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WPLYW USZ’KODZEN NA WEASNOSCI
LAMINATOW KOMPOZYTOWYCH

STRESZCZENIE

W pracy analizowany jest jeden z zasadniczych i najwcze$niej ujawniajacych si¢
etapéw uszkadzania laminatow kompozytowych, polegajacy na powstawaniu w
matrycy tzw. szczelin wewnatrzwarstwowych. Rozpatrywane sa laminaty
zbudowane z warstw o matrycy epoksydowej jednokierunkowo zbrojonej
witoknami weglowymi T 300. Przedstawiono wyniki badan dos$wiadczalnych
probek wykonanych z tasmy "prepreg" o nazwie Vicotex NCHR 174B. W oparciu
o uzyskane rezultaty préb jednoosiowego rozciagania o monotonicznie rosnacym
obciazeniu, dotyczace podtuznego modutu  sprezystosci,  wigkszego
wspolczynnika Poissona, naprgzen i odksztalcen niszczacych oraz ggstosci
szczelin, rozwazany jest wplyw rozwijajacych si¢ uszkodzen na wlasnosci
mechaniczne badanych kompozytéw laminatowych

1 WPROWADZENIE

Zagadnienie uszkadzania si¢ kompozytow jest przedmiotem zainteresowania mechaniki
materiatow kompozytowych od ponad dwudziestu lat, co fatwo zrozumie¢, jesli wezmie si¢
pod uwage, ze dziesigciolecia (a nawet setki - w przypadku metali) lat do§wiadczen z ciatami
izotropowymi, a zazwyczaj rowniez jednorodnymi wskazuja, ze réznorodne defekty materiatu
moga w istotny sposob wptywac na jego zdolno$¢ do przenoszenia obciazen, jak 1 wlasnosci
sztywno$ciowe. Defekty te moga by¢ ,,wbudowane” w struktur¢ materialu od samego
poczatku, ale najcze$ciej powstaja i rozwijaja si¢ w odpowiedzi na przytozone obciazenie.

W przypadku cial makroskopowo jednorodnych, wszelkiego rodzaju defekty, niezaleznie
od ich zrodia, najogolniej mozna podzieli¢ na mikro i makroskopowe. Te pierwsze to pustki,
wtracenia obce, defekty sieci krystalicznej itp., a drugie to szczeliny -w znaczeniu takim, jakie
jest zdefiniowane w ramach mechaniki pekania. Defekty pierwszego typu sa domena bardziej
mechaniki materiatéw, niz mechaniki osrodkow ciagtych. Defekty w postaci makroszczelin i
zagadnienie nosnosci cial je zawierajacych sa obecnie do$¢ dobrze rozpoznane i moga by¢



sformutowane jako problem wyznaczenia odpornosci na pgkanie ciata ze szczeling, ktorej
rozwdj moze by¢ wywolany r6znymi mechanizmami, takimi jak zmgczenie, pelzanie, korozja
i in. Mechanika pgkania dostarcza w tym zakresie wiele modeli teoretycznych i duza ilos¢
rozwigzan praktycznie uzytecznych, cho¢ w zdecydowanej wigkszosci dotycza one ciat
zawierajacych pojedyncze peknigcia.

Proces uszkadzania si¢ i jego opis w przypadku materiatow kompozytowych jest bardziej
ztozony ze wzgledu na niejednorodno$¢ materiatu, tzn. wystgpowanie co najmniej dwoch
sktadnikéw materiatu, istotnie rozniacych si¢ wlasciwosciami, tak wytrzymatosciowymi, jak i
sztywnosciowymi. Materialty kompozytowe, a w szczeg6lnosci laminaty, sa z reguly
materialami anizotropowymi, co powoduje dalsze trudnosci. Dodajmy wreszcie, ze W
przeciwienstwie do materiatéw “monolitycznych” (np. metali), w laminatach kompozytowych
mamy do czynienia z réznymi mechanizmami pgkania i powstawaniem wielu peknigé
rownoczes$nie, a nie pojedynczej szczeliny. Sytuacje komplikuje réwniez to, ze rodzaj i
gestos$¢ tych peknigé zalezy nie tylko od wlasno$ci materiatu, ale takze od sposobu utozenia
warstw.

Analiza zagadnien zwiazanych z rozwojem uszkodzen w materialach kompozytowych na
gruncie mechaniki pgkania znajduje si¢ w poczatkowej fazie (patrz [5]) 1 ma bardzo
ograniczone znaczenie. Warto takze pamigta¢, Ze wuzyskane dotychczas niezwykle
skomplikowane rozwiazania (z reguly numeryczne) dla cial anizotropowych ze szczelinami
(np. [21]) rodza watpliwosci, co do mozliwosci szerokiego wykorzystania dorobku
“klasycznej” mechaniki pekania w odniesieniu do tej klasy zagadnien.

2 USZKODZENIA LAMINATOW KOMPOZYTOWYCH

Mechanizmy uszkadzania si¢ laminatéw kompozytowych zbudowanych z warstw
jednokierunkowo zbrojonych wtoknami o dowolnej orientacji katowej zostaly opisane m.in.
przez Reifsnidera et al. [19]. Pokazano je na schematycznie na Rys. 1 dla obcigzenia
Zmeczeniowego.
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Rys. 1. Rozwoj uszkodzen w laminatach kompozytowych przy zmegczeniu (wg [19]).



Pierwszy etap w procesie rozwoju uszkodzen polega na pgkaniu matrycy wzdtuz kierunku
wiokien w warstwach off-axis (nieosiowych), tzn. takich, w ktorych kierunek wtokien nie
pokrywa si¢ z kierunkiem zewngtrznego obciazenia rozciagajacego. W wyniku tego procesu
powstaja tzw. szczeliny pierwotne (ang. primary cracks).

