Анализ усталостного разрушения и роста трещин в ламинатных композитах с эпоксидной матрицей, армированных графитовыми волокнами.

С. Путич, П. С. Ускокович, Р. Алексич
Введение. Усталостные характеристики композитных материалов тщательно исследовались на протяжении последних лет вследствие того, что усталость композитов являлась причиной большинства отказов составляющих узлов. Местные дефекты в изотропных материалах, таких как металлы и полимеры, обычно развиваются монотонно, в результате чего происходит разрушение материала. В композитах же сочетание из четырех основных типов разрушений исследовалось посредством циклических нагрузок, таких как матричное разрушение, волоконно-матричное расщепление, расслоение, и волоконный излом. Армированные углеродным волокном полимерные композиты (СFRP) находят широкое применение т.к. сочетают в себе значительную прочность, высокий модуль упругости, и низкую плотность. Среди множества исследований CFRP, ряд работ были посвящены исследованию усталостной прочности. Например, в работе Мияно и др.[1] произведены усталостные эксперименты однонаправленных CFRP при различных температурах и частотах нагружений. В работе Хариса и др.[2] исследования для CFRP с различным направлением слоев показали, что сочетание циклических нагружений на растяжение и сжатие приводит к более значительным разрушениям, чем циклические нагружения на растяжение и сжатие в отдельности. Вонг и Чанг [3] осуществили  контроль усталостного разрушения CFRP с перекрещивающимися слоями посредством измерения их электрического сопротивления. Также ряд работ посвящен сравнению усталостных исследований при растяжении однонаправленных [4] и квазиизотропных [5] CFRP с термопластичной и термореактивной (термоотверждающейся) матрицей. Произведя подробный фрактографический анализ, Шин и Янг [6] исследовали свойство расслоения переплетенных CFRP.


Влияние свойств материала, условий обработки, а также особенностей конструкции на результирующие усталостные характеристики композитов признает недействительным ряд обобщений экспериментальных результатов для номинально идентичных композитов [7]. Непосредственно после того как пробные образцы оказываются чувствительны к краевым эффектам, они становятся более подвержены усталостному разрушению чем целиковая конструкция. Хотя испытание готового элемента конструкции более предпочтительно, но дорого, трудоемко и сложно приводится в соответствие со стандартом, который для упрощения эксперимента позволяет испытание типовых образцов. Кертис и др.[8] сделали предположение, что низкочастотные усталостные испытания, к которым отмечена чувствительность отдельных материалов, может обеспечить лучшее отображение исследуемых характеристик, чем высокочастотные лабораторные тесты. При усталостных испытаниях на высоких частотах в структуре материала возможно образование более сложного напряженного состояния, чем в идеализированном образце. Тем не менее, для того чтобы определить тип испытаний на стадии пробных образцов, результаты которых могли бы использоваться как часть методики достоверных расчетов на усталость, необходимы высокочастотные усталостные испытания. В ряде работ отмечается возможное повышение температуры в течение усталости композитов, зависящее, прежде всего от уровня и частоты циклической нагрузки и относимое к самым разным источникам теплоты [8-11]. Данное исследование характеризует усталость при испытаниях на высоких частотах графито-эпоксидных ламинатных материалов с перекрещивающимися и различно направленными слоями посредством S-N испытаний и анализа трещиностойкости. Для минимизации эффекта остаточных деформаций от повышения температуры, которые могут привести к неверным результатам, мы предложили метод определения более точного значения усталостной прочности, представленного в данной работе как реальная усталостная прочность.


Обзор материалов и проведенных экспериментов. Изготовлены 67 образцов из графитоэпоксидного полуфабриката композиционного пластика (Brochier) с толщиной одного слоя около 0.15 мм и двумя типами армирования (0˚/90˚ и ±45˚).  Образцы изготавливались автоклавированием в соответствии с заводскими рекомендациями при температуре 175˚C и давлении 7 бар на протяжении одного часа, и далее при температуре 190˚С и давлении 7 бар на протяжении 4 часов. На завершающей стадии образцы подвергались медленному охлаждению до 40˚С. Масса волоконной фракции каждого образца около 65%. В зависимости от типа исследований и соответствующих стандартов использовались различные размеры образцов. Перечень экспериментов с обозначениями серий используемых образцов представлен в Таблице 1.


Эксперименты на статическое растяжение выполнены на серво-гидравлической испытательной машине (Schenck Trebel RM 100) с гидравлическими захватными устройствами. Среднее значение предела прочности на разрыв и модуля упругости определено для образцов Z-1 и составляет 503.6 МПа и 47.4 ГПа, в то время как предел прочности при сдвиге и модуль упругости для образцов S-2 составили 102 МПа и 5.4 ГПа соответственно.


