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Sommario 
 
Il presente lavoro nasce dalla volontà di caratterizzare numericamente la 
resistenza residua di laminati in fibra di carbonio unidirezionale danneggiati in 
seguito ad impatti a bassa velocità. L’interesse rivolto al comportamento post-
impatto del composito è giustificato dal fatto che tale aspetto guida spesso scelte 
progettuali in un contesto di damage tolerance. L’obiettivo del lavoro è quello di 
ottenere uno strumento numerico in grado di affiancare le prove sperimentali di 
resistenza residua per arrivare ad una migliore determinazione degli ammissibili. 
Il raggiungimento di questo obiettivo passa attraverso la capacità di modellare 
correttamente la prova di compressione post-impatto dettata dalla normativa. Il 
modello numerico è stato sviluppato avvalendosi del codice esplicito 
HKS/Abaqus Explicit, con una tecnica di modellazione e leggi di danno 
sviluppate all’interno del Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale del 
Politecnico di Milano. In particolare attraverso tali leggi di danno si è in grado 
di valutare l’effetto di una degradazione interlaminare ed intralaminare sulla 
risposta globale di un laminato soggetto a compressione. Inoltre è stata 
sviluppata una tecnica di modellazione delle aree delaminate che permette di 
introdurre nel modello numerico configurazioni verosimili di danno. I risultati 
sono stati confrontati con dati sperimentali. Infine è stata investigata la 
sensitività del modello a parametri quali la dimensione della mesh, il modulo di 
elasticità trasversale e la resistenza dell’interlamina. 
 
Parole chiave: Damage tolerance, Delaminazione, Elementi coesivi, 
Compressione post-impatto 

 
Abstract 
 
This work is intended to numerically investigate the residual strength of 
unidirectional carbon laminates subjected to low velocity impact. The interest in 
post-impact behaviour of composite materials is justified by the driving role it 
has in damage tolerance design. The aim of this work is to create a numerical 
tool which can support experimental testing in order to improve the definition of 
the allowable stress. In order to accomplish this result the compression after 
impact test is modelled, as it is described in standards, through the explicit code 
HKS/Abaqus Explicit using a modelling technique and damage laws developed 
at Politecnico di Milano. In particular it is possible to evaluate the effects of 
interlaminar and intralaminar damage on the overall laminate response. 
Furthermore a modelling technique capable of modelling realistic delamination 
shapes is developed, and this idealised model of delaminations is introduced in 
the numerical model. Numerical results are then compared to experimental ones. 
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Finally it is investigated the sensitivity to parameters like mesh size, transverse 
modulus and interlaminar strength.  
 
Keywords: Damage tolerance, Delamination, Cohesive elements, Compression 
after impact 
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Introduzione 

 
I materiali compositi devono la loro fortuna alla possibilità di ottenere elevate 
prestazioni in termini di efficienza strutturale. Grazie ai vantaggi offerti dai 
compositi rispetto ai materiali metallici si è assistito recentemente ad un uso 
sempre maggiore di questi materiali nelle strutture aeronautiche, si pensi al 
Boeing 787, l’F-22 Raptor e l’F-35. Tuttavia, a fronte di molti benefici, le 
strutture in composito presentano delle criticità: si pensi alla elevata 
suscettibilità delle proprietà meccaniche al variare delle condizioni ambientali, 
quali temperatura e umidità e alla difficoltà di identificare i danni in servizio. 
Una delle caratteristiche del composito utilizzato nelle strutture aeronautiche è 
l’assenza di fibre disposte nella direzione dello spessore del laminato, tale 
mancanza riduce notevolmente le proprietà meccaniche fuori dal piano. In 
particolare ciò determina un’elevata suscettibilità del composito ai carichi 
concentrati trasversali, come quelli prodotti da un impatto a bassa energia. A 
fronte di questa debolezza è quindi di primaria importanza la valutazione della 
resistenza residua della struttura danneggiata. 
Il danno da impatto è un evento che interessa frequentemente le strutture 
aeronautiche. Sia durante la costruzione, sia durante la vita operativa, il velivolo 
può essere soggetto ad impatti. Fonti tipiche di impatto sono l’utensile che cade 
inavvertitamente, la grandine, detriti presenti in pista che vengono proiettati sul 
velivolo e in generale le azioni di manutenzione. Esistono due categorie di danni 
da impatto: Low Velocity Impact (LVI) e High Velocity Impact (HVI). La 
prima si caratterizza per il danneggiamento interno al laminato, ovvero si 
manifestano delaminazioni, danno nella matrice e una modesta rottura delle 
fibre, la secondo invece può anche prevedere la penetrazione del laminato da 
parte del corpo impattante, con conseguente rottura delle fibre ed estese 
delaminazioni. Il danno da impatto influisce sulle proprietà meccaniche del 
composito principalmente a compressione, soprattutto a causa della possibilità 
di instabilità delle singole pelli nelle zone delaminate (delamination-buckling). 
Gli impatti a bassa velocità possono essere difficili da identificare attraverso 
un’ispezione visiva della struttura. Questo perché il danneggiamento è 
prevalentemente interno al laminato. La tecnica non distruttiva più affidabile 
utilizzata per l’ispezione dei materiali compositi è quella degli ultrasuoni, 
tuttavia tale metodo è lento, presenta costi troppo elevati e difficoltà tecniche 
che non  ne giustificano l’uso durante in servizio. Pertanto attualmente i velivoli 
vengono progettati assumendo che la struttura presenti dei danni da impatto non 
identificabili attraverso un’ispezione visiva sin dalla fabbricazione. Ciò 
determina una drastica riduzione degli sforzi ammissibili per le strutture 
aeronautiche in composito, che si traduce in un significativo aumento del peso 
strutturale. Gli ammissibili in presenza di danno vengono attualmente 
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determinati attraverso campagne di prove sperimentali, che si rivelano lunghe e 
costose. La possibilità di affiancare ad esse uno strumento numerico è di grande 
interesse. Infatti l’analisi numerica potrebbe aiutare a comprendere le modalità 
di cedimento in condizioni di carico difficilmente riproducibili dal punto di vista 
sperimentale, che sicuramente risultano meno gravose rispetto alla compressione 
pura. Tali condizioni di carico sono quelle a cui è tipicamente soggetto un 
pannello aeronautico.  
Dal punto di vista della fatica inoltre, sebbene sia riconosciuta la migliore 
performance a fatica di un laminato di fibra di carbonio non danneggiato rispetto 
al corrispettivo realizzato in materiale metallico, l’introduzione della 
delaminazione post impatto può abbassare la soglia per cui si ha 
danneggiamento a fatica a livelli inferiori al 20% del carico di rottura del 
laminato in esame [1]. In particolare la propagazione del danno a fatica è molto 
critica sotto carichi di compressione e può causare cedimenti catastrofici della 
struttura attraverso meccanismi di instabilità globale e locale che si manifestano 
a livelli di carico ben al di sotto del limite a fatica del materiale non 
danneggiato. 
L’obiettivo del presente lavoro è quello di mettere a punto, dopo un’opportuna 
validazione, una tecnica di modellazione in grado di cogliere la resistenza 
residua dei laminati. In particolare ci si avvale di un approccio numerico 
esplicito e di leggi costitutive che permettono di modellare il danneggiamento. 
La tecnica di modellazione e le leggi di danno adottate sono state sviluppate 
all’interno del Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale e sono potenzialmente 
in grado di cogliere correttamente le modalità di attivazione e propagazione 
della cricca in modo I e II, così come la nascita, l’evoluzione e la saturazione del 
danno matrice intralaminare. Un’ulteriore validazione è comunque necessaria 
prima di sfruttare tali leggi nella modellazione di un laminato con una sequenza 
di laminazione non omogenea. 
I dati sperimentali utilizzati sono relativi a prove sperimentali di 
caratterizzazione del materiale, di impatto e di compressione post-impatto, 
svolte presso Aermacchi. È necessaria un’operazione di calibrazione dei modelli 
di materiale prima di procedere alla modellazione della prova sperimentale di 
compressione post-impatto e alla correlazione con le prove sperimentali. 
La fase finale dell’attività è stata volta alla messa a punto e allo studio di 
sensitività del modello. Sono stati valutati l’effetto del contatto e della velocità 
di carico. Inoltre è stata studiata la sensitività alla dimensione della mesh, alla 
rigidezza dell’interlamina nella direzione fuori dal piano e ai valori di 
attivazione del danno in modo I e II. 
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Capitolo 1  
 

Il danno nelle strutture aeronautiche e nelle 

strutture in materiale composito 

 
Le strutture aeronautiche sono sottoposte, durante la loro vita operativa, a 
carichi di progetto variabili nel tempo, a carichi derivanti da eventi accidentali e 
all’azione dell’ambiente esterno. Il processo tecnologico, l’esposizione 
all’ambiente esterno e a sollecitazioni accidentali inducono danni di diversa 
natura. La capacità di trasferire i carichi applicati al veicolo, soddisfacendo i 
requisiti di rigidezza e resistenza, può ridursi in seguito a tali danneggiamenti. 
Senza tener conto di questi fenomeni in fase di progetto e di manutenzione, le 
strutture sarebbero inevitabilmente soggette a cedimenti durante la loro vita 
operativa. La comprensione e la previsione dei fenomeni di nucleazione e 
propagazione del danno è maturata nel corso degli ultimi decenni. In molti casi 
sono stati eventi catastrofici, con perdita di vite umane, a motivare 
l’approfondimento delle indagini sul comportamento dei materiali, a migliorare 
la capacità di tollerare la presenza di danneggiamenti nella struttura, anche 
attraverso nuovi metodi di analisi e previsione, permettendo di applicare nuove 
filosofie di progetto. 
 

1.1 Filosofie di progetto 
 
Il fenomeno della fatica e la possibilità di crescita e propagazione di diverse 
tipologie di danno strutturale indicano l’inadeguatezza di una filosofia di 
progettazione che si basi solo su requisiti relativi a condizioni quasi-statiche. 
Storicamente i problemi connessi alla fatica e al danneggiamento delle strutture 
hanno progressivamente acquisito un’importanza sempre maggiore nell’ambito 
della progettazione dei velivoli. La progettazione strutturale, prima della 
Seconda Guerra Mondiale, era focalizzata a soddisfare requisiti di rigidezza e 
resistenza in condizioni statiche e si è evoluta fino a prendere in considerazione 
quattro aspetti fondamentali: 

- La resistenza e la rigidezza in condizioni quasi statiche 
- La vita a fatica della struttura 
- La propagazione di fratture e danni strutturali per determinare i periodi 

di ispezione 
- La resistenza residua della struttura danneggiata 
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L’evoluzione delle filosofie di progetto è stata collegata, in molti casi, a 
incidenti che hanno evidenziato la necessità di prendere in considerazione 
fenomeni sempre più complessi di interazione fra lo sviluppo del danno e 
l’integrità strutturale del velivolo. 
 