Nastepny etap to inicjacja pgknie¢ o kierunku poprzecznym do peknigé pierwotnych
lezacych w warstwach przylegajacych do warstwy uszkodzonej — okresla si¢ je mianem
szczelin wtornych (ang. secondary cracks). Stanowia one przyczyng tworzenia si¢ i rozwoju
szczelin migdzywarstwowych. Poczatkowo sa one odizolowane od siebie, wystgpuja w
niewielkiej ilosci i maja bardzo mate rozmiary. Stopniowo podrastajac i taczac si¢ ze soba
prowadza od lokalnej utraty spojnosci laminatu do jego delaminacji.

Koncowy stan w procesie uszkodzen laminatu to pgkanie gldéwnego nos$nika obciazenia
tzn. wiokien, prowadzace do uformowania tzw. §ciezki zniszczenia (ang. failure path)
przebiegajacej poprzez potaczone strefy uprzednio uszkodzone lokalnie i w konsekwencji do
utraty przez element kompozytowy zdolnosci do przenoszenia obciazenia.

Schemat pokazany na Rys. 1 daje catosciowy obraz mechanizméw uszkadzania si¢
laminatow kompozytowych, ale nieuzasadniony bylby poglad, ze wszystkie mechanizmy
musza koniecznie wystapi¢ w kazdej sytuacji. Takze zakresy ,,czasu zycia” materiatlu, w
ktorych uszkodzenia sterowane sa kolejnymi mechanizmami nalezy traktowaé umownie.
Zalezy to w duzym stopniu od sekwencji ulozenia warstw laminatu, a takze od sposobu
obciazenia elementu kompozytowego. Schemat Reifsnidera zostal sporzadzony w oparciu o
wyniki testow na probkach poddanych obciazeniu zmgczeniowemu.

Badania autora [7] wskazuja, ze w przypadku laminatéow krzyzowych i katowych o
warstwach nieosiowych rozdzielonych warstwami osiowymi (ang. on-axis), poddanych
dzialaniu jednoosiowego, monotonicznie rosnacego obcigzenia rozciagajacego (bliskiego
obciazeniu statycznemu) - dominujacym mechanizmem uszkodzen jest pierwszy z
wymienionych powyzej, tzn. wewnatrzwarstwowe pekanie matrycy, podczas gdy delaminacja
1 pekanie wiokien wystgpowaly niemal jednocze$nie ze zniszczeniem probek laminatowych.

2.1 Uszkodzenia wewnatrzwarstwowe laminatow

Wewnatrzwarstwowe pegkania matrycy, zwane takze pgkaniem poprzecznym (ang.
intralaminar transverse matrix cracking) wystgpuje juz przy stosunkowo matych
obciazeniach, znacznie mniejszych od obciazen niszczacych. Objawia si¢ powstaniem
charakterystycznego uktadu szczelin o niemal réwnoleglych plaszczyznach, wyznaczonych
przez kierunek widkien w warstwie 1 przebiegajacych na wskro$ przez jej szeroko$§¢ w mniej
wigcej jednakowych odstepach od siebie. Badania pozwalaja stwierdzi¢, ze ggsto$¢ szczelin
zalezy od poziomu obciazenia, sekwencji ulozenia warstw, catkowitego objgtosciowego
udzialu warstw ulegajacych uszkodzeniu oraz grubosci poszczegdlnych warstw.

Szczeliny wewnatrzwarstwowe matrycy pokazano na Rys. 2, na ktérym widoczne sa
peknigcia w warstwie 90°, widoczne pod mikroskopem na zewngtrznej krawegdzi probki
symetrycznego laminatu krzyzowego o kodzie [0, 904]s. Schemat laminatu uzyty do budowy
modelu teoretycznego pokazano na Rys. 2.

Jednym z aktualnych probleméw w analizie kompozytéw laminatowych jest okreslenie
wplywu uszkodzen — w tym wypadku pgknig¢ poprzecznych matrycy - na wlasno$ci
sztywnosciowe 1 wytrzymatosciowe laminatu.

Zagadnienie to jest przedmiotem licznych prac teoretycznych, bazujacych na roéznych
modelach mikromechanicznych kompozytéw laminatowych (np. [3], [4], [15], [23]), jak 1 W
znacznie mniejszym stopniu doswiadczalnych (np. [3], [4], [16]).



Niniejsza praca réwniez dotyczy tego problemu i proby jego opisania teoretycznego, a
nastgpnie doswiadczalnego zweryfikowania zaproponowanego modelu.

Biorac pod uwagg, ze praca napisana jest z mysla o odbiorcach o réznym stopniu
zaawansowania w mechanice materialdow kompozytowych prezentacja modelu teoretycznego
bedzie ograniczona do minimum, a gtéwny cigzar begdzie potozony na omdwienie strony
doswiadczalnej 1 ptynace z niej wnioski, dotyczace w szczegodlnosci wpltywu rozwijajacych
si¢ uszkodzen wewnatrzwarstwowych na biezace wartosci podtuznego modutu Younga i
wspoéiczynnika Poissona, a takze wytrzymato§¢ podluzna oraz niszczace odksztalcenia
podtuzne i poprzeczne. Czytelnicy blizej zainteresowani analiza teoretyczna zagadnienia
moga skorzysta¢ z innych prac autora, m.in. [7], [9], [12], [13],] 1 [14].

Rys. 2. Szczeliny wewnatrzwarstwowe matrycy laminatu krzyzowego [0, 905, 0].
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Rys. 3. Idealizacja laminatu z uszkodzeniami wewnatrzwarstwowymi.



