligeramente
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mayor que el diametro del proyectil. Este fenomeno ha sido observado en las
investigaciones de Naik et al. (2004) en laminados de carbono/epoxi y en el trabajo de

Naik et al. (2008) en laminados gruesos de fibra de vidrio.

Otros trabajos como en el de Cantwell et al. (1990) observaron también la formacion del
tapén de cortadura. Lee y Sun (1993) y Ellis (1996) reportaron la formacion del tapén
de cortadura como uno de los mayores mecanismos de dafio en impactos realizados
sobre laminados de grafito impactados con proyectiles cilindricos romos. La formacion
del tapon de cortadura no se ha observado en impactos sobre laminados finos de fibra de
vidrio los cuales tienen una deformacion a rotura relativamente elevada [Naik et al.
2004 y Garcia-Castillo et al. 2009].

En este trabajo se ha considerado que la energia absorbida por el tapon de cortadura
formado se puede estimar a partir de la siguiente ecuacion, en la que un diferencial de la
energia absorbida por la estructura esta asociado a un diferencial del desplazamiento del

proyectil:
dE,, =dw-Sy, -7m-¢-e (6.23)

Esta ecuacion expresa la energia absorbida por la formacion del tapon de cortadura
durante un instante y que tiene lugar en el area sobre la cual la tension de cortadura es
aplicada que corresponde a la seccion transversal del proyectil y en un espesor del

laminado que equivale al desplazamiento del proyectil en un instante dado.

O";—:F’zv(t)-sSP Tpe (6.24)

La ecuacion 6.24 se integra de manera tal de obtener el valor de energia absorbida por la
formacion del tapdn de cortadura, quedando asi de la forma:

E, (t) = jv(t)-SSP 7-¢-e-dt (6.25)

donde
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Ssp es la resistencia a cortadura de laminado fuera del plano

e es el espesor de cada lamina que conforma el laminado

6.3 FORMULACION DEL MODELO ANALITICO

El balance energético establecido para la formulacion del modelo considera la
conservacion de la energia en dos instantes de tiempo, de manera tal que el instante
inicial es considerado como (to) y el instante genérico como (t) por tanto en un tiempo

genérico la energia del proyectil vendré dada por:

E, :%mp-v(t)2+EAB (6.26)

Exs =Eep + B +EpL + Eye +Egp +Eyc (6.27)
Cada uno de los mecanismos ha sido previamente definido como:

2R (1)
0E+e =B-E-v(t)- I gf-b(z%)-dx
dt

0

: E,[I(m]d
” "y \2RO-¢

Eo. =7 (Re (t))z “Gucp oL

Eve =7 (R¢ (t))2 "Eur re-aye

t
Egp = [V(t)-Sgp -7 -e-dt
0
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P ORTCY

Sustituyendo en la ecuacion (6.26) la ecuacion queda como:

E, =%(mp +m, (1) V2(t)+ Eqp + Eqp + (Eop + Ep, + Epe) (6.28)
Derivando esta ecuacion:

dv(t) 1dm,(t) , d d d [

qt 2 at v (t)+aETF +EESP+_t EED+EDL+EMC]

0= (m +m (t)) v(t)-

(6.29)
Sustituyendo en la ecuacion 6.29
dV(t) 1dm (t) 2 2R () 2 (Zy)
Oz(mp+mc(t))-v(t)- ve(t)+B-E-v(t)- I g b P dx+
dt 2 dt 0
(6.30)
d
V(t) - Sgp -7 - e+d [EED+EDL+EMC]
Agrupando términos
dv(t)  1dm(t
0=(m, +m, @) ) 212+ 2T 4.
(6.31)

2R @%) d
B-E- I el-b N .dx+Sg e +E[EED+EDL+EMC]

0

A fin de simplificar el modelo luego se define una funcion h(t) tal que:
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2R(1) @)
ht)=B-E- [ &b .dx+Ss -7-p-e (6.32)

0

2 g2, 4R ()
h(t):%-{—l+b e }ssp.;z-go-e (6.33)

También se define una funcion g(t) :

d
g(t) = _E[EED + EDL + Emc] (634)
i RO (o )2 i
E.e.ﬂ-.grz J. M .r.dr+
o\ 2R (t)—¢
; a
g(t) = “dt (6.35)
Rc2 (t)(GIICD O T+ 0y 7T EMT 'e)
i . 3 . 2- —_— . . 2 . 2 ]
Eooge? BERITMRI9-26R 9°+3-¢°
| 384-R, —192-¢
g(t) = “dt (6.36)
Rc2 (t)(GIICD O T+ 0y 7T EMT 'e)

lo cual dejaria una ecuacion de la forma:

0=(m, +m, ) v(y- N0 LIMO

2 : 6.37
L V() +v(t)-h{t)+g(t) (6.37)

En esta tesis y dado que se asume un comportamiento elastico lineal la velocidad de
propagacion de las ondas es constante, las ecuaciones se pueden simplificar de este

modo:
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m,(t)=7-e-p-R2(Y)
t

Rc(t):'[vT dt=v; -t
0

m(t)=rx-e-p-vZ-t?

dm,
dt

:2ﬂ'epv_?t

Sustituyendo en la ecuacion (6.35):

d
0=(m, +m, (t))~v(t).¥+% rT:th(t)

vE(R)+v(t)-h()+9(t)

dv(t) 1

(m, +7-e-p-v2 -tz)-v(t)~T+E-[2-7r-e~p-vT2 A]-v2(t) +v(t)-h(t) = g(t)

Finalmente la ecuacion que define el modelo tendra la forma:

(mp +7ee-p-v? -tz)-v(t)-$+7z-e-p-vT2 V2 (L) +v(t)-h(t) = g(t)

La funcion h(t) tendré la forma:

2. B2.E ()
h(t):ng_Tb-{—ub 5 |+S, 7 @6

Y la funcién g(t) tendra la forma:

(6.38)

(6.39)

(6.40)

(6.41)

(6.42)

(6.43)

(6.44)

(6.45)
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(E-eme’ V(88 Vi +44-9- v =22y, t* - §* +5- ¢ +_
48 (p—2-v,-t)

g(t)=- (6.46)
22 t-(Gyp  Op T+ Uy " 7T-Eyyr -€)

La integracion de esta ecuacion se ha realizado utilizando el programa Matlab para
obtener una solucion numérica. Las condiciones iniciales necesarias para el proceso de
integracion fueron establecidas como que la velocidad inicial corresponde a la velocidad
de impacto y el tiempo inicial es cero. El proceso de integracion numérica se detiene
bajo dos condiciones, la que ocurra primero definird la parada del proceso. Dichas

condiciones son:

o Si el proyectil se detiene y el desplazamiento es menor al espesor del laminado,
entonces no se produce la perforacion y la velocidad residual sera cero en ese
caso. En este caso la energia absorbida por el laminado es la energia cinética en

el instante del impacto E,

e Cuando el desplazamiento del proyectil sea igual o0 mayor que el espesor del
laminado entonces habra perforacion y la velocidad residual seré la velocidad en

ese instante de tiempo (v, =V(t)). En este caso la energia absorbida se podra

2

1
calcular como E :Emp Vg

6.4 VALIDACION DEL MODELO ANALITICO

La validacion del modelo propuesto se ha llevado a cabo empleando resultados
experimentales propios y resultados experimentales y analiticos de otro trabajo

encontrado en la literatura cientifica.
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6.4.1 VALIDACION EXPERIMENTAL

Para validar el modelo analitico se han considerado los estudios experimentales llevados
a cabo en laminados de fibra de carbono de 2 mm de espesor y que han sido explicados
en el capitulo 3 de esta tesis, tales ensayos se realizaron en un intervalo de velocidades
desde los 45 m/s a los 560 m/s. Se han seleccionado como variables de validacion la

velocidad residual y el limite balistico.

En la Figura 6.5 se observan los resultados obtenidos experimentalmente y los
obtenidos mediante la aplicacién del modelo propuesto, se puede apreciar una buena
correlacion entre los resultados experimentales y del modelo analitico propuesto en todo

el rango de velocidades de impacto ensayados.

El limite balistico en las pruebas experimentales fue de 100.2 m/s £3 y mediante el
modelo analitico propuesto considerando la formacion del tapén de cortadura fue de

109 m/s. Las diferencias son pequefias entre ambos valores, en un valor cercano al ~9%.

600

* Resultados experimentales
Modelo analitico | ;
500 - R P P P ) R f

400 i ]

300 [ e e A SRR e .

Velocidad Residual (m/s)

200 | e A e e e .

100 S e e o e :

0 100 200 300 400 500 600
Velocidad de Impacto (m/s)
Figura 6.5 Relacion entre velocidad de impacto y velocidad residual en laminados de

carbono/epoxi de 2 mm de espesor.
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La tabla 6.1 muestra algunos de los resultados obtenidos de la grafica de la Figura 6.5,
en donde se pueden apreciar las diferencias en cuando a la velocidad residual obtenida
experimentalmente y mediante la aplicacion del modelo. Se observa que a velocidades
de impacto proximas al limite balistico son bastante altas, mientras que a altas
velocidades de impacto son mucho menores dichas diferencias. Evidentemente dado a
la dispersion que suele estar presente en los valores de velocidad residual sobre todo
alrededor del limite balistico, este intervalo de velocidades es susceptible a tener mas

diferencias.

Tabla 6.1 Valores de velocidad de impacto y velocidad residual para laminados de 2

mm de espesor.

VELOCIDAD DE IMPACTO (m/s)
VELOCIDAD RESIDUAL (m/s) o2 112 595 562
Experimental 0 75 187 543
Modelo analitico 0 40 195 548

6.4.2 VALIDACION DEL MODELO EMPLEANDO LOS
RESULTADOS DEL TRABAJO DE LOPEZ-PUENTE ET AL (2007)

A fin de establecer una comparacion adicional del modelo propuesto en esta seccién de
la tesis, se seleccionaron los datos obtenidos del trabajo de Lopez-Puente et al. (2007)
que realizo ensayos experimentales de impacto y propuso un modelo analitico para

laminados de fibra de carbono.

El modelo de Lépez-Puente et al. (2007) considera tres mecanismos de absorcion de
energia que corresponden al aplastamiento del laminado, transferencia de momento
lineal y fallo por tension de las fibras. En la Figura 6.6 se muestra la relacion entre
velocidad de impacto y velocidad residual para los datos obtenidos experimentalmente
por Lopez-Puente et al., los datos de la aplicacion de su modelo y los correspondientes a

la aplicacion del modelo que se propone en esta tesis.
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Figura 6.6 Relacion entre la velocidad de impacto y la velocidad residual empleando el

trabajo de Lopez-Puente et al (2007) y el modelo propuesto.

En la grafica de la Figura 6.6 se observa una buena correlacion entre los datos
experimentales del trabajo del Lopez-Puente et al (2007) y la aplicacion del modelo
propuesto, asi mismo el ajuste es muy bueno también si se comparan los resultados
obtenidos entre ambos modelos. La tabla 6.2 muestra un resumen de los valores
obtenidos del trabajo de Lopez-Puente et al (2007) y los obtenidos con la aplicacion

del modelo.

Considerando los intervalos de velocidad mostrados en la tabla, se observa que el ajuste
entre los datos experimentales y el modelo propuesto por Lopez-Puente et al. (2007) es
muy bueno, sin embargo el modelo que se propone en esta tesis también presenta una
buena correlacion, tanto con los datos experimentales como con los resultados
obtenidos del modelo de este investigador. A velocidades de impacto proximas al
limite balistico, por ejemplo a 154 m/s, las diferencias entre el modelo que se propone y
los resultados experimentales son de ~7% Yy las diferencias entre los resultados
obtenidos con ambos modelos analiticos es de ~2%. A velocidades de impacto muy por

encima de la velocidad del limite balistico, por ejemplo a 600 m/s las diferencias entre
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los resultados experimentales y el modelo propuesto es de ~4%. Estos datos permiten

indicar que el modelo es valido para obtener la velocidad residual con un buen ajuste.

Tabla 6.2 Valores de velocidad de impacto y velocidad residual obtenidos para la

validacion del modelo.

VELOCIDAD DE IMPACTO (m/s)
VELOCIDAD RESIDUAL (m/s)
90 154 198 600
Experimental de Lopez-Puente 0 105 158 569
et al
Modelo analitico de Lopez- 0 110 160 565
Puente et al
Modelo analitico propuesto 0 112 167 587

En cuanto al limite balistico, que es el otro parametro que se ha utilizado para la
validacion, el modelo de Loépez-Puente et al (2007) muestra un valor de
aproximadamente 100 m/s, mientras que el modelo propuesto arroja un resultado de 109
m/s lo que da una diferencia de ~9% lo cual indica una gran similitud entre estos

valores, haciendo el modelo valido para obtener también el limite balistico.

6.5 ENERGIA DE PERFORACION

Para evaluar la importancia que tiene el tapon de cortadura como mecanismo de
absorcion de energia en el proceso de perforacion, se aplico el modelo propuesto bajo
dos condiciones, una en la cual se incluya este mecanismo y otra en la cual se excluya
del modelo, de manera tal de evidenciar en cual de los dos casos existe una mejor
aproximacion con los resultados experimentales obtenidos previamente. Para esto se ha
aplicado el modelo a dos laminados de diferentes espesores: 2 y 1 mm, una vez que el
modelo ha sido validado con los resultados experimentales obtenidos para espesores de

2 mm y que garantizan un nivel de precision del mismo.

La Figura 6.7 se muestra la energia absorbida en funcion de la energia de impacto para

un laminado de 2 mm de espesor, estos resultados han sido obtenidos a partir del
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modelo analitico, tanto considerando la formacion del tapon de cortadura y sin

considerarlo en el modelo como mecanismo de absorcién de energia.

100
—— Incluyendo el tapon de cortadura
—&— Sin incluir el tapon de cortadura

----E|:7J.

80 Mg b P oomemeeee e _
3 : : : E, =127

60

40

Energia Absorbida (%)

20

0 50 100 150 200 250 300
Energia de Impacto (J)
Figura 6.7 Energia de Impacto en funcién del porcentaje de energia absorbida para un

laminado de 2 mm de espesor.

Se observa que hay diferencias significativas en la energia absorbida tanto a altas como
a bajas energias de impacto cuando se considera o no la formacion del tap6n de
cortadura en el modelo analitico. Por ejemplo, para una energia de impacto de 12 J, las
diferencias fueron del 13%, mientras que para otra energia de impacto igual a 268 J, las
diferencias llegan a ser de 32%.

La tabla 6.3 mostrada resume algunos valores de velocidad de impacto y velocidad

residual asociados a la energia correspondiente de la Figura 6.7.

De la tabla se aprecia que a velocidades de impacto préximas al limite balistico como a
112 m/s las diferencias entre considerar o no la formacion del tapdn de cortadura como
mecanismo de absorcion de energia pueden llegar a ser del 45%, para una velocidad de
impacto de 210 m/s las diferencias son de ~5% mientras que para altas velocidades
como de 562 m/s las diferencias llegan a ser un poco mas de 1%.
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Tabla 6.3 Valores de velocidad de impacto y velocidad residual para laminados de

2 mm de espesor.

VELOCIDAD RESIDUAL (m/s)

VELOCIDAD DE IMPACTO (m/s)

100 112 210 562

M_qdelo cons!derado la 0 40 179 548
formacion del tapon de cortadura

Mo_QeIo sin cqn3|derar la 0 58 188 554
formacion del tapon de cortadura

La Figura 6.8, muestra los resultados obtenidos de la aplicacion del modelo utilizando

un laminado de 1 mm de espesor, en esta grafica se hace también evidente las notables

diferencias que se obtienen cuando se considera la formacion del tapén de cortadura

como mecanismo de absorcion de energia del proceso.

100 T T T T+
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Figura 6.8 Energia de Impacto en funcién del porcentaje de energia absorbida para un

laminado de 1 mm de espesor.

Para este espesor de laminado ocurre que a bajas energias de impacto como de 4 J, las

diferencias son de 7% mientras que para altas energias de impacto, como 310 J, las

diferencias alcanzan valores de 2%. En la tabla 6.4 mostrada a continuacion se resumen

algunos de los valores de velocidad residual considerando esta situacién, se han
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seleccionado velocidades de impacto por debajo del limite balistico, proximas al limite

balistico, intermedias y muy altas para ver la variacion de este parametro.

Tabla 6.4 Valores de velocidad de impacto y velocidad residual para laminados de

1 mm de espesor.

VELOCIDAD DE IMPACTO (m/s)
VELOCIDAD RESIDUAL (m/s)
50 70 100 600
M_qdelo cons!derado la 0 39 87 508
formacion del tapon de cortadura
Mo_qelo sin cqn5|derar la 0 50 91 599
formacion del tapon de cortadura

Las diferencias en términos porcentuales son, por ejemplo para una velocidad de
impacto de 70 m/s las variaciones son de ~28%, para un impacto de 100 m/s son de
~5% y para las méas altas como de 600 m/s las diferencias son de menos de 1%. Con
esto se deduce que a medida que se incrementa la velocidad de impacto en laminados
delgados de fibra de carbono de 1 mm de espesor, la influencia del mecanismo de
formacion de tapdn de cortadura en menor, no obstante a velocidades proximas al limite

balistico existe una mayor influencia.

En general se observa que a medida que el espesor se incrementa las diferencias
considerando la formacion del tapon de cortadura son mayores a bajas energias de
impacto y tienden a disminuir en altas energias de impacto por lo cual este mecanismo
de absorcidn de energia no puede ser ligeramente despreciado en un analisis de impacto

para las condiciones de ensayo aqui presentadas.

6.6 RESULTADOS DEL MODELO ANALITICO

Con la aplicacién del modelo analitico propuesto es posible obtener informacién que no
es posible determinar a partir de ensayos experimentales. En esta seccion se han
seleccionado tres niveles de energia de impacto para el laminado que ha sido estudiado

previamente, un nivel de energia por debajo del limite balistico, el cual no produce la
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perforacion y que corresponde a un impacto de 7 J, una energia muy por encima del
limite balistico y que garantiza la perforacion total de la estructura de estudio de 268 Jy
una cercana a la energia correspondiente a la de limite balistico, equivalente a 12 J para

el laminado de 2 mm de espesor.

La Figura 6.9 muestra los resultados obtenidos de la energia absorbida en funcién del
desplazamiento del proyectil para un impacto producido con una energia de 7 J en un

laminado de 2 mm de espesor.
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Figura 6.9 Mecanismos de Absorcion de energia para un impacto de 7 J.