Sviluppo degli approcci fail safe e safe life 
 
Una serie di incidenti negli anni ’40-’50 ha messo in evidenza l’importanza dei 
fenomeni di fatica e la necessità di prenderli in considerazione per garantire la 
sicurezza dei velivoli. Il cedimento dell’ala di un velivolo Martin 202 (1948) e i 
due incidenti, avvenuti a pochi mesi di distanza, ai due velivoli Comet, attribuiti 
al cedimento a fatica della fusoliera, mostrarono che il cedimento di un singolo 
elemento strutturale poteva portare alla perdita del velivolo e motivarono lo 
sviluppo di una filosofia di progetto innovativa, denominata approccio fail safe. 
Il concetto fondamentale è la ridondanza degli elementi strutturali in modo che, 
a seguito del cedimento di un elemento, sia disponibile un percorso di carico 
alternativo. Inoltre un’altra caratteristica ricercata attraverso la progettazione fail 

safe è la bassa velocità di propagazione della frattura, spesso ottenuta con vere e 
proprie interruzioni strutturali del cammino della cricca (setti, paratie…etc). In 
anni successivi, i fenomeni di cedimento a fatica si imposero all’attenzione 
anche in ambito militare. Durante la seconda guerra mondiale ben pochi velivoli 
superavano la vita operativa necessaria a far sorgere problemi di fatica. La 
fatica, ben nota in altri ambiti costruttivi e già da tempo considerata come uno 
dei problemi fondamentali, venne ignorata. Nel 1958 andarono persi ben cinque 
B 47. Le perdite furono attribuite a fenomeni di fatica nelle ali. In risposta a 
questi eventi, l’USAF sviluppo un approccio progettuale che prendeva 
direttamente in considerazione i fenomeni di fatica. Tale filosofia di progetto, 
detta safe life, si basava sull’esecuzione di prove a fatica sull’intera struttura del 
velivolo. Il verificarsi dei cedimenti a fatica nei diversi elementi strutturali 
indicava i limiti di servizio degli elementi stessi che venivano ridotti di un 
fattore di sicurezza, tipicamente pari a 2 o 4. La struttura nel periodi di servizio 
deve resistere all’accumulo di danni a fatica senza andare incontro a degrado. 
Dal punto di vista delle meccanica del danno l’unica fase considerata è il 
periodo di nucleazione della cricca. La filosofia safe life si rivelò inadeguata nel 
caso di danno non nucleati a fatica, ma originati da corrosione, difetti e impatti. 
In ambito commerciale si rende necessaria anche una revisione dell’approccio 
fail safe. Nel 1977 si verifica il cedimento di un impennaggio di un Boeing 707 
per la cui struttura, progettata secondo un criterio fail safe, non era stato previsto 
alcun programma di ispezione. In assenza di un programma di ispezione 
tuttavia, non è chiaro come rilevare il cedimento dell’elemento ridondante e 
come garantire l’integrità del percorso alternativo di sforzo. 
Nonostante il peso aggiuntivo (non necessariamente maggiore rispetto ad una 
soluzione safe life), necessario per assicurare le caratteristiche fail safe a tutti gli 
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elementi strutturali, la struttura non può volare in presenza di elementi degradati 
senza rischiare di andare incontro, prima o poi, a un cedimento catastrofico o a 
un accelerato degrado strutturale. 
La soluzione a queste nuove problematiche fu lo sviluppo di una filosofia di 
progetto denominata damage tolerance. Tale approccio può essere considerato 
una generalizzazione o un affinamento dell’approccio fail safe. Nella filosofia di 
progetto damage tolerance gioca un ruolo fondamentale il programma di 
manutenzione e di ispezioni. Secondo questa filosofia di progetto, infatti, la 
struttura del velivolo deve essere progettata in modo da sopportare la presenza 
di danneggiamenti che, originati da difetti non rilevabili con metodi semplici di 
ispezione, si siano propagati nell’intervallo di tempo fra due ispezioni 
successive. 
È importante sottolineare che l’approccio damage tolerance non ha eliminato gli 
approcci fail safe e safe life. Per quanto riguarda il fail safe, come si è visto, la 
damage tolerance può essere integrata nell’approccio e può essere considerata 
un affinamento dell’approccio stesso. L’approccio safe life, invece, è alternativo 
alla damage tolerance, ma è ancora seguito per alcuni elementi strutturali. Se le 
ispezioni non possono essere frequenti, come ad esempio nel caso dei velivoli 
imbarcati, l’approccio safe life può portare a soluzioni più efficienti rispetto 
all’approccio damage tolerance. In generale questo approccio è utilizzato ancora 
per elementi strutturali per i quali sia impossibile introdurre ridondanza, oppure 
per quegli elementi per i quali eventuali danneggiamenti (cricche) non sono 
individuabili mediante ispezioni, prima che questi non abbiano già raggiunto le 
dimensioni critiche. 
Gli sviluppi dei tre diversi approcci sono in qualche modo collegati alla 
disponibilità di metodi numerici sempre più raffinati e allo sviluppo e messa a 
punto di nuove procedure per effettuare controlli non distruttivi.  
Per la filosofia fail safe è infatti indispensabile poter calcolare gli stati di sforzi 
in strutture iperstatiche e in presenza di cedimenti. L’avvento dei codici a 
elementi finiti ha facilitato questo compito.  
Nel caso della damage tolerance, la possibilità di prevedere le velocità di 
crescità delle fratture, fornita dai metodi analitici e numerici propri della 
meccanica della frattura, è di grande importanza nella possibilità di applicare 
l’approccio limitando a costi accettabili l’attività sperimentale. 
 
L’approccio damage tolerance 

 
La damage tolerance è la caratteristica della struttura che permette di mantenere 
un’adeguata resistenza residua per un determinato periodo di utilizzo in assenza 
di riparazioni. Tale resistenza residua deve essere mantenuta in presenza di 
specifici livelli di fatica, corrosione, danni accidentali e difetti di origine 
tecnologica.  
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L’applicazione dell’approccio damage tolerance richiede il completamento di 
una serie di passaggi che comportano intense attività sperimentali e numeriche.  
Un primo obiettivo è l’individuazione delle aree critiche nella struttura del 
velivolo. Per area critica si intende una parte strutturale che, danneggiandosi 
parzialmente o cedendo, compromette la sicurezza del velivolo e necessita di 
essere ispezionata. A questo scopo, le considerazioni di maggiore importanza 
derivano dall’esperienza in servizio di velivoli simili. I risultati dell’analisi 
strutturale sono anch’essi fondamentali, in quanto permettono di individuare le 
zone con i più alti livelli di carico. Un’ulteriore considerazione è la facilità di 
ispezione: le zone più difficili da ispezionare vengono analizzate con maggiore 
dettaglio. Le aree critiche sono oggetto di una attività di indagine sperimentale e 
numerica per valutare la crescita di potenziali danni. 
Un secondo aspetto della damage tolerance è l’individuazione degli spettri di 
carico. È un aspetto critico e delicato, poiché la propagazione delle fratture è 
fortemente influenzata dall’effettivo andamento del carico e tali dati sono 
necessari per compiere prove affidabili o per applicare i modelli previsionali più 
evoluti sviluppati nell’ambito della meccanica della frattura. Si usano 
inizialmente gli spettri di carico acquisiti in servizio per aerei di tipologia simile, 
introducendo assunzioni conservative in assenza di dati certi. In seguito, gli 
spettri sono aggiornati sulla base di nuovi dati acquisiti in servizio. Vanno 
raccolti dati sulle raffiche e sugli andamenti temporali delle azioni di taglio e 
momento nelle ali e nella fusoliera. 
Il terzo obiettivo nell’applicazione della damage tolerance è l’identificazione 
della dimensione iniziale del difetto con cui condurre le analisi o le prove di 
propagazione delle fratture. A causa dell’intrinseca concentrazione di sforzi, le 
aree critiche sono spesso localizzate nei fori per le giunzioni. Per il tempo di 
ispezione, quindi, si fa spesso riferimento a tali aree.  
Una volta acquisiti gli spettri di carico e valutata la dimensione iniziale del 
difetto, è possibile iniziare a studiare i limiti operativi nelle aree critiche. Si 
utilizzando metodi numerici e sperimentali. Le prove servono per validare i 
modelli numerici e stabilire a che livelli di carico è possibile troncare gli spettri 
(eliminando le oscillazioni di più lieve entità che non influenzano la crescita del 
danno) con l’obiettivo di velocizzare le prove. Tali prove sono spesso eseguite 
su provini semplici, che isolano un dettaglio strutturale. La dimensione iniziale 
del difetto, tipicamente, non influenza la distribuzione di sforzo nella struttura e, 
sotto tale assunzione, gli sforzi da applicare al dettaglio strutturale possono 
essere ricavati dai carichi di volo attraverso analisi strutturali al calcolatore 
eseguite per la struttura integra. I modelli previsionali di crescita della frattura, 
validati dalle prove, sono applicati per calcolare i tempi di propagazione. Gli 
effetti ambientali devono essere sempre tenuti in considerazione nei modelli. La 
presenza di ambienti chimicamente aggressivi può essere presa in 
considerazione applicando coefficienti derivanti da prove effettuate a vita 
costante. Dai modelli analitici, corretti per la presenza di effetti ambientali, 
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nascono le stime dei tempi d’ispezione, che possono venire successivamente 
corrette in seguito a test completi a fatica o alle evidenze emerse durante la vita 
operativa del velivolo. La corretta valutazione del livello di danno delle soglie di 
danno individuabili dai metodi di ispezione (visiva e NDI), fa parte 
dell’approccio. La damage tolerance comprende quindi anche la valutazione dei 
metodi di ispezione. 
 

1.2 Aspetti fenomenologici della rottura e del danneggiamento 

del composito. 
 