3 DOSWIADCZALNE ASPEKTY USZKODZENIA LAMINATU

Bezposredni asumpt do podjecia zagadnienia wpltywu omdwionych uprzednio uszkodzen
laminatow na ich witasno$ci daje klasyczna analiza wytrzymato$ciowa laminatu. Tym, co z
punktu widzenia wytrzymatosci materialu zasadniczo r6zni materiaty jednorodne i izotropowe
od materiatow niejednorodnych, anizotropowych i jednoczes$nie uwarstwionych jest to, ze w
przypadku tych pierwszych wszystkie charakterystyki wytrzymalo$ciowe mozna wyznaczy¢
w oparciu o badania doswiadczalne pewnej ilosci probek i na tej podstawie okresli¢
reprezentatywne charakterystyki dla materiatu, z ktérego byly one wykonane. Taka droga jest
catkowicie bezuzyteczna w przypadku drugiej grupy materialow. Jedyne uniwersalne
charakterystyki, jakie mozna uzyska¢ dla laminatow dotycza sktadnikow kompozytu (a wige
wiokien i matrycy) oraz pojedynczej warstwy w konfiguracji osiowej. Wykorzystanie tych
charakterystyk do okre$lania no$nosci laminatu o dowolnej ilosci warstw i dowolnym
sposobie ich ulozenia wymaga zastosowania do$¢ klopotliwej procedury obliczeniowe;,
bazujacej - méwiac najogolniej - na klasycznej teorii laminatow - i jednym z wielu kryteriow
pekania. Tematyka ta byla przedmiotem pracy [10], przedstawionej w ramach Szkoty
Kompozytow w 1999 roku.

W oparciu o zaczerpnigty z [10] przyktad standardowej analizy wytrzymatoSciowe;j
laminatu [0, 90,]s przeprowadzonej metoda czesciowej degradacji warstw (ang. partial ply
discount method), przy wykorzystaniu kryterium pegkania Azziego-Tsaia-Hilla az do
zniszczenia ostatniej warstwy (ang. last ply failure) 1 z uwzglednieniem odksztalcen
termicznych generowanych w procesie laminacji - sporzadzono wykres zmian charakterystyk
sztywno$ciowych laminatu, a mianowicie podluznego modulu Younga i wspotczynnika
Poissona od obciazenia zewngtrznego (osiowe rozciaganie). Jest to jedyna mozliwos¢
uzyskania teoretycznego oszacowania tych zmian, niejako ,,przy okazji” analizy
wytrzymato$ciowej. Wykres pokazano na Rys. 4. Sa na nim pokazane réwniez wyniki
doswiadczalne — podstawowe rdznice jakosciowe i ilosciowe sg tatwo widoczne.

Jest zasada, ze powyzszy algorytm obliczeniowy prowadzi do niedoszacowania sztywno$ci
uszkodzonego laminatu. Jednak tym, co budzi najwigksze kontrowersje jest uzyskiwany z
obliczen “schodkowy” przebieg zmian charakterystyk inzynierskich, zamiast “gtadkiego”,
uzyskiwanego w testach doswiadczalnych.
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Rys. 4. Podluzny modut sprezystosci i wspotczynnik Poissona laminatu [0/90;]s
oraz gesto$¢ szczelin w warstwie 90°.



4 MODEL TEORETYCZNY PEKANIA WEWNATRZWARSTWOWEGO

Niedostatki analizy wytrzymato$ciowej w odniesieniu do charakterystyk sztywnosciowych
stanowily zachete do budowy takiego modelu teoretycznego, ktéry pozwolitby na ich
ograniczenie. Cena za to jest jednak znaczna komplikacja opisu. Biorac pod uwage, ze
niniejszy artykut przeznaczony jest dla uczestnikow szkoly kompozytow, a nie tematycznej
konferencji naukowej — nie wydaje si¢ autorowi za celowe prezentowanie licznych wzoréw,
przeksztalcen, itd., ktére czytelnicy moga znalez¢ w pracach [7], [9], [11], [12], [13], [14].
Tutaj, dla ogdlnej informacji, poprzestaniemy na prezentacji ogdlnego schematu obrazujacego
elementy skladowe zbudowanego modelu teoretycznego — pokazano go na Rys. 5.

1. OPIS PEKNIEC MATRYCY
POJEDYNCZEJ WARSTWY W
UKLADZIE OSI
MATERIALOWYCH
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Rys. 5. Schemat modelu teoretycznego opisu zmian sztywnosci uszkodzonego laminatu.




Do opisu stanu uszkodzenia w postaci peknig¢ matrycy wykorzystano koncepcje tensora
uszkodzen Kaczanowa-Vakulenki (tensor uszkodzen II rzedu), wiazacego uszkodzenia
usrednione po reprezentatywnej objgtosci materiatu z wektorem nieciaglos$ci przemieszczen
powierzchni peknigcia. W dalszej analizie ograniczono si¢ do symetrycznej czgsci tensora,
opisujacej przemieszczenia normalne brzegu peknigcia. Przemieszczenia te wyznaczono dzigki
zastosowaniu zaproponowanej koncepcji. "pasma zastgpczego". Umozliwia ona w przyblizony
sposob uwzglednié tzw. ,,efekt wigzow”, charakterystyczny dla wigkszosci laminatow, gdyz z
reguty warstwy uszkadzajace si¢ wskutek m.in. pgkania matrycy, sa rozdzielone warstwami o
takim zorientowaniu witokien, ktére ,,hamuje” powigkszanie si¢ pgknie¢ wychodzacych z
warstw sasiednich. Przy obliczaniu usrednionego, normalnego przemieszczenia brzegu
peknigcia zastosowano rozwiazania, wynikajace z liniowo-sprezystej mechaniki pekania.