Испытания на усталостную прочность проводились на растяжение в условиях переменных нагрузок на высокочастотном пульсаторе (Amsler), способном развивать синусоидальные переменные нагрузки в пределах от -100 до +100 кН. Среднее значение нагрузок и их амплитуд регистрировалось с точностью ±50 Н. Коэффициент асимметрии цикла 0.1, частота в пределах от 120 до 130 Герц. Для измерения остаточных деформаций к образцам приклеены тензодатчики и подключены к ПК через многоканальную динамическую систему с преобразователем (Alpha 2000). Уровень остаточных деформаций регистрировался относительно числа циклов. Образцы серий TD-1, TD-2, SD-1, и SD-2 имели концентратор минимальной ширины 20мм и радиусом 34мм. 
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load amplitude were registered with an accuracy of =50 N, The stress ratio in
fatigue was 0.1, and the frequency was in the range from 120 to 130 Hz. For the
purpose of residual strain measurements, strain gauges were glued to the
specimens and connected to a PC through a multi-channel dynamic record system
(Alpha 2000) with a converter. The level of residual strains was registered in
relation to the number of cycles. Specimens from series TD-1, TD-2, SD-1, and
SD-2 were waisted to a minimum width of 20 mm with a radius of 34 mm.

Table 1

Program of Investigations with Specimen Series Dimensions and Designations
| Determined properties Lay-up Dimensions Number Number |
? 0%90° | +45° (mm) of layers | of specimens |
| i |
fStatic tensile properties Z-1 - 1 250%x20x25 | 20 | 10 |
|Static shear properties | -~ | s2 | 250x30x3 | 24 | 10
|Fatigue strength TD-1 TD-2 140x 30x 2 16 P15 +18 |
Real fatigue strength SD-1 SD-2 | 140x30%x2 16 t 4+ 4 i
Fatigue crack growth _ DAl | DA2 | s55x10x8 64 | 3+3 |

Tests for determining the crack growth rate were carried out on a resonant
high-frequency pulsator (Cracktronic) in three-point bending. The testing machine
can produce a sinusoidal discontinuous moment within the range from —70 to
+70N-m. The experiments were performed with the force control at the same
stress ratio of 0.1 and with the dynamic moment varying within the range from
12.7 to 4.4 N-m. The frequency ranged from 132 to 155 Hz. Subsize Charpy
specimens (Fig. 1) were cut by a hard-metal milling cutter from small bars
extracted from panel samples. Series of three specimens from each lay-up were
mechanically prepared before the test and taped with crack gauge foil (Rumul
RMF A-5) glued like a commnion strain gauge for recording the growth of a
fatigue crack.

|
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Fig. 1. Geometry and dimensions of a modified Charpy specimen.
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Испытания по исследованию скорости роста трещины производились на резонансном высокочастотном пульсаторе (Cracktronic) при трехточечном изгибе. Испытательная машина вырабатывает синусоидальный прерывающийся момент в диапазоне от -70 до +70 Н·м. Эксперименты проведены с регулируемым усилием при том же коэффициенте асимметрии цикла 0.1 и динамическим моментом, варьируемым в диапазоне от 12.7 до 4.4 Н·м. Изменение частоты производилось от 132 до 155 Герц. Образцы для испытания по Шарпи (Рис. 1) вырезались твердосплавной фрезой из брусков небольших размеров полученных из заготовок. Серии с тремя образцами из каждой выборки до эксперимента были подвергнуты механообработке и покрыты откалиброванной фольгой (Rumul RMF A-5) наклеенной подобно тензодатчикам для контроля роста усталостной трещины. 
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Fig. 3. Dependence of residual strain on the number of cycles at various load

specimens of the SD-1 series; (b) for specimens of the SD-2 series.
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Излом поверхностей механически разрушенных образцов был проанализирован с помощью сканирования электронным микроскопом (Philips − SEM 525) с целью изучить процесс развития усталости. Поверхность излома была покрыта тонкой золотой пленкой с целью улучшить качество изображения. 

Усталостная прочность. Результаты, полученные для образцов, взятых из серий от двух выборок представлены на Рис. 2 в виде зависимости напряжений от числа циклов. В ходе эксперимента  установлено, что амплитуда напряжений S непрерывно уменьшается с увеличением числа циклов N. Усталостная прочность Sf определена как прочность после 107 циклов. Сравнивая результаты с аналогичными, полученными в идентичных условиях для стеклоэпоксидных ламинатов с перекрещивающимися волокнами [12,13], показано, что S − N кривые для образцов серий TD-1 и TD-2 достаточно равномерные, причем видно, что небольшое изменение уровня напряжений приводит к значительным различиям в числе циклов. Однообразность кривых была вероятна т.к. испытываемые графитоэпоксидные ламинаты обладали волоконно-доминирующей прочностью. Полученные характеристики Sf имеют значения 425 МПа и 95 МПа для TD-1 и TD-2 соответственно. Высокие показатели получены для ориентации волокон 0˚/90˚, которые, вероятно, соответствуют преобладанию составляющей касательных напряжений для ориентации волокон ±45˚, как факт, что элементы, состоящие из волокон ±45˚, не имеют волокон, направленных по направлению нагрузки [14]. Показатели усталостной прочности, полученные для всех испытанных образцов, составляют 80 − 90% от значений статической прочности.
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Fig. 4. Fatigue crack growth versus the number of cycles.