Oltre a presentare caratteristiche elastiche marcatamente ortotrope, i materiali 
compositi presentano molteplici modalità di comportamento anelastico e di 
rottura. Ciò giustifica la difficoltà che si incontra nel comprendere il 
comportamento del composito, specialmente in campo non lineare. 
La resistenza del composito è determinata dalla resistenza delle fibre, ma anche 
influenzata dalla capacità della matrice di trasferire il carico in presenza di 
rotture di fibre isolate. Molti autori [2,3] hanno ricondotto la molteplicità di 
meccanismi di cedimento a quattro fondamentali tipologie di danno: la rottura 
delle fibre a trazione e compressione, il danneggiamento progressivo della 
matrice (transverse matrix cracking), il danneggiamento dell’interfaccia fibra-
matrice (interfacial debonding) e i fenomeni di delaminazione. I primi tre 
meccanismi di danno si riferiscono a danni di tipo intralaminare, che avvengono 
all’interno dello spessore della lamina e sono promossi dalle componenti di 
sforzo agenti nel piano delle lamine stesse. L’ultimo tipo di danneggiamento è 
invece interlaminare ed è originato dalle componenti di sforzo fuori dal piano. I 
meccanismi di danno possono evolvere in modo indipendente o possono 
interagire tra di loro. La predominanza di una tipologia di danno rispetto ad 
un'altra dipende molto dalle caratteristiche del materiale e dalle sequenze di 
laminazione.  
 
Rottura delle fibre 

 
La rottura delle fibre è un danneggiamento fragile, che si verifica maggiormente 
quando il carico è allineato con la direzione del rinforzo. La rottura delle fibre è 
il meccanismo di danno che produce, generalmente, il cedimento definitivo del 
laminato. La frattura delle fibre è un fenomeno di natura probabilistica, infatti la 
resistenza delle fibre è distribuita con una certa distribuzione di probabilità nelle 
lamine del rinforzo. Inoltre la rottura di gruppi isolati di fibre non comporta il 
cedimento poiché il carico può essere trasferito ad altre fibre. La resistenza del 
materiale dipende significativamente dalla lunghezza delle fibre e aumenta con 
essa fino ad un valore massimo in corrispondenza di una lunghezza critica. Per 
lunghezze della fibra superiori a quella critica la rottura del materiale avviene 
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per rottura delle fibre di rinforzo. Per lunghezze inferiori si verificano fenomeni 
di pull-out. 
La matrice e lo sviluppo di danni interni ad essa giocano un ruolo molto 
importante per due motivi fondamentali: 

- Le zone in cui la matrice è danneggiata rappresentano zone di 
sovrasollecitazione per le fibre 

- La matrice ha la funzione di trasferimento del carico e quando si ha 
rottura dell’interfaccia fibra-matrice, tale capacità è compromessa. 

Il cedimento avviene quando le fibre contigue a quelle interrotte non sono più in 
grado di farsi carico della sovrasollecitazione. La riduzione della capacità di 
trasferimento del carico, dovuta al danno matrice, aggrava la situazione 
impedendo alla parte di fibra integra di collaborare. L’interazione fra i 
meccanismi di danno della matrice e la rottura delle fibre non è trascurabile nel 
comportamento a fatica dei materiali compositi. 
A differenza del danno matrice, la delaminazione interviene in una direzione 
dove, con le tecnologie di laminazione convenzionali, non può essere introdotto 
alcun rinforzo nel laminato. Sono infatti stati dimostrati [4] i benefici della 
possibilità di variare la direzione del rinforzo per evitare di lasciare da sola la 
matrice ad equilibrare i carichi esterni, ma nell’ottica di automatizzare le 
tecnologie produttive dei laminati in composito, tale strategia non può essere 
sfruttata. Per questo motivo, una volta sviluppata, la delaminazione può 
procedere nel composito senza incontrare barriere che si oppongano alla 
propagazione. Questo meccanismo di danno rappresenta pertanto, per i 
compositi, uno dei fattori di rischio più significativi. 
 
Micro-frattura della matrice  

 
Questa modalità di danneggiamento si può visualizzare in laminati multi 
direzionali con lamine non orientate nella direzione del carico. Ad esempio, in 
un laminato [0,90]ns, vedi Figura 1.1, il danneggiamento avviene in modo 
progressivo, principalmente nella fase matrice. In queste condizioni di carico la 
matrice delle lamine ortogonali alla direzione del carico è sottoposta ad un 
processo di micro-fessurazione dovuto al carico cui è soggetta la lamina per 
rispettare la condizione di congruenza del laminato e seguire dunque la 
deformazione delle lamine con rinforzo nella direzione del carico. 
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Figura 1.1. Danno matrice in un laminato cross-ply [0,90]ns 

 
La peculiarità di questo tipo di danneggiamento è che si ha una saturazione del 
danno nelle lamine sollecitate trasversalmente alle fibre. Infatti, nonostante la 
fessurazione, l’interlamina continua ad essere caricata grazie al flusso di taglio 
esercitato dalle lamine adiacenti che sono ancora integre. Nel momento in cui la 
densità di cricche supera un valore critico, la distanza tra due fratture non è 
sufficiente affinchè il carico trasferito possa portare ad ulteriori fessurazioni. 
Figura 1.2. 
 

 
 

Figura 1.2. Danno matrice in un laminato cross-ply [0,90]ns in condizioni prossime alla 

saturazione 
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Figura 1.3. Danno matrice in un laminato cross-ply, ingrandimento 
 

 
 

Figura 1.4. Ingrandimento di una frattura trasversale nella matrice 

 
Lo sviluppo delle fratture trasversali riduce le caratteristiche di rigidezza delle 
lamine nelle direzioni in cui le proprietà sono dominate dalla fase matrice, ma è 
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intuibile che per un laminato multi orientato, l’effetto sulla rigidezza 
complessiva, dominata dalle caratteristiche delle fibre allineate con il carico, sia 
trascurabile. 
È opportuno sottolineare che il meccanismo presentato in precedenza non è il 
solo che può portare alla formazione di cricche intralaminari nella matrice. 
È possibile infatti la comparsa di fratture parallele alle fibre orientate secondo 
l’asse di applicazione del carico come in Figura 1.5. La formazione di questo 
tipo di fratture, tipica delle lamine con rinforzo unidirezionale, è collegata al 
differente coefficiente di Poisson fra le lamine orientate nella direzione del 
carico applicato e quelle orientate in direzione trasversale. Le lamine orientate a 
0° tendono a contrarsi, ma tale tendenza è ostacolata dalla rigidezza delle lamine 
poste a 90°. Lo stato di sforzo yyσ  che ne deriva può provocare la formazione di 

fratture nella matrice, parallelamente alle fibre. Questa modalità di 
danneggiamento ha una rilevanza molto minore, rispetto al transverse matrix 
cracking, nel danneggiamento complessivo del laminato. 
 

 
Figura 1.5. Meccanismo di formazione delle cricche longitudinali 

 

Delaminazione 

 
La delaminazione è  una fondamentale modalità di danneggiamento che consiste 
nella separazione fisica tra due lamine. Essa si manifesta in seguito ad impatti, 
indentazioni o per effetto degli sforzi interlaminari di peeling, agenti fuori dal 
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piano del laminato, che si possono avere in prossimità dei bordi del laminato. 
Tali sforzi esistono per garantire la congruenza fra le lamine del laminato ai 
bordi dello stesso, dove un lato delle lamine deve essere scarico. 
Le fratture per delaminazione possono avvenire secondo tre modalità modalità 
di base illustrate in Figura 1.6 o secondo una loro combinazione. Le 
delaminazioni in modo II e III sono promosse dagli sforzi di taglio 
interlaminare, mentre le delaminazioni in modo I sono innescate dagli sforzi 
normali interlaminari. 
 

 
Figura 1.6. Modi di frattura interlaminare 

 
È importante sottolineare che la delaminazione è spesso conseguenza di altri 
modi di danneggiamento, in particolare la micro-frattura della matrice che funge 
da innesco alla frattura interlaminare (combined intralaminar interlaminar 
crack), vedi Figura 1.7. 
 

 
 

Figura 1.7. Delaminazione in presenza di fratture trasversali nella matrice 
. 
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Separazione fibra-matrice (debonding) 

 
Il debonding è lo scorrimento tra fibra e matrice che avviene quando il 
danneggiamento interessa l’interfaccia tra le due fasi. Tale modalità di 
danneggiamento è, in genere, fragile. 
 

1.3 La fatica nei materiali compositi 
 
L’esecuzione di prove a fatica su provini in materiale composito provoca 
l’accumulo di danno che evolve secondo i molteplici meccanismi presentati nei 
paragrafi precedenti. Nelle sollecitazioni cicliche, la disomogeneità dello stato di 
sforzo e delle proprietà meccaniche a livello micro strutturale può nucleare le 
diverse tipologie di danneggiamento anche per livelli di sforzo notevolmente 
inferiori a quelli corrispondenti all’attivazione dei meccanismi di danno in 
condizioni quasi-statiche. Tale accumulo di danno provoca una riduzione della 
rigidezza e anche della resistenza residua, che è misurabile interrompendo la 
prova a fatica ed eseguendo una prova statica fino a rottura. Oltre un certo 
livello di accumulo nella prova a fatica si ha il cedimento finale del provino, che 
generalmente avviene di schianto. Noti il numero di cicli cui il provino è stato 
sottoposto e l’ampiezza dell’oscillazione di carico, è possibile costruire una 
curva di Wöhler, in modo del tutto simile al caso dei provini metallici. La curva, 
che indicativamente è rappresentata in figura, ha una forma diversa da quella 
tipica dei materiali metallici e non permette di distinguere l’attivazione dei 
diversi meccanismi di danno. Per farlo bisognerebbe raccogliere i dati necessari 
a tracciare le curve che, dato un livello di sforzo, rappresentino le soglie di 
attivazione, in termini di  numero di cicli, per ogni tipo di danneggiamento come 
in Figura 1.8. In un laminato in composito soggetto a fatica pulsatoria a trazione, 
ad esempio, l’evoluzione del danno potrebbe essere caratterizzata dalla 
comparsa di transverse matrix cracking (1), seguita dalla comparsa delle prime 
delaminazioni (2), dalla loro propagazione (3) e dall’inizio delle fratture nei 
gruppi di fibre (4).  
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Figura 1.8. Curva di Wöhler per un materiale composito e soglie di attivazione dei 

meccanismi di danno. 