W celu okreslenia macierzy sztywnosci dla uszkodzonej pojedyncze; warstwy
kompozytowej nalezato skonstruowaé rownanie konstytutywne w uktadzie osi materialowych
(konfiguracja ,,on-axis”). Uzyskano to stosujac formalne podej$cie zaproponowanie przez
Rivlina, Ericksena i Adkinsa. Zgodnie z tym podej$ciem, wspotrzedne tensora naprgzenia
wyrazono poprzez funkcje wielomianowe elementéw tzw. nieredukowalnej bazy integralnosci
- wlasciwej dla materiatu o symetrii ortotropowej i dwoch symetrycznych tensorow II rzedu, a
mianowicie tensora odksztatcenia i1 tensora uszkodzenia.

Otrzymana macierz sztywnosci dla uszkodzonej warstwy zdekomponowano na macierz dla
warstwy dziewiczej 1 macierz, zwiazana wylacznie z uszkodzeniami matrycy. Wspotrzedne tej
ostatniej macierzy zawieraja nieznane state materialowe, wynikajace z zastosowanej funkcji
wielomianowej, ktore nalezato nastgpnie wyznaczy¢ doswiadczalnie.

W celu wyznaczenia transformowanej macierzy sztywnosci warstwy w dowolnym
uktadzie odniesienia (konfiguracja "off-axis") wykorzystano klasyczna metode¢ 7sai'a-Pagano.

Globalng macierz sztywnosci tarczowej laminatu, w ktorym pewne warstwy moga by¢
uszkodzone, a inne pozostawa¢ w stanie dziewiczym wyznaczono w ramach klasycznej teorii
laminatoéw. Dzigki takiemu podejsciu mozliwe jest uwzglednienie sekwencji utozenia warstw,
co rozni zastosowany model od innych - stosujacych ,homogenizacj¢” materiatu
kompozytowego.

W oparciu o uzyskane rezultaty doswiadczalne, dotyczace statych inzynierskich 1 gestosci
szczelin wewnatrzwarstwowych dla jednej wybranej konfiguracji krzyzowej laminatu,
wyznaczono wartosci stalych materiatowych wystepujacych w modelu teoretycznym.

Schemat pokazany na Rys. 5 podaje pozycje literatury, odnoszace si¢ szczegdtowo do
poszczegoOlnych etapdw analizy teoretyczne;.

5 OPIS PROCEDURY DOSWIADCZALNEJ

5.1 Charakterystyki materialu i przygotowanie probek

W celu weryfikacji zaproponowanego modelu teoretycznego przeprowadzono badania
doswiadczalne na probkach laminatowych o konfiguracji krzyzowej i katowej. Probki,
pokazane na Rys. 6 wykonano z jednokierunkowo zbrojonego kompozytu w postaci tasmy
typu "prepreg" o nazwie handlowej Ciba-Geigy Vicotex NCHR 174B (wtokno weglowe
Torayca T300/matryca epoksydowa). Charakterystyki warstwy w gléwnych osiach
materiatowych podano w Tab. 1. Uzyte oznaczenia zgodne sa z nomenklatura stosowana w
pracach [8]1[17].

W celu wykonania prébek laminatowych, z tasmy prepreg wycinano pod zadanymi
katami prostokatne ptytki o wym. 60x220 mm, ktore nast¢pnie umieszczano jedna na drugiej,



tak, aby uzyska¢ "stos" o okreslonej sekwencji ulozenia warstw. Byl on z kolei poddany
procesowi laminacji, zgodnie z parametrami podanymi przez producenta taSmy. Laminacje
przeprowadzano z uzyciem standardowej maszyny wytrzymato§ciowej, wyposazonej w
grube, stalowe plyty grzewcze. Proces utwardzania probek byt precyzyjnie sterowany przez
mikrokomputer, potaczony za posrednictwem interfejsu z termopara umieszczona w ptytach
grzewczych, kontrolujaca temperatur¢ plyt i predkos¢ jej narastania. Parametry laminacji
pokazano na Rys. 7.

Tab. 1 Charakterystyki jednokierunkowo zbrojonej warstwy kompozytu Vicotex NCHR 174B.

Charakterystyki Charakterystyki Wspolczynniki
sprezyste wytrzymalosciowe rozszerzalnosci liniowej
E; E, Gp v, X X Y; Y. S o oL
[GPa] [MPa] [1/°C]
137.0 10.0 4.8 0.3 1531 1390 41 145 98 3.1107 3.110°
ptytki szkto/epoksyd Ay
laminat CFRE - w
40 120 40
t
s V 1’ EEFEEEEEEEEREErEEE
B 200 -

Rys. 6. Probka testowa

Utwardzone kawatki laminatu cigto przy pomocy bardzo cienkiej, numerycznie sterowanej
tarczy diamentowej na dwie probki o wym. 25x200 mm kazda, a nastgpnie na ich koncach
klejono cienka warstwa kleju epoksydowego ptytki z widkna szklanego, ulatwiajace
mocowanie probek w gltowicy maszyny. Zgodnie z opisana procedura przygotowano dwa
zestawy probek - probki poprzeczne o kodzie [0/90,]s i katowe, okreslone kodem
[-20/+20/-012/-20/+20/+0a,/-20/+20]s. Ich charakterystyki podano w Tab. 2, Tab. 3 i na Rys. 8.

Kluczowe znaczenie dla obserwacji szczelin i pomiaru ich ilo$ci miato przygotowanie
powierzchni bocznej probek o jakosci zblizonej do zwierciadlanej. Uzyskano to dzigki
procedurze szlifowania 1 polerowania, opartej na schemacie Toftegaarda [24], z
wykorzystaniem maszyny DP-U4/Pedemax 2 1 materialow polerskich firmy Struers.
Powierzchnig poddawano systematycznej kontroli mikroskopowej, aby osiagajac odpowiedni
poziom jej jakosci unikna¢ jednocze$nie nadmiernego zmniejszenia szerokosci probek.
Szczegbdtowy opis procedury polerowania dostgpny jest u autora.