Con los resultados experimentales solo es posible determinar la energia de impacto que
no produce la perforacion del laminado mientras que con el modelo es posible
establecer la posicion del proyectil dentro del laminado si no ha ocurrido la perforacion,
como en este caso. La energia usada en este caso estd por debajo de la energia del limite
balistico y el proyectil no penetra completamente en la estructura. EIl desplazamiento del
proyectil es de 1.32 mm cuando la velocidad del proyectil alcanza cero en el caso del
laminado de 2 mm de espesor. En este nivel de energia la estructura absorbe toda la

energia del impacto.
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Se observa tambien en la Figura 6.9 que los principales mecanismos de absorcion de
energia corresponden a la energia absorbida por deformacion de las fibras (Eep) que
absorbe un 44%. La formacion del tapon de cortadura (Esp) aparece también como un
importante mecanismo de absorcion de energia, llegando a ser de un 31%, este
mecanismo de dafio no aparece desde el mismo instante en que ocurre el proceso de
impacto, obsérvese que en funcion del desplazamiento del proyectil este mecanismo
comienza a aparecer a 0.68 mm en el laminado de 2 mm, todo esto debido a que su
presencia comienza a ser notoria en el momento en el que se supera la resistencia a
cortadura de la estructura. Se aprecia también que la energia absorbida por el
movimiento del cono formado en la parte posterior de la placa (Exc) absorbe un 16 %.
Se pueden considerar la rotura por traccion de las fibras (Etg), la rotura de matriz (Eyc)
y la energia absorbida por delaminacion (Ep) como los mecanismos de absorcion de

energia que menos influencia tienen en el proceso.

La Figura 6.10 presenta los resultados obtenidos para impactos en el laminado estudiado
a una energia muy alta, por encima del limite balistico y que garantiza la perforacion

total de la estructura.

En la grafica mostrada en la Figura 6.10(a), se puede observar cada uno de los
mecanismos que absorben energia en funcién del desplazamiento del proyectil para un

laminado de 2mm, esta energia de impacto corresponde a 268 J.

Se observa que los mecanismos de absorcion de energia predominantes son el
movimiento del cono formado en la parte posterior de la placa (Exc), y la absorbida por
el tapon de cortadura (Esp) asi como la rotura por traccion de las fibras(Etg) aunque en

menor proporcion.
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Figura 6.10 (a) Mecanismos de Absorcién de energia para un impacto de 268 J.
(b) Detalle de la figura anterior.

Por otro lado se aprecia como la rotura de matriz (Euc) y el dafio por delaminacion
(EpL) absorben un minimo de energia, incluso la energia absorbida por deformacion

elastica (Eep) es muy pequefa. El proceso a muy altas energias de impacto ocurre tan
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rapidamente que en casos como la rotura de matriz (Ewc) y la delaminacion (Ep), que
son mecanismos que dependen del radio del cono, se hace imperceptible, debido a que
la propagacion de las ondas transversales generadas durante el proceso de perforacion
es muy rapida con relacién a la velocidad de impacto.

La Figura 6.11 muestra los resultados obtenidos sobre un laminado de 2 mm de espesor
a una energia que corresponde a la minima requerida para la perforacion y que equivale

a la energia del limite balistico en cada caso.
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Figure 6.11 Mecanismos de Absorcion de energia (a) Laminado de 2 mm con energia de
impacto de 12 J

En el caso mostrado en la Figura 6.11 se distingue la presencia de todos los mecanismos
de dafio que se consideran en el modelo, siendo la energia absorbida por deformacion
elastica de las fibras (Eep), y la energia absorbida por la formacién del tapon de

cortadura (Esp) los mecanismos de mayor absorcion, con 39% y 30% respectivamente.
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6.7 APLICACION DEL MODELO ANALITICO AL
ESTUDIO DE PLACAS ESPACIADAS DE FIBRA DE
CARBONO

A la vista de los resultados experimentales obtenidos en la Seccién 5.2.1, en donde se
observo que practicamente el nucleo no tiene influencia en los parametros de velocidad
residual y limite balistico, y considerando el buen ajuste del modelo propuesto a
laminados delgados de fibra de carbono, se planteo la aplicacion de dicho modelo a las
estructuras de placas espaciadas de fibra de carbono para observar el ajuste en este caso.
La aplicacion del modelo se basa en el esquema mostrado en la Figura 6.12, lo que
implica que el modelo se aplica dos veces para un mismo evento de impacto, es decir,

una vez por cada una de las pieles correspondientes de la estructura.

La Figura 6.12 muestra las diferentes fases en las que se aplica el modelo y como el
mismo es presentado, ademas se presentan imagenes tomadas de la grabacion de un

impacto que muestra las mismas etapas del proceso.

De acuerdo a la Figura 6.12 (a), primero se aplica el modelo entre las estaciones 1y 2,
luego el modelo vuelve a aplicarse entre las estaciones 3 y 4, finalmente obteniéndose
un valor de velocidad residual cuando se consideran ambas placas como toda una
estructura, la cual ha sido previamente definida como placas espaciales. En la Figura
6.12 (b) se presentan imagenes consecutivas del proceso de perforacion de placas
espaciadas de fibra de carbono. Un esquema similar a esta propuesta es presentado en
Garcia-Castillo et al. (2010).

La Figura 6.13 muestra los resultados obtenidos de la aplicacion del modelo a placas
espaciadas, en ella se muestra la relacion entre la velocidad de impacto y la velocidad
residual. Se observa que existe una buena correlaciéon entre los valores obtenidos
experimentalmente y los resultados obtenidos de la aplicacion del modelo analitico

propuesto.
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Figura 6.12 (a) Esquema de aplicacion del modelo en el problema de estudio.
(b) Proceso de perforacion.
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Figura 6.13 Relacion de velocidad de impacto y velocidad residual para placas
espaciadas de fibra de carbono.

En la tabla 6.5 se resumen algunos datos importantes extraidos de la grafica anterior,
que demuestran la viabilidad de la aplicacion del modelo a este tipo de estructuras. Los
datos considerados muestran que a velocidades de impacto en torno al limite balistico el
ajuste entre el modelo y los datos experimentales es muy bueno, llegando a ser la
diferencias de un orden de ~ 3% en un impacto a 206 m/s, asi mismo para un impacto
de 300 m/s las diferencias llegan a ser de ~5%, pero cuando se incrementa
considerablemente la velocidad de impacto, a velocidades muy por encima del limite
balistico, las diferencias son mas notables, llegando a ser de ~9% para un impacto

realizado a 656 m/s.

El hecho de que las diferencias sean mas notorias esta asociado a que en esta situacion
el modelo se aplica dos veces a la estructura y en el impacto que sucede sobre la
segunda placa la velocidad es menor y por tanto incrementa las diferencias dado que a

bajas velocidades de impacto son mayores las diferencias obtenidas con el modelo.
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Tabla 6.5 Valores de velocidad de impacto y velocidad residual para placas espaciadas.

VELOCIDAD RESIDUAL VELOCIDAD DE IMPACTO (m/s)
(m/s) 131 206 300 656
Experimental 0 140 243 581
Modelo analitico 0 136 256 630

En cuanto al limite balistico, que es otro de los pardmetro de validacion del modelo, en
este caso se ha determinado previamente que el valor experimental es de 146+2 m/s,
mientras que con el modelo analitico es de 152 m/s, encontrandose la diferencia entre
ambos valores por el orden del 4%. Los resultados obtenidos indican que el modelo
propuesto es valido para determinar tanto la velocidad residual como el limite balistico
en placas espaciadas de fibra de carbono cuyas pieles sean de e mm de espesor.

6.8 MODELO DE GARCIA ET AL. APLICADO A
LAMINADOS DE FIBRA DE VIDRIO DE 6 mm DE
ESPESOR

En esta seccion se platea la aplicacién del modelo propuesto por Garcia-Castillo et al.
(2006) a laminados de fibra de vidrio de 6 mm de espesor, a fin de validar dicho modelo
con espesores de laminado méas gruesos y evaluar dicho modelo con estructuras de
mayor espesor, considerando que en esta tesis se realizaron pruebas experimentales que

permitian su comparacion.

La Figura 6.14 muestra los resultados obtenidos de la aplicacion del modelo de Garcia-

Castillo et al. (2006) para los ensayos experimentales realizados en esta tesis.
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Figura 6.14 Relacion de velocidad de impacto y velocidad residual para laminados de
vidrio de 6 mm de espesor.

La Figura 6.14 muestra una buena correlacion entre los valores obtenidos
experimentalmente y los obtenidos por la aplicacion del modelo analitico.
Experimentalmente el valor del limite balistico se establecié en 332+3 m/s mientras que
con la aplicacion del modelo propuesto por Garcia-Castillo et al (2006) el limite
balistico alcanzo un valor de 325 m/s, siendo las diferencias entre estos valores de un

2% aproximadamente.

Los resultados muestran un buen ajuste del modelo aplicado sobre todo a velocidades en
torno a la velocidad del limite balistico, siendo las mayores diferencias para los casos en

los que la velocidad de impacto es muy alta con relacién a este valor.

La tabla 6.6 resume algunos valores de velocidad de impacto y velocidad residual
obtenidos de la aplicacion del modelo y que permiten apreciar las diferencias entre los
datos experimentales y analiticos obtenidos.
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Tabla 6.6 Valores de velocidad de impacto y velocidad residual para laminados de

6 mm de espesor.

VELOCIDAD DE IMPACTO (m/s)

VELOCIDAD RESIDUAL (m/s)
290 337 506 768
Experimental 0 75 337 618
Modelo analitico de Garcia-
Castillo et al. 2006 0 51 351 640

Se observa que a velocidades de impacto proximas al limite balistico como de 337 m/s
las diferencias entre los resultados experimentales y el modelo de Garcia-Castillo et al
(2007) son de un 47%, luego para velocidades de impacto por el orden de los 506 m/s
las diferencias son de ~4% y para altas velocidades como 768 m/s las diferencias son de
~3.5%. Igual que en casos anteriores, la alta dispersion que existe en los resultados
experimentales de velocidad residual, cuando la velocidad de impacto es muy cercana al

limite balistico, hace que las diferencias en este intervalo de velocidades sean notables.

6.9 APLICACION DEL MODELO DE GARCIA ET AL. A
PLACAS ESPACIADAS DE FIBRA DE VIDRIO

Con la misma consideracion con la que se aplico el modelo propuesto a las placas
espaciadas de fibra de carbono, y una vez aplicado el modelo de Garcia-Castillo et al
(2006) a las placas de 6 mm de espesor, se considero la aplicacion de dicho modelo a
las estructuras de placas espaciadas de fibra de vidrio, tomando ademas en
consideraciéon que el modelo propuesto por Garcia-Castillo et al (2006) fue validado
para laminados de 3 mm de espesor, y la configuracién de las placas espaciadas de fibra

de vidrio empleadas en esta tesis fueron disefiadas con placas del mismo espesor.

Utilizando la cdmara de alta velocidad es posible captar imagenes correspondientes al
impacto del proyectil a la entrada y salida de cada uno de los laminados en casi todas las
pruebas efectuadas. Sin embargo para altas velocidades de impacto no se logra

visualizar bien el proyectil en la seccién de aire, debido a que la imagen se ve afectada
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por los rastros de fibra que han sido cortados durante la primera fase de impacto, no
obstante, este es un dato que no se requiere para la aplicacion del modelo analitico

propuesto por Garcia-Castillo et al., por las consideraciones hechas en esta seccion.

En las siguientes secuencias, presentadas en la Figura 6.15, tomadas de uno de los
ensayos experimentales realizados sobre la estructura de placas espaciadas se observan

cada una de las fases en la que es aplicado el modelo.

Figura 6.15 Esquema de aplicacion del modelo de Garcia-Castillo et al. (2006) en el

problema de estudio sobre placas espaciadas de fibra de vidrio.

La Figura 6.16 se muestran los resultados obtenidos de la aplicacion del modelo de
Garcia-Castillo et al (2006) a las placas espaciadas de fibra de vidrio. Se observa una

muy buena correlacion entre los valores experimentales y la aplicacion del modelo.

En cuanto al valor del limite balistico, experimentalmente se obtuvo un valor de 334+4

m/s, mientras que con la aplicacion del modelo analitico de Garcia-Castillo et al. (2006)
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fue de 336 m/s. Las diferencias entre los valores obtenidos alcanzan un 1 %, lo que
indica una muy buena correlacién. La mayor diferencia se observa sobre todo a

velocidades por encima del limite balistico, en otros casos son variables.
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Figura 6.16 Relacion de velocidad de impacto y velocidad residual para placas

espaciadas de fibra de vidrio.

La tabla 6.5 muestra la tendencia que se presenta en la grafica 6.13, la correlacién entre
los resultados analiticos y experimentales es mejor a velocidades en torno a la velocidad
del limite balistico, mientras que por encima de este, las diferencias comienzan a ser
mas importantes. Se observa por ejemplo que para un impacto a una velocidad de 422
m/s las diferencias entre los resultados experimentales y la aplicacion del modelo son de

de aproximadamente 5%.

Tabla 6.5 Valores de velocidad de impacto y velocidad residual para placas espaciadas

de fibra de vidrio/poliéster.

VELOCIDAD RESIDUAL VELOCIDAD DE IMPACTO (m/s)
(mfs) 290 336 422 758
Experimental 0 20 242 612
Modelo analitico 0 26 253 622
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CAPITULO VII

7. MODELIZACION NUMERICA

La simulacion numérica del comportamiento mecanico de estructuras de material
compuesto es una herramienta que puede ser utilizada para comprender mejor los
mecanismos por los cuales este tipo de materiales llega al colapso y, de esta manera,
aprovechar mejor la informacion obtenida a través de ensayos experimentales,
consiguiendo asi representar, mediante técnicas numéricas, numerosas situaciones de

fallo.

El comportamiento mecanico de estructuras de material compuesto puede estar afectado
por factores como: temperatura, velocidad de deformacion, composicion quimica, etc.
Todo esto dificulta muchas veces el ajuste de un modelo numérico por la gran cantidad
de parametros o por la inclusion de un modelo de dafio apropiado. Actualmente se estan
realizando grandes esfuerzos para mejorar las propiedades de los materiales que
constituyen este tipo de estructuras, donde la simulacién numérica puede cumplir un

importante papel como herramienta de disefio.
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Dentro de este contexto, en este capitulo se presenta un estudio numérico, mediante
elementos finitos con el cddigo comercial Abaqus 6.9-2, de los ensayos experimentales

anteriormente presentados en el Capitulo V.

7.1 HIPOTESIS DE LOS MODELOS NUMERICOS
PLANTEADOS

Las hipotesis planteadas para la elaboracion de los modelos numéricos se describen a

continuacion:

1. Modelizacion de las pieles como elementos tipo placa en tension plana. Esta
hipédtesis se basa en el pequefio espesor de las pieles asi como en la forma en la

que trabajan las mismas cuando son sometidas a cargas impulsivas.

2. Dado que las pieles empleadas tienen forma de tejido, se suponen las propiedades

mecanicas de las mismas idénticas en las dos direcciones del plano.

3. El impactador (proyectil en alta velocidad y percutor de torre de caida en baja
velocidad) se genera como un elemento completamente rigido, siendo asi el

material compuesto en estudio el Gnico elemento deformable.

4. El contacto entre el impactador y los laminados de material compuesto se supone

de tipo normal y tangencial con un coeficiente de friccion de 0.3.

5. Se supone una compatibilidad de desplazamientos entre las pieles de la estructura

sandwich y el nacleo, es decir, no ocurre separacion en ninglin momento.

6. Para los ensayos de alta velocidad de suponen impedidos los desplazamientos de
todo el contorno (Figura 7.1 (a)), mientras que para los de baja velocidad se
supone el contorno completamente empotrado dada la geometria del atil de

sujecion (Figura 7.1 (b)).
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7. La friccidn supuesta entre las pieles de la estructura sandwich y las placas de
sujecién del utillaje ha sido ignorada, segun se ha realizado en otros trabajos [Foo
et al. 2006].

8. Para reproducir los impactos de alta y baja velocidad en donde se emplean
laminados de fibra de carbono se supone una simetria a un cuarto, con las
condiciones de contorno correspondientes en los ejes, segun sea el tipo de ensayo
estas simplificaciones del problema han sido observadas en el trabajo de Hyeon Ik
(2006).

9. El nucleo de espuma de PVC se crea con elementos sélidos aplicando el criterio de
dafo de espumas definido en el programa comercial Abaqus 6.9 y que se detalla

mas adelante.

(b)

Figura 7.1. Utiles para ensayos de impacto. (a) Impactos de alta velocidad.

(b) Impactos de baja velocidad.
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10. El ndcleo de panal de abeja de aluminio se crea con elementos tipo placa, de
espesor 6um, y un comportamiento elastico perfectamente plastico sin
endurecimiento segun se muestra en la Figura 7.2 [Foo et al. 2008]. Este
comportamiento mecénico se aplica a través del modelo de Johnson-Cook (ver
Seccién 7.2.2).

o,= 125 MPa

E =70GPa
v=0,3

v

Figura 7.2 Modelo de plasticidad sin endurecimiento para el ndcleo de panal de abeja de

aluminio.

7.2 MODELIZACION CONSTITUTIVA DE MATERIALES

El comportamiento de un laminado de material compuesto puede ser considerado
elastico lineal hasta que comienza a producirse el dafio, y éste se convierte en un
fendmeno complejo en el cual pueden aparecer diferentes mecanismos que absorben
energia en forma de dicho dafio. El fallo de una estructura de material compuesto se
puede predecir mediante un andlisis desde tres enfoque diferentes: la mecanica de la
fractura, los criterios de dafio y la mecanica del dafio, incluso en algunos casos puede
darse el caso de la combinacion de estos enfoques [Ivafiez et al. 2011]. Los modelos que
a continuacion se describen corresponden a aquellos empleados en la propuesta de
modelizacion numérica de los impactos de alta y baja velocidad en las diferentes

estructuras sometidas a estudio en esta tesis, con lo cual se ha considerado un modelo de
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plasticidad para cada tipo de nucleo y un modelo de dafio para los laminados de material

compuesto segun se explica a continuacion.

7.2.1 CRITERIO DE PLASTIFICACION DE ESPUMAS

La modelizacion del comportamiento de la espuma que conforma el nucleo de la
estructura sandwich de vidrio/poliéster/PVC requiere del uso de un modelo que sea
capaz de reproducir el fendmeno que ocurre en el material celular. Son varios los
enfoques que se pueden conseguir en la literatura cientifica sobre este
comportamiento. Algunos han modelizado el nucleo de espuma como un solido
poroso isotrépico, 0 como un material homogéneo isotropico, esto corresponde con
la propuesta hecha en el trabajo de Deshpande y Fleck (2001), en el cual se utiliza
una superficie de fluencia de tensiones principales en compresion y una superficie

de fluencia cuadratica para otros estados de carga.

En algunos codigos de elementos finitos estan disponibles modelos para espumas
basados en teorias de estado critico con ajustes que toman en consideracion los efectos
volumétricos y las reglas de flujo no asociativas. EI modelo implementado para
espumas en el codigo Abaqus ha sido validado experimentalmente con resultados
obtenidos de ensayos cuasiestaticos y en pruebas de impacto a baja velocidad, no
obstante la aplicacion de este modelo para reproducir el comportamiento de impactos a
alta velocidad aun no ha sido profundamente estudiado [Ivariez et al. 2011].