 
Vista l’estrema complessità del fenomeno, l’approccio classico, derivante 
dall’esperienza relativa ai materiali metallici e basato sulle curve S-N è 
possibile, ma comporta la caratterizzazione separata  a fatica di ogni singola 
sequenza di laminazione. Le curve S-N individuano comunque alcune tendenze 
che caratterizzano il comportamento dei compositi. La più rilevante è che i 
compositi rinforzati con fibre di carbonio hanno prestazioni di fatica che, a 
trazione, sono notevolmente superiori a quelle dei materiali metallici. La Figura 
1.9 si riferisce ai dati ricavati alla fine degli anni ’60, su laminati unidirezionali 
con rinforzo in fibra di carbonio ad alto modulo. Il grafico Figura 1.9-A è 
relativo a prove flessionali e presenta una riduzione del massimo carico di 
trazione applicabile all’aumentare del numero di cicli.  
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Figura 1.9. Sforzo a rottura a fatica di laminati unidirezionali in fibra di carbonio 
 

Si può osservare che tale riduzione è molto minore rispetto a quella tipica delle 
curve di fatica per i materiali metallici. I risultati presentati in Figura 1.9-B, 
relativi a fatica pulsatoria a trazione, mostrano addirittura l’insensibilità del 
materiale a questo tipo di fatica. 
La Figura 1.10 si riferisce a laminati con sequenza di laminazione [(±45,02)2]S 
realizzati con diverse tipologie di fibre di carbonio. Il tipo di fatica applicata è 
una fatica pulsatoria caratterizzata dal seguente valore di R. 
 

1.0
max

min ==
S

S
R  

1.1 
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Figura 1.10. Prestazioni a fatica pulsatoria di laminati in fibra di carbonio 

 
Si può notare che i materiali che offrono le migliori prestazioni di resistenza in 
prove quasi-statiche, non presentano, in generale, le migliori prestazioni a fatica, 
analogamente a quello che succede per i materiali metallici. La forma delle 
curve di fatica ottenute è molto varia: alcuni materiali presentano una relazione 
lineare, altri dei limiti di fatica, altri ancora mostrano una marcata curvatura 
verso il basso ad alti numeri di cicli. È inoltre evidente la dipendenza dal tipo di 
resina epossidica; l’accumulo di danno nella matrice sembra quindi giocare un 
ruolo rilevante. 
Le prestazioni a fatica possono anche essere diagrammate in un piano 

Nlog−ε , dove ε  rappresenta la massima deformazione a trazione applicata. 
Secondo alcune interpretazioni, la fatica nei compositi, nel piano Nlog−ε , può 
presentare in generale tre campi distinti. Si faccia riferimento alla Figura 1.11. 
Il primo campo, caratterizzato da alti valori di deformazione imposta, comporta 
cedimenti per rottura delle fibre. I livelli di deformazione variano pochissimo 
rispetto a quelli ottenibili in una prova quasi-statica. Abbassando il livello delle 
deformazioni applicate, sebbene gruppi isolati di fibre possano essere soggetti a 
rottura, ciò non comporta il cedimento completo del laminato ed altri 
meccanismi di danno hanno tempo di evolvere. Tali meccanismi, quali il danno 
matrice, la delaminazione o il danneggiamento delle interfacce, possono 
influenzare lo stato di danno complessivo e portare a rottura a più bassi livelli di 
deformazione applicata. La pendenza della curva Nlog−ε  incomincia a 
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decrescere, definendo così un secondo campo della vita a fatica del composito. 
Per le matrici polimeriche esiste tuttavia un limite di deformazione. Al di sotto 
di tale valore il composito non dovrebbe rompersi per nessun valore del numero 
di cicli. Questo comporta un asintoto orizzontale della curva corrispondente al 
terzo campo. 
 

 
 

Figura 1.11. Diagramma Nlog−ε  per laminati cross-ply con rinforzi in fibra di vetro, 

kevlar e carbonio 

 
Il passaggio attraverso questi campi dipende dalla particolare combinazione di 
materiale, sequenza di laminazione e tipo di sollecitazione. Secondo questa 
interpretazione, i risultati indicano che nei compositi rinforzati in fibra di vetro i 
meccanismi di danno nella matrice sono immediatamente attivati e il primo 
campo è inesistente. Per alti valori del numero di cicli la curva invece si 
appiattisce e mostra un limite di fatica. 
La maggior rigidezza del Kevlar e il minor livello di deformazione a rottura 
ritarda l’attivazione dei meccanismi di danneggiamento della matrice. La curva 
è inizialmente piatta e solo in seguito risente dei cicli di carico. Per il carbonio le 
deformazioni rimangono sempre a livelli molto limitati. Ciò impedisce 
l’attivazione dei meccanismi di danneggiamento della matrice. Per questo 
motivo l’andamento della curva è quasi piatto e mostra una scarsa sensibilità al 
numero dei cicli a trazione pulsante. 
Per quanto riguarda l’effetto dello sforzo medio, i diagrammi di Haig, Figura 
1.12, nei compositi mostrano che l’effetto di uno sforzo medio a trazione 
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provoca complessivamente una diminuzione dell’ampiezza di oscillazione del 
carico sovrapponibile. A parità di numero di cilci, quindi, i valori di Sa ammessi 
per la fatica alternata saranno superiori a quelli relativi alla fatica pulsatoria a 
trazione. Tale comportamento è simile a quello dei metalli. In contrapposizione 
con il mondo dei metalli è il fatto che uno sforzo medio a compressione non ha 
un effetto benefico sulla vita a fatica del materiale composito. La ragione può 
essere ricondotta all’interazione tra delaminazione e sollecitazioni di 
compressione agente sulle fibre che in assenza di supporto sbandano degradando 
ulteriormente la matrice. 
 

 
 

Figura 1.12. Diagramma di fatica per un materiale composito in fibra di carbonio 

 

1.4 Danno da impatto e modalità di cedimento a compressione 
 
Le possibilità di danno da impatto a bassa-media energia sono, per una struttura 
aeronautica, molteplici. Ai bassi livelli di energia d’impatto, la grandine 
rappresenta uno dei più comuni oggetti che possono originare danni di diversa 
entità. I valori di energia di impatto sono dell’ordine di qualche Joule, ma la 
elevata densità di collisioni aumenta il rischio di diffusione del danno.  
Un’ulteriore categoria di oggetti che possono provocare danni da impatto a 
bassa-media energia è rappresentata da ghiaia e detriti presenti sulla pista. Pur 
considerando che le velocità, in fase di decollo o atterraggio, sono limitate, 
l’ordine di grandezza delle energie di impatto per pietrisco con un volume di 1 
cm3 sale fino 10 J ÷ 20 J. Per velivoli che possono operare da terreni non 
preparati il rischio di impatti ad energia molto più elevata è notevole.  
Energie maggiori possono essere messe in gioco da impatti di utensili durante le 
fasi di manutenzione o da errori durante l’assemblaggio di parti del velivolo. Si 
consideri che un utensile di 1 kg, che cade da 1 metro di altezza, possiede 
un’energia di impatto di 10 J.  
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Tali considerazioni indicano che la struttura del velivolo può subire, durante la 
vita operativa, numerosi eventi di impatto a energia dell’ordine delle decine di 
Joule, che possono essere definiti a bassa-media energia.  
È difficile, se non impossibile, prevenire questo tipo di eventi ed inoltre, a 
differenza del caso di impatti ad alta energia, quali le collisioni con volatili o gli 
impatti balistici, i danni derivanti da impatti a bassa-media energia possono non 
essere rilevati se non ispezionando il velivolo durante una fase di manutenzione 
programmata. Per questi motivi la struttura del velivolo deve essere in grado di 
tollerare questi impatti senza eccessive degradazioni delle caratteristiche di 
rigidezza e resistenza e la vita a fatica degli elementi strutturali impattati è un 
problema di rilevante interesse.  
Un concetto fondamentale è quello di progettare la struttura in modo che sia in 
grado di operare, nell’intervallo fra due ispezioni successive, in presenza di 
danni che, originariamente, siano sotto la soglia del danno identificabile 
mediante ispezione (BVID: barely visible impact damage). Il criterio di progetto 
deve tenere conto che, questi danni, a causa delle sollecitazioni cicliche subite 
nell’intervallo fra ispezioni successive, possono propagare. Nelle strutture 
metalliche, gli impatti a bassa e media energia provocano danni che sono, in 
effetti, facilmente rilevabili attraverso l’ispezione visiva. Il livello del danno 
BVID corrisponde, dunque, a danneggiamenti che non comportano grande 
degrado strutturale, sebbene da essi si possano propagare fratture a fatica in 
grado di minare l’integrità del velivolo.  
Al contrario, il problema degli impatti a bassa energia presenta aspetti 
significativamente più critici nel caso delle strutture in composito. Per tali 
strutture si può distinguere fra impatti a bassa velocità (LVI: Low Velocity 

Impact), che producono prevalentemente danni quali il danno matrice e la 
delaminazione, con limitata rotture delle fibre, e impatti ad altà velocità (HVI: 
High Velocity Impatcs) che possono comportare o meno perforazioni ma che, 
nella maggior parte dei casi, producono rottura delle fibre.  
I danni da impatto a bassa velocità, nei compositi, sono di difficile 
identificazione visiva, poiché sono essenzialmente interni al laminato. I controlli 
non distruttivi più utilizzati per l’identificazione dei danni da impatto nei 
compositi sono basati sugli ultrasuoni. Attraverso questi mezzi di indagine è 
possibile evidenziare come impatti a bassa velocità, con energia dell’ordine di 
qualche decina di Joule, possono provocare estese delaminazioni, senza 
superare, in molti casi, la soglia di identificabilità all’ispezione visiva. La soglia 
del BVID dipende dal tipo di materiale e dalla sequenza di laminazione, ma 
delaminazioni con dimensioni dell’ordine della decina di millimetri e oltre 
possono certamente essere al di sotto della soglia di identificazione mediante 
ispezione visiva. 
Le fratture interlaminari prodotte da questo tipo di impatti vengono poi 
propagate dalle sollecitazioni meccaniche di fatica fino a determinare 
conseguenze catastrofiche per l’elemento strutturale nel quale si sono propagate.  
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L’interazione fra il danneggiamento per delaminazione e le modalità di 
danneggiamento a compressione comporta che la presenza di questo tipi di 
danni abbassa in modo drastico la resistenza a compressione dei laminati. Le 
prove di compressione post-impatto, eseguite su provini impattati al di sotto del 
BVID e soggetti a cicli di fatica possono far registrate livelli di resistenza a 
compressione pari al 20% di quelli relativi a provini integri. 
La modalità di cedimento a compressione è particolarmente complessa e 
necessita di essere presentata in dettaglio. In Figura 1.13 è possibile osservare i 
meccanismi di danno attivati durante la compressione di un laminato in 
composito. L’effetto di questi meccanismi di danneggiamento sulla risposta 
globale del laminato, in questa condizione di carico, sono notevoli.  
 