5.2 Obcigzenie

Probki testowe poddane byly jednoosiowemu rozciaganiu o monotonicznie rosnacym
obciazeniu. Stata pregdkos¢ obciazenia byta zaprogramowana i automatycznie sterowana az do
zniszczenia probki.. Wynosita ona 0.2 kN/min. (ok. 2% obciazenia niszczacego/min.) dla
probek zestawu # 2 1 0.5 kN/min. (ok. 1.5% obciazenia niszczacego/min.) dla zestawu # 1.



Dzigki tym niskim predkosciom obciazenia kazdy pomiar ilosci szczelin na ustalonym
odcinku pomiarowym zachodzit przy praktycznie stalym poziomie obciazenia.

8 warstw maty szklanej tkanina teflonowa  ( PARAMETERY LAMINACJI )
tkanina teflonowa warstwy laminatu |Z[ ci$nienie Sciskajace 0.75 MPa
folia aluminiowa )
plyta stalowa laszezyzna [/] ogrzewanie do temp120° C
:érodkowa [] predkos¢ ogrzewania 2° C/min
[/] utwardzanie w 120° C przez 60 min.
‘L S':h? chtodzenie do 60° C pod cisnieniem
sciskajaca H \_ poczatkowym Y,
I ___I
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spirala grzewcza ~| ukiad E ——_—
- [sterujacy | —

Rys. 7. Parametry procesu laminacji probek.

Tab. 2. Parametry geometryczne probek testowych.

Geometria Zestaw probek # 1 Zestaw probek # 2
A B C D E G H 1 2 3 4
¢t [mm)] 2.46 048 074 098 1.22

W mm] 2438 23.74 24.66 24.54 24.75 23.56 23.46 24.86 24.96 24.88 24.98
o [deg] 90 80 75 70 60 50 40 - - -

n - - - - - - - 1 2 3 4
+20° 1Y 200 tx
+0 | -0
y « m Y «—
Zestaw #1 Zestaw #2
[-20/20/-0,/-20/20/0,/-20/20]s [0/904]s

Rys. 8. Zestawy probek testowych.



5.3 Stanowisko badawcze

Proby rozciagania przeprowadzono z wykorzystaniem maszyny wytrzymatosciowe]
Instron, wyposazonej w glowicg o dopuszczalnej sile 50 kN. Odksztalcenia probek
wyznaczano metoda tensometrii elektrooporowej przy uzyciu czujnikow HBM 10/120 LY 11 1
HBM 10/120 XY 91. Obserwacj¢ wybranego obszaru bocznej powierzchni probki, w trakcie
ktorej dokonywano bezposredniego pomiaru liczby szczelin wewnatrzwarstwowych,
prowadzono przy uzyciu mikroskopu optycznego. Umozliwial on dzigki odpowiedniej
przystawce zainstalowanie kamery video lub aparatu fotograficznego i rejestracje pola
szczelin. Mikroskop wyposazony byt ponadto w specjalne rolki pozwalajace na jego pionowy
przesuw po belce translacyjnej lezacej w plaszczyznie probki. Dzigki temu mozliwa byta
obserwacja catego odcinka pomiarowego, ktorego dlugos¢ wynosita 48 mm. Schemat
stanowiska badawczego pokazano na Rys. 9.
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Rys. 9. Stanowisko badawcze.

6 WYNIKI BADAN, WERYFIKACJA DOSWIADCZALNA MODELU
TEORETYCZNEGO

6.1 Wytrzymalos¢ podluzna na rozciaganie

Warto$ci graniczne obciazenia, naprgzenia, odksztatcenia podtuznego i poprzecznego oraz
sredniej gestosci szczelin przy zniszczeniu badanych probek zestawiono w Tab. 3.

Warto$ci obcigzen niszczacych dla wszystkich probek zestawu # 2 byto bardzo zblizone,
mimo duzych réznic w stopniu uszkodzenia, okreslonym gestoscia szczelin poprzecznych -
tak wigc pgkanie matrycy nie wplywa na podluzna wytrzymalo$¢ probek. Wyniki
doswiadczalne poréwnano z rezultatami analizy teoretycznej opartej na metodzie czgSciowe;j
degradacji sztywno$ci (MCDS) warstw 1 kryterium Azzi-Tsaia-Hilla (ATH), z
uwzglednieniem naprgzen residualnych powstajacych w wyniku réznicy temperatur laminacji



i badania probek [8]. Wyniki teoretyczne bardzo dobrze odpowiadaty wynikom badan bez
wzgledu na typ probki i stopien jej uszkodzenia - pokazano to na Rys. 10.

Wytrzymato$¢ na podtuzne rozciaganie probek zestawu # 1, mimo ich réznej konfiguracji
katowej jest niemal taka sama - roznica migdzy skrajnymi warto$ciami nie przekracza 4.5%,
co wynika ze stosunkowo matego udziatu objgtosciowego warstw uszkodzonych (0.4) w
ogolnej objetosci laminatu. Wyniki podane w Tab. 3 pozwalaja stwierdzi¢, ze rOwniez w tym
przypadku stopien uszkodzenia warstw o nie wplywa na wytrzymatos¢ podtuzna probek.

Wykres zalezno$ci migdzy wytrzymatoscia podtuzna na rozciaganie i $rednia gestoscia
szczelin przy zniszczeniu dla probek katowych pokazano na Rys. 11.

Tab. 3. Wartos$ci graniczne obciazenia F;, napr¢zenia oy, odksztalcenia podluznego
erLult, odksztalcenia poprzecznego €1y 1 $redniej gestosci szezelin pyy.