El modelo de plasticidad de espumas existente en Abaqus (crushable foam plasticity)
estd basado en observaciones experimentales mediante ensayos de compresion. Este

modelo se caracteriza por:

e Criterio de plastificacion dependiente de la tension equivalente de VVon Mises y

de la tensidn hidrostatica con comportamiento no simétrico traccion-compresion.
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e La evolucion de la superficie de plastificacion toma como punto fijo de
referencia la tension hidrostatica a traccion de plastificacion y esta gobernada

por la tension hidrostatica a compresion de plastificacion.

e Endurecimiento en la zona plastica gobernado por la deformacion volumétrica

plastica a compresion.

Este criterio de plastificacion de espumas estd descrito en detalle en el manual de

usuario de andlisis (Analysis User's Manual) del codigo Abaqus (2009).

En el trabajo de lvariez et al. (2011) se reportan los resultados obtenidos de ensayos de
compresion uniaxial que fueron llevados a cabo en una maquina servo hidrulica para
presentar el comportamiento frente a la deformacion de la espuma de PVC, los

resultados de estos ensayos se presentan en la Figura 7.3.

10 T | | T

Carga (KIN)
'S
T
|

0 I 1 1 I
o] 5 10 15 20 25

Desplazamiento (mm)

Figura 7.3 Curva de Fuerza vs. Desplazamiento de la espuma de PVC.
[Ivafiez et al. 2011]

Los resultados de la Figura 7.3 han sido utilizados para construir la curva de tension
deformacion de la espuma de PVC. En la Figura 7.4 se presenta la curva
correspondiente obtenida por lvafez et al. (2011). Esta curva fue utilizada en esta tesis

para la implementacion del modelo en el programa de elemento finitos Abaqus y este
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tipo de comportamiento ha sido utilizado también en otras investigaciones como en
Meo et al. (2003).

En la curva se observan claramente tres regiones distintas, la primera corresponde a la
seccion elastica mediante la cual se determinod el médulo de elasticidad o de Young, con
un valor de 87 MPa. A continuacién del punto de fluencia, que en este caso alcanza los
2.63 MPa, la region elastica es seguida por una meseta, donde la deformacion
permanece aproximadamente constante aun cuando la tension se va incrementando. Este
comportamiento se debe al colapso masivo de las celdas internas de la espuma. Una
tercera estacion es la que corresponde a un alto nivel de tensién, donde el material

alcanza una region de densificacion, causando asi un incremento rapido de la tension.

356

Collapse

Densification

y Plateau: Plastic Yielding
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o

Cell wall bending

Nominal Stress (MPa)
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05 -

0 0.1 02 03 0.4 05 06 0.7
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Figura 7.4 Curva de Tensién-Deformacién de la espuma de PVC. [Ivafiez et al. 2011]

La hipotesis de las propiedades de la velocidad de deformacion independientes se
asume para modelizar el comportamiento dindmico del nicleo de espuma. Esta
hipdtesis ha demostrado ser valida para el comportamiento de esta espuma a alta
velocidad de impacto. EI modelo de plasticidad de espuma deformable implementado
en el codigo ABAQUS se utiliza para simular este comportamiento no homogéneo, ya
que permite definir el comportamiento deformable mediante la estimacion de la

compresion y la tasa de tension de fluencia hidrostatica.
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7.2.2 CRITERIOS DE DANO PARA EL PANAL DE ABEJA DE
ALUMINIO

Para el material del nicleo de panal de abeja se ha considerado el modelo de dafio de

Johnson-Cook incluido en el cddigo computacional.

Johnson y Cook (1985) proponen un criterio basado en el concepto de “Continuum
Damage Mechanics” (CDM). Este concepto se basa en que el dafio de los materiales se
puede interpretar como la degradacion de la resistencia de los mismos debido a efectos
de carga, térmicos o quimicos. El proceso se inicia debido a la aparicién de
microfracturas o microporos en el seno del material como consecuencia de las
inevitables imperfecciones existentes, estas, por la combinacion de los efectos antes
comentados, coalescen e inducen el crecimiento de fisuras que acaban por producir la
fractura del material. En la mayoria de los modelos, esta progresion del dafio se define
como una variable acumulativa, D, la cual toma el valor inicial “0” para representar el
material intacto y el valor “1” cuando el material estd totalmente roto, aunque
experimentalmente se ha demostrado que el fallo ocurre para valores de D < 1 debido a
procesos de progresion de inestabilidades.

El criterio de Johnson-Cook es una ampliacion del modelo de Hancock y MacKenzei,
en la que se han incluido los efectos de la temperatura y la velocidad de deformacion,

tal y como muestra la siguiente expresion:

— (D;)%J €
er =D, +D,e 1+D,In—— [1+D,T,] 7.1
e0

donde en el criterio postulado para la deformacion de fallo se desarrolla mediante cinco
constantes D;, correspondientes con las constantes dependientes del material, y Ty, que
es la temperatura homdloga o equivalente, definida como:

T-T,

H =
Tm - TO

7.2

donde Ty, es la temperatura de fusion del material y Ty la temperatura ambiente.
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7.2.3 CRITERIO DE DANO PARA MATERIALES COMPUESTOS

La modelizacion numérica de procesos que conllevan dafio en materiales compuestos
requiere de la implementacién de modelos que reflejen el modo de fallo. Si bien, son
diversos este tipo de modelos que se pueden encontrar en la literatura como el de
Hashin (1980) y el de Chang-Chang (1987), especialmente en la variante propuesta por
Hou (2000), el de Tsai-Hill, Tsai-Wu [Abrate S. 2008], en este estudio se ha recurrido al
modelo de dafio de Hashin (1973), en vista de que es un modelo que se encuentra
implementado en el programa Abaqus, este ha sido utilizado por algunos investigadores
[Samanta et al., 2010] para la simulacién numérica de especimenes de material

compuesto de Kevlar sometidos a impacto balistico.

Criterio de Hashin-Rotem (1973).

El criterio de Hashin-Rotem, se basa en las observaciones del fallo de probetas
fabricadas con tejido multidireccional sometidas a tension. Este criterio considera dos
mecanismos de fallo: uno basado en el fallo de la fibra y el otro basado en el fallo de la
matriz. El primer mecanismo esta gobernado por la tension longitudinal a lo largo de la
direccion de la fibra, mientras que el segundo estd gobernado por las tensiones
transversales y tangenciales con respecto a la direccion longitudinal de la fibra. Este
criterio establece que el fallo se produce cuando se satisface una de las ecuaciones

siguientes:

En el caso del fallo de la fibra a traccion:
0y, = XT (0-11' XT > 0) 7.3

donde:

o, -Es la tension nominal en la ldmina en direccion de las fibras.

X, :Eslaresistencia mecanica a traccion en la direccion longitudinal de la fibra.

Para el fallo de la fibra a compresion:
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-0, = X¢ (0,,<0,X. >0) 7.4

donde:

X . Es la resistencia mecanica a compresion en la direccion longitudinal de las

C
fibras.

En el caso del fallo de la matriz a traccion:
2 2
9 (G_j _1 75
Y; S

o, - Eslatension nominal de la lamina en la direccion transversal a la direccion de

donde:

las fibras.

o,, -Eslatension nominal de cortadura en el plano de la lamina.
Y; : Es la resistencia mecéanica a traccion en la direccion transversal de las fibras.

S : Es la resistencia a cortadura interlaminar en direccion longitudinal de las fibras.

Si el fallo de la matriz es a compresion:
2 2
O {6_] 1 76
Y. S

: Es la resistencia mecanica a compresion en la direccion transversal de las

donde:
Y

C
fibras.

Con respecto al fallo de la matriz, Hashin no distingue entre si el fallo se produce en la

interfaz matriz y refuerzo o sélo en la matriz, por lo que propone que tanto o,, y o,,

contribuyen a la aparicion del fallo en la matriz. La manera en la que estos valores
influyen en el criterio es de tipo cuadratica. Debido a que el material no es sensible en
la direccidn de la tensidn de cortadura, hace que se evite el acoplamiento de términos

entre las dos tensiones, llegandose a la siguiente expresion:

186



Modelizacion Numérica

()=

o; : Es la tension nominal de la l1dmina en la direccion transversal a la direccién de

donde:

las fibras.
T : Es la tension de cortadura.
Y : Es la resistencia mecéanica en la direccion transversal de las fibras.

Esta expresion se ha usado de manera extensiva, desde la aparicidn de este criterio.

Criterio de Hashin (1980).

En 1980 Hashin revisa el criterio propuesto en 1973 y establece algunas modificaciones,
con el objeto de incorporar otros mecanismos de fallo al criterio en los que se distinga
entre el estado de traccion y el de compresion tanto para el fallo asociado a la rotura de
la fibra, como para el fallo provocado por la rotura de la matriz. La manera en que se
alcanzaba el criterio de fallo en la propuesta de 1973 era a partir del mecanismo de fallo
para establecer las variables asociadas al proceso de dafio y una vez que estas son
conocidas establecer el criterio de fallo. En este nuevo criterio, la forma de establecer el
mismo es realizar en primer lugar una distincion de los mecanismos de dafio existentes
para asi, tomando como punto de partida el mecanismo de dafio, identificar cuales son

las variables asociadas al mismo y asi poder establecer el criterio.

Comparacion entre los criterios de Hashin.

La evolucion del criterio de Hashin requiere una explicacién mayor, ya que en principio
las dos propuestas realizadas por el autor, dividen conceptualmente los mecanismos de
fallo de un material compuesto en dos grupos. Para ello se resumen en la siguiente tabla

los dos criterios para el caso 2D.
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Tabla 7.1 Comparacion de los criterios de Hashin.

MODO DE
FALLO TRACCION COMPRESION
Fallo en compresion, o,, <0
1973:
. 2 2
Fallo en tzraccmn, 0,, >0 &J +(&j 4
Fallo de la matriz O, o, ) Ye S
Y 5 )7t | voso:
T 2 [ 2 2
T | L[ Ye | 4 0_+(0_) 1
25, 25, Y. \S
Fallo en traccion, o;, 20 Fallo en compresion <0
1973: iy Preston, o, =
. Oy, = XT (0-11! XT > O) '
Fallo de la fibra 1980: —0y = XC (O-ll <0, XC > O)
o 2 o 2 1980:
)% o= .

Considerando el criterio de fallo en la fibra, la Unica diferencia en la expresion final

viene dada por la contribucion de o, al fallo a traccion. La modificacion proviene de

que Hashin asume la interaccion cuadratica entre los componentes del vector de
tensiones asociado al plano de fallo. Si a continuacion se hace referencia al criterio de
fallo en la matriz, el desarrollo seguido por Hashin en esta segunda propuesta es
diferente de la que hace en el criterio del afio 1973 debido a la imposibilidad de
determinar el plano de fallo por lo que asigna el fallo a la interaccién de tipo cuadréatico
entre los invariantes de las tensiones, cancelando en esta expresion la contribucion de

0,,, basado en el hecho de que cualquier posible plano de fallo es paralelo a las fibras y

en consecuencia, los componentes del vector de tensiones de cualquiera de esos planos

no depende de o, .

En el modo de fallo de la matriz a traccion, descartar el término lineal conduce a una
expresion que particularizada en el caso 2D, es idéntica a la propuesta en el afio 1973.
En el fallo de la matriz a compresion, el término lineal no se descarta y la expresion es

forzada a satisfacer el hecho de que el material falle en presencia de una tension
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isotropica transversal (o,, =0, =—0). Esta tension, puede alcanzar valores mucho

mayores que la rigidez a compresion transversal Y. .

Este criterio de dafio, implementado en Abaqus, permite una adecuada modelizacion del
material estudiado pues esta desarrollado para elementos tipo placa o “shell”, lo cual
estd acorde con la geometria de las pieles en los diferentes tipos de estructuras
estudiadas en este tesis (placas de pequefio espesor trabajando en su plano).

7.3 MODELIZACION NUMERICA DE ESTRUCTURAS DE
VIDRIO/POLIESTER

Los laminados de fibra de vidrio/poliéster son estructuras béasicas que se han
modelizado inicialmente y constituyen la base del modelo numerico de otras estructuras
usadas en esta tesis, tales como las placas espaciadas y los sandwich. En la
modelizacion de estructuras de fibra de vidrio/poliéster se seleccion6 toda la placa para
el modelo y las variaciones se basan en las condiciones de contorno y el percutor segln

el tipo de ensayo, sea de alta o baja velocidad de impacto.

7.3.1 IMPACTOS DE ALTA VELOCIDAD EN LAMINADOS

La validaciéon del modelo numérico aplicado en esta seccion de la tesis, se ha realizado
mediante la comparacion de los resultados experimentales obtenidos por Garcia-Castillo
et al (2006), empleando como parametros de validacion la velocidad residual y el limite
balistico. El proyectil fue modelizado con 3840 elementos rigidos tipo placa (shell)
tridimensionales de cuatro nodos (R3D4 en la libreria de Abaqus) y con 256 elementos
rigidos tipo placa (shell) tridimensionales de tres nodos (R3D3 en la libreria de
Abaqus), para un total de 3974 nodos. Con un mallado estructurado y estableciendo un
punto de referencia (RP) en la parte superior de su superficie para la aplicacion de

propiedades inerciales y condiciones de contorno como la velocidad. EI modelo
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empleado para el proyectil de todos los ensayos de alta velocidad realizados con base en

laminados de fibra de vidrio se puede apreciar en la Figura 7.5

Figura 7.5 Proyectil para los procesos de impacto de alta velocidad con laminados de
fibra de vidrio.

Para el laminado monolitico de fibra de vidrio se emplearon 880 elementos tipo placa
de cuatro nodos e integracion reducida (S4R en la libreria de Abaqus) con 921 nodos,
un mallado estructurado con refinacion progresiva (biased) hacia el centro de la placa
con el fin de obtener informacion mas precisa de esa zona, que en el caso de impactos
de alta velocidad es el area mayormente afectada por aparecer el dafio en forma
localizada [Santiuste et al. 2010]. Los contactos con restriccion de cuerpo rigido (rigid
body) para el proyectil y contacto normal tipo duro (hard contact) sin friccién entre el
proyectil y la zona central de la placa. Las condiciones de contacto consideraron bordes
exteriores empotrados (restringidos giros y desplazamientos), luego se ha aplicado la
velocidad de impacto sobre el punto de referencia (RP) del proyectil, usando un campo
de velocidad predefinido (predefined velocity field). La modelizacion del laminado de
fibra de vidrio se muestra a continuacién en la Figura 7.6, en este caso se modelo la
seccion completa del proyectil y de toda la estructura, en la misma figura se muestran

diferentes fases del proceso de impacto.

Los resultados obtenidos de velocidad residual y velocidad de impacto para los
laminados de vidrio/poliéster de 3 mm de espesor con la modelizacion numérica se

muestran en la Figura 7.7.
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(@) (b)
Figura 7.6 Modelo numérico del laminado de fibra de vidrio de 3 mm de espesor. (a)
Mallado (b) Proceso de Impacto.
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Figura 7.7 Velocidad de impacto y velocidad residual obtenida mediante el modelo

numérico en laminados de fibra de vidrio de 3 mm de espesor.

Se observa un buen ajuste entre los datos experimentales y los resultados obtenidos

mediante la simulacién numérica (Figura 7.7). Ademas, tanto los resultados numéricos
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como los experimentales recogen la tendencia creciente asintéticamente lineal que ya
han demostrado otros autores [Garcia-Castillo et al 2006, Lopez-Puente et al 2003] en

este tipo de pruebas.

En la Tabla 7.2 se compara el limite balistico obtenido numérica y experimentalmente.
Las diferencias entre la prediccion numérica y la experimental son muy pequefias
validandose asi el modelo numérico a altas velocidades en laminados de
vidrio/poliéster. Se observa que a velocidades de impacto en torno a limite balistico, por
ejemplo como para 216 m/s, las diferencias con el modelo numérico son pequefias,
Ilegando a alcanzar el 4 %, no obstante para altas velocidades de impacto las diferencias
se reducen considerablemente, por ejemplo para el caso de un impacto de 512 m/s
alcanza un 2% las diferencias, lo que indica que el modelo ajusta mucho mejor a
velocidades por encima del limite balistico. Hay que tener en cuenta en todo caso que
en los datos experimentales hay dispersion cuando los impactos se producen a baja
velocidad con lo cual se considera aceptable el nivel de diferencias entre los datos

experimentales y los obtenidos numéricamente.

Tabla 7.2. Valores del limite balistico para laminados de 3 mm de espesor.

LIMITE BALISTICO LIMITE
ESTRUCTURA | EXPERIMENTAL BALISTICO | PIFERBNCIA
(m/s) NUMERICO (m/s)
Laminado de fibra 21244 209 s
de vidrio de 3 mm

7.3.2 IMPACTOS DE ALTA VELOCIDAD EN PLACAS
ESPACIADAS Y ESTRUCTURAS SANWICH

La modelizacion numérica de placas espaciadas fue hecha para estimar la influencia que
tiene el nacleo como elemento para absorber energia cuando el proyectil penetra en el
mismo. Para ello se han modelizado dos placas similares, en las que se ha eliminado

dicho ndcleo para posteriormente comparar los resultados obtenidos con aquellos con

192



Modelizacion Numérica

los generados en estructuras sandwich. EIl proyectil utilizado fue el mismo empleado
para impactos sobre laminados monoliticos de fibra de vidrio, con las mismas
caracteristicas en cuanto a elementos, tipo de elementos, nodos y mallado. En cuanto a
las placas espaciadas, estas se han modelizado con las mismas caracteristicas del
laminado de fibra de vidrio, tanto en la piel de impacto como la piel de salida del
proyectil se han utilizado en cada caso 880 elementos tipo placa de cuatro nodos e
integracion reducida (S4R en la libreria de Abaqus) con 921 nodos y un mallado
estructurado con refinacion progresiva (biased) hacia el centro de la placa, con bordes
exteriores empotrados (restringidos giros y desplazamientos) y aplicando un campo de
velocidad sobre el punto de referencia (RP) del proyectil, con restriccion de cuerpo
rigido (rigid body) para el proyectil y contacto normal tipo duro (hard contact) sin
friccion entre el proyectil y la zona central de las placas (zona cuadrada del mallado
hacia el centro). EI modelo de estas placas e imagenes del proceso de evolucion del

impacto de alta velocidad en placas espaciadas se muestra en la Figura 7.8

Figura 7.8 (a) Modelo numérico de las placas espaciadas de fibra de vidrio de 3 mm de

espesor. (Mallado).
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(b)
Figura 7.8 (b) Modelo numérico de las placas espaciadas de fibra de vidrio de 3 mm de

espesor. (Proceso de Impacto).