 
Figura 1.13. Meccanismi di danno in un laminato in composito soggetto a compressione 

 
Infatti, mentre la propagazione della delaminazione non comporta grandi 
alterazioni della risposta a trazione del laminato, la situazione a compressione è 
completamente differente. Il laminato risulta diviso in sub laminati di spessore 
ridotto che possono facilmente in stabilizzarsi. L’instabilizzazione provoca una 
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notevole accelerazione della propagazione della delaminazione. Un altro aspetto 
fondamentale è il meccanismo di cedimento delle fibre a compressione, che 
determina il cedimento finale delle lamine. Tale procedimento è caratterizzato 
dalle microinstabilità della fibra nella matrice. La fibra, che ha scarsa rigidezza 
flessionale, è stabilizzata dalla rigidezza trasversale e a taglio della matrice. In 
presenza di piccoli disallineamenti la matrice non riesce più a svolgere questa 
azione stabilizzante e la fibra si instabilizza sbandando. Il meccanismo di 
cedimento dimostra che la resistenza a compressione è in effetti una proprietà 
dominata dalle caratteristiche della fase matrice del composito. 
 

1.5 Possibile approccio numerico alla damage tolerance 
 
Lo sviluppo di tecniche numeriche, che permettono di simulare la propagazione 
del danno, è sicuramente la strada corretta per arrivare ad una sempre più 
efficace applicazione dei criteri di progettazione damage tolerant, tuttavia allo 
stato dell’arte non esistono procedure universalmente riconosciute per 
caratterizzare la propagazione della delaminazione a fatica.  
Il rateo di crescita della delaminazione con il numero di cicli può essere 
caratterizzato in funzione del massimo strain energy release rate (Gmax) applicato 
ciclicamente. Solitamente [5] questa relazione viene presentata attraverso un 
diagramma dNda  vs Gmax. Il rateo di delaminazione può quindi essere espresso 
attraverso una relazione esponenziale. 
 

( )n
GA

dN

da
max=  

1.2 

  
L’equazione 1.2 è simile alla legge di Paris per i materiali metallici. Tuttavia si 
deve ricordare che, a differenza della meccanica della frattura per materiali 
metallici, in cui viene considerato solo il modo I di frattura, poiché più critico, 
nel caso dei compositi è sempre necessario considerare il modo misto di frattura. 
Al più è possibile trattare analogamente modo II e III.  Per la propagazione della 
delaminazione in modo I l’esponente n può variare tra 6 e 10, valore 
decisamente elevato se confrontato con quello dei materiali metallici. A causa 
dell’elevata dispersione che può avere l’esponente della legge si ha che piccole 
variazioni di Gmax possono tradursi in grandi variazioni del rateo di 
propagazione, il che rende difficile, se non impossibile, andare a fissare gli 
intervalli di ispezione tipici di un approccio di damage tolerance. 
Dunque i criteri di progettazione a fatica devono basarsi su approcci che vanno a 
ricercare la soglia di non propagazione della delaminazione in funzione del 
numero dei cicli, Figura 1.14 e Figura 1.15. Tuttavia tale approccio, per alcune 
applicazioni, può risultare troppo conservativo. 
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Figura 1.14. Soglia di non propagazione della delaminazione in modo I 

 

 
Figura 1.15. Soglia di non propagazione della delaminazione in modo II 

 



Il danno nelle strutture aeronautiche e nelle strutture in composito 
 

 25 

In relazione a questo lavoro, la possibilità di estendere i risultati ottenuti per la 
compressione quasi-statica di un laminato ad un caso di fatica potrebbe passare 
attraverso la degradazione delle tenacità a frattura del materiale che caratterizza 
le interlamine, in relazione al numero dei cicli cui è stato soggetto il laminato.  
Infatti tutti i modelli di meccanica della frattura passano concettualmente 
attraverso la definizione di strain energy release rate, che è di fatto una misura 
della forza che lavora per l’apertura della delaminazione, ed il confronto di esso 
con la tenacità a frattura del materiale. 
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Capitolo 2  
 

Leggi costitutive e tecniche di modellazione 

 
2.1 Modellazione dell’interlamina con elementi di interfaccia 
 
In questo capitolo si descrive la strategia di modellazione numerica utilizzata per 
cogliere i fenomeni di delaminazione. In particolare viene illustrata la 
formulazione di elementi di interfaccia per un codice ad elementi finiti con 
schema di integrazione esplicito. Nella tecnica di modellazione illustrata, i 
coesivi vengono introdotti fra elementi bi-dimensionali, per modellare una fase 
interlaminare diffusa e quindi connettono i piani medi. 
L’approccio adottato è focalizzato sulla tenacità e prevede quindi la 
caratterizzazione delle energie di frattura, e non richiede, a differenza di altri 
metodi, di rappresentare dettagliatamente lo stato di sforzo all’apice della cricca. 
In aggiunta la tecnica presentata permette di cogliere la nucleazione del danno in 
una struttura non danneggiata, senza sapere a priori dove si trovi la cricca. 
Gli elementi di interfaccia devono riprodurre correttamente le caratteristiche di 
rigidezza, resistenza e tenacità a frattura dell’interlamina.  
La presenza dell’interfaccia viene modellata attraverso una legge costitutiva che 
lega lo stato di sforzo alla deformazione dell’elemento di interfaccia. La 
propagazione della cricca viene modellata introducendo un parametro di danno. 
Per simulare accuratamente il processo di frattura interlaminare è quindi 
fondamentale avere una serie di equazioni costitutive appropriate per l’elemento 
d’interfaccia. 
 
Approcci δσ −  

 
In letteratura, così come nelle librerie degli attuali codici commerciali, si 
trovano formulazioni di elementi di interfaccia (coesivi) a spessore nullo. Un 
requisito fondamentale per questi elementi di connessione è che sia impedito lo 
spostamento relativo tra i nodi collegati, prima dell’insorgere della 
delaminazione. Dal momento che gli elementi rappresentano interfacce a 
spessore nullo o strati con spessore infinitesimo, è quindi necessario attribuire 
ad essi elevati valori di rigidezza fuori dal piano. Tale esigenza può portare a 
problemi dal punto di vista numerico, in particolare possono nascere oscillazioni 
spurie delle componenti di sforzo. Si rende quindi necessaria una complessa 
operazione di calibrazione della rigidezza degli elementi coesivi al fine di 
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evitare un’eccessiva riduzione del time-step, senza però influenzare la risposta 
del modello portando ad un comportamento non realistico. 
Pertanto, volendo evitare l’utilizzo di elementi a spessore nullo, con una risposta 
elastica basata su una rigidezza non fisica, risulta preferibile l’implementazione 
di un elemento solido a 8 nodi suggerita in [6]. 

 
 

Figura 2.1. Elemento di interfaccia ad 8 nodi 

 
Tecnica di modellazione adottata 
 
Facendo riferimento alla Figura 2.1 si può spiegare il concetto di spostamento 
relativo. zδ  è lo spostamento relativo, lungo z, tra i nodi della faccia superiore e 

quelli della faccia inferiore; allo stesso modo xδ e yδ sono gli spostamenti 

relativi tra i nodi della faccia superiore e quelli della faccia inferiore, 
rispettivamente lungo x e y. Ogni spostamento relativo può essere visto in 
relazione ad un modo puro di propagazione della cricca. 
La legge costitutiva, che caratterizza l’elemento di interfaccia, lega gli sforzi 

zσ , xzτ , yzτ  ai rispettivi spostamenti relativi dell’interfaccia zδ , xδ , yδ . 

Nell’assunzione di piccole deformazioni gli spostamenti relativi possono essere 
legati al valor medio delle deformazioni fuori dal piano che agiscono nel volume 
tra i sub-laminati. 
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 dove tk è lo spessore dell’interlamina. 
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Figura 2.2. Tecnica di modellazione applicata ad un laminato di 2 lamine 

 
Si può notare che nel caso in cui si utilizzi un elemento finito solido ad 8 nodi 
con schema di integrazione rilassata, con un unico punto di integrazione, le 
componenti di deformazione nell’unico punto di integrazione coincidono con la 
deformazione media illustrata precedentemente. Dunque si sceglie di adottare i 
comuni elementi solidi ad 8 nodi con integrazione rilassata per i quali il legame 
costitutivo descriva solo il comportamento fuori dal piano. È inoltre necessario 
definire un’orientazione del materiale da attribuire agli elementi solidi, tale che 
l’asse z sia normale ai sub-laminati che vengono connessi. Come conseguenza 
dell’equazione 2.1 la risposta elastica per questi elementi può essere 
direttamente identificata considerando la rigidezza fuori dal piano tipica del 
materiale. In altri termini, i piani neutri dei sub laminati sono connessi da 
elementi di spessore finito, con rigidezza pari a quella fuori dal piano del 
materiale. Non vi sono, pertanto, rigidezze di penalità e, soprattutto, non 
vengono aggiunti gradi di libertà che, prima della propagazione della frattura, 
non esistono. L’equazione 2.2 presenta una forma generale del legame 
costitutivo. È stata introdotta una variabile di danno scalare per modellare la 
nascita e la propagazione del danno interlaminare, degradando la capacità di 
trasmettere le componenti di sforzo fuori dal piano tra i sub-laminati connessi. 
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2.2 Descrizione del processo di frattura interlaminare e relativa 

modellazione 
 
Una frattura interlaminare che si propaga nell’interfaccia tra due sub-laminati 
intacca la capacità del materiale di trasmettere le componenti di sforzo fuori dal 
piano. Questo comportamento può essere modellato con un approccio di 
meccanica del danno, come è già stato indicato nell’equazione 2.2. La presenza 
del danno influisce sulla resistenza e sulle proprietà elastiche dell’interlamina. 
Inoltre occorre che la legge costitutiva sia in grado di riprodurre adeguatamente 
la tenacità a frattura dell’interlamina. 
In particolare il legame forza-spostamento che è stato preso in considerazione 
deriva da [6]. Il modello è basato sull’assunzione che tutte le proprietà relativa 
ai modi di frattura II e III siano identiche. Ciò permette l’introduzione di due 
componenti di sforzo equivalente che agiscono nell’elemento di interfaccia 
determinando la frattura attraverso la componente di trazione (modo I) e di 
sforzo a taglio (modo II e III). 
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Analogamente possono essere definite due componenti di deformazione 
equivalente, zzII Eσε =  e xyIIII Gσε = .  