Probka Charakterystyki graniczne
y N Kod Fuie Gult ELult  ETult Pult
azwa 0 [kN] [MPa] [%] [%] [1/mm]
A [ -20/20/90,/-20/20/90,/-20/20]; 35.0 5827 0.82 0.148 1.310
B [ -20/20/-80,/-20/20/80,/-20/20]; 339 580.0 0.85 0.166 0.960
C [ -20/20/-75,/-20/20/75,/-20/20]; 35.1 579.0 0.83 0.219 0.812
1 D [ -20/20/-70,/-20/20/70,/-20/20]; 346 5736 0.86 0.271 0.573
E [ -20/20/-60,/-20/20/60,/-20/20],  36.5 599.5 0.93 0.495 0.440
G [ -20/20/-50,/-20/20/50,/-20/20]; 343 5922 099 0.816 0.333
H [ -20/20/-40,/-20/20/40,/-20/20]; 34,5 598.1 1.00 1.298 0.125
1 [0/907, 109 9143 1.12 0.045 2.020
9 2 [0/90,], 10.3  557.1 1.10 0.016 1.083
3 [0/905], 10.2  416.7 1.07 0.011 0.860
4 [0/904]5 10.2  335.0 1.07 0.004 0.710
1620 wytrz. podtuzna 2,25
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o 1400 © 1,95
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Rys. 10. Obciazenie niszczace 1 ggsto$¢ szczelin przy zniszczeniu w funkcji ilosci
warstw poprzecznych w laminacie [0/90,];.
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Rys. 11. Obciazenie niszczace 1 ggstos¢ szczelin przy zniszczeniu w funkcji kata
warstwy uszkodzonej (zestaw probek #1).

Uwzgledniajac wyniki pokazane na Rys. 11 mozna przypuscié, ze szkodzenia warstw +a,
nie wptywaja istotnie na wytrzymatos¢ laminatu. Wspomnijmy, ze uszkodzone warstwy maja
silne wigzy ze strony warstw nieuszkodzonych, co tacznie ze wspomnianym matym
wspotczynnikiem objgtosciowego udziatu warstw z peknigciami moze stanowi¢ uzasadnione
wytlumaczenie powyzszego przypuszczenia.

6.2 Odksztalcenia podluzne i poprzeczne przy zniszczeniu

Odksztalcenia liniowe na kierunku sity (odkszt. podtuzne) i na kierunku prostopadtym do
sity (odkszt. poprzeczne) oraz gestos¢ szczelin w warstwach uszkodzonych, odpowiadajace
zniszczeniu probek krzyzowych, przedstawiono w Tab. 3 i na Rys. 12.

Odksztalcenia podtuzne przy zniszczeniu €r ¢ dla probek zestawu # 2 przekraczaty 1% 1
w matym stopniu zalezaly od grubosci, a takze gestosci szczelin w warstwie 90°. Decydujaca
rol¢ odgrywaty w tym wzgledzie nieuszkodzone "oktadki" 0°. Odksztatcenia poprzeczne €ty
- w przeciwienstwie do podtuznych - byty znikomo mate (0.045%+0.004%) 1 silnie zalezne
od grubosci warstwy 90°. Jest to skutek duzej sztywnosci tej warstwy (rosnacej ze wzrostem
grubosci) w kierunku poprzecznym do obciazenia, ktéra zasadniczo utrudnia powstawanie
odksztatcen poprzecznych. Pekajaca matryca nie ma tu wigkszego wplywu, a decydujaca rola
przypada nieuszkodzonym i sztywnym witoknom.

Odksztatcenia podtuzne 1 poprzeczne wraz z ggstoscia szczelin w  warstwach
uszkodzonych, odpowiadajace zniszczeniu probek katowych, podano w Tab. 3 i na Rys. 13.

Z rezultatow podanych w Tab. 3 wida¢, ze dla probek zestawu # 1 rosnacym warto§ciom
odksztalcen niszczacych, tak podtuznych, jak i poprzecznych, towarzysza malejace graniczne
gestosci szezelin. Nalezy zatem uznaé, ze o wartosciach odksztatcen niszczacych decyduje w
tym przypadku sekwencja warstw, a uszkodzenia rozwijajace si¢ w laminacie maja nieistotne
znaczenie, jezeli w ogole.

Im mniejszy jest kat o okreslajacy potozenie warstwy uszkodzonej, tym graniczne
odksztatcenie podiuzne jest wigksze (dla warstwy 40° gy =1%, a dla warstwy 90°
eLur=0.82%). Mozna to uzasadni¢ naturalng tendencja witdkien nachylonych wzgledem
kierunku obciazenia do zmniejszania kata nachylenia przy wzrastajacy obciazeniu
rozciagajacym. Potwierdzaja to wartosci granicznych odksztalcen poprzecznych eryy, ktore
zachowuja si¢ analogicznie do odksztatce podluznych. Jedynie wrazliwo$¢ erye na



zmniejszanie kata jest wyraznie wigksza w poréwnaniu z gpy (dla warstwy 40° - ery=1.3%,
podczas gdy dla warstwy 90° e1,=0.15%).

Poréwnanie wykresow pokazanych na Rys. 12 1 Rys. 13 prowadzi do interesujacej
obserwacji, a mianowicie takiej, ze w przypadku probek krzyzowych zmniejszaniu si¢
granicznych warto$ci odksztalcen podtuznych i poprzecznych towarzyszy zmniejszanie si¢
gestosci szczelin (ale ros$nie objetosciowy udziat warstw uszkodzonych), natomiast dla probek
katowych relacja jest odwrotna (przy stalym udziale objgtos§ciowym warstw uszkodzonych).
Te w pewnym sensie przeciwne wyniki moga posrednio wskazywa¢ na niezaleznos¢
odksztatcen przy zniszczeniu od rozwijajacych si¢ uszkodzen matrycy.
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Rys. 12. Odksztatcenie podtuzne, poprzeczne i ggsto$¢ szczelin przy zniszczeniu
w funkcji ilo$ci warstw poprzecznych w laminacie [0/90,];.
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Rys. 13. Odksztatcenie podtuzne, poprzeczne i1 ggsto$¢ szczelin przy zniszczeniu
w funkcji kata warstwy uszkodzonej (zestaw probek # 1).