En el caso de impactos de alta velocidad sobre estructuras sandwich el percutor se ha
modelizado con 3840 elementos rigidos tipo placa (shell) tridimensionales de cuatro
nodos (R3D4 en la libreria de Abaqus) y 256 elementos rigidos tipo placa (shell)
tridimensionales de tres nodos (R3D3 en la libreria de Abaqus) que hacen un total de
3974 nodos, ademas de un mallado estructurado. Se establecié un punto de referencia
(RP) en parte superior de su superficie para aplicacion de propiedades inerciales (masa
y momentos de inercia), condiciones de contorno y velocidad. Las pieles se definen
compartiendo nodos con el ndcleo, modelizadas con 1760 elementos tipo placa de
cuatro nodos e integracion reducida (S4R en Abaqus) y 921 nodos, con un mallado
estructurado con refinacion progresiva (biased) hacia el centro de la piel. Los bordes
exteriores se empotraron, restringiendo los giros y los desplazamientos, también se ha
aplicado la velocidad de impacto sobre el punto de referencia (RP) del proyectil, usando
un campo de velocidad predefinido (predefined velocity field). Una vez modelizadas las
placas espaciadas, se incluye en el modelo numérico el nucleo de espuma de PVC para

conformar la estructura sandwich como puede verse en la Figura 7.9.
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La Figura 7.10 muestra una comparacion entre los resultados experimentales y
numéricos de la velocidad residual en funcion de la velocidad de impacto para las
estructuras de placas espaciadas (Figura 7.8 (a)) y para las estructuras tipo sandwich
(Figura 7.9 (a)). Los resultados muestran un buen ajuste entre las predicciones

realizadas mediante el modelo numérico y los datos experimentales.

(b)
Figura 7.9 Modelo numérico de las estructuras saéndwich de fibra de vidrio y nicleo de
PVC. (a) Mallado (b) Proceso de Impacto a alta velocidad
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Figura 7.10 Velocidad de Impacto y Velocidad residual obtenida mediante el modelo

numérico. (a) Placas espaciadas. (b) Estructuras sandwich.

La Tabla 7.3 resume los resultados obtenidos para el limite balistico calculado mediante
la simulacion numérica y su respectiva comparacion con los resultados experimentales,

en ambos tipos de estructuras.
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Tabla 7.3 Comparacion de los resultados del limite balistico experimental y numérico

para placas espaciadas y estructuras sandwich de vidrio/PVC/poliéster.

LIMITE BALISTICO .
LIMITE BALISTICO | DIFERENCIA
ESTRUCTURA EXPERIMENTAL NUMERICO (ms) (%)
(m/s)
Placas espaciadas 33416 335 ~1
Sandwich PVC 34614 325 =7

Se observa que las diferencias entre los resultados obtenidos numéricamente vy
experimentalmente en el limite balistico tienen buen ajuste y esto junto con los
resultados derivados de la comparacion de la velocidad residual indican que el modelo
es validado para estas condiciones de ensayo. En ambos tipos de estructuras se observa
mejor ajuste a bajas velocidades de impacto, mientras que a velocidades de impacto

muy altas las diferencias entre los resultados numéricos y experimentales son mayores.

7.3.3 IMPACTOS DE BAJA VELOCIDAD EN ESTRUCTURAS
SANDWICH

La modelizacion de los ensayos de impacto de baja velocidad fue desarrollada solo para
la configuracion de estructuras sdndwich, al igual que fue realizada experimentalmente.
En este tipo ensayo se modelizo toda la estructura completa. El percutor, del cual solo
se modelizod el extremo fue acotado con 672 elementos rigidos tipo placa (shell)
tridimensionales de cuatro nodos (R3D4 en la libreria de Abaqus) para un total de 675
nodos con un mallado estructurado. Se establecié un punto de referencia (RP) en el
centro para la aplicacion de propiedades inerciales (masa y momentos de inercia),
condiciones de contorno y la velocidad. EI modelo del percutor empleado para este tipo

de ensayos se aprecia en la Figura 7.11.
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Figura 7.11 Modelo del percutor empleado en impactos de baja velocidad en sdndwich
de fibra de vidrio/poliéster/PVVC

Las pieles de fibra de vidrio de esta estructura sandwich fueron modelizadas cada una
con 1320 elementos tipo placa de cuatro nodos e integracion reducida (S4R en la
libreria de Abaqus), para un total de 705 nodos y un mallado estructurado con
refinacion progresiva (biased) hacia el centro de la piel. El nlcleo se conformo de 3960
elementos sélidos (continuos) tridimensionales de geometria hexaédrica, con ocho
nodos e integracion reducida (C3D8R en la libreria de Abaqus), lo que hacen un total de
4935 nodos para el nucleo, el cual fue mallado con refinacion progresiva (biased) hacia
el centro de la placa. Para las condiciones de contorno se fijaron los bordes exteriores
empotrados (restringidos giros y desplazamientos), ademas se ha aplicado la velocidad
de impacto sobre el punto de referencia (RP) del proyectil, usando un campo de
velocidad predefinido (predefined velocity field). Con interacciones (contactos) de
pieles compartiendo nodos con el ndcleo y restriccion de cuerpo rigido (rigid body) al
percutor, ademas de un contacto normal tipo duro (hard contact) sin friccion entre el

percutor y la piel superior.

A continuacién el modelo completo obtenido se muestra en la Figura 7.12, junto con

imagenes del proceso de impacto.
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(b)

Figura 7.12 Modelo numérico de las estructuras sandwich de fibra de vidrio y ndcleo de

PVC. (a) Mallado (b) Proceso de Impacto a baja velocidad

La validacion numérica de este tipo de ensayos fue considerada tomando en cuenta la
respuesta en las graficas de fuerza de impacto, energia de impacto y energia absorbida a
diferentes velocidades de impacto. En el anélisis de las simulaciones numéricas se ha
seguido el mismo procedimiento que en los ensayos experimentales, es decir, se han
calculado los resultados a partir del registro de fuerza-tiempo y la velocidad de impacto
del percutor. Se han comparado los ensayos experimentales con la simulacion numérica
de los mismos atendiendo a los resultados de fuerza méxima. En la grafica mostrada a
continuacién en la Figura 7.13 se presentan los resultados de los registros de Fuerza de
Impacto versus tiempo, obtenidos numérica y experimentalmente para diferentes
velocidades de impacto, la linea roja continua corresponde a la simulacién y la linea

azul con marcadores corresponde a los resultados experimentales.
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Figura 7.13 Registro de Fuerza de Impacto — tiempo. Velocidad de Impacto (a) 3.99 m/s
(b) 3.40 m/s (c) 1.18 m/s.

Se puede observar la en la Figura 7.13 la similitud entre las sefiales numeéricas y las

experimentales, no s6lo en los resultados més significativos, como son la fuerza

maxima o el tiempo de duracion del ensayo, sino también en la forma representativa

de la curva.

En la grafica mostrada a continuacion (Figura 7.14) se presentan los resultados de

energia de impacto versus tiempo, obtenidos numérica y experimentalmente para

diferentes velocidades de impacto, la linea roja continua corresponde a la simulacién y

la linea azul con marcadores corresponde a los resultados obtenidos experimentalmente.
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Figura 7.14 Registro de Energia de Impacto tiempo. Velocidad de Impacto (a) 3.99 m/s
(b) 3.40 m/s (c) 1.18 m/s.

La Figura 7.15 muestra los resultados obtenidos de la relacion entre la fuerza maximay
la energia de impacto para todos los ensayos experimentales y las simulaciones
numeéricas realizadas en el intervalo empleado en este estudio. La tendencia que muestra
ésta figura entre los ensayos experimentales y los resultados obtenidos numeéricamente
es muy similar, a medida que se incrementa la energia de impacto se incrementa la
fuerza maxima en cada caso, no obstante este crecimiento no es completamente lineal,
se puede apreciar que a partir de energias de impacto por encima de 30 J hay un cambio
en la tendencia de ajuste, el modelo numérico presentado tiene un mejor ajuste a
energias de impacto por debajo de 30 J, a partir de ese punto las diferencias comienzan

a ser mas notables.
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Figura 7.15 Relacion de energia de impacto y fuerza maxima para las estructuras

sandwich de fibra de vidrio sometidas a impactos de baja velocidad

En la tabla 7.4 mostrada a continuacion se resumen los datos generados de la Figura

7.15. En esta tabla se observa que la mayor diferencia entre los valores obtenidos se

presenta a energias de impacto superiores a 38 J. Por debajo de este valor los resultados

tienen un mejor ajuste. Bajas energia de impacto, por debajo de 10 J tiene el mejor

ajuste entre el modelo numérico presentado y los resultados experimentales.

Tabla 7.4 Comparacion de la fuerza méxima en la estructura sdndwich vidrio/poliéster/PVC.

FUERZA MAXIMA

FREIIEES'::AO [()JE) EXPEF\E}I(I\&I)ENTAL ELGERIEZFQQAAAX(IIEAI\@ DIFERENCIA (%)
56.0 14.3 12.7 11.1
53.0 14.0 11.9 15.0
38.0 115 10.1 12.1
28.0 9.60 10.0 4.1
16.0 7.80 6.90 115
10.0 5.20 5.10 1.9
8.0 5.10 4.80 5.8
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La Figura 7.16 muestra los resultados obtenidos de la relacion entre energia de impacto
y energia absorbida de las simulaciones numéricas comparadas con los resultados
obtenidos experimentalmente.

50 T T

®  Experimental
Numerico

Energia Absorbida (J)

0 10 20 30 40 50 60
Energia de Impacto (J)

Figura 7.16 Relacion de energia de impacto y energia absorbida para las estructuras
sandwich de fibra de vidrio sometidas a impactos de baja velocidad.

También en esta figura (Figura 7.16) se muestra que existe una buena correlacion entre
los datos obtenidos experimentalmente y los generados por el modelo numérico
empleado. Se observa que existe una tendencia lineal en el incremento de la energia de
impacto con relacion a la energia absorbida, aun cuando en los datos experimentales se
observa cierto grado de dispersion. La tabla 7.5 presenta un resumen de los valores mas

importantes de la curva con las diferencias relativas entre los experimentos y el modelo.

La Figura 7.17 presenta los resultados obtenidos de la energia de impacto en funcion del
desplazamiento maximo medido en la piel superior de la estructura sandwich. En la
grafica de esta figura se observa que el desplazamiento producido en la probeta en las

simulaciones numéricas es muy similar al que se observa de forma experimental.
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Tabla 7.5 Comparacion de la energia absorbida en la estructura sandwich vidrio/poliéster/P\VC.

ENERGIADE | pouoRoipa | Assonoib | DIFERENCIA
EXPERIMENTAL (J) NUMERICA (J)
56.0 34.8 38.9 11.7
53.0 30.4 40.5 33.2
38.0 21.5 19.2 10.6
28.0 14.7 12.5 14.9
16.0 6.0 1.7 28.3
10.0 3.0 3.1 3.3
8.0 6.0 4.2 30.0

En esta grafica (Figura 7.17) se puede apreciar que a bajas energias de impacto, entre

los 8 y los 20 J la variacion del desplazamiento maximo de la piel superior tiene un

crecimiento muy rapido, con una tendencia creciente, luego a partir de energias de

impacto por encima de los 30J se observa una tendencia lineal en el incremento del

desplazamiento con relacion a la energia de impacto.

Desplazamiento Maximo de la Piel superior (mm)

i
o

®  Experimental
Numerico

30 40 50 60

Energia de Impacto (J)

Figura 7.17 Energia de impacto y desplazamiento mé&ximo de la piel superior en las

estructuras sandwich de fibra de vidrio sometidas a impactos de baja velocidad.
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La tabla 7.6 mostrada a continuacion resume los valores principales de desplazamiento

que han sido calculados mediante la simulacién numérica para diferentes energias de

impacto y su comparacion con los resultados obtenidos experimentalmente.

Tabla 7.6 Comparacion numérica y experimental del desplazamiento méaximo de la piel

superior de la estructura sandwich vidrio/poliéster/PVC

DESPLAZAMIENTO | DESPLAZAMIENTO
ENERGIA DE MAXIMO PIEL MAXIMO PIEL DIFERENCIA
IMPACTO (J) SUPERIOR SUPERIOR (%)
EXPERIMENTAL (mm) | NUMERICA (mm)
56.0 8 8.3 3.6
53.0 7.6 8.1 6.1
38.0 6.7 7.3 8.2
28.0 5.7 6.1 7
16.0 4.2 5.1 17
10.0 2.8 2.7 3.7
8.0 3.2 2.8 14

7.4 MODELIZACION DE ESTRUCTURAS DE CARBONO/EPOXI

Al igual que en el caso de los laminados de fibra de vidrio, inicialmente se modelizaron

los laminados de fibra de carbono a partir de los cuales se conformaran las estructuras

mas complejas que se han estudiado en esta tesis, tales como las placas espaciadas y las

estructuras sandwich.

7.4.1 IMPACTOS DE ALTA VELOCIDAD EN LAMINADOS

La modelizacion de los ensayos en fibra de carbono se realizéd simplificando la

geometria a un cuarto de la placa. El proyectil fue modelizado con 3800 elementos

solidos (continuos) tridimensionales de geometria hexaédrica, con ocho nodos e

integracion reducida, segun la libreria de Abaqus corresponde a nodos C3D8R, con un
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mallado estructurado y un total de 4464 nodos. La velocidad de impacto se ha aplicado
al proyectil usando un campo de velocidad predefinido (predefined velocity field). La
grafica mostrada en la Figura 7.18 muestra el modelo del proyectil empleado en todos

los modelos de alta velocidad con fibra de carbono/epoxi.

Figura 7.18 Modelo del proyectil para impactos de alta velocidad con laminados de

fibra de carbono/epoxi.

Los laminados de fibra de carbono se han modelizado con 5439 elementos tipo placa de
cuatro nodos e integracion reducida (denominados en Abaqus S4R), para un total de
5569 nodos, en este caso el mallado ha sido estructurado con refinacidén progresiva
(biased) hacia el centro de la placa. Las condiciones de contorno en los bordes
exteriores consideraron restringido todos los desplazamientos, mientras que en los
bordes interiores, con respecto a los cuales hay simetria, se ha restringido solo el
desplazamiento en la direccion de simetria de cada borde y giros con respecto a la
normal a esta. Los ensayos experimentales de un laminado de fibra de carbono para
impactos de alta velocidad han sido modelizados numéricamente segin se muestra en la
Figura 7.19.

(a) (b)
Figura 7.19 Modelo numérico del laminado de fibra de carbono de 2 mm de espesor. (a)

Mallado (b) Proceso de Impacto.
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La Figura 7.20 se muestran los resultados obtenidos

laminados de fibra de carbono y matriz epoxi.
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Figura 7.20 Velocidad de Impacto y velocidad Residual para laminados de fibra de

carbono de 2 mm de espesor utilizando el modelo numérico.

Los resultados muestran un buen ajuste en los datos obtenidos numéricamente, tanto

para el limite balistico como para los valores de velocidad residual a diferentes energias

de impacto. La Tabla 7.7 resume los datos importantes obtenidos de esta curva.

Tabla 7.7 Comparacion numérica y experimental del limite balistico en laminados de

carbono/epoxi.
LIMITE LIMITE
BALISTICO BALISTICO | DIFERENCIA
ESTRUCTURA EXPERIMENTAL | NUMERICO (%)
(m/s) (m/s)
Laminado monolitico de 2 mm 100.2+3 103.8 ~4

En el limite balistico las diferencias entre los resultados experimentales y los obtenidos

mediante el modelo son muy bajas. En el caso de la velocidad residual, se observa que

para bajas velocidades de impacto, por ejemplo para 112 m/s las diferencias alcanzan
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un 2% mientras que para velocidades de impacto muy altas, como es el caso de 586 m/s

las diferencias llegan a ser de un 7 %.

742 IMPACTOS DE ALTA VELOCIDAD EN PLACAS
ESPACIADAS Y ESTRUCTURAS SANWICH

Considerando que en este trabajo se estudia la influencia que tiene en nucleo en las
estructuras sandwich cuando estas son sometidas a impactos de alta velocidad, se han
realizado ademas de los ensayos experimentales, la modelizacion de las estructuras de
placas espaciadas. El proyectil empleado en esta seccion corresponde al mismo del
punto 7.4.1, con el mismo numero de elementos, nodos y mallado. Las placas
espaciadas se modelizaron como dos elementos, separando a una distancia tal que no
permita la interaccién entre ellas mediante el contacto con el proyectil, empleando en
cada una de ellas un total de 5439 elementos tipo placa (shell) e integracion reducida
(S4R en la libreria de Abaqus) con 5569 nodos y un mallado estructurado con
refinacion progresiva (biased). En los bordes exteriores de las placas espaciadas se
consideraron restringidos los desplazamientos, mientras que en los bordes interiores
solo se ha restringido el desplazamiento en la direccion de simetria de cada borde y los
giros con respecto a la normal a ésta. Este modelo se presenta a continuacion en la
Figura 7.21.

(a)
Figura 7.21(a) Modelo numérico las placas espaciadas de fibra de carbono de 2mm

espesor. (Mallado)
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(b)
Figura 7.21 (b) Modelo numérico las placas espaciadas de fibra de carbono de 2mm

espesor (proceso de impacto).

La comparacion de los valores obtenidos de la relacion de velocidad de impacto y
velocidad residual de los datos experimentales y los obtenidos numéricamente se

muestra a continuacion en la Figura 7.22.
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Figura 7.22 Velocidad de Impacto y velocidad residual en placas espaciadas de

carbono/epoxi
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En el caso de los impactos de alta velocidad sobre estructuras sandwich de fibra de
carbono/epoxi/panal de abeja, también se ha modelizado solo un cuarto de la geometria

del problema.

El proyectil fue modelizado con 864 elementos sélidos (continuos) tridimensionales
de geometria hexaédrica, con ocho nodos e integracion reducida (C3D8R en la
libreria de Abaqus) para un total de 1119 nodos y un mallado estructurado. Ademas
se ha aplicado la velocidad de impacto a todo el proyectil, usando un campo de
velocidad predefinido (predefined velocity field). Las pieles fueron modelizadas
cada una con 1827 elementos tipo placa de cuatro nodos (S4 en la libreria de
Abaqus), para un total de 1903 nodos con un mallado estructurado con refinacion

progresiva (biased) hacia el centro de la placa.

Si bien el ndcleo de panal de abeja se pudiera modelizar con elementos sélidos lejos de
la zona de impacto [Santiuste et al 2010], por simplicidad y con el propoésito de reducir
el nimero de grados de libertad del modelo, con la consiguiente reduccion de carga
computacional, se ha modelizado el nucleo de nido de abeja con elementos tipo placa
con un total de 11025 elementos de cuatro nodos (S4 en la libreria de Abaqus) con un
mallado estructurado, reproduciendo igualmente la geometria hexagonal tal y como se
observa en la Figura 7.23 Esta propuesta de usar elementos tipo “shell” tanto para las
pieles como para el nicleo ha sido aplicado anteriormente como se puede apreciar en el
trabajo de Nguyen et al. (2005).