Il legame non-lineare sforzo/deformazione, che viene attribuito agli elementi di 
interfaccia, durante processi che evolvono secondo il puro modo I o II, è 
espresso attraverso una curva bilineare. 

 
Figura 2.3. Curva sforzo-deformazione bilineare per il modello di materiale adottato 

nell’interlamina 
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La variabile scalare di danno, precedentemente illustrata, evolve in modo tale da 
garantire questo comportamento. Infatti , una volta sorpassata la soglia di 
attivazione del danno, corrispondente allo sforzo di rottura, lo sforzo deve 
diminuire. Il materiali si troverà quindi in un regime di softening. 
Coerentemente con la meccanica del danno si assume che lo scarico avvenga 
linearmente verso l’origine, senza originare deformazioni permanenti. Quando il 
materiale viene caricato nuovamente, dopo che è stato danneggiato, la rigidezza 
dell’interfaccia risulta pertanto degradata. 
In accordo con l’equazione 2.1, i legami in modo puro tra l’integrale della 
risposta del materiale e la tenacità sono: 
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Rimane il problema della determinazione del legame costitutivo in modo misto; 
per i materiali compositi infatti il processo di delaminazione avviene attraverso 
un modo misto di frattura, che è caratterizzato dal rapporto tra le componenti di 
deformazione equivalente, III εεβ = . Nel modello di materiale le risposte 

bilineari II εσ −  e IIII εσ −  relative ad un modo misto di frattura del materiale 
devono rispettare un criterio di resistenza quadratico. Tale criterio è calibrato su 
due valori di resistenza 0Iσ  e 0IIσ , che si riferiscono al processo che evolve 

seguendo rispettivamente il modo puro I o II. 
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Il criterio presentato nell’equazione 2.5 può essere espresso anche in termini di 
deformazioni equivalenti. Se in fase di nucleazione della delaminazione è noto il 
valore di 00 III εεβ = , l’equazione permette la valutazione del nuovo limite 

elastico per le risposte II εσ −  e IIII εσ −  nel processo in modo misto. Questi 

limiti, )(0 βε I  e )(0 βε II  dipendono dallo specifico modo misto definito da β . 
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Inoltre la risposta bilineare in modo misto deve anche rispettare un criterio 
quadratico di tenacità. Il requisito fondamentale espresso da tale criterio è che 
l’area sottesa dalla curva di danno deve essere uguale alla tenacità a frattura, che 
è una proprietà del materiale. Il criterio può essere espresso in termini di lavoro 
per unità di area, IG  e IIG , che sono i lavori svolti rispettivamente dalle 

componenti di sforzo Iσ  e IIσ  nel modo misto. Ovvero 
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2.6 
 
Il criterio quadratico è espresso dall’equazione 2.7.  
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dove CG è la tenacità critica a frattura. 

La risposta bilineare permette di esprimere IG  e IIG  in funzione dei limiti della 

risposta elastica ricavati precedentemente )(0 βε I  e )(0 βε II , e delle 

deformazioni equivalenti finale che risultano incognite )(βε If  e )(βε IIf . 

L’equazione 2.7 può essere utilizzata per calcolare )(βε If  e )(βε IIf  in un 

processo caratterizzato da un modo di frattura misto tale per cui IIfIf εεβ = . 

Una volta che le risposte bilineari che vengono seguite in caso di modo di 
frattura misto sono completamente definite, il danno corrispondente viene 
determinato comparando i livelli di sforzo ottenuti grazie alla legge bilineare 
modificata con i trial stress, ovvero gli sforzi ottenuti applicando un legame 
costitutivo puramente elastico.  
Nella simulazione ad elementi finiti lo spostamento relativo può eccedere fδ  

tale per cui fεε > , tuttavia lo sforzo sarà nullo; ciò corrisponde ad una 

situazione in cui l’apertura della cricca è stata completata. La legge inoltre 
implementa la condizione che il danno non possa mai diminuire durante 
l’analisi. 
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Infine, come si è già visto, il danno viene introdotto anche nel legame 
costitutivo, equazione 2.2, ma la rigidezza fuori dal piano zzE  non viene mai 

degradata in caso di deformazioni zzε  di compressione. In tale condizione 
interviene il contatto tra i due sub-laminati, anche nel caso in cui l’interlamina 
sia completamente degradata. 
Esiste un limite massimo dello spessore delle interlamine che possono essere 
modellate con questa tecnica, infatti se lo spessore è eccessivo l’energia elastica 
accumulata nel tratto elastico prima del danneggiamento, può risultare maggiore 
dell’energia richiesta per creare nuove superfici degradando totalmente 
l’elemento (si vede facilmente per via grafica, che il triangolo degenera), ciò 
può portare localmente a rotture di schianto degli elementi decisamente non 
fisiche. Quest’aspetto è conseguenza del fatto che per rappresentare la creazione 
di una nuova superficie libera nel processo di frattura è fisicamente necessario 
spendere una energia specifica per unità di area, GC, mentre per degradare 
numericamente il solido è necessario spendere una energia proporzionale al 
volume del solido stesso. Tale energia si ottiene moltiplicando l’energia per 
unità di volume, che è data dall’integrale della curva εσ − , per il volume 
geometrico del solido. La risposta sforzo-deformazione del solido, quindi, deve 
tenere conto del suo spessore. A parità di energia per unità di area Gc, un solido 
più spesso dovrà possedere una legge sforzo-deformazione che prevede minore 
energia per unità di volume prima di arrivare alla rottura. Quando lo spessore 
diviene eccessivo, l’energia per unità di volume da attribuire alla curva sforzo-
deformazione è già raggiunta nel solo campo elastico. Questo andrebbe a 
richiedere un triangolo degenerato (ottuso) come risposta, il che è 
numericamente non attuabile. Tale condizione per la modellazione di un 
laminato in fibra di carbonio e resina epossidica si traduce nella necessità di 
avere uno spessore degli elementi solidi inferiore al millimetro, situazione 
rispettata nel caso in cui non si sfruttino raggruppamenti di lamine. 
Le due fasi del modello, ovvero gli elementi bidimensionali e gli elementi di 
interfaccia risultano sovrapposti nel modello ad elementi finiti, dal momento che 
vanno ad occupare lo stesso volume. Dal momento che la tecnica proposta vuole 
essere utilizzata per analisi esplicite, che sono di fatto analisi dinamiche, la 
questione della distribuzione della massa tra le due fasi risulta di primaria 
importanza. È opportuno sottolineare che il solutore esplicito concentra la massa 
ai nodi per semplificare la procedura numerica ad ogni instante di integrazione; 
questo fatto può essere sfruttato nella tecnica di modellazione poiché solo la 
massa totale che viene attribuita al nodo è rilevante. Di conseguenza la massa 
può essere liberamente distribuita tra gli elementi bidimensionali e gli elementi 
di interfaccia. La distribuzione può quindi essere scelta considerando la 
rigidezza degli elementi, con l’obiettivo di massimizzare l’incremento di tempo 
stabile richiesto per il calcolo. Questa scelta porta ad attribuire la maggior parte 
della massa agli elementi di interfaccia. Nel modello presentato all’incirca 1/10 
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della massa è attribuito agli elementi bidimensionali, mentre i restanti 9/10 agli 
elementi solidi . 
 

2.3 Danno intralaminare e approccio di modellazione 
 
Nei laminati multi direzionali, sia in condizioni di carico statico che ciclico, i 
primi meccanismi di danno che si originano e si evolvono a livello intralaminare 
sono la microfrattura della matrice e la separazione fibra-matrice. L’attivazione 
di questi meccanismi di danno non comporta il cedimento del laminato, ma 
determina un accumulo progressivo del danno nelle lamine, come si è visto nel 
Capitolo 1. Questa è una caratteristica peculiare dei compositi rispetto ai 
materiali metallici, dove il cedimento è caratterizzato dall’evoluzione di una 
singola frattura. 
L’approccio che è stato seguito per la modellazione del danneggiamento nel 
piano si basa essenzialmente su un modello bi-fasico di materiale. Infatti, 
l’adozione di variabili di danno che vanno a degradare le diverse costanti 
elastiche è fondamentale per distinguere i modi di danneggiamento tipici della 
fase matrice da quelli fragili che contraddistinguono il comportamento del 
rinforzo. Il composito, nell’approccio bifasico, viene decomposto in due fasi 
idealizzate distinte, ognuna con caratteristiche di rigidezza proprie. I vantaggi 
forniti dalla scelta di effettuare una decomposizione sono i seguenti: 

- L’adozione della decomposizione a livello di singola lamina permette di 
separare la degradazione di rigidezza dovuta alla rottura delle fibre, 
tipicamente fragile o quasi-fragile, da quella originata dai micro-processi 
di danneggiamento che si verificano nella fase matrice e all’interfaccia 
fibra-matrice che sono più progressivi. Questo approccio permette anche 
di modellare distintamente i due danni anche in sollecitazioni in 
direzione del rinforzo. 

- La decomposizione permette di ridurre il numero delle variabili di 
danno. Infatti separando le due fasi si può modellare il danno matrice, 
tenendo conto dell’effetto combinato delle diverse componenti di sforzo, 
ma con un’unica variabile di danno scalare. 

 
Decomposizione bifasica  
 
La legge costitutiva di entrambe le fasi è formulata a livello dello stato medio di 
deformazione del materiale considerato omogeneo. Per questo motivo, il 
modello bifasico non può essere considerato un modello micromeccanico. 
Seppur in grado di cogliere la risposta del materiale secondo un modello che 
costituisce un’approssimazione della microstruttura, tale modello semplificato 
necessita di un numero limitato di parametri e variabili di stato per descrivere il 
comportamento del materiale. Oltre alla riduzione delle variabili di danno, tale 
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approccio permette anche di semplificare le leggi che modellano altre 
caratteristiche dei compositi in cui la distinzione tra fibra e matrice è 
fondamentale: deformazioni e sforzi di origine termica, di natura igroscopica, 
sensibilità alla velocità di deformazione. 
L’approccio bifasico tradizionale si basa sull’assunzione che lo sforzo agente 
nel materiale composito, mediato in un volume rappresentativo, è dato dalla 
somma dei contributi delle fasi fibra e matrice che costituiscono il materiale: 
 

MF

σσσ +=  
2.8 
 
Nel modello, il contributo della fase fibra rappresenta solo la componente di 
sforzo nella direzione del rinforzo. Quindi la fase fibra ottenuta è 
monodimensionale, e il contributo dovuto alla matrice è definito come la 
differenza tra lo sforzo associato al composito e quello attribuito alla sola fase 
fibra. Le due fasi possono essere modellate adottando due diverse leggi 
costitutive, dove il relativo contributo allo sforzo è dato in funzione del tensore 
di deformazione mediato nel volume. 
 