6.3 Podluzny modul Younga (MY) i wspolczynnik Poissona (WP)

Na Rys. 14 1 Rys. 15 pokazano zmiany podtuznego modutu Younga (MY) i wigkszego
wspotczynnika Poissona (WP) w funkcji obcigzenia dla probek, odpowiednio, [0/90]s i
[0/904]s. W obu przypadkach sa to wielko$ci bezwymiarowe tzn. odniesione do wartosci



poczatkowych. Na rysunku tym pokazano takze zmiane gesto$ci szczelin w warstwie 90°.

Zmniejszenie wartosci WP wynosi ok. 50% w probcee [0/90]; 1 az 90% w przypadku probki
[0/904]s. Jakkolwiek redukcja WP wystepuje juz przy matym obciazeniu, to jest znacznie
wyrazniejsza, gdy przyrostowi obciazenia zaczyna towarzyszy¢ proces pgkania matrycy w
warstwie poprzecznej.

Podluzny MY jest znacznie mniej wrazliwy na przyrost obciazenia i zwigzang z tym
zmiang gestosci szezelin. Redukcja poczatkowej wartosci MY wynosi ok. 13% dla probki
[0/904]s 1 7% dla probek # 2 1 # 3. Bardzo podobne wartos$ci uzyskal Allen i in. [4] dla
laminatu kompozytowego grafit/epoksyd AS4/3502.
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Rys. 14. Bezwymiarowy podtuzny modut Younga, wspotczynnik Poissona i1 ggstos§¢
szczelin w funkcji obciazenia dla laminatu [0,90]s.
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Rys. 15. Bezwymiarowy podtuzny modut Younga, wspdtczynnik Poissona i ggstos$¢
szczelin w funkcji obciazenia dla laminatu [0,904];.

W przypadku probki [0/90]s nie stwierdzono zmniejszenia modutu, a wrgcz jego
nieznaczny wzrost (maks. 2.5%). Przyczyna tego efektu mogty by¢ bardzo krétkie szczeliny
biegnace wzdhuiz granicy warstw 0/90, wychodzace z wierzchotkow szczelin
wewnatrzwarstwowych, wywolujace czg§ciowa delaminacj¢ na krawedziach probki. Biorac
pod uwage to, ze warstwa 90° zmniejsza modul podtuzny laminatu poprzecznego w



porownaniu z jego warto$cia dla warstwy jednokierunkowej 0°, a takze to, ze czujniki
umieszczone byly na powierzchni warstwy 0°, mozna przyja¢ czeSciowe rozwarstwienie
laminatu za przyczyng nieznacznego wzrostu wartosci zmierzonego podtuznego MY.

Warto zauwazy¢, ze redukcja charakterystyk inzynierskich jest najwigksza dla probek o
najwigkszej grubosci, podczas gdy gestos¢ szczelin w takich probkach jest najmniejsza. Tak
wigc zmiany sztywnosci zaleza nie tylko od stanu uszkodzen, ale takze od objgtosciowego
udziatu warstwy uszkodzonej w catkowitej objgtosci elementu laminatowego.

Na Rys. 16, Rys. 17 i Rys. 17 pokazano zmiany WP i MY dla probek ,,A”, ,,C” 1 ,H” o
kodach, odpowiednio, [-20/20/90,/-20/20/90,/-20/20]s,  [-20/20/752/-20/20/75,/-20/20]5
i [-20/20/-40,/-20/20/40,/-20/20]; , nalezacych do zestawu # 1. Widoczne sa istotne roéznice
jakosciowe migdzy zachowaniem si¢ tych probek i probek krzyzowych.

Wbrew oczekiwaniom, wraz ze wzrostem obciazenia i1 zarazem ggstosci szczelin w
warstwach to (a=90° dla probki ,,A”, a=75° dla probki ,,C”, a=40° dla probki ,,H”),
stwierdzono nie spadek, lecz wzrost wartosci wspotczynnika Poissona. Odnosi si¢ to rowniez
do pozostatych probek zestawu # 1. Dla probki ,,A”, w ktérej zanotowano najwigksza ilos¢
szczelin, wynosil on maksymalnie 3.5%, za$ dla probki ,,H” wykazujacej jedynie pojedyncze
peknigcia - 18 %. Nalezy stad wnioskowac, ze wzrost wspdtczynnika Poissona przy wzroscie
obciazenia zwiazany jest z sekwencja katowa ulozenia warstw 1 jej wplywem na
odksztatcenia laminatu (bezposrednio rzutujace na wielkos¢ wspodtczynnika Poissona),
natomiast pgknigcia warstw to jedynie ostabiaja ten wzrost, ale nie sa w stanie spowodowac
bezwzglednej redukceji wartosci wspotczynnika.

Podtuzny modut Younga dla probki A (Rys. 16) pozostaje praktycznie na poziomie jego
poczatkowej warto§ci w catlym zakresie obcigzenia, mimo znacznej liczby szczelin
wewnatrzwarstwowych. Tak wigc nalezy przyjac, ze nie zalezy on w tym przypadku od stanu
uszkodzenia laminatu. Dla probki H Rys. 18) stwierdzono stopniowe zmniejszanie si¢
modulu, siggajace ok. 9% przy jej zniszczeniu. Nie nalezy jednak tego laczy¢ z
uszkodzeniami, gdyz wtasnie w probce H jest ich najmniej sposrdéd wszystkich badanych
probek katowych.