Реальная усталостная прочность и остаточные деформации. Необходимо отметить, что благодаря упругим свойствам матрицы из смолы, а также недостаточной гибкости слоев и их возможном расщеплении, диссипация тепла выражена через увеличение температуры внутри материала в течение усталости. В итоге, матрица разрушается несмотря на использование термореактивной матрицы с температурой плавления 190˚С. Если свойства матрицы по увеличению несущей способности конструкции не учитывать, то размягчение матрицы, произошедшее в результате увеличения температуры, несомненно, будет снижать показатель усталостной прочности. Джозеф и Перракс [11] показали, что низкие частоты возбуждают дополнительный разрушающий процесс наиболее похожий на ползучесть, который ослабляется при увеличении частот. С другой стороны, при достижении высоких частот ухудшение свойств материала растет с увеличением температуры. К сожалению, данный процесс сложно предсказуем наукой и зависит от геометрии и размеров образцов, формы волн (амплитуды и частоты), и свойств, таких как тип матрицы и трение между матрицей и волокнами.
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Fig. 5. Measured constant-amplitude fatigue crack growth curves for DA-1 and DA-2 lay-ups with
thresholds at AK,, = 7.7 and 4.1 MPa-m''?, respectively.




Не придаваясь дальнейшим исследованиям эффектов данных феноменов, исследования были выполнены с целью замера остаточных деформаций ε и определения уровня переменных нагрузок при которых остаточные деформации минимальны но не ниже усталостного предела. Зависимость остаточных деформаций от числа циклов при переменном уровне нагрузок представлена на Рис. 3а и б. Значение варьируемой нагрузки при которой остаточные деформации минимальны было установлено в соответствии с полученными зависимостями и названо как реальная усталостная прочность Sfr (Таблица 2). Вышесказанное означает, что влияние термического эффекта, который может исказить результаты усталостных испытаний, сведено до минимума.


Микромеханический анализ усталостного роста трещины. В композитах, в отличие от изотропных материалов, рост микротрещин наблюдается на ранней стадии нагружения, однако, композиты способны воспринимать нагрузку вплоть до полного разрушения. В реальных условиях повреждение представляет собой сложное сочетание пересекающихся трещин, сколов, изломов волокон, и расслоений. Таким образом анализировать процесс разрушения достаточно сложно, однако, подходы к механизму излома подобны если структура повреждения представлена прогрессией единичной трещины, такой как расслоение. Плотность трещин можно принять как единичное распределенное повреждение, исследуемое методами механики разрушения как единичная трещина.


Исследование роста трещины (длина трещины, а, относительно числа циклов усталости, N) делают возможным определение кривизны da/dN из графика. В ходе эксперимента регистрировалось число циклов для каждых 0.05 мм трещины, в результате чего получили графики зависимостей а от N. На рисунке 4 изображены диаграммы зависимостей а от N для двух исследуемых типов композитов. Подобные тенденции наблюдались и для двух других образцов, взятых из тех же серий. Очевидно, что при идентичном уровне нагрузок число циклов приводящих к образованию трещины в образцах DA-1-1 (0˚/90˚) больше чем для образцов DA-2-1 (±45˚). Данный вывод можно отнести к механическим характеристикам соответствующих конфигураций материалов, т.е. образцы с более высокой прочностью на разрыв показывают большую сопротивляемость к образованию трещин. Также, для образцов DA-1-1 кривая зависимости а от N имеет скачок от линейной зависимости к внезапному возрастанию темпа роста трещины. В этом случае при увеличенном тепе роста трещины необходимо меньшее число циклов чем то, которое было на стадии образования трещины. В случае DA-2-1 наблюдаемый скачок более плавный. 
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Fig. 2. Comparative presentation of S —N curves for specimen series of 0790° and +45°
orientations.





Изображенные диаграммы представляют собой базис для расчета темпов роста трещин da/dN. Вследствие большого числа компилируемых данных в ходе испытания одного образца (около 50 измерений), получено соотношение da/dN = log(ΔK), что представлено графически (Рисунок 5). Зависящие от диапазона интенсивности напряжений ΔK, коэффициент С и показатель степени n вычислены по закону Пэриса [15]:

                                                               da/dN=C(ΔK)n                                  (1)

[image: image6.png]A" ({0.25 +0.025
10:1 !
|/

Fig. 1. Geometry and dimensions of a modified Charpy specimen.



На Рисунке 5 показан нижний предел роста повреждения, или пороговое значение отсутствия роста трещины, представляющее собой основу множества современных проектных методов. Высокое значение порога усталости ΔKth было получено для образцов DA-1-1. При их испытании также отмечены низкие темпы роста трещины da/dN. Наблюдать вышесказанное можно сравнивая диаграммы зависимостей da/dN от ΔK, где кривизна той части кривой, на которой еще действует закон Париса, больше, в случае испытания образцов с низкими темпами роста усталостных трещин. Этот вывод можно подтвердить обратив внимание на значения диапазона интенсивности напряжений ΔK, т.к. из диаграммы очевидно что больший диапазон ΔK зарегистрирован для идентичных da/dN. Cравнивая образцы DA-2-1 с DA-1-1 необходимо отметить, что DA-2-1 обладают высокой трещиностойкостью и сравнительно низким значением порога усталости, подтверждая тем самым факт, что исключительно высокие сдвиговые межслойные напряжения описанной структуры ослабляют конструкцию. Причиной наблюдаемых различий является многообразие микромеханизма роста трещин.