Figura 7.23 Modelizacion del nucleo de panal de abeja de aluminio.
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En las condiciones de contorno se consideraron los bordes exteriores (lado exterior
de la placa completa) empotrados (restringidos giros y desplazamientos), en los
bordes interiores (con respecto a los cuales hay simetria) se ha restringido sélo el
desplazamiento en la direccion de simetria de cada borde y los giros con respecto a
la normal a ésta. Las interacciones (contactos) se establecieron como de tipo “tie”
aplicada entre las pieles y nucleo para simular su union. Ademas de un contacto
normal tipo duro (hard contact) con friccion de 0.3, entre el proyectil y las pieles y

entre el proyectil y el nucleo.

El ensamblaje de las pieles de tejido de fibra de carbono, junto con el nicleo mostrado,
da lugar a un modelo de elementos finitos como el mostrado en la Figura 7.24(a) que
representa la estructura sandwich considerada una vez que ha sido definida la malla.
Luego en la Figura 7.24 (b) se aprecia el proceso de impacto en este material.

Este modelo contiene menos elementos que el modelo usado en Santiuste et al. (2010)
el cual contiene 125000 elementos tridimensionales usados para predecir la respuesta de
esta misma configuracion estructural frente a impactos de alta velocidad, y esto implica
un coste computacional menor para llegar a resultados similares al ser implementados.

(a)
Figura 7.24 (a) Modelo numérico de la estructura sandwich de fibra de carbono y nucleo
de panal de abeja de aluminio. (Mallado).
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(b)

Figura 7.24 (b) Modelo numérico de la estructura sandwich de fibra de carbono y

nucleo de panal de abeja de aluminio (Proceso de Impacto).

En la grafica mostrada en la Figura 7.25 se observa la relacion entre la velocidad de

impacto y la velocidad residual sobre la estructura sandwich de carbono/epoxi/panal

de abeja de aluminio.
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Figura 7.25 Relacion entre la velocidad de impacto y la velocidad residual sobre la

estructura sdndwich de carbono/epoxi/panal de abeja de aluminio.
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La tabla 7.8 mostrada a continuacion muestra la comparacion entre los resultados

experimentales y numéricos con los cuales se ha validado el modelo propuesto.

Tabla 7.8 Comparacion de los resultados del limite balistico experimental y numérico

para placas espaciadas y estructuras sandwich de carbono/epoxi/panal de abeja.

de aluminio

LITe LIMITE
TR | SAETCO, | maiico | PIEREACIA
NUMERICO (m/s) 0
(m/s)

Pla_cas espaciadas de 14642 143 )

fibra de carbono
Sandwich carbono/
epoxi/panal de abeja 139+4 140 <1

7.4.3 IMPACTOS DE BAJA VELOCIDAD

El percutor de impacto de baja velocidad en estructuras sandwich de fibra de

carbono/epoxi/panal de abeja fue modelizado con 192 elementos rigidos tipos placa

(shell) tridimensionales de cuatro nodos y orden lineal (R3D4 en la libreria de Abaqus)

con un total de 217 nodos y con mallado estructurado. Asi mismo se establecié un punto

de referencia exterior (RP) para la aplicacion de las propiedades inerciales (masa y

momento de inercia), las condiciones de contorno y la velocidad, de esta manera

también se han impedido todos los giros y dos desplazamientos del proyectil,

permitiendo Unicamente el desplazamiento en la direccion de impacto. EI modelo del

percutor se presenta en la Figura 7.26.

Figura 7.26 Percutor para baja velocidad en estructuras sandwich carbono/epoxi/panal

de abeja.
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En cuanto a la estructura sandwich, ésta fue conformada con tres elementos: 2 pieles y
un nucleo. Ambas pieles se modelizaron de la misma manera cada una por separado,
con 1656 elementos tipo placa (shell) de cuatro nodos e integracién reducida (S4R en la
libreria de Abaqus), para un total de 1730 nodos por placa y un mallado estructurado
con refinacion progresiva hacia el centro de la placa. Por su parte el nacleo fue
conformado por 25380 elementos tipo placa de cuatro nodos e integracion reducida
(S4R en la libreria de Abaqus), para un total de 23467 nodos y el mismo tipo de

mallado estructurado.

En cuanto a las condiciones de contorno, los bordes exteriores (lado exterior de la placa
completa) fueron empotrados, es decir, restringidos los giros y los desplazamientos,
mientras que los bordes interiores (con respecto a los cuales hay simetria) se ha
restringido sélo el desplazamiento en la direccion de simetria de cada borde y los giros

con respecto a la normal a ésta.

La modelizacién numérica de impactos de baja velocidad tiene muchas dificultades
porque debe llevarse a cabo un andlisis no lineal debido al contacto que debe ser
definido entre el percutor y la estructura sometida a prueba. Ademas la interaccién entre
las pieles y el ndcleo debe ser definida apropiadamente, en este caso se asume un
contacto tipo “tie” aplicada entre las pieles y el ndcleo para simular su union, una
restriccion de cuerpo rigido al proyectil, y un contacto normal tipo duro (hard contact)
con friccion de 0.3, entre el proyectil y las pieles y entre el proyectil y el nacleo. El

modelo de elementos finitos para este estudio se muestra en la Figura 7.27.

Figura 7.27 (a) Modelo numérico.
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Figura 7.27 (b) Proceso de Impacto.

La Figura 7.28 muestra una secuencia mas amplia del proceso de impacto en una
simulacion con una energia de 13J, en el cual por conveniencia se ha eliminado la
imagen del percutor, a fin de apreciar mejor la deformacién que presenta la estructura

del nucleo y la propagacién del dafio en la piel de la estructura.

Figura 7.28 Secuencia del dafio en un impacto de baja velocidad.

A continuacion se presentan los resultados obtenidos de la comparacion de los ensayos
experimentales realizados a baja velocidad de impacto sobre estructuras sandwich de
fibra de carbono y nicleo de panal de abeja de aluminio con relacion a las simulaciones
que se han realizado con el Abaqus 6.9. Para los ensayos de baja velocidad se
consideraron como pardmetros de validacion del modelo, la fuerza de impacto, la

energia absorbida y la relacion entre la energia de impacto y la energia absorbida.
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Figura 7.29 Registro de fuerza de impacto- tiempo . Velocidad de Impacto: (a) 1.33 m/s
(b) 2.59 m/s.
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La grafica mostrada a continuacion en la Figura 7.31 muestra los resultados obtenidos
de la energia de impacto en funcion de la energia absorbida por la estructura. Los
puntos indican los resultados obtenidos experimentalmente y la linea continua

representa los resultados obtenidos de la modelizacion numérica.
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Figura 7.31 Relacion entre energia de impacto y energia absorbida para estructuras

sandwich de carbono/epoxi/panal de abeja de aluminio.

En general se observa un buen ajuste en la tendencia de los datos experimentales con
relacion a los resultados obtenidos numéricamente que se presentan en la Figura 7.31.
La tabla 7.9 mostrada a continuacion resume los valores mas importantes de este
estudio y evidencia las diferencias en términos porcentuales de los valores obtenidos
experimental y numéricamente.

Tabla 7.9 Comparacion numérica y experimental de la energia absorbida en estructuras

sdndwich de carbono/epoxi/panal de abeja de aluminio.

ENERGIADE | ENERGIA ABSORBIDA | ,=NERBW | DIFERENCIA
IMPACTO (3) | EXPERIMENTAL() |\ tERIeA O) (%)
4.08 3.05 3.30 8
8.96 8.90 8.60 3.4
12.6 12.35 12.19 13
13.77 13.17 13.07 1
15.48 14.18 15.09 6.4
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En la Figura 7.32 se observa la energia de impacto en funcién del desplazamiento

maximo de la piel superior.

6 T T T I I I 1

® Experimental |:
Numerico

Desplazamiento maximo dela piel superior (mm)

Energia de Impacto (J)

Figura 7.32. Relacion entre la energia de impacto y el desplazamiento maximo de la piel

superior en estructuras sandwich de carbono/epoxi/panal de abeja de aluminio.

En la Figura 7.32 se observa un buen ajuste de los resultados obtenidos para el
desplazamiento méaximo de la piel superior en las estructuras sandwich. Este
desplazamiento sigue una tendencia lineal y a medida que se incrementa la energia de

impacto, la deflexion de la piel superior se incrementa igualmente.

La tabla 7.10 muestra un resumen de los valores especificos de energia de
impacto/desplazamiento en la cual se aprecia mejor la correlacién que existe en los

resultados obtenidos para validar el modelo propuesto.

Las diferencias observadas en los diferentes niveles de energia de impacto son bajas y

se acoplan muy bien a los resultados obtenidos experimentalmente.
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Tabla 7.10 Comparaciéon numérica y experimental del desplazamiento méaximo de la

piel superior en estructuras sandwich de carbono/epoxi/panal de abeja de aluminio.

DEAS/I;%(AIfAA(‘)MP'IEENLTO DESPLAZAMIENTO
ENERGIA DE SUPERIOR MAXIMO PIEL DIFERENCIA
IMPACTO (3) | =y pPERIMENTAL SUPERIOR (%)
NUMERICO (mm)
(mm)

4.0 2.17 2.07 4.6

9 4.0 4.2 2

12.5 5.0 5.3 6.0

13 5.6 55 1.7

155 5.7 5.8 1.7

7.5 VALIDACION DEL MODELO NUMERICO

PROPUESTO CON OTROS DESARROLLADOS PARA
IMPACTOS DE ALTA VELOCIDAD

Una vez validado el modelo numérico que ha sido aplicado con el programa comercial
Abaqus 6.9 utilizando el criterio de Hashin implementado en dicho programa para
materiales compuestos, y los criterios de dafio asociados a los nucleos de las estructuras tipo
sandwich, con los resultados obtenidos de los ensayos experimentales de esta tesis, se ha
realizado un estudio comparativo entre los resultados que se obtienen de la simulacién
numerica y los resultados obtenidos por otros autores tanto con modelizaciones numéricas

de ensayos realizados en las mismas condiciones y con las mismas estructuras.

7.5.1 COMPARACION DE LOS RESULTADOS OBTENIDOS EN
LOPEZ-PUENTE ET AL. (2003)

Para comprobar la buena correlacion del modelo numérico aplicado en esta tesis, se

realizd una comparacion entre los datos obtenidos del trabajo realizado por Lopez-
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Puente et al (2003), el cual investigo sobre impactos de alta energia en laminados
tejidos de fibra de carbono/epoxi sometidos a impactos de alta velocidad con un
proyectil esférico de 1.7 gr. de masa. En su trabajo [Lopez-Puente et al.2003] se aplica
un modelo numérico basado el modelo de Chang-Chang utilizando el cddigo de

elementos finitos Abaqus con una subrutina desarrollada en Fortran por los autores.

La grafica de la Figura 7.33 muestra una comparacion de los resultados obtenidos de la
aplicacion del modelo numérico propuesto por J. Lopez-Puente et al. (2003) y de los
resultados obtenidos con la aplicacion del modelo numérico utilizado en esta tesis.

600 ‘ : : ‘

Modelo propuesto

500

400

300

200

Velocidad Residual (m/s)

100

0 100 200 300 400 500 600 700
Velocidad de Impacto (m/s)
Figura 7.33 Relacion entre velocidad de impacto y velocidad residual comparando

modelos numeéricos.

Las curvas de ambos modelos presentados en la figura muestran una gran similitud en
cuanto a los resultados obtenidos de la velocidad residual, por otro lado segun el trabajo
de [LOpez-Puente et al.,2003], el limite balistico obtenido numéricamente tiene la
misma tendencia del logrado experimentalmente, siendo el valor de este de =100m/s, el
cual si se compara con el obtenido numéricamente con el modelo aplicado en esta tesis,

el cual corresponde a 103.8 m/s, las diferencias son pequefias y llegan a ser de ~4%.
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7.5.2 COMPARACION DE LOS RESULTADOS OBTENIDOS EN
SANTIUSTE ET AL. (2010)

El trabajo presentado por Santiuste et al. (2010) consiste en la implementacion mediante
el cadigo de elementos finitos Abaqus/explicit en un estudio del comportamiento frente
a impacto de alta velocidad sobre estructuras sandwich de fibra de carbono/epoxi y
nucleo de panal de abeja de aluminio, en este caso las pieles de la estructura fueron
modelizadas mediante una subrutina VUMAT en la cual se definen las propiedades
mecénicas y el criterio de fallo de Hou, que propone cuatro modos de fallo: fallo de
fibra, rotura de matriz, aplastamiento de la matriz, y delaminacion. Para el nlcleo, en
este trabajo se plantea dividir esta region en dos zonas, la zona cercana a la seccién de
impacto es modelizada reproduciendo las celdas hexagonales del aluminio mientras que
las zonas distantes al impacto son modelizadas utilizando un material homogéneo

equivalente.

En la Figura 7.34 se presentan los resultados obtenidos de la simulacién numeérica con el
modelo que esta implementado en Abaqus y que se aplica en esta tesis y los resultados
obtenidos de una modelizacion numérica de Santiuste et al. (2010). Para comparar los
resultados, se han seleccionado como variables la velocidad del limite balistico y la

velocidad residual.

En la curva se observa un buen ajuste entre los dos modelos aplicados, aun cuando en
ambos modelos se aplican criterios de fallo distintos. Se observa que a velocidades
proximas a la del limite balistico existe un mejor ajuste mientras que a velocidades muy
por encima de este valor existen diferencias mas importantes. La tabla 7.11 que se
muestra a continuacion resume los valores de limite balistico obtenidos con la
aplicacion de ambos modelos y su comparacién con los resultados experimentales

obtenidos en el capitulo cinco.
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Figura 7.34 Relacion entre velocidad de impacto y velocidad residual comparando el

modelo numérico propuesto en esta tesis y el modelo de Santiuste et al. (2010).

Tabla 7.11 Comparacion del limite balistico entre el modelo propuesto en esta tesis y el
modelo Santiuste et al. (2010).

LIMITE BALISTICO (m/s)
ESTRUCTURA
Experimental Modelo propuesto | Santiuste et al. (2010)
Estructura sandwich 140 142
- - 139+4
Diferencias (%) ~1 ~3

Se observan muy pocas diferencias entre el valor del limite balistico, tanto entre los dos
modelos aplicados como en la comparacion de ambos con los resultados experimentales
obtenidos. En cuanto a la velocidad residual, el ajuste del modelo es mejor a
velocidades de impacto en torno al limite balistico mientras que por encima de este

valor la tendencia tiende a incrementar las diferencias entre ambos modelos.

7.5.3 COMPARACION DE LOS RESULTADOS OBTENIDOS EN |
IVANEZ ET AL. (2011)

En el trabajo de | lvafiez et al (2011) se estudio la respuesta frente al impacto de alta
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velocidad de estructuras sandwich de fibra de vidrio/poliéster y nucleo de espuma de
PCV, utilizando para ello un modelo de elemento finitos desarrollado en el codigo de
Abaqus/explicit. El criterio de fallo para las pieles fue el de Hou utilizando una
subrutina (VUMAT). El nucleo fue modelizado de la misma forma en la que se propone
en esta tesis.

En esta seccion se comparan los resultados numéricos obtenidos de I lvafiez et al (2011)
y los numéricos obtenidos de la modelizacidn de toda la estructura, aplicando para las
pieles el criterio de Hashin implementado en Abaqus. Los parametros de comparacion
seleccionados han sido la velocidad residual y el limite balistico. Al igual que en otros
casos el limite balistico fue definido como la minima velocidad de impacto requerida

por el proyectil para completar la perforacion de la estructura completamente.

La Figura 7.35 muestra los resultados de la comparacion del modelo implementado en
por Ivafez et al (2011) vy la propuesta que se realiza en esta tesis para la velocidad
residual como una funcion de la velocidad de impacto en las estructuras sandwich de
vidrio/poliéster/PVC (Figura 7.37(a)) y también para las placas espaciadas de
vidrio/poliéster/ respectivamente (Figura 7.37 (b)).

Las principales observaciones que se pueden generar de estas figuras pueden ser

resumidas en la siguiente tabla.

Tabla 7.12 Comparacion del limite balistico entre el modelo propuesto en esta

tesis y el modelo Ivariez et al. (2011).

LIMITE BALISTICO (m/s)
ESTRUCTURA Experimental Modelo | Ivafiez etal | Diferencias
propuesto (2011) %
Estructuras sandwich 344+ 324 360 =7
Placas espaciadas 335+ 338 345 ~2

Para el caso del limite balistico, se observa que este pardmetro tiene muy buena
correlacion con respecto a los resultados experimentales, las diferencias entre ambos

modelos aplicados son un poco mas importantes. Con respecto a las estructuras
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sandwich, las diferencias entre ambos modelos aplicados estan en torno al 12% mientras
que en el caso de las placas espaciadas, los resultados obtenidos para el limite balistico

tienen una diferencia del 3% aproximadamente.
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Figura 7.35 Relacion entre velocidad de impacto y velocidad residual comparando

modelos numeéricos. (a) Placas espaciadas (b) Estructuras sandwich.
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Para la velocidad residual, la situacion es diferente, se observa en general una buena
correlacion en torno a velocidades de impacto proximas a la velocidad del limite
balistico, no obstante cuando la velocidad de impacto se incrementa, tanto para el caso
de las estructuras sdndwich como para el caso de las placas espaciadas, las diferencias

en los valores de velocidad residual son mas notorias.
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CAPITULO VIII

8. ANALISIS DE RESULTADOS

En esta seccion de la tesis se recoge el estudio de las estructuras sdndwich desde un
punto de vista global empleando todas las técnicas utilizadas, los resultados
experimentales y los obtenidos numérica y analiticamente. El estudio se basa en analizar
tanto el efecto de las pieles como el efecto del nicleo empleando para ello las técnicas
disponibles de analisis analitico y numérico segun sea favorable en cada caso y
utilizando los resultados experimentales disponibles. Para estudiar la contribucion de las
pieles al comportamiento de la estructura sdndwich se estudian estas por separado
considerando un laminado y se analiza el efecto del espesor tanto en el limite balistico
como en la velocidad y diferentes mecanismos de absorcion de energia. Una vez
estudiados los laminados se procede con las dos pieles que forman una placa espaciada.
Finalmente se estudia la estructura sandwich en su conjunto y se obtienen los resultados

del andlisis efectuado.

8.1 EFECTO DE LAS PIELES

El estudio inicial consiste en evaluar la informacion disponible sobre los laminados
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tanto de vidrio/poliéster como de carbono/epoxi, los cuales constituyen elementos
importantes en las diferentes configuraciones estructurales empleadas en esta tesis. Se
comparan los resultados de los modelos analiticos, numéricos y experimentales y se
estudia el efecto del espesor de las pieles en la variacion del limite balistico y en la

variacion de cada mecanismo de absorcion de energia.