Warto doda¢, ze w Zzadnej z probek zestawu # 1 nie zaobserwowano wystgpowania szczelin
w warstwach o wspoélnej dla wszystkich probek orientacji £20°, za§ w warstwach +40°
(prébka H) stwierdzono jedynie pojedyncze szczeliny. Wynika stad zatem, ze mechanizm
uszkadzania si¢ laminatu zwiazany z rozwojem szczelin wewnatrzwarstwowych nie ujawnia
siec w przypadku warstw okreSlonych katem mniejszym od ok. 40°. Uzasadnione jest
przypuszczenie, ze taki graniczny kat wystepuje takze dla innych konfiguracji laminatow.

Wykresy przedstawione na Rys. 14+Rys. 18 $wiadcza, ze MY prognozowany przez
stosowany model teoretyczny pozostaje w bardzo dobrej zgodnos$cia z wynikami
doswiadczalnymi dla wszystkich probek krzyzowych i1 wigkszo$ci probek katowych Wyniki
doswiadczalne 1 uzyskane z modelu obliczeniowego roznig si¢ nie wigcej niz 10%. Dla
petnego obrazu nalezy jednak zaznaczy¢, ze w analizowanych probkach katowych zaleznos¢ MY
od gestosci szczelin — jak to juz wspomniano wezesniej - jest problematyczna.

Zgodnos¢ obliczonych 1 pomierzonych wartosci WP nie jest w ogélnym przypadku tak
dobra, jak w odniesieniu do MY, lecz wyraznie lepsza niz przy wykorzystaniu MCDS. W
probkach krzyzowych maksymalna roznica nie przekracza 30%, ale w wigkszoS$ci
przypadkéw jest znacznie mniejsza. W probkach katowych rezultaty byly jakosciowo
odmienne od tych dla prébek krzyzowych. Zamiast zmniejszania WP przy wzroscie
obciazenia 1 gestosci szczelin zaobserwowano jego stopniowy przyrost - zawarty byt on w
zakresie 3+18 %. Wydaje si¢ za stuszne przyjac, iz jest on spowodowany sekwencja katowa
warstw 1 nie moze by¢ reprezentatywny dla innych konfiguracji.
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Rys. 16. Bezwymiarowy podluzny modul Younga, wspdiczynnik Poissona 1 ggstos$¢
szczelin w funkcji obciazenia dla laminatu ,,A” [-20/20/90,/-20/20/90,/-20/20]s.
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Rys. 17. Bezwymiarowy podluzny modut Younga, wspdtczynnik Poissona i gestos¢
szczelin w funkcji obciazenia dla laminatu ,,C” [-20/20/-75,/-20/20/75,/-20/20];.
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Rys. 18. Bezwymiarowy podluzny modul Younga, wspdiczynnik Poissona i1 ggstos$¢

szczelin w funkcji obciazenia dla laminatu ,,H” [-20/20/-40,/-20/20/40,/-20/20];.




7 WNIOSKI KONCOWE

Przedstawione w pracy wyniki badan do$wiadczalnych, jak i wyniki teoretyczne, a
dotyczace wptywu szczelin wewnatrzwarstwowych w laminatach weglowo/epoksydowych o
réoznych orientacjach, na ich wytrzymato$¢, odksztatcenia niszczace 1 charakterystyki
inzynierskie pozwalaja stwierdzi¢, ze:

M nie stwierdzono znaczacego wplywu uszkodzen warstwy 90° w laminatach krzyzowych i
warstw +a w laminatach katowych na wytrzymato$¢ podtuzna tych laminatow,

M poprzeczne i podluzne odksztalcenia niszczace sa praktycznie niezalezne od
powstajacych szczelin,

M dla laminatow krzyzowych, zarbwno modul Younga, jak i wspotczynnik Poissona ulegaja
redukcji na skutek uszkodzen wewnatrzwarstwowych w warstwie 90°. Wspotczynnik
Poissona jest znacznie bardziej czuly na zmiang ggstosci szczelin niz modut Younga,

M dla laminatéw o badanej orientacji katowej, wplyw rozwijajacych si¢ uszkodzen na
charakterystyki inzynierskie jest znikomy (jezeli w ogo6le wystepuje). Whbrew
narastajacym uszkodzeniom, zaobserwowano wzrost warto$ci wspolczynnika Poissona.
Redukcje modulu Younga zaobserwowano jedynie dla pewnych orientacji probek, nie
stwierdzono jednak, aby spowodowana byta obecnos$cia szczelin wewnatrzwarstwowych,

M pordwnanie rezultatdw teoretycznych z do$§wiadczalnymi wykazato ich dobra zgodnosé,
szczegolnie w przypadku laminatéw krzyzowych (w tym wypadku mozna moéwi¢ o
znakomitej zgodnos$ci). Niezaleznie od konfiguracji laminatu lepsza zgodno$¢ wynikéw
uzyskano w przypadku podluznego modulu sprezystosci, w przypadku wspodtczynnika
Poissona byta ona nieco gorsza,

M w kilku przypadkach laminatéw katowych, model teoretyczny nie byt w stanie
prawidlowo opisa¢ wynikéw doswiadczalnych, co nalezy wiazaé z tym, ze zmiana
charakterystyk sprezystych nie byla w tych przypadkach stowarzyszona z niemal
niewystepujacym pekaniem matrycy. Dla bardzo matych ggsto$ci szczelin model
teoretyczny musi prowadzi¢ do rezultatow takich, jakie otrzymuje si¢ dla materiatu bez
uszkodzen i w istocie tak wlasnie jest,

M  wyniki uzyskane dzigki zastosowanemu modelowi teoretycznemu sa wyraznie lepsze niz
te, ktore daje wspomniana wczesniej procedura oparta na MCDS,

M przy formutowaniu jednoznacznych sadow i szacunkéw odnosnie wptywu uszkodzen
laminatow kompozytowych na ich wlasnosci wytrzymalosciowe i sztywno$ciowe nalezy
zachowa¢ daleko idaca ostrozno$¢, a wnioski prawdziwe dla okreslonej klasy laminatéw
nie musza by¢ prawdziwe dla innej klasy
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