Фрактография. Для того чтобы объяснить механизм протекания усталостного разрушения использовалось сканирование электронным микроскопом (SEM), с помощью которого изучались поверхности излома образцов после усталостных испытаний. Микромеханически, поры или концентраторы напряжений в матрице это точки образования трещин. Для образцов типа TD-1 образование поперечной трещины происходит незамедлительно в слоях 90˚, и в ходе последующего циклирования ведет к образованию излома матрицы в слоях с ориентацией 0˚, как показано на Рис. 6. Сложное напряженное состояние вокруг очага трещины ведет к ее образованию в матрице и высоким концентрациям напряжений в слоях 0˚. В результате происходит волоконно-матричное разрушение, расслоение и излом волокон. Разрушение композитов имеет место в тот момент, когда происходит их ослабление продольными трещинами  а также трещинами образовавшимися в процессе деламинации слоев противоположной ориентации, образуя тем самым присущее им перераспределение напряжений между слоями. Излом волокон внутри наиболее ослабленного слоя приводит к последующему разрушению соседних слоев. Область расщепления слоев с волокнами противоположной ориентации вблизи излома поверхности показана при многократном увеличении на Рис. 7. В основном, исследование разрушения композитов с помощью фрактографии поверхностей излома образцов, подвергаемых a-N испытаниям, возможно применять и в случае исследования механизма разрушения стеклоэпоксидных ламинатов с перекрещивающимися слоями [16], подтверждающих, что рост основной трещины есть результат последовательных изломов волокон с ориентацией 0˚ в соответствующих слоях. Касательно усталости при изгибе, трещина, направленная по нормали к слоям 0˚ есть ни что иное как разрез, в то время как для усталости при растяжении первичная трещина направлена по нормали к направлению нагрузки (0˚), т.е. перпендикулярна растягивающим напряжениям.

В случае образцов с перекрестными слоями разрушение происходит при изломе большинства волокон в слоях, в результате чего визуально наблюдается вырывание волокон из матрицы. Также разрушение сопровождается расщеплением слоев, что представляет собой особое разрушающее явление в ходе усталостных испытаний. Начальные трещины, образовавшиеся в матрице одного слоя, после определенного числа циклов преобразуются в макроизломы как результат насыщения. Развитие таких трещин является причиной сложного напряженного состояния, которое передается касательными напряжениями смежным слоям противоположной ориентации. Распространение трещины вдоль слоев ведет к ослаблению волоконно-матричной основы; и как результат, волокна начинают воспринимать основную нагрузку, что приводит к их разрушению (Рис. 8). Аналогичный механизм усталостного разрушения наблюдался при a-N испытаниях образцов. Основное различие в том, что докритические трещины одновременно развивались в слоях с ориентацией волокон +45˚ и -45˚. Также было замечено нестабильное направление роста основной трещины, поэтому следует учитывать, что разрушение волокон может происходить в различных местоположениях, но всегда по направлению ≈45˚ к оси растяжения.[image: image7.png]aU 2B4E1 S5363.81 Eum
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Fig. 6 Fig. 7

Fig. 6. SEM micrograph of the fracture surface of TD-1 specimen showing matrix cracking in 0°
layers.

Fig. 7. SEM micrograph of the fracture surface of TD-1 specimen showing progressive delamination
between layers of opposite orientation (left: x25.4 magnification; right: detailed view of
delamination).




Траектории роста трещин достаточно сложны, и излом, сам по себе, означает не только структурный дефект. Разрушение матрицы, излом волокон, волоконно-матричное расщепленеие, и нарушение связи между слоями может привести к ухудшению механических свойств композитов. Кроме того, разрушение может широко распространяться не только в местах локализации микротрещин, хотя наличие данного дефекта наиболее критично.

[image: image8.png]Fig. 8. SEM micrograph of the fracture surface of TD-2 specimen showing fiber breakage in the
layers.



Во время работы композитные материалы подвержены периодическим и флуктуационным напряжениям, поэтому для полноценного функционирования объекта инженеры должны быть уверены в долговечности и надежности композитов. Несмотря на то, что основные работы по определению усталостных характеристик CFRP уже проведены, потребность в экспериментальных данных, необходимых для полного представления о свойствах композитов в условиях циклических нагрузок все еще существует.

Выводы. Значения усталостной прочности, полученные для образцов с двумя возможными ориентациями волокон находятся в диапазоне 80-90% от значения статической прочности, причем наибольшее значение получено для ориентации волокон 0˚/90˚. Различие значений усталостной прочности композитных образцов с различной структурой подтверждает факт, что усталостная прочность напрямую зависит от свойств волокон. Композиты с ориентацией волокон 45˚ обладают более низким пределом усталостной прочности если отсутствуют волокна, сонавправленные с нагрузкой.

В случае, когда высокочастотные усталостные  испытания необходимы для получения данных, используемых при расчетах на усталость, разработанный метод предназначен для определения фактической усталостной прочности, как переменного уровня нагрузки не ниже предела усталостной прочности, при котором имеют место минимальные остаточные напряжения.

В противоположность образцам с перекрестной структурой, для образов с однонаправленными волокнами характерны высокая скорость распространения трещин и сравнительно низкое значение предела усталости. Отсюда находит подтверждение факт, что высокие касательные межслойные напряжения дополнительно ослабляют конструкцию.