8.1.1 LAMINADOS DE VIDRIO/POLIESTER

En principio se compararon conjuntamente los resultados en capitulos anteriores de
forma separada. En este punto, se muestran simultaneamente dado que pueden brindar
informacién adicional de los procesos estudiados. En la Figura 8.1 se presenta los
resultados obtenidos experimentalmente en el trabajo de Garcia-Castillo et al., (2006)
con la aplicacion de su modelo analitico y la propuesta del modelo numérico presentada

en esta tesis.

La grafica de la Figura 8.1 muestra una buena aproximacion entre los resultados
experimentales, analiticos y numéricos de los parametros empleados de comparacion,
los cuales se refieren a la velocidad residual y al limite balistico. Garcia-Castillo et al.,
(2006) reporta un limite balistico de 212+4 m/s, empleando su modelo analitico se
obtiene un valor de 208 m/s y con la implementacion del modelo numeérico realizado en
esta tesis se obtiene un valor de 209 m/s. Estos resultados implican unas diferencias de
alrededor de 1% entre el modelo analitico y el experimental y de un 2% entre el
numérico y el experimental. En cuanto a la velocidad residual, este pardmetro también
tiene muy buena correlacion siendo esta mejor a velocidades de impacto alejadas del
limite balistico, por ejemplo para una velocidad de impacto de 512 m/s, los resultados
experimentales fueron de 444 m/s, los analiticos fueron de 437 m/s y los numericos
alcanzaron un valor de 458 m/s siendo las diferencias en torno al 2% con relacion a los

analiticos y de aproximadamente 3% con relacion al modelo numérico.
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Figura 8.1 Relacion numérica, experimental y analitica entre velocidad de impacto y
velocidad residual para laminados de fibra de vidrio/poliéster.

Dado que el area dafiada estd asociada al dafio producido principalmente por
delaminacion y rotura de matriz, también se ha comparado la tendencia que existe entre
el area dafiada medida experimentalmente y la energia absorbida por estos mecanismos
de absorcion de energia aplicando el modelo analitico propuesto por Garcia-Castillo et

al. (2006) para laminados en fibra de vidrio/poliéster de 3 mm de espesor.

La Figura 8.2 muestra la comparacion de las tendencias. En ambos casos de la figura se
observa mas o menos la misma disposicion. En la Figura 8.2 (a) se aprecia que antes del
limite balistico, los mecanismos de absorcion de energia se van incrementando
linealmente conforme se incrementa la velocidad de impacto. A partir del limite
balistico se observa un decremento de los valores de energia absorbida tanto por
delaminacion como por rotura de matriz, esta disminucion es mucho mas fuerte hasta

Ilegar a un punto en el que practicamente estos mecanismos no absorben energia.
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Figura 8.2 Comparacion de las tendencias de la energia absorbida por delaminacion y el

area dafiada en laminados de fibra de vidrio/poliéster de 3 mm de espesor.

En la Figura 8.2 (b) se observa la misma tendencia lineal por debajo del limite balistico

para el area dafiada y un incremento por encima de este valor que luego va decreciendo
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segun la tendencia de la curva. La variacion de la energia absorbida tiene una tendencia
exponencial a partir del limite balistico con un factor de correlacién R? de 0.96 tanto
para la absorcion de energia por delaminacion como por rotura de matriz. El area
delaminada sigue la misma tendencia aunque con un factor R? de 0.73. Esta valor
aunque menor se debe a la dispersion de los datos experimentales que se pueden

observar en la figura 8.2 (b).

8.1.2 LAMINADOS DE CARBONO/EPOXI

En la Figura 8.3 se muestra la relacion entre los resultados obtenidos experimentalmente
y aquellos resultados producto de la aplicacion del modelo analitico y numérico
propuesto en esta tesis en el caso de laminados de carbono/epoxi de 2 mm de espesor.
Se observa un buen ajuste entre los resultados experimentales, analiticos y numéricos de
la velocidad residual y al limite balistico. Experimentalmente se encontrd en esta tesis
que el limite balistico de 100.2+3 m/s mientras que analiticamente el valor fue de 109
m/s y 103.8 m/s numéricamente. A la vista de los resultados obtenidos, se pueden
establecer diferencias en torno a un 9% entre los valores obtenidos experimental y
analiticamente y de un 4% entre los valores experimentales y numéricos. Siendo por
tanto estas diferencias aceptables permitiendo asegurar que es posible estimar con

ambos modelos el limite balistico de manera precisa.

En cuanto a la velocidad residual si se considera por ejemplo una velocidad de impacto
de 281 m/s tomada de un ensayo experimental, se obtiene una velocidad residual de 244
m/s, con relacién a la obtenida analiticamente que corresponde a 262 m/s, las
diferencias alcanzan un valor de 7%, mientras que numéricamente se obtuvo un
resultado de 230 m/s lo cual implica unas diferencias de aproximadamente un 6% con

relacion a los datos obtenidos experimentalmente.
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Figura 8.3 Relacion numérica, experimental y analitica entre velocidad de impacto y

velocidad residual para laminados de fibra de carbono/epoxi.

Considerando el mismo caso que en los laminados de fibra de vidrio, tomando en cuenta
que de los mecanismos propuestos en el modelo se consideran como los que estan mas
asociados a la generacién de dafio corresponde a la delaminacién y a la rotura de matriz,
se evalu6 en comportamiento de estos pardmetros de absorcion de energia a fin de
comparar las tendencias con el area dafiada medida mediante técnicas experimentales.
La Figura 8.4 (a) muestra la tendencia de la delaminacion y la rotura de matriz en la
absorcion de energia con relacion a la velocidad de impacto, mientras que la Figura 8.4
(b) presenta el area dafiada en funcién de la velocidad de impacto.

Se observa en la Figura 8.4 (a) que justo antes del limite balistico hay un incremento
lineal tanto de la energia absorbida por delaminacién como la energia absorbida por
rotura de matriz, sin embargo es importante destacar que este Ultimo es el mecanismo
que mas energia absorbe en comparacion con la delaminacion, no obstante la tendencia
entre estos dos mecanismos es mas 0 menos la misma, en ambos casos a partir del limite

balistico siguen una tendencia de decaimiento exponencial.
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Figura 8.4 Comparacion de las tendencias de la energia absorbida por delaminacion y el

area dafiada en laminados de fibra de carbono/epoxi de 2 mm de espesor.

En la Figura 8.4 (b) se observa a partir del limite balistico una tendencia exponencial de

decrecimiento del area dafiada con relacién a la velocidad de impacto, es interesante
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hacer notar que en este caso, tanto para los mecanismos de absorcion de energia
asociados al dafio (delaminacion y rotura de matriz) observados en la Figura 8.4 (a) y el
area daflada como se muestra en la Figura 8.4 (b) como tal siguen la misma tendencia
claramente en la seccién de la curva a partir del limite balistico, dicha tendencia se
adapta a un exponencial con crecimiento negativo el cual ajusta con un factor de
correlacion R? de 0.92 y 0.93 para el caso de la energia absorbida por delaminacién y

rotura de matriz respectivamente y de 0.98 para el area dafiada.

Si se toman en cuenta las Figuras 8.2 y 8.4 se puede observar que en términos de
absorcién de energia, en el vidrio tanto la delaminacion como la rotura de matriz tienen
un comportamiento bastante similar, pero en el caso del laminado de fibra de carbono,
es dominante la rotura de matriz sobre la delaminacion. En cuanto a las tendencias, en
ambas estructuras ocurre un incremento lineal del area dafiada justo antes del limite

balistico y una disminucion de dicha area con una tendencia exponencial negativa.

8.2 ANALISIS DE LA INFLUENCIA DEL ESPESOR DE
LAS PIELES

En esta seccion se estudia la variacion del espesor de los laminados aplicando los

modelos analiticos disponibles tanto de vidrio/poliéster como los de carbono/epoxi.

8.2.1 LAMINADOS DE VIDRIO/POLIESTER

Aplicando el modelo propuesto por Garcia-Castillo et al. (2006) se considero la
variacion de espesores solo por debajo 3 mm, este espesor fue empleado para la
validacion del modelo, con ello fue posible obtener los resultados que se presentan en la
Figura 8.5 en la que se muestra la relacion entre la velocidad de impacto y la velocidad
residual para 5 espesores diferentes. En esta figura se observa que si bien el limite

balistico es diferente segin el espesor al que corresponda el laminado, en todos los
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casos estudiados se aprecia que a altas velocidades de impacto por encima de los 400
m/s la curva tiene un crecimiento lineal y todos los espesores estudiados tienen la

misma tendencia.
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Figura 8.5 Relacion entre la velocidad de impacto y la velocidad residual para espesores

variables en laminados de fibra de vidrio/poliéster.

La variacion del limite balistico en funcion del espesor en el intervalo estudiado se
muestra en la Figura 8.6, en esta figura se observan dos tendencias de crecimiento para
este parametro, en un primer caso se aprecia que entre 0.5 mm y 2 mm el incremento es
lineal y a partir de 2 mm el limite balistico aumenta rapidamente separandose de la
tendencia lineal. Con los resultados obtenidos se puede decir que dependiendo del
intervalo de estudio bien la relacion entre limite balistico/espesor del laminado puede
tratarse de un crecimiento lineal o de un crecimiento exponencial dependiendo de la
seccion del rango de espesor del laminado con el que esté trabajando. Otros autores han

encontrado relaciones lineales para matrices de Kevlar.
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Figura 8.6 Variacion del limite balistico en funcion del espesor del laminado de

vidrio/poliéster.

8.2.2 LAMINADOS DE CARBONO/EPOXI

La velocidad de impacto en funcién de la velocidad residual se presenta en la Figura 8.7
para laminados de carbono/epoxi en un rango de espesores que va desde los 0.5 mm
hasta los 2 mm, este intervalo de espesores permite que se asegure inicialmente el
cumplimiento de todas las hipotesis planteadas en el modelo. En la figura se observa
que a velocidades por encima del limite balistico las lineas practicamente se
superponen, siguiendo a partir de una velocidad de impacto de 300 m/s un incremento

con una tendencia lineal en todos los casos.
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La variacion del limite balistico en funcién del espesor para laminados de fibra de
carbono se aprecia en la Figura 8.8 en la cual se observa que, a diferencia de lo que
ocurre en los laminados de fibra de vidrio claramente no existe un cambio de tendencia
en el rango de trabajo que ha sido seleccionado para este estudio, solamente puede
decirse que el limite balistico aumenta conforme se incrementa el espesor del laminado

con una tendencia no lineal.

8.3 INFLUENCIA DEL ESPESOR EN LA ABSORCION DE
ENERGIA

En esta seccidn se estudia la variacion de los diferentes mecanismos de absorcién de
energia planteados en el modelo analitico propuesto considerando ahora la variacion del
espesor en laminados de fibra de carbono. Este estudio es realizado para una velocidad
proxima al limite balistico en cada caso, la cual corresponde a 112 m/s para el espesor
de 2 mm, 90 m/s para el espesor de 1,5 m/s, 70 m/s para el espesor de 1 mm 'y 40 m/s
para el espesor de 0,5 mm y en todos los casos también se estudiaron todos los
espesores con una velocidad de impacto de 300 m/s que es superior al limite balistico en

todos los casos.

8.3.1 VARIACION DE ENERGIA ABSORBIDA POR ROTURA A
TRACCION DE LAS FIBRAS (E1¢)

Se muestra en la Figura 8.9 la variacion de la energia absorbida por rotura a traccion en
las fibras en funcion del desplazamiento para un intervalo de espesores que van desde
0.5 mm a los 2 mm, en la Figura 8.9 (a) se presenta para una velocidad préxima al
limite balistico en cada caso dicha velocidad es diferente debido al espesor. En este caso
se observa que el incremento en todos los espesores sigue una tendencia lineal, no

obstante para cada espesor la pendiente de dicha tendencia es diferente.
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Figura 8.9 Variacion de energia absorbida por rotura a traccion de las fibras (Ete) (a)

Velocidad préxima al limite balistico en cada caso (b) Velocidad de impacto 300 m/s.

En la Figura 8.9 (b) se presenta el estudio para una velocidad de impacto de 300

m/s. Se observa en este caso que la tendencia de incremento de la absorcion de
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energia no es lineal. A altas velocidades de impacto se aprecia que conforme se
incrementa el espesor la contribucion de este mecanismo de absorcién de energia
va disminuyendo. Por debajo de 1 mm el incremento sigue una tendencia
cuadrética con un factor de correlacién R? de 0.99 mientras que por encima de 1

mm la tendencia es lineal con el mismo factor de correlacion.

832 VARIACION DE ENERGIA ABSORBIDA POR
DEFORMACION ELASTICA DE LAS FIBRAS (Egp)

La variacion de la energia absorbida por deformacion elastica de las fibras se presenta
en la Figura 8.10, tanto a velocidades préximas al limite balistico como a 300 m/s, la
cual se ha considerado como una alta velocidad de impacto en todos los casos.

La Figura 8.10 (a) muestra que la energia absorbida por la deformacion elastica de
las fibras es un mecanismo de absorcion de energia que no aparece desde el mismo
instante en el que se inicia el desplazamiento del proyectil dentro de la placa. La
tendencia que sigue el incremento en cada caso de espesor estudiado es de tipo

cuadratico siendo mayor en un laminado de 2 mm de espesor.

Si se toma en cuenta que en el modelo se considera que las fibras que se encuentran
dentro del cono formado durante el impacto y que no se encuentran directamente
impactadas por el proyectil, solo se deforman elasticamente sin llegar a romper
entonces a muy altas velocidades y muy bajos espesores la propagacion de las ondas
elasticas no supera el diametro del proyectil por lo tanto no existe region en la que
considerar deformacién elastica, por lo que la contribucién de este mecanismo es

nula tal y como puede apreciarse en la Figura 8.10 (b).
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Se observa que a altas velocidades de impacto, la contribucion de este mecanismo de
absorcidn de energia es tan baja que puede llegar a considerarse despreciable, por el
mismo motivo que se ha indicado anteriormente, solo comienza a ser importante a
partir de un espesor de 2 mm, con lo cual la deformacién eléstica de las fibras es un
mecanismo de absorcion de energia que puede ser despreciado en laminados de

espesores muy delgados y a velocidades por encima del limite balistico.

833 VARIACION DE ENERGIA ABSORBIDA POR
MOVIMIENTO DEL CONO (Ekc)

La variacién de la energia absorbida por el movimiento del cono se muestra en la Figura
8.11, en la cual se observa de forma general que a medida que aumenta el espesor de las

pieles, de la misma forma se incrementa la energia absorbida por el movimiento del cono.

A velocidades de impacto cercanas al limite balistico, como ocurre en la Figura 8.11
(a) se puede apreciar que a medida que el espesor aumenta, los valores maximos de
absorcion de energia por formacién del cono se incrementan. Esto es debido a que el
cono posee una mayor masa al ser esta directamente proporcional al espesor, no
obstante es conocido que este mecanismo de absorcidn de energia no aparece cuando
el espesor del laminado es grueso.

En el caso de la Figura 8.11 (b) la velocidad estd muy por encima del limite balistico y
esto permite apreciar el alcance que tiene la energia absorbida por el cono en diferentes
espesores de laminados. La energia que se absorbe por la formacion del cono es una
energia cinetica y en la medida en que el proyectil se desplaza y transcurre el tiempo la
masa del cono crece pero su velocidad disminuye cuadraticamente por esta razén se

observan ciertas variaciones en los maximos alcanzados en este caso.
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Figura 8.11 Variacion de energia absorbida por el movimiento del cono (Exc) ()

Velocidad préxima al limite balistico en cada caso (b) Velocidad de impacto 300 m/s.

8.34 VARIACION DE ENERGIA ABSORBIDA POR
DELAMINACION (Ep,)

La energia absorbida por delaminacion se presenta en la Figura 8.12.
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En esta figura (Figura 8.12 ), en la imagen mostrada en (a) se aprecia que conforme el

espesor de la placa aumenta, la energia absorbida por delaminacion disminuye, esto ocurre

también a velocidades por encima del limite balistico, pero con una caida mas fuerte cuanto
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mas proxima al limite balistico es la velocidad de impacto. En ambos casos el incremento
que se presenta en ambas figuras de la energia en funcién del desplazamiento sigue una

tendencia cuadratica con una buena correlacion de R? de 0.99.

8.3.5 VARIACION ENERGIA ABSORBIDA POR ROTURA DE
MATRIZ (Emc)

La energia absorbida por rotura de matriz en funcion del espesor se muestra en la Figura
8.13. En el caso de este mecanismo de absorcion de energia se observa que a partir de
un espesor de 1 mm (Figura 8.13 (a)), el méximo de energia absorbida aumenta con el

espesor, esto ocurre basicamente a velocidades de impacto proximas al limite balistico.
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Figura 8.13 (a) Variacion energia absorbida por rotura de matriz (Ewmc) (Velocidad

proxima al limite balistico).
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En general se observa que la variacion de la energia con el desplazamiento varia de
acuerdo a una forma cuadratica, aun cuando los valores maximos no siguen una clara
tendencia que podria evidenciar que a determinados espesores y velocidades de impacto

las hipotesis aplicadas en el modelo no apliquen.

8.3.6 VARIACION DE ENERGIA ABSORBIDA POR FORMACION
DEL TAPON DE CORTADURA (Esp)

La energia absorbida debido a la formacion del tapén de cortadura se muestra en la Figura
8.14. Como puede apreciarse en la figura (a), este mecanismo comienza a ser representativo a
partir de cierto desplazamiento del proyectil dentro de la placa, esto se debe a que es un
mecanismo que aparece justo cuando la resistencia a cortadura de la estructura es superada,
esta misma tendencia ha sido observada cuando otros autores han considerado este

mecanismo de absorcion de energia en el proceso de impacto [Naik et al. 2008].
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Figura 8.14 Variacion de energia absorbida por formacion del tapon de cortadura (Esp)

(a) Velocidad proxima al limite balistico en cada caso (b) Velocidad de impacto 300 m/s.

En la Figura 8.14 (b) se puede observar que la energia absorbida por la formacion del

tapén de cortadura es un mecanismo que puede ser significativo en velocidades de
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impacto muy altas a partir de cierto espesor de laminado, en esta caso, para laminados
de fibra de carbono se considera importante a partir de un espesor de 1.5 mm, siendo
por debajo de este espesor un mecanismo despreciable, no obstante hay que tomar en
cuenta también que para espesores de 0.5 y 1 mm, la velocidad de impacto considerada
estd muy por encima del limite balistico y efectivamente esto puede influenciar este

comportamiento y las hipotesis consideradas.

8.4 PLACAS ESPACIADAS

El estudio de las placas espaciadas se ha orientado a la comparacion de los resultados
obtenidos experimental, analitica y numéricamente en torno a velocidad residual y
limite balistico y a la aplicacion del modelo analitico a fin de determinar la energia
absorbida por cada una de las pieles que conforman la estructura definida como placa
espaciada, esto debido a que este tipo de informacién no es posible obtenerla

directamente de los ensayos experimentales.