( ) ( )εσεσσ
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Nell’assunzione che il comportamento sia elastico, il modello bifasico consiste 
nella decomposizione del tensore di rigidezza associato al composito in due parti 
che rappresentano il contributo delle fasi idealizzate fibra e matrice. 
L’introduzione di un approccio di meccanica del danno può formalmente 
passare dalla definizione dei termini del tensore di rigidezza come variabili di 
stato, che variano in accordo con un modello di danno termodinamicamente 
consistente. Usando la notazione 'f

C  e 'm
C per indicare i tensori di rigidezza 

delle fasi idealizzate, l’applicazione di un approccio di meccanica del danno per 
un modello bifasico è 
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Dall’equazione 2.10 si ha che la fase idealizzata matrice rappresenta le 
caratteristiche del composito quando la fase fibra è completamente degradata.  
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Approccio bifasico basato sulla continuità delle fibre 
 
È opportuno sottolineare che i meccanismi anelastici che vengono modellati 
degradando la fase fibra, per come essa è stata modellata nell’approccio 
bifasico, non corrispondono alla completa eliminazione del materiale della fibra, 
ma piuttosto all’interruzione della continuità delle fibre. Infatti le inclusioni di 
rinforzo contribuiscono in realtà alla rigidezza in tutte le direzioni, mentre la 
fase fibra del modello trasmette solo sforzi nella direzione di rinforzo. La 
peculiarità della fase fibra è dunque quella di riprodurre l’effetto della continuità 
delle fibre in tale direzione, piuttosto che la loro presenza. Assumendo questo 
punto di vista l’obiettivo della decomposizione può essere visto come una 
separazione del contributo di rigidezza dipendente dalla continuità del rinforzo, 
da tutta la rigidezza rimanente che viene degradata quando intervengono 
meccanismi anelastici progressivi, siano essi attribuibili alla matrice come 
all’interfaccia fibra-matrice. Questo approccio viene riportato per una lamina in 
stato piano di sforzo. 
In questo caso la legge bifasica diventa: 
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2.11 
 
Questa interpretazione del modello bifasico porta alla seguente espressione per 
il termine di rigidezza della fase idealizzata fibra: 
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2.12 
 
La valutazione del contributo fornito dalla continuità delle fibre rispetto a quella 
delle fibre discontinue potrebbe avvenire secondo un approccio 
micromeccanico. Tuttavia la formulazione micromeccanica richiederebbe un 
numero eccessivo di dati sperimentali relativi alle proprietà dei materiali 
costituenti che ne esclude una qualsiasi applicazione ingegneristica. 
L’approccio fin qui seguito è il punto di partenza per uno schema di 
decomposizione basato sul modello di materiale espresso nell’equazione 2.11. 
La chiave di questa tecnica [7] risiede nel coefficiente di Poisson della fase 
idealizzata matrice, che per il materiale non danneggiato è 
 



Leggi costitutive e tecniche di modellazione 
 

 37 

 

fC

C
C

fC

C

C

C

fC

C

m

m
m

fC

C
C

fC

C

C

C

fC

C

m

m
m

CC

C
v

CC

C

C

C

CC

C

C

C
v

CC

C
v

CC

C

C

C

CC

C

C

C
v

2122

22
21

2122

22

22

21

2222

21

22

21
21

1111

11
12

1111

11

11

12

1111

12

11

12
12

−
′

=
−

=
−

==

−
=

−
=

−
==

 

2.13 
 
Generalmente la contrazione in direzione delle fibre, conseguente 
all’applicazione di uno sforzo trasversalmente al rinforzo, è esigua in un 
composito. Infatti il termine C

v12 , per lamine di unidirezionale, è notevolmente 

minore di C
v21 , che tipicamente assume valori dell’ordine di 0.25÷0.35. Questi 

valori si riscontrano anche in laminati statisticamente isotropi, con rinforzi 
discontinui. Se la continuità della fibra è quindi interrotta e il materiale 
rimanente può essere visto come un composito a fibre discontinue, la procedura 
di decomposizione può essere ottenuta imponendo che il coefficiente di Poisson 
della fase matrice rimanga nel range 0.25÷0.35. Nel caso di lamine in tessuto, 
questa considerazione si estende sia a C

v12  che a C
v21 . 

Grazie all’equazione 2.13, i termini f
C11  e f

C22  del tensore di rigidezza attribuito 
alla fase fibra possono essere valutati immediatamente una volta che il 
coefficiente di Poisson del materiale assume un valore fissato nel range 
0.25÷0.35. 
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2.14 
 
Una volta che l’equazione 2.14 è stata applicata, tutti i termini del tensore di 
rigidezza della fase matrice idealizzata possono essere ottenuti per differenza 
come 

fCm
CCC −=

 

2.15 
 
Con questo schema di decomposizione si ottengono valori di f

C11  e f
C22  che si 

collocano in un range tra 80% e 90% del modulo elastico della fibra nuda. [7] 
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Modello di danno matrice 

 
- La modellazione del danneggiamento progressivo del composito viene 

effettuata utilizzando un’unica variabile di danno scalare applicata ai 
moduli della fase idealizzata matrice. 

- Viene formulata una soglia di danno e leggi di evoluzione del danno in 
base a un’espressione anisotropa dello spazio delle deformazioni e degli 
sforzi, sulla base di criteri interattivi di rottura tipici dei materiali 
compositi. 

- Le leggi di evoluzione del danneggiamento progressivo che interviene 
nella fase matrice sono scelte in modo da tenere in considerazione la 
tendenza alla saturazione del danno progressivo. 

 
Il modello presentato è termodinamicamente consistente. Se la degradazione del 
materiale viene modellata attraverso formulazioni termodinamicamente 
consistenti, che tengono conto dell’irreversibilità del processo, allora si può 
affermare che tali formulazioni sono in grado di modellare gli effetti sulla 
risposta del materiale dovuti ai meccanismi di danneggiamento attivati sulla 
microscala, anche se in senso medio. La consistenza termodinamica del modello 
di danneggiamento viene soddisfatta mediante leggi di evoluzione del 
danneggiamento in cui una o più variabili di danno evolvono in funzione della 
storia dello stato medio di sforzo e di deformazione presente nel materiale, 
espressi come funzionali delle variabili termodinamiche direttamente associate 
al danneggiamento. In particolare, le variabili scelte per far evolvere il danno 
escludono automaticamente la possibilità che esistano processi deformativi che 
danneggino il materiale senza dissipare energia. 
Seguendo lo schema classico proposto dalla meccanica del danneggiamento e 
utilizzato in diversi lavori in letteratura, viene definito un potenziale di stato con 
danneggiamento dal quale è possibile derivare le equazioni di stato del modello. 
L’approccio seguito per la formulazione del modello è agli sforzi; di  
conseguenza, l’espressione del potenziale di stato (Potenziale di Gibbs)  è quella 
riportata nell’ equazione 2.16. 
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2.16 
 
Dove i coefficienti ijS rappresentano la flessibilità del materiale danneggiato. In 

questo approccio solo i termini diagonali del tensore di flessibilità sono 
danneggiati; questa scelta fa si che vengano degradati solo i moduli 
“ingegneristici”. 
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2.17 
 
Le equazioni di stato, equazioni 2.18, sono ottenute per derivazione dal 
potenziale precedentemente definito. 
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2.18 
 
La prima equazione di stato è il legame costitutivo con danneggiamento, mentre 
la seconda definisce una nuova variabile di stato energeticamente coniugata alla 
variabile di danno. Questa variabile è una densità di energia e rappresenta la 
forza guida per lo sviluppo del danneggiamento nel materiale. La variabile Y 
risulta essere una forma quadratica degli sforzi, analogamente al potenziale 
elastico, ma con un segno negativo che la rende sempre negativa. Per trattare 
sempre quantità positive si ricorre alla definizione di una nuova variabile 
termodinamica, semplicemente invertendo il segno di Y. 
 

YY −=  
2.19 
 
La potenza istantanea dissipata nel processo di danneggiamento è: 
 

0≥⋅ dY &  

2.20 
 
La legge costitutiva relative alla fase matrice è presentata di seguito 
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2.21 
 
Mentre l’espressione delle variabili associate al processo di danno è  
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2.22 
 
Si noti come le stesse variabili di stato Y vengano a dipendere dalla variabile di 
danno. Questo aspetto è fondamentale perché implicherebbe la risoluzione di 
un’equazione non lineare per calcolare il valore della variabile di danno. Si 
vedrà in seguito che ognuna delle variabili in questione può essere riscritta in 
funzione dello stato di sforzo effettivo, cioè dello sforzo equivalente in assenza 
di danneggiamento. In questo modo il danneggiamento del materiale viene a 

dipendere, attraverso la definizione delle variabili Y , dal tensore di sforzo 
relativo al comportamento elastico del materiale. 
 
Soglia di attivazione del danno e legge evolutiva 

 
Queste variabili, note come forze termodinamiche, sono associate a differenti 
meccanismi di danneggiamento progressivo. Di conseguenza, le variabili di 
danno devono crescere con queste forze. 
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2.23 
 
Dal momento che il danno è applicato esclusivamente alla fase ideale matrice 
che ha un comportamento quasi-isotropo, è possibile modellare differenti 
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meccanismi con una sola variabile scalare che è funzione di tutte le componenti 
delle forze termodinamiche associate al meccanismo di danno. 
L’attivazione e l’evoluzione del processo di danno possono essere modellati con 
una soglia anisotropa, basata sul criterio di Tsai-Wu nello spazio degli sforzi 
principali. 
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2.24 
  
 
Ovviamente è necessario trasformare l’espressione in una forma consistente 
sfruttando le seguenti equazioni 
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2.25 
 
La funzione soglia ottenuta è: 
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2.26 
 
La legge evolutiva del danno dipende da questa funzione; infatti essa contiene 
tutte le forze termodinamiche che guidano il processo di danno progressivo. 
 