Фрактографический анализ показал, что поперечный излом характерен для образцов перекрестной структуры с ориентацией слоев 90˚. Как следствие, основное разрушение матрицы  происходит в слоях 0˚ при насыщении, когда начинает развиваться расщепление противоположно ориентированных слоев или продольное волоконно-матричное расщепление с последующим изломом волокон. Рассматривая образцы разнонаправленной структуры нужно отметить, что образование трещин происходит в матрице одного из слоев и развивается до излома большинства волокон, сопровождаемого расщеплением слоев.
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Buinonienst svicoxovacmomusie yemanocmusie uCnbImaRUs KOMROIUMHLLE Mamepuanos, apmupo-
sanivix zpagumoeeimu sonoxnavu. Iposeden cpasnumensubii anaius yemanocninozo nogedenusn
2DAPUMOINOKCUOHBIX  AAMUHAMHBIX mamepuanos ¢ wadpesom u fes Hadpesa ons PasIUYHbLX
crydaee opuenmayuu eonokon (190° u £45%. Kpome moco, ¢ npuUMeHenuem memooa cxanupy-
101etl IAEKMPORHOTE MUKPOCKONUU OCYI4ecmEnen MUKDOMEXaHUYeCKull anaaus noeepxrocmeil pas-
PYWENUA C Yenblo OOHAPYIICERUS MUKPOMEXARUZMOE PaIPYIEH S mamepuana. Tonyuennvie xcne-
PUMEHMANbHbIE DE3YTLMAMbI NOKAZARY, YMO YCMAROCHIHOE NOBpencOenue obycnoaneno xombunu-
posansiv spexmon mpewunoobpazosanis ¢ wampuye, 1POJOALHOZO PACCAOCHUS, PASPYIIENUS
60NOKOH U Oenavunayuu. JINS MUNUMUUPOBAHUA OCHIAMOUNbIX depopmayuonnvix aghghexmos,
CBRIAHHBIX C NOGBIULEHUEM MEMNEPAMYPYI, Hpednodicen Memod onpederenua paxmuveckoti ycma-
AOCMHOT HPOYHOCIU KAK NEPeMenHoz0 yposHs HOEPY3KU e Hudice npedena ycmanocmuoi npoy-
HOCImHU, NpU KOMOPOM UMEIOM MECTIO MUNUMATbHbIE OCIMAMONHbIE HANPANCENUA,

Kuiouesvie cnoea: ycramocts, namumaTHble KOMIO3UTRLI, KPUBAs YCTaJOCTH
§ — N, pocT TpeuiuHsI.

Introduction. Fatigue behavior of composite materials has been the subject
of intense research in recent years since fatigue is known to be responsible for the
majority of failures of structural components. Local damage in isotropic
materials, such as metals and polymers, usually develops monotonically leading
to material failure. In composite materials, on the contrary, a combination of four
main damage modes has been observed under fatigue loading, namely, matrix
cracking, fiber-matrix debonding, delamination, and fiber fracture. Carbon-fiber
reinforced polymer (CFRP) composites are attractive in that they combine high

strength, high modulus, and low density. Among many studies regarding CFRPs,
“some were concerned with their fatigue behavior. For instance, Miyano et al. [1]
carried out fatigue tests of unidirectional CFRPs at various temperatures and
loading rates. Harris et al. [2] observed for angleply CFRPs that the combination
of tensile and compressive fatigue loading is more damaging than purely tensile
or compressive stress cycling. Wang and Chung [3] achieved self-monitoring of
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fatigue damage in a crossply CFRP by electrical resistance measurement.- Studies
were engaged in comparison of tensile fatigue behavior of unidirectional [4] and
quasi-isotropic [5] CFRPs with thermoplastic and thermosetting matrices. By
using a thorough fractographic analysis, Shin and Jang [6] investigated
delamination features in woven CFRPs.

The influence of the material properties, processing conditions, and design
on the resulting fatigue performance of composites invalidates any generalization
of the experimental results for nominally identical composites [7]. Since coupon
specimens are sensitive to the free edge effects, they seem more susceptible to
fatigue damage than the entire structure. Although more desirable, testing of a
complete structural part is costly, complicated, and not easy to standardize, which

leaves coupon specimen testing still in use for its simplicity and ease. Curtis et al.

[8] surmise that low-frequency fatigue experiments, in which a particular material
response is recorded, might provide a better depiction of the component
performance than higher frequency laboratory tests. In fatigue tests at higher
frequencies, the material of a structure may be subjected to a more complex stress
state than in an idealized coupon. However, the necessity for defining suitable
tests at a coupon-level, which could be used as a part of the methodology for a
reliable fatigue design, leads to a need for high-frequency fatigue tests. The
literature recognizes the possibility of temperature rise during fatigue of
composites that depends primarily on the level and frequency of cyclic load and
can be attributed to a number of various heat sources [8-11]. This study
characterizes the high-frequency fatigue behavior of a crossply and angleply

carbon-fiber reinforced epoxy by § — N testing and by analysis of crack growth.