8.4.1 PLACAS ESPACIADAS DE VIDRIO/POLIESTER

La relacion entre velocidad de impacto y velocidad residual mostrada en la Figura 8.15
permite apreciar un buen ajuste entre los resultados obtenidos de forma experimental,
analitica y numéricamente. Tal y como en otros casos los parametros empleados para la
comparacion de estas técnicas han sido la velocidad residual y el limite balistico.
Experimentalmente el valor del limite balistico de 334+4 m/s, con la aplicacion del
modelo analitico de Garcia-Castillo et al. (2006) se obtuvo un valor de 336 m/s 'y con la
implementacién del modelo numérico se obtuvo un valor de 335 m/s. Estos resultados
implican unas diferencias de alrededor de 1% entre el modelo analitico y el
experimental y también de casi un 1% entre el numérico y el experimental. En cuanto a
la velocidad residual, este parametro también tiene muy buena correlacion. Obsérvese
que practicamente los resultados experimentales se encuentran dentro del intervalo que

conforman los resultados numéricos y los obtenidos analiticamente. A velocidades de
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impacto mas proximas las limite balistico el ajuste es mucho mejor, no obstante a altas
velocidades, por ejemplo para un impacto a 760 m/s, los resultados experimentales de la
velocidad residual fueron de 611 m/s, los resultados con la aplicacion del modelo
analitico fueron de 662 m/s y los obtenidos con el modelo numérico fueron de 533 m/s
siendo las diferencias en torno al 8% con relaciobn a los analiticos y de
aproximadamente 14% con relacion al modelo numérico. Se observa en términos
generales que la aplicacion del modelo analitico sobreestima el valor de velocidad

residual, mientras que el modelo numérico aplicado subestima dicho valor.
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Figura 8.15 Relacion numérica, experimental y analitica entre velocidad de impacto y

velocidad residual para placas espaciadas de fibra de vidrio.

Energia absorbida por las pieles de la estructura

La relacién obtenida de energia absorbida por cada una de las pieles que conforman la

estructura de placa espaciada, tanto en valores absolutos como en valores relativos en

funcion de la velocidad de impacto se muestra a continuacion en las siguientes figuras.
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Figura 8.16 Velocidad de impacto vs. Energia absorbida en placas espaciadas de fibra

de vidrio (a) Valores absolutos (b) Valores relativos.

En la Figura 8.16 (a) se hace evidente que la piel de entrada absorbe mayor cantidad de

energia, en ese punto la velocidad de impacto es mayor y no hay mayor interaccion que

250



Analisis de resultados

la del proyectil con el laminado que conforma dicha piel de entrada. Al disminuir la
velocidad por efecto de la perforacion de la primera placa, el impacto sobre la segunda
ocurre a menor velocidad y por tanto absorbe menos energia. A medida que la velocidad
de impacto se incrementa, también aumenta la energia absorbida por cada una de las
pieles. Es de hacer notar que las diferencias entre la piel de entrada y la piel de salida
son mayores en velocidades proximas al limite balistico llegando a ser las diferencias de

casi un 100% mientras que a velocidades de impacto muy altas alcanzan un 16%.

En el caso de la Figura 8.16 (b), donde se representa en términos porcentuales la
absorcion de energia de cada piel, se aprecia que a velocidades préximas al limite
balistico las diferencias son méas notables, en el rango de velocidades de impacto entre
los 300 y 400 m/s se observa una disminucion dréstica del porcentaje de energia
absorbida tanto en la piel de entrada como en la piel de salida, a partir de alli la
tendencia cambia y estas diferencias tienden a ser mas discretas conforme se incrementa
la velocidad de impacto, teniendo un comportamiento mas 0 menos constante conforme
la energia de impacto aumenta a partir de 700 m/s. Para una velocidad de impacto de
754 m/s las diferencias son de un 20% entre la energia absorbida por la piel de impacto
y la piel de salida, mientras que a velocidades en torno al limite balistico, por ejemplo
de 338 m/s las diferencias son de mas de un 70%. Los puntos en la grafica que se
encuentras dispersos corresponden a datos obtenidos experimentalmente, dada la
limitacion de la camara, a altas velocidades no fue posible medir la velocidad entre las
dos placas por lo que solo se presentan aquellos puntos en el intervalo de velocidades de
impacto méas bajas, pero que demuestran la validez del modelo para diferenciar la
energia absorbida en cada piel de la estructura.

8.4.2 PLACAS ESPACIADAS DE CARBONO/EPOXI

La comparacion entre los resultados experimentales, analiticos y numéricos de los
parametros empleados para la validacion, se muestran en la Figura 8.17, los cuales se
refieren a la velocidad residual y al limite balistico en placas espaciadas de fibra de

carbono a las cuales les fue aplicado el modelo analitico propuesto en esta tesis tal y
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como se explico en el capitulo seis. Experimentalmente el limite balistico se establecio
en 146+2 m/s, analiticamente se obtuvo un valor de 152 m/s y con la implementacién
del modelo numérico se obtuvo un valor de 143 m/s. Estos resultados implican unas
diferencias de alrededor de 4% entre el modelo analitico y el experimental y de un 2%
entre el numérico y el experimental. En cuanto a la velocidad residual, este pardmetro
también tiene muy buena correlacion. Se observa mejor ajuste entre los resultados
numéricos y experimentales que entre los resultados analiticos y experimentales, sin
embargo las diferencias siguen siendo relativamente bajas, lo que indica una buena
aplicacion de estas herramientas de andlisis. Por ejemplo para una velocidad de impacto
de 619 m/s, los resultados experimentales de la velocidad residual fueron de 543 m/s,
los analiticos fueron de 598 m/s y los numéricos alcanzaron un valor de 499 m/s siendo
las diferencias en torno al 10 % con relacion a los analiticos y de aproximadamente 9 %
con relacion al modelo numérico. Al igual que en el caso de los materiales de fibra de

vidrio, los datos experimentales estan entre los numéricos y los analiticos.
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Figura 8.17 Relacion numérica, experimental y analitica entre velocidad de impacto y

velocidad residual para placas espaciadas de fibra de carbono.
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Energia absorbida por las pieles de la estructura

La grafica de la Figura 8.18 muestra la energia absorbida por cada una de las pieles de
la estructura de placas espaciadas de fibra de carbono.
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Figura 8.18 Velocidad de impacto vs. Energia absorbida en placas espaciadas de fibra

de carbono (a) Valores absolutos (b) Valores relativos.
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En el caso de la Figura 8.18 (a) se observa que la piel de entrada de la estructura
absorbe siempre la mayor energia de impacto independientemente de la velocidad del
proyectil y conforme se incrementa dicha velocidad, la energia absorbida es siempre
mayor. En este caso las diferencias entre la energia absorbida por la piel de entrada y la
energia absorbida por la piel de salida es mayor a velocidades muy altas llegando a ser
dichas diferencias de hasta un 40% mientras que en el entorno al limite balistico las

diferencias llegan a ser de un casi un 30%.

La Figura 8.18 (b) muestra en términos porcentuales la absorcion de energia en cada una
de las pieles de las placas espaciadas, se observa que existe una variacion de la proporcién
de energia absorbida por cada una de ellas, en todo caso siempre absorbe mayor energia la
piel de entrada, sin embargo a partir de un intervalo de velocidades entre los 500 y 650
m/s el porcentaje de energia absorbida tiende a permanecer aproximadamente constante

con la velocidad de impacto, tanto en la piel de entrada como en la piel de salida.

Al igual que en el caso de las estructuras de placas espaciadas de fibra de vidrio, en la
Figura 8.18 (b) se presentan algunos puntos dispersos correspondientes a datos obtenidos
experimentalmente a partir del valor de velocidad que fue posible medir en algunos casos
entre las pieles de las placas espaciadas, lo cual demuestra una buena aproximacion del

modelo con relacion a los datos obtenidos experimentalmente.

8.5 ESTRUCTURAS SANDWICH

La modelizaciébn numérica de los ensayos experimentales permite explorar la
sensibilidad de diversas variables geométricas y propiedades del material que influyen
en el comportamiento de las estructuras de material compuesto. Ademas, ante la
posibilidad de realizar ensayos a distintas velocidades de impacto, la simulacion
numérica puede generar informacion que directamente de los ensayos experimentales es
imposible obtener. En esta seccién se ha estudiado numéricamente la estructura

sandwich tanto de vidrio/poliéster/pvc como la de carbono/epoxi/panal de aluminio.
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8.5.1 SANDWICH DE FIBRA DE VIDRIO/POLIESTER/PVC

En este apartado se han analizado los perfiles de velocidad que se han obtenido
mediante la modelizacion numérica del proceso de impacto en estructuras sandwich de
fibra de vidrio y ademas a partir de este modelo se presenta un estudio paramétrico que
permite establecer las variaciones del limite balistico en funcidn de la variacion del

espesor de las pieles que conforman la estructura.

Perfil de velocidad

El perfil de velocidad del proyectil durante el proceso de impacto es una informacion
que solo puede ser obtenida mediante herramientas numeéricas. En el caso de estructuras
sdndwich, se observan variaciones importantes en el perfil de velocidad que estan
asociadas a la forma de la arquitectura de este tipo de estructura. Por ejemplo en la
Figura 8.19 se presenta el perfil de velocidad para tres velocidades de impacto
diferentes de 500, 600 y 700 m/s.

En los tres perfiles se aprecian claramente tres zonas caracteristicas, este tipo de
representaciones han sido observadas en el trabajo de Santiuste et al. (2010) y en el de
Ivafiez et al. (2011), de estas zonas se puede distinguir en la primera una variacion en
la pendiente de reduccién de velocidad que ocurre entre los 0 y los 25us, este cambio
se debe al impacto del proyectil con la piel frontal de la estructura, a continuacién se
observa una zona en la que velocidad tiene una suave reduccion, esto ocurre entre los
10 y los 102 us aproximadamente para un impacto de 500 m/s, o entre los 10 y 88 us
para un impacto de 600 m/s, o en el caso mas rapido entre un intervalo entre los 10 y
los 60 ps. Seguidamente se presenta de nuevo una zona de fuerte disminucién de
velocidad, la cual evidencia el paso del proyectil por la piel de salida de la estructura.
Esta informacion es importante porque permite determinar la energia que absorbe
cada componente de la estructura en un momento del proceso de impacto y resulta de
mucho interés poder obtenerla mediante métodos numéricos dado que

experimentalmente no es posible conocer este comportamiento.
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Figura 8.19 Perfil de velocidad en una estructura sandwich de vidrio/poliéster/PVC.
Estudio paramétrico del espesor de las pieles

En este andlisis se ha considerado como variable de estudio el espesor de las pieles de las
estructuras sandwich en impactos de alta velocidad, manteniéndose la geometria de la
probeta y las condiciones basicas del ensayo, de esta forma se ha introducido la influencia
del espesor de las pieles en los resultados de los ensayos. Debido a las limitaciones en la
consideracion de las pieles como elementos de placa se seleccionaron espesores por
debajo del valor considerado para la validacion del modelo, es decir por debajo de 3
mm en cada una de las pieles, esto garantiza que los resultados pueden ser aceptados
como validos.

La grafica de la Figura 8.20 muestra los resultados obtenidos para velocidad residual en
funcién de la velocidad de impacto para cuatro espesores de pieles en la estructura que a
3, 2,1y 0.5 mm. Se observa que a medida que el espesor aumenta la velocidad minima

que es capaz de perforar la estructura se incrementa.
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Figura 8.20 Relacion entre la velocidad de impacto y la velocidad residual en

estructuras sandwich de fibra de vidrio y ndcleo de PVC.

La Figura 8.21 muestra los resultados obtenidos del limite balistico en funcion del
espesor de las pieles. Se observa que en la medida en que se incrementa el espesor de
las pieles en la estructura sdndwich de vidrio/poliéster/PVC, el limite balistico tienen a
incrementarse. Dicho incremento sigue una tendencia aproximadamente lineal, pero a
partir de 2 mm de espesor se observa una variacion en la curva donde se aprecia un
cambio en la pendiente de la misma. Este fendmeno también fue observado en el
estudio analitico realizado a laminados de fibra de vidrio y el cambio en la tendencia

ocurre igualmente a partir de un espesor de 2 mm (Ver Figura 8.6).

La grafica mostrada en la Figura 8.22 muestra un perfil de velocidades para un impacto
realizado a 700 m/s pero variando el espesor de las pieles del sandwich. A medida que
se incrementa el espesor de las pieles la caida de velocidad en cada una de ellas es méas

suave y el tiempo en el que ocurre esta variacion de la velocidad es mas corto.
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Figura 8.21 Velocidad de limite balistico para diferentes espesores de pieles en
estructuras sdndwich de fibra de vidrio y nucleo de PVC.
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Figura 8.22 Perfil de velocidad en funcion del espesor de la piel de la estructura.

Energia absorbida por la estructura sandwich

La grafica mostrada en la Figura 8.23 muestra la energia absorbida por cada elemento

de la estructura sandwich segun la variacién de la velocidad de impacto.
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Figura 8.23 Energia absorbida vs velocidad de impacto en cada elemento de la

estructura sdndwich de vidrio/epoxi/PVC (a) Valores absolutos (b) Valores relativos.

En la Figura 8.23 (a) se aprecia como la piel de entrada absorbe mayor energia que la
piel de salida del proyectil, y a su vez, ambas pieles mas que el nicleo. En la Figura
8.23 (b) se muestran los valores relativos en términos porcentuales de la energia, se

observa que independientemente de la velocidad de impacto, el ndcleo dentro del rango
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de velocidades estudiadas, absorbe mas o menos la misma cantidad de energia y a su
vez dicha cantidad esta siempre por debajo del 20%. En el caso de las pieles, ambas
absorben cierta cantidad de la energia de impacto, pero es evidente que la piel de
entrada del proyectil absorbe més energia.

Se puede ver en la Figura 8.23 (b) que en las proximidades al limite balistico
inicialmente la piel de entrada absorbe un 56,5 % de la energia, en esa misma velocidad
el ndcleo absorbe un 7.9% vy la piel de salida un 34.7% de la energia de impacto. A
medida que la velocidad de impacto se incrementa estos valores no tienen fuertes
variaciones, sin embargo es cierto que la piel de impacto absorbe una proporcion menor
de energia mientras que el nucleo y la piel de salida tienden a un ligero incremento, por
ejemplo a una velocidad de impacto de 560 m/s, absorbe 47.1% la piel de entrada,
15.03% el nucleo y 37.4 la piel de salida.

Fuerza de Contacto

Una variable importante que puede ser estudiada mediante métodos numericos es la
fuerza de contacto, ya que es un parametro que no puede ser estimado directamente de
los ensayos experimentales dadas las limitaciones del equipo disponible, por eso este
modelo permite profundizar en el proceso de perforacion.

Se ha definido una relacion adimensional para la fuerza de contacto para diferentes
velocidades de impacto. Esta relacion representa en cierto modo el cociente entre la
energia cinética que tiene el proyectil y el trabajo realizado por el mismo durante el

proceso de perforacion.

ua=2F-¢ 8.1)
V2
My Vo

En la Figura 8.24 se muestra esta relacion para estructuras sandwich con pieles de 3

mm de espesor sometidas a impactos de 335y 700 m/s.
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Figura 8.24 Comparacion de un registro fuerza frente a tiempo para pieles de 3 mm
sandwich PVC. (a) Velocidad de impacto: 335 m/s, (b) Velocidad de impacto:700 m/s.

Considerando los datos obtenidos de las graficas de fuerza de contacto frente al tiempo
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(Figura 8.24), se puede establecer que existen dos picos maximos en las curvas que
coinciden con el desplazamiento del proyectil a través de la piel de entrada y la piel de
salida respectivamente. En las estructuras sdndwich este tipo de informacion permite
obtener graficas como la que se muestra a continuacién en la Figura 8.25, en donde se
aprecia para diferentes velocidades de impacto, la variacion de la fuerza méaxima en
cada una de las pieles, a partir de la velocidad a la cual ocurre la perforacion total de la

estructura.

Para la piel de impacto, como se muestra en la Figura 8.25 (a) se aprecia en la fuerza
inicialmente un incremento en velocidades proximas al limite balistico, sufriendo
posteriormente una reduccién de la fuerza maxima. En términos generales conforme se
incrementa el espesor, las fuerzas de contacto son mayores y a medida que aumenta la

velocidad de impacto dicha fuerza tiende a disminuir.

20 I I I I

Piel de 3 mm
--------- Piel de 2 mm
- — Pielde 1 mm
-==-= Piel de 0,5 mm

5

Fuerza Maxima (U.A.)

0 100 200 300 400 500 600 700
Velocidad de impacto (m/s)

Figura 8.25 (a) Fuerza méaximay velocidad de impacto para estructuras sandwich de
fibra de vidrio y nacleo de PVC. (Piel de entrada).
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Figura 8.25 (b) Fuerza méxima y velocidad de impacto para estructuras sdndwich de
fibra de vidrio y nucleo de PVC. (Piel de salida).

En la seccién de la piel de salida del proyectil (Figura 8.25 (b)) el comportamiento es
diferente, se observa directamente que la fuerza de contacto disminuye conforme se

reduce el espesor y se incrementa la velocidad de impacto.

Considerando un caso de estudio como el presentado en la Figura 8.26, para una misma
velocidad de impacto, en este caso 700 m/s, se observa como varia la fuerza de contacto
segun el espesor de las pieles de la estructura, se obtiene una grafica como la que se
muestra a continuacion en la Figura 8.26. Para impactos a velocidad mayores que el
limite balistico la fuerza de contacto es mayor en la piel de salida que en la piel de
entrada del proyectil, este comportamiento se ha presentado en todos los espesores que
se han estudiado, siendo la fuerza de contacto mayor conforme aumenta el espesor. No

obstante las diferencias son mas notables a espesores mayores.
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Figura 8.26 Variacion de la fuerza de contacto en funcion del espesor de las pieles para

una estructura sdndwich a un impacto de 700 m/s.

8.5.2 SANDWICH DE FIBRA DE CARBONO/EPOXI/PANAL DE
ABEJA

En esta seccion se presenta el estudio realizado sobre estructuras sandwich en el cual se
incluye el perfil de velocidad, el estudio paramétrico de las pieles del sandwich vy el
analisis de las fuerzas de contacto, todo esto obtenido mediante el modelo numérico

aplicado a dichas estructuras.