In order to minimize the effect of residual strains due to temperature rise, which
may disturb fatigue measurements, we propose a method for determining a more
realistic value of the fatigue strength designated in this study as the real fatigue

strength.

Overview of Materials and Performed Experiments. Sixty-seven specimens
were fabricated by using unidirectional carbon-epoxy prepregs (Brochier), which
had the thickness of a single layer of approximately 0.15 mm with two
arrangements of reinforcements (0°90° and +45°. The specimens were
manufactured in an autoclave according to the manufacturer’s recommendations
at175°C and 7 bar for 1 hour followed by 190°C and 7 bar for 4 hours. Finally, the
specimens were cooled slowly down to 40°C. The fraction of the fiber mass for
each specimen was approximately 65%. Depending on the type of investigation
and the corresponding standard, various specimen dimensions were used. A
review of the investigations with designations of the specimen series used is
presented in Table 1.

Static tensile tests were performed on a servo-hydraulic testing machine
(Schenck Trebel RM 100) with hydraulic grips. The mean values of the tensile
strength and modulus of elasticity were determined for specimens Z-1 and found
to be 503.6 MPa and 47.4 GPa, respectively, while the shear strength and
modulus for specimens S-2 were 102 MPa and 5.4 GPa, respectively.

The investigations of fatigue strength were performed at a tensile variable
load on a high-frequency pulsator (Amsler), which can develop sinusoidal
variable loads in the range from —100 to 4100 kN. Mean values of the load and

94 ISSN 0556-171X. Ipobaemsr npownocmu, 2003, Ne §





[image: image11.png]S, Putic, P. S. Uskokovié, R. Aleksi¢

Fracture surfaces of mechanically fractured specimens were analyzed by
scanning electron microscopy (Philips-SEM 525) to study micromechanisms of
fatigue. The fracture surfaces were vapor-coated with a thin layer of gold to
enhance the quality of the image.

Fatigue Strength. The results obtained for specimens selected from the
series of two lay-ups are presented in the form of § — N curves in Fig. 2. During
the experiment, it was established that the stress amplitude § decreased
continuously with increasing number of cycles N. Fatigue strength § 5 was

defined as the strength after 107 cycles. By comparing these results with those
obtained for woven glass-epoxy laminates with the same stacking sequence [12,
13], one can see that the S — N curves for both TD-1 and TD-2 specimen series
are rather flat, meaning that slight changes in the stress level resulted in big
differences in the cycles. The flatness of the curves was expected since the
carbon-epoxy laminate tested has a fiber-dominated strength. The obtained values
of S, were 425 MPa and 95 MPa for TD-1 and TD-2, respectively. Higher
values were found for the 0%90° orientation, which is probably due to the
dominant shear-stress components for +45° orientation, and the fact that the
lay-ups containing +45° fibers have no fibers along the load direction [14]. The
values of the fatigue strength obtained for all tested specimens were in the range
from 80 to 90% of the static strength value.

S, MPa

500

400

300

200

100

10* 10° 10° 10° 10" 0t N, cycles

Fig. 2. Comparative presentation of S —N curves for specimen series of 0790° and +45°
orientations.

Real Fatigue Strength and Residual Strain. Due to the resin matrix
viscoelasticity, as well as to the ply failure and delamination [8], the dissipation of
heat manifested through the temperature increase can develop within the material
during fatigue. As a consequence, the matrix degrades in spite of the fact that a
thermosetting matrix with a melting point of about 190°C was utilized. If the
matrix contribution to the load-carrying capacity is not negligible, the matrix
softening caused by the temperature increase will apparently degrade the fatigue
strength. Joseph and Perreux [11] pointed out that low frequencies induce an
additional damage mechanism most likely due to creep, which is attenuated as the
frequency increases. On the other hand, when high frequencies are imposed, the
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material degradation rate increases with temperature. Unfortunately, this process
is not easily predictable since it depends on the specimen geometry and size, test
waveform (amplitude and frequency), and features such as the type of matrix and
friction between the matrix and fibers.

In order to partially shield the effects of these phenomena, investigations
were performed with the aim to register residual strains ¢ and to determine the
levels of the variable load at which residual strains are the lowest but are not
below the fatigue limit. The dependence of the residual strain on the number of
cycles at various variable load levels is presented in Fig. 3a and b. The values of
the variable load at which residual strains are minimal were determined from the
obtained dependencies and were designated as the real fatigue strength § f
(Table 2). Its significance is in that the influence of the thermal effect, which may
disturb the fatigue measurement, is minimized.

Table 2
The Determined Values of the Real Fatigue Strength and Residual Strain
—
| Specimen series Residual strain &, um/m [ Real fatigue strength S4,MPa
r SD-1 " 727 418
L SD-2 569 90
£, um/m
2200 — ]
2000 I " n O | 57425 MPa
1800 o o
/91
1600 4 950 . +‘
1400 a  8D-141 i : §,=422 MPa
’200‘]’% o SD.1-2 . 1 1’#
10004— & §p-1-3 I L—_ 5420 MPa
- N i
:zs v S j = ‘F‘; 55,7418 MPa
4004 — T {_
200 2
0%— é— %— _5 -;4_4 11
10* 10 N, cycles
a
£, um/m
0T N E— I
1800
] :
1600 +————————
1400 145 :E]sﬁss MPa
1200 o §D-2-1 4 L:"
1000 E o SD-2-2 [y {593 MPa
800 : gg:gj i —A——}S,=91 MPa
soo«]_ S ] T 15,00 ea
400 }
200 ‘ g
0 e - -
10* b W N, cycles

Fig. 3. Dependence of residual strain on the number of cycles at various load levels: (a) for
specimens of the SD-1 series; (b) for specimens of the SD-2 series.
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Micromechanical Analysis of the Fatigue Crack Growth. In composites,
unlike isotropic materials, microcracks are initiated at an carly stage of loading
but composites still can stand the load until final fracture. In real service, damage
is a complex mixture of transverse cracks, splits, fiber fractures, and
delamination. Analyzing damage growth is rather difficult, but fracture mechanics
approaches are an option when the growth of damage is presented by the
progression of a single crack such as delamination. The crack density can be
considered as a single distributed damage, and it may be studied by fracture
mechanics as a single crack through different approaches.

The crack growth measurements (crack length, a, against the number of
fatigue cycles, N) allow determination of the slopes da/dN from the graphs.
During the investigation, the number of cycles for every 0.05 mm of the crack
length was recorded and then a vs N diagrams were plotted. Figure 4 shows
characteristic a vs N diagrams for both lay-ups tested. Similar trends were
observed for other two tested specimens from each configuration series. It is
obvious that at the same load level, the number of cycles required for crack
formation for DA-1-1 (0%90°) specimens is larger than that for DA-2-1 (+45%
specimens. This conclusion can be related to the mechanical characteristics of the
respective configuration, i.e., the specimen with a higher tensile strength shows a
higher resistance to crack formation. Also, for the DA-1-1 specimen, the a vs N
curve has an abrupt shift from the linear portion indicating an increase in the
crack growth rate. In this case, for the same crack length increment, a
considerably smaller number of cycles is required than that for the initial crack
formation. In the DA-2-1 case, this shift is more gradual.

a, mm

10° 10* 10° 10 N, cycles

Fig. 4. Fatigue crack growth versus the number of cycles.

These a vs N diagrams served as a basis for calculating the crack growth
rate da/dN. Because of the large number of data compiled during testing of one
specimen (about 50 measurements), the ratio da/dN = log(AK ) is generally
presented graphically (Fig. 5). Depending on the range of the stress intensity

factor AK, the coefficient C and exponent n were calculated from the Paris law
[15]:
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dajdN = C(AK)" )

Figure 5 shows the lower limit to damage growth, or the effective no-growth
threshold, which forms the basis of many current design approaches. The higher
value of the fatigue threshold AK,, was found for specimen DA-1-1. It also has
the lower crack growth rate da/dN. This can be seen by comparing the da/dN vs
AK diagrams, where the slope of the portion of the curve where the Paris law is
valid is greater in the case of specimens that have a lower crack growth rate. This
conclusion can also be confirmed by the corresponding values of the stress
intensity factor range AK, because from the diagram it is obvious that a larger
range of the stress intensity factor AK is registered for the same value of da/dN.
As opposed to DA-1-1 specimen, in the case of DA-2-1 specimen, one can notice
the higher crack growth rate and relatively low values of the fatigue threshold,
which confirms the fact that there are exceptionally high shearing interlaminar
stresses in such structures that weaken the construction. The observed differences
occurred due to various crack growth micromechanisms.

da/dN , umjcycle

1000

100

10

01

001 s
4 5 6 7 8910 20 AK, MPa-m

Fig. 5. Measured constant-amplitude fatigue crack growth curves for DA-1 and DA-2 lay-ups with
thresholds at AK,, = 7.7 and 4.1 MPa-m''?, respectively.

Fractography. In order to explain the mechanism of the fatigue fracture
events observed, scanning electron microscopy (SEM) was used to study the
fracture surfaces of specimens after fatigue testing. Micromechanically, voids or
stress concentrations in the matrix are normally the points of initiation of
cracking. For the case of TD-1 type specimens, transverse cracking immediately
occurred in the 90° layers, and during subsequent cycling, lead to crack formation
in the matrix in the layers with 0° orientation, as shown in Fig. 6. The complex
stress state around the crack tip caused crack formation in the matrix and high
stress concentrations in the layers with 0° orientations. This leads to fiber-matrix
debonding, delamination, and fiber breakage. Fracture of the composite occurred
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at the moment when it was weakened by longitudinal cracks and cracks formed
by delamination of the layers with opposite orientations, which enabled proper
stress transfer between them. The fiber breakage within the weakest layer was
followed by progressive failure of the fibers in remaining layers. Delamination of
the layers with opposite fiber orientations near the fracture surface and a region of
higher magnification can be observed in Fig. 7. In general, the sequence of
damage in composites observed in fractographic studies of the fracture surfaces of
specimens subjected to a— N testing agreed with the previous ones and with the
investigations on the damage mechanisms of crossply glass-epoxy laminates [16],
revealing that the growth of the main crack was a result of successive breakage of
fibers in lay-ups containing 0° fibers. In bending fatigue, a crack normal to the 0°
layers is introduced by the notch, while in tensile fatigue, the initial crack is
normal to the loading direction (0°), i.e., normal to the tensile stress.