Perfil de velocidad

Tal y como se explico previamente la variacion de la velocidad del proyectil es
particular en cada proceso de impacto y en el caso de estructuras sandwich el
comportamiento es caracteristico, dado que pueden observarse claramente las etapas en

donde el proyectil atraviesa cada una de las pieles y el nacleo. En la Figura 8.27 se
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presenta la curva correspondiente al perfil de variacion de velocidad de un impacto
realizado sobre una estructura sandwich de fibra de carbono y nucleo de panal de abeja
de aluminio a una velocidad de 287 m/s. Se muestran los resultados obtenidos de la
modelizacién numérica planteada en esta tesis y los obtenidos mediante la aplicacion de

un modelo de fallo y un mallado en 3D en el trabajo de Santiuste et al. (2010).
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Figura 8.27 Perfil de velocidad de un impacto realizado a 287 m/s.

En la Figura 8.27 se observa que de 0 a 25 ps, corresponde a la primera region, la piel
de entrada causa una disminucion importante de la velocidad, esto corresponde al inicio
del proceso de impacto, cuando el proyectil alcanza una velocidad de =~ 250 m/s inicia el
desplazamiento dentro de la estructura de panal de abeja de aluminio, en este momento
se inicia la segunda etapa del proceso de perforacion, en donde se puede apreciar una
velocidad mas o menos constante, segin Santiuste et al. (2010) en esta seccién la
velocidad permanece en 240 m/s, con el modelo empleado en esta tesis, en esta seccion
la velocidad es de =~ 235 m/s, esto implica una diferencia de un casi un 3% entre los
resultados de ambos modelos, finalmente en un tiempo entre los 90-140 us se presenta
una pérdida de velocidad bastante significativa, esta es la tercera etapa del proceso y
corresponde al paso del proyectil por la piel posterior, donde finalmente se obtiene la
velocidad residual, en este caso con un valor de 210 m/s segun reporta el trabajo de

Santiuste et al. (2010) y de 212 m/s segun los resultados obtenidos del modelo aplicado.
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Energia absorbida por la estructura sandwich de fibra de carbono

Con los valores obtenidos del analisis de los perfiles de velocidad en cada proceso de
impacto fue posible determinar la energia absorbida por cada uno de los elementos que
conforman el sandwich, es decir, la energia absorbida por la piel de entrada (impacto),
por el nucleo y por la piel de salida de manera tal de poder presentar una grafica como

se muestra en la Figura 8.28.

Se observa que las pieles de la estructura sandwich son las responsables de absorber
la principal cantidad de energia en el proceso de impacto Figura 8.28 (a), mientras
que el ndcleo absorbe un hasta 15 J a una velocidad de impacto de 548 m/s. Se
observa que independientemente de la velocidad de impacto, el nicleo absorbe méas
0 menos la misma cantidad de energia mientras que en las pieles no sucede de esta
manera. La piel de entrada del proyectil o piel de impacto absorbe mas energia que
la piel de salida y en funcion de la velocidad de impacto en términos porcentuales
hay variaciones significativas a velocidades proximas al limite balistico y a muy

altas velocidades de impacto.

En términos porcentuales, como se muestra en la Figura 8.28 (b) se observan mayores
diferencias entre la energia absorbida por la piel de impacto y la piel de salida en el
limite balistico, llegando a ser dichas diferencias de un casi 33% mientras que a mas
altas velocidades las diferencias no sobrepasan un 1%, esto se muestra por ejemplo a
una velocidad de impacto de 147 m/s en donde la piel de entrada absorbe el 49.8% de la
energia de impacto, el nlcleo absorbe un 12.6 % y la piel de salida un 37.5% de la
energia. Las variaciones en el nucleo analizando la energia absorbida entre las

velocidades mas extremas llegan a ser de un 10%.
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Figura 8.28 Energia absorbida vs velocidad de impacto en cada elemento de la
estructura sdndwich de carbono/epoxi/panal de abeja (a) Valores absolutos (b) Valores

relativos.
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Estudio paramétrico del espesor de las pieles

La grafica mostrada en la Figura 8.29 muestra la variacion de la velocidad residual en
funcion de la velocidad de impacto, para estructuras sdndwich en las que se ha variado

el espesor de las pieles.
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Figura 8.29 Relacion entre la velocidad de impacto y la velocidad residual para pieles
de diferentes espesores.

La figura permite observar como varia también el limite balistico segun el espesor
de las pieles de la estructura sandwich, esto permite obtener graficas como la
mostrada en la Figura 8.30, en la cual se puede apreciar que para espesores entre
0.25 y 1 mm la relacién del limite balistico no es lineal, sin embargo a partir de 1
mm se observa una tendencia de incremento lineal del limite balistico conforme se
incrementa el espesor del laminado lo que refleja que existen dos tendencias en el

comportamiento de este pardmetro.
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Figura 8.30 Variacion del limite balistico en funcién del espesor de las pieles de las

estructuras sandwich de fibra de carbono y ndcleo de panal de abeja.

Fuerza de Contacto

Al igual que en el caso de la fuerza de contacto en sandwich de vidrio, se presenta a
continuacion un estudio similar en estructuras sandwich de fibra de carbono. De la misma
forma la fuerza méaxima fue adimensionalizada utilizando la ecuacion (8.1). En este caso se
muestra en la Figura 8.31 la relacion adimensional de la fuerza méxima para estructuras

sandwich con pieles de 2 mm de espesor sometidas a impactos de 141 y 600 m/s.

Haciendo una comparacion general de la Figura 8.24 y la 8.31, se observa que la
relacion de fuerza méxima de contacto en funcion del tiempo en estructuras sandwich
con pieles de fibra de vidrio/poliéster presenta menor cantidad de picos, es decir, se
presenta como una curva con menos ruido, esto se debe a la interaccion que tiene el
proyectil cuando atraviesa virtualmente el ndcleo de cada estructura, espuma de PVCy

panal de abeja de aluminio en cada caso.
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Figura 8.31 Comparacion de un registro fuerza frente a tiempo para pieles de 2 mm (a)
Velocidad de impacto: 141 m/s, (b) Velocidad de impacto: 600 m/s.

Una vez obtenidos los valores de fuerza maxima para cada espesor de piel considerado,
se realizo el estudio correspondiente a evaluar la fuerza maxima a diferentes
velocidades de impacto segun el espesor correspondiente y para la piel de entrada como

para la piel de salida del proyectil.
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La Figura 8.32 resume los resultados obtenidos de este estudio, donde cada curva
representada tiene como punto de inicio el correspondiente a la velocidad minima con la
que la estructura ha sido perforada. Se observa que a medida que se incrementa el
espesor de las pieles, la fuerza maxima es mayor, tanto en la piel de entrada como en la
piel de salida. A medida que aumenta la velocidad de impacto ocurre una disminucion

importante de la fuerza maxima, siendo las diferencias menores a mas alta velocidad.
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Figura 8.32 Fuerza maxima y velocidad de impacto para estructuras sandwich de fibra

carbono y nucleo de panal de abeja de aluminio: (a) Piel de entrada, (b) Piel de salida.
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A continuacion se presenta un ejemplo de la variacion de la fuerza maxima de contacto
en funcion de espesor para un impacto a 600 m/s sobre un sandwich de fibra de
carbono. En esta grafica se observa que la fuerza maxima es mayor en la piel de salida
que en la piel de entrada, y esto se cumple para todos los espesores estudiados, las
diferencias relativas entre estos valores de fuerza se encuentran en un 25% para los
espesores de 0.5 mm y para un espesor de 2mm alcanza casi un 18%. En relacién al
ejemplo mostrado para el sandwich de fibra de vidrio (Figura 8.26) se puede apreciar

que existen mayores diferencias en ese caso, que en el mostrado en fibra de carbono.

140 I I
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----- Fuerza Maxima piel de salida ;
120 [ o e —
100 oo e ." rrrrrrrrrrrrrrr —

Fuerza maxima (U.A)

) R A— SR S— .

Espesor de la piel (mm)

Figura 8.26 Variacion de la fuerza de contacto en funcién del espesor de las pieles para

una estructura sdndwich a un impacto de 600 m/s.
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CAPITULO IX

9. CONCLUSIONES Y TRABAJOS
FUTURQOS

9.1. RESUMEN Y CONCLUSIONES

En esta tesis se han realizado un estudio experimental sobre diferentes configuraciones
de estructuras de material compuesto mediante ensayos de impacto de baja y alta
velocidad los cuales han proporcionado informacién relevante tanto de la respuesta
estructural de dichos elementos asi como valores utiles en la validacion de las

propuestas analiticas y numéricas.

Como parte del estudio experimental, se ha analizado y comparado la aplicabilidad de
varias técnicas de inspeccion no destructivas para el estudio de dafio por impacto en
laminados monoliticos y estructuras sandwich. Para materiales traslucidos como los de
fibra de vidrio, se ha observado que la inspeccion visual proporciona informacion
precisa, resultando una técnica practica y economica de aplicar. Para el caso de
estructuras monoliticas de fibra de carbono, como laminados de 2 y 6 mm de espesor, y

como las placas espaciadas, se considero la técnica de ultrasonido C scan con
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acoplamiento de agua como la mas iddnea para la inspeccion ya que la inmersion de la
probeta es directa, no requiere de preparacion preliminar de la misma y el sistema puede
llegar a ser tan practico que permite la evaluacion de un componente en muy poco
tiempo. En el caso de las estructuras sandwich de fibra de carbono/panal de abeja de
aluminio, se considero de mejor calidad y mayor fiabilidad las imagenes obtenidas
mediante la técnica de inspeccion con acoplamiento agua, aun cuando es necesario
sumergir en la cuba una estructura tan compleja y que el proceso de preparacion de la
probeta puede no garantizar la estanqueidad de la pieza, el sistema de transmision
presenta una proyeccion del dafio que no es real, ademéas que el método no permite
evaluar por separado cada una de las pieles afectadas por el impacto cuando se presenta

perforacion total, sino que evalta en un solo proceso todo la estructura en conjunto.

Como resultado de los trabajos experimentales se ha analizado la influencia del ndcleo
en el limite balistico en estructuras de fibra de vidrio y fibra de carbono, mediante el
andlisis de estructuras semejantes con la misma densidad areal, un laminado monolitico
de espesor igual a la suma de las dos pieles del sdndwich y una estructura multicapa
(Ilamada placa espaciada). No se ha observado una influencia significativa del ndcleo,
tanto de espuma polimérica como de nido de abeja, en el limite balistico. Para los
laminados de 6 mm, placas espaciadas y estructuras sandwich con pieles de 3 mm las
diferencias fueron del 3,5% entre las estructuras multicapas (placas espaciadas),
mientras que entre el laminado monolitico de 6 mm y las placas espaciadas la diferencia
fue minima, llegando a ser menor al 1%. En el caso de estructuras de fibra de carbono el
comportamiento fue similar, siendo las diferencias méximas del 5%. Por el contrario se
observo influencia del ndcleo en el &rea dafiada por impacto, especialmente significativa
para velocidades de impacto cercanas al limite balistico, tanto en los sandwich de
nucleo de nido de abeja como en los de espuma. Se midieron mayores areas dafiadas en
la piel de entrada en las placas espaciadas que en la estructura sandwich. Por el
contrario en la piel de salida el dafio el dafio fue mayor en las estructuras sandwich. Este
fendmeno esté asociado al apoyo que supone para la piel de entrada la existencia de un
nucleo, reduciendo por tanto su deflexién en la zona de impacto. Por otro lado en la piel
posterior la reduccion de la velocidad del proyectil que supone la presencia del nucleo,
aunque pequefia, reduce el dafio generado en dicha piel. lIgualmente el dafio es
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ligeramente superior en el laminado monolitico de espesor doble al de la piel de salida

de la placa espaciada.

Ademas de los trabajos experimentales, se ha estudiado el problema mediante modelos
numéricos y analiticos. Numéricamente se ha empleado un modelo basado en un criterio
para dafio en materiales compuestos implementado en Abaqus/Explicit para todas las
arquitecturas estructurales estudiadas en esta tesis, que ha sido validado con los

resultados experimentales.

Se ha desarrollado un modelo analitico para laminados delgados de fibra de
carbono/epoxi sometidos a impactos de alta velocidad que permite la obtencion de la
velocidad residual ademas de la contribucion de diferentes mecanismos de absorcion de
la energia cinética del proyectil. EI modelo fue validado con los resultados obtenidos
experimentalmente, con modelos huméricos de otros investigadores y con simulaciones
realizadas en el marco de esta tesis doctoral. EI modelo simplificado desarrollado para
laminados también ha sido aplicado a las placas espaciadas, con una buena
aproximacion en la estimacion del limite balistico, la velocidad residual y de la energia
absorbida por ambas pieles. La poca influencia del ndcleo en la velocidad de impacto
que produce la perforacién del sandwich ha sugerido que el modelo desarrollado puede

ser Gtil como una herramienta para realizar una primera estimacion de dicho valor.

Los estudios numericos realizados sobre estructuras sandwich sometidos a impactos de
baja velocidad indicaron que su comportamiento frente a este tipo de cargas no es
estructural. Se observo que el desplazamiento de la piel superior es diferente al de la
inferior, siendo este Gltimo muy pequefio en el caso de los sandwich de pieles de fibra
de vidrio y nulo en los sandwich de pieles de fibra de carbono. En el rango de energias
de impacto analizadas también se observa que la fuerza maxima, el desplazamiento de
la piel superior y la energia absorbida se incrementan conforme aumenta la energia de
impacto, particularmente se observa una relacion lineal entre la fuerza y el
desplazamiento en la estructura de vidrio/poliéster/PVVC, por el contrario en el sandwich
de carbono/epoxi/panal de abeja este comportamiento no es lineal. En el caso del area

dafada, se muestra que en ambas estructuras la piel posterior no se ve afectada en modo
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alguno por el impacto. La modelizacion de este tipo de ensayos permitio comparar los
resultados obtenidos con los experimentales, validando asi el modelo y ofreciendo una
herramienta de analisis que reduce las necesidades de calculo y por lo tanto aumenta la
rapidez de computacién dado que se encuentra implementada en el programa de

elementos finitos y con el uso de elementos tipo membrana.

El analisis de los resultados obtenidos permitié realizar una completa comparacion del
alcance del modelo analitico y la modelizacion numeérica en relacion a los resultados
experimentales. Fue posible estudiar el comportamiento de la estructura sandwich a
partir de la evaluacion del espesor de las pieles y su efecto en los parametros de limite
balistico y velocidad residual, luego el estudio paramétrico del espesor de las pieles dio
a conocer las tendencias de estos valores asociados al cambio de espesor en el intervalo
de velocidades aplicadas mostrando que en la fibra de vidrio la tendencia es muy
diferente a la tendencia que sigue la fibra de carbono. También este estudio paramétrico
se aplico con el modelo analitico a fin de observar la variacion en los mecanismos de
absorcion de energia en el proceso de impacto aplicado a laminados de fibra de carbono.
Fue posible determinar cuantitativamente la cantidad de energia absorbida por cada una
de las pieles que conforman la estructura de placas espaciadas gracias a la aplicacién del
modelo analitico, observandose que la energia absorbida por la piel de impacto es
mayor que la energia absorbida los la piel de salida a partir del limite balistico, no
obstante a muy altas velocidades de impacto tienden a absorber casi el mismo
porcentaje de energia, este fendmeno ocurre tanto en las placas espaciadas de fibra de
vidrio como en las placas espaciadas de fibra de carbono. Un comportamiento similar
ocurre en las estructuras séndwich absorbiendo el ndcleo un porcentaje de entre 12-15%

de la energia.

La modelizacion numérica permitié conocer los perfiles de velocidad de cada una de las
estructuras sdndwich en donde se muestra la poca influencia que tiene el nucleo en la
disminucion de la velocidad de impacto, esto se manifiesta con una tendencia
practicamente constante de la velocidad cuando el proyectil se desplaza por el interior

del nacleo. También fue posible obtener la fuerza maxima de impacto en cada una de
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dichas pieles en funcién de la variacion del espesor de las pieles, mostrandose que a

medida gue se incrementa la velocidad de impacto la fuerza de contacto disminuye.

9.2 TRABAJOS FUTUROS

Considerando los resultados obtenidos en el campo experimental, analitico y numérico
del estudio realizado en esta tesis, se plantean a continuacion lineas de trabajo a futuro
que podrian ampliar y complementar este estudio.

Se propone extender su la aplicacion del modelo analitico propuesto para laminados
delgados de fibra de carbono/epoxi a laminados gruesos afiadiendo mecanismos
adicionales y simplificando algunos que no sean relevantes. Para ello se consideraria un
proceso de perforacion dividido en varias fases tal como proponen algunos autores. Este
modelo podria ser validado con los resultados experimentales realizados en esta tesis,
aunque podria requerir realizar una nueva campafia de ensayos segun las hipotesis que

se planteen.

Aunque la presencia del ndcleo de una estructura sandwich ha demostrado tener una
muy pequefia influencia en el limite balistico si existe influencia sobre el dafio
generado. Se propone también extender el modelo analitico para su aplicacion a
estructuras sandwich incluyendo el efecto del ndcleo. En una primera aproximacion se
propone modelizar el sandwich como una estructura multicapa formada por dos placas
delgadas y una gruesa, afiadiendo en una segunda fase el efecto de soporte del nucleo a
las dos pieles. Con este modelo se podria analizar la aproximacién con los datos de los

ensayos realizados en la presente tesis doctoral.

Si bien los trabajos de esta tesis se han centrado dos tipos de estructuras sandwich
(vidrio/poliéster con ndcleo de espuma y carbono/epoxi con nido de abeja de aluminio)
ampliamente utilizadas en la industria, principalmente naval y aeroespacial, se podria
implementar un estudio adicional en estructuras con nucleo de nido de abeja de Nomex,

muy empleado en la industria aeronautica. Esto implicaria realizar de nuevo los ensayos
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experimentales descritos el capitulo 5. Dado que el comportamiento del Nomex es mas
fragil que el aluminio seria necesario profundizar en la modelizacion de este tipo de

nucleo.

Una vez aplicado el modelo implementado en Abaqus y aunque se ha observado un
buen ajuste con los resultados experimentales, seria interesante desarrollar un modelo
de nucleo que incluyera la influencia de la velocidad de deformacion. Ademas se podria
incluir elementos cohesivos en la intercara piel-nicleo para modelizar el despegue de la

misma, que puede contribuir a la absorcidn de energia del impacto.

Una vez validado el modelo numérico para los ensayos en estructuras sandwich a baja
velocidad se podria profundizar en el estudio del comportamiento de estas estructuras,
especialmente en la estimacion de la energia de impacto que produce el inicio del dafio
(energia umbral), que requiere un gran nimero de ensayos para su determinacion
experimental. También se podria comparar la capacidad de absorcion de energia de

estas estructuras con laminados monoliticos de la misma densidad areal o superficial.

Con los resultados obtenidos es posible realizar un estudio paramétrico con el modelo
analitico propuesto para laminados de fibra de carbono haciendo variaciones en relacion
a la masa y didmetro del proyectil, o de cualquier otro pardmetro que se considere
importante. La relevancia de los parametros puede ser determinada adimensionalizando

las ecuaciones del modelo.
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