Fig. 6 Fig. 7

Fig. 6. SEM micrograph of the fracture surface of TD-1 specimen showing matrix cracking in 0°
layers.

Fig. 7. SEM micrograph of the fracture surface of TD-1 specimen showing progressive delamination
between layers of opposite orientation (left: x25.4 magnification; right: detailed view of
delamination).

In the case of crossply specimens, failure resulted from breakage of the
majority of fibers in the layers and from macroscopically visual fiber pullout from
the matrix. This was accompanied by delamination, which represents the
additional phenomenon of failure during fatigue loading. The initial cracks started
in the matrix of one layer and, after a certain number of cycles, they transformed
into a macrocrack as a result of saturation. The appearance of such a crack caused
a complex stress state, which was transferred by shear stresses to the neighboring
layers of opposite orientation. The crack spreading along the fibers weakened the
fiber-matrix bond; as a result, the entire load was transferred to fibers that lead to
their failure (Fig. 8). Similar mechanism of fatigue damage growth was found in
a— N tested specimens. The main difference is in the fact that subcritical cracks
were growing at the same time in lay-ups containing +45° and —45° fibers. Also,
unstable direction of the main crack growth was observed, which is reasonable
having in mind that the fiber breakage occurred in different locations but always
at approximately 45° to the tensile axis.
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Fig. 8. SEM micrograph of the fracture surface of TD-2 specimen showing fiber breakage in the
layers.

Crack paths are highly complex, and the crack itself is not the only
manifestation of structural damage. Matrix cracks, fiber breakage, fiber/matrix
splitting, and debonding between the laminate layers could aid the degradation of
the composite’s mechanical properties. Furthermore, this damage may be
widespread and not necessarily localized in the crack-tip region, although this is
usually where the damage is most severe.

During operation, composites are subjected to repeating and fluctuating
stresses, which implies that, for successful application, designers must be
convinced of the long-term durability and reliability of composites. Although
significant efforts on fatigue characterization of CFRPs have been made, there is
still a need for experimental data required for a complete view of the composite
response to the applied cyclic loading.

Conclusions. The values of fatigue strength obtained for both orientations
were in the range of 80-90% of the degree of the static strength with higher
values found for the 0°9(° orientation. The difference in the fatigue strength
between the lay-ups is significant, confirming that the fatigue strength is mainly
dependent on the fiber properties. The lay-ups containing 45° fibers have a much
lower fatigue strength since they have no fibers along the load direction,

In the case where fatigue tests at higher frequencies are necessary for the
generation of fatigue design data, a method is proposed for determining a real
fatigue strength as a variable load level at which residual strains are minimal,
although still higher than the fatigue limit,

stresses contribute to additional weakening of the construction.

Fractographic analysis revealed that transverse cracking immediately
occurred in the 90° layers of the crossply specimens. As a consequence,
significant matrix cracks occurred in 0° layers, and after saturation, there followed
delamination of the layers of opposite orientation or longitudinal fiber-matrix
splitting and subsequent fiber breakage. In the case of angleply specimens, the
initial-crack started in the matrix of one layer and developed until the breakage of
the majority of fibers in the layers accompanied by delamination.
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Pezome

Bukonano BucokowactorHi BUNPOOYBaHHA H4 YTOMY KOMIOSHTHHX Marepiajis,
10 apMOBaHi radiTOBUMM BOJOKHAMH, IIpoBeseno nopiBHATLHMI ananis YTOM-
HOI [TOBEAIHKH IPadiTOENOKCHANNX TaMIHANTHIX MaTepianiB i3 HaapesoM Ta 6e3
AN PI3HUX BHITA[KIiB Opi€HTAUiil BOIOKOH (0790° i +45°). Okpim Toro, 3 Buko-
PHCTaHHAM METOAY CKaHyBalbHOI CIEKTPOHHOT MIKPOCKOMIT BMKOHAHO MIKpo-
MEXaHIYHUH aHani3 moBepxHOCTE} PYHHYBAHHS 3 METOIO BHSBIICHHS MiKpoMexa-
HI3MIB pyHHyBaHHS Matepiany. Otpumani CKCIIEPUMEHTAITbHI 1aHi moKazaiti, 1o
TOWKODKEHHS BIA yTOMIICHOCTi 3yMOBIEHO KOMOIHOBAaHHM e(eKTOM TpimuHo-
YTBOPEHHS B MaTpHLI, NO3A0BXHEOTO pO3lUapyBaHus, PYAHYBAHHS BOJIOKOH Ta
AenaMininii. s MiniMisanii sanmikopmx AedopMauifiHHX edeKTiB, OB’ s3aHIX
I3 MiABHIIEHHAM TEMIIEPATYPH, 3alPOMOHOBAHO METO] BM3HAYECHHS akTuynoi
MILHOCTI Bil yTOMICHOCTI SIK 3MiHHOrO PIBHS HABAHTAKEHHA HC HIDKUE rpaHuii
MILHOCTI Bil yTOMNEHOCTI, 3a AKOrO MaioTh Micle MiHiManbHi 3anuuiKosi Harpy-
KEHHA.
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