))),,((( 332211 YYYfgdd
mm =  

2.27 
 
L’espressione della legge di danno progressivo relativo alla fase matrice punta a 
riprodurre il tipico comportamento del danno progressivo che si ha in laminati 
multiorientati. Il danno, in questi materiali è caratterizzato dalla tendenza a 
saturare.  
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La legge di evoluzione del danneggiamento progressivo è costituita da 3 
funzioni; la prime due sono leggi caratterizzate da un termine lineare e uno 
iperbolico nella variabile termodinamica f, e sono formulate per la modellazione 
dell’andamento asintotico del danno. La terza funzione è formulata invece per la 
modellazione del regime di strain-softening del materiale [8].  
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Crack closure 

 
I valori delle variabili di danno dipendono significativamente dalle condizioni di 
carico. Alcuni materiali mostrano una differente evoluzione del danno 
progresivo a compressione, ciò è dovuto essenzialmente al naturale effetto di 
crack-closure. Questo effetto porta ad avere un differente valore di area effettiva 
soggetta al carico e, di conseguenza, di sforzo effettivo nel materiale. In queste 
condizioni l’area effettiva dipende da una condizione unilatera. 
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2.30 
 
Le imperfezioni createsi durante il processo di danneggiamento non si chiudono 
completamente. Per questo motivo l’area effettiva è tra i due valori in equazione 
2.30. 
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SSSS D <<−  
2.31 
 
Questo effetto viene considerato attraverso l’introduzione di un parametro di 
crack closure (h). Questo parametro può assumere un valore tra 0 e 1. 
 

hSSS D−=  
2.32 
 
L’espressione dello sforzo effettivo agente nel materiale può essere scritto 
come: 
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2.33 
 
Modello di danno per la fase fibra 
 
Per quanto riguarda il danno fragile delle fibre viene utilizzata una legge lineare. 
Il danno delle fibre evolve in funzione dello sforzo effettivo agente in questa 
fase.  
Questa legge viene formulata in relazione a risultati sperimentali ottenuti 
sull’unidirezionale in fibra di carbonio. In particolare l’andamento 
dell’evoluzione della densità di micro cricche è funzione dello sforzo assiale. 
In questo caso il criterio di soglia è espresso come: 
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2.34 
 
Ovviamente anche la legge evolutiva associate alla rottura fragile delle fibre 
viene ottenuta in modo termodinamicamente consistente. Per questo motivo 
viene introdotta nel modello una nuova variabile termodinamica coniugata 
energeticamente con la variabile di danno relativa alle fibre. 
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2.3 Validazione legge interlaminare 
 
Prima di procedere con la modellazione numerica della prova di compressione 
post impatto, è stata effettuata una validazione della tecnica presentata su un 
provino avente una sequenza di laminazione non omogenea, in modo da 
verificare la capacità di cogliere correttamente la risposta di un laminato 
multidirezionale. La validazione si basa su un confronto in termini di curve 
forza-spostamento e degli sforzi tra due modelli numerici di flessione a tre punti. 
Infatti un requisito preliminare fondamentale è che la tecnica adottata 
rappresenti correttamente la risposta elastica.  
La capacità del modello di cogliere esattamente il comportamento in termini di 
deformata globale e di sforzi è stata investigata attraverso un modello ad 
elementi finiti molto dettagliato di un provino. La validazione è stata effettuata 
sia per un provino in fibra di carbonio unidirezionale, sia per uno in tessuto. Il 
provino è un laminato 150 x 25 mm. La sequenza di laminazione indagata è 
quella che la normativa suggerisce per il laminato soggetto a compression after 
impact, ovvero [45° 0° -45° 90°]3S. È stato scelto uno spessore della lamina di 
0.28 mm sia nel caso di unidirezionale sia nel caso del tessuto, in modo tale da 
sfruttare gli stessi modelli numerici; ciò porta ad uno spessore totale del 
laminato di 6.72 mm.  
 
Tabella 2.1. Proprietà meccaniche del tessuto utilizzato per la validazione della tecnica di 

modellazione. 

 
Proprietà elastiche 

E11=E22 (GPa) 61 
G12 (GPa) 4.5 
ν12 0.05 

E33 (GPa) 8 
G13=G23 (GPa) 4 

ν13=ν23 0.3 
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Tabella 2.2. Proprietà meccaniche dell’unidirezionale 8582 IM7 UD AERMACCHI  

utilizzato per la validazione della tecnica di modellazione. 
 

Proprietà elastiche 
E11 (GPa) 155 
E22 (GPa) 10 
G12 (GPa) 4.5 
ν12 0.3 

E33 (GPa) 10 
G13=G23 (GPa) 4.5 

ν13=ν23 0.3 
 
Il carico è applicato da un cilindro al centro del laminato che è appoggiato ad 
altri due cilindri distanti 100 mm lungo l’asse del provino.  
 

 
 

Figura 2.4: Modello flessione a tre punti 

 
Il modello di riferimento è stato ottenuto attraverso una griglia uniforme di 
elementi solidi 1.25 mm x 1.25 mm x 0.28 mm (elementi C3D8R). Per ogni 
lamina si è considerato un singolo elemento solido lungo lo spessore. Al cilindro 
centrale è stata imposta una condizione di velocità; la velocità è stata 
gradualmente incrementata al fine di limitare l’eccitazione dinamica del 
laminato e di effettuare un’analisi quasi-statica che idealmente consiste in una 
successione di stati di equilibrio. La deflessione imposta al provino è stata di 1 
mm. Il modello da validare è stato ottenuto avvalendosi della tecnica di 
modellazione che sfrutta elementi solidi di interfaccia interposti tra piastre di 
Mindlin che modellano le singole lamine di carbonio. 
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Figura 2.5. Curva forza applicata-deflessione caratteristica della flessione a 3 punti per un 
provino in UD 

 
Come si può notare i due modelli hanno lo stesso comportamento globale. 
Il confronto degli sforzi è stato effettuato sugli elementi appartenenti ad un 
carotaggio posizionato in modo da limitare gli effetti dovuti all’introduzione del 
carico. In particolare il gruppo di elementi scelto è equidistante dai due cilindri 
di vincolo/applicazione del carico e si trova in prossima della mezzeria del 
provino. 
 

 
 

Figura 2.6: Carotaggio per il confronto degli sforzi 

 
Prima di presentare i risultati relativi al confronto sugli sforzi è necessario 
sottolineare che i due modelli confrontati sono differenti dal punto di vista 
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topologico, infatti le shell del modello con elementi di interfaccia si trovano 
esattamente sul piano medio dei solidi del modello di riferimento.  
 

 
 

Figura 2.7. Topologia dei modelli. A sinistra il modello di riferimento, a destra il modello 

ibrido 

 
Dal momento che gli sforzi sono rilevati in corrispondenza dei punti di 
integrazione degli elementi è necessario fare alcune considerazioni: 
 

- I solidi C3D8R hanno un solo punto di integrazione nel centro 
dell’elemento 

- Le shell S4R hanno un unico punto di integrazione nel centro 
dell’elemento 

 
Risulta pertanto evidente che il confronto degli sforzi nel piano σ11, σ22 e τ12 
può essere effettuato direttamente, dal momento che i punti di integrazione di 
shell e solidi ortotropi coincidono. 
Per quanto riguarda i punti di integrazione dei solidi di interfaccia, essi si 
trovano esattamente tra i due punti di integrazione dei solidi di riferimento. 
Pertanto non è possibile confrontare direttamente gli sforzi e ci si limita a 
riportare lo sforzo di taglio τ13, calcolato nel punto di integrazione dell’elemento 
di interfaccia, in corrispondenza della rispettiva posizione nello spessore del 
laminato. 
Ulteriore accorgimento, necessario ad ottenere un confronto sensato tra questi 
due modelli di natura differente, è stato quello di ruotare il tensore di sforzo 
ottenuto nei punti di integrazione dei solidi di riferimento. Ciò è necessario dal 
momento che la routine relativa agli elementi di interfaccia necessita di 
un’orientazione, ovvero della definizione della normale al piano 
dell’interlamina, infatti benché il materiale sia isotropo, l’orientazione è 
necessaria nella definizione del modo di danno (β). La scelta effettuata in questo 
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caso è quella di orientare l’interlamina con l’asse 1 nella direzione dell’asse del 
provino e l’asse 3 perpendicolarmente al piano del laminato. Al fine di 
confrontare lo sforzo di taglio tra i due modelli è quindi necessario trasformare il 
tensore di sforzo del modello di riferimento. La trasformazione che lega i due 
spazi è una rotazione piana: 
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2.36 
 
Dove α è l’orientazione della lamina, e dunque dei solidi ortotropi, rispetto 
all’asse del laminato. 
Pertanto il tensore di sforzo in assi laminato è dato da: 
  

TRRσσ =0  

2.37 
 
È sufficiente estrarre il termine σ13 per effettuare il confronto con il modello con 
elementi di interfaccia. 
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Risultati unidirezionale: 
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2.8. Confronto sforzi UD 
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Figura 2.9. Confronto sforzi UD 



Capitolo 2
 

 50 

-10 -8 -6 -4 -2 0 2 4 6 8 10
0

5

10

15

20

25

σ22

sforzo [MPa]

la
m

in
a

 

 

24 Shell

Modello di riferimento

 
2.10. Confronto sforzi UD 
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Figura 2.11. Confronto sforzi UD 
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Risultati Tessuto: 
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Figura 2.12. Curva forza applicata-deflessione caratteristica della flessione a 3 punti per 

un provino in tessuto 
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2.13. Confronto sforzi tessuto 
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Figura 2.14. Confronto sforzi tessuto 
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2.15. Confronto sforzi tessuto 
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Figura 2.16. Confronto sforzi tessuto 
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2.4 Validazione della legge intralaminare 
 
Prima di procedere all’applicazione della legge nel piano è opportuno presentare 
una validazione della stessa. Vengono di seguito proposti i risultati relativi a 
prove di trazione svolte su laminati cross-ply con lamine unidirezionali in fibra 
di carbonio T800-X01. Le analisi numeriche sono state svolte su un singolo 
elemento di shell vincolato e caricato come in Figura 2.17. 
 
Tabella 2.3. Caratteristiche dell'unidirezionale considerato per la validazione del modello 

 
 E11 [MPa] E22 [MPa] G12 [MPa] 

12ν  V th [mm] 

T800-X01 163812 8508 4552 0.34 0.59 0.099 
 

 
 

Figura 2.17. Modalità di vincolo e carico dell'elemento 

 
La campagna di analisi numeriche ha permesso di verificare che il modello 
implementato è in grado di riprodurre il comportamento nel piano dei materiali 
considerati. Per quanto riguarda il composito con rinforzo in fibra di carbonio 
vengono analizzate in totale 7 sequenze di laminazione. Una verifica analoga è 
stata effettuata per composito con rinforzo in fibra di vetro e in tessuto di 
carbonio [7]. I risultati comprendono sia le curve di carico sforzo-deformazione, 
si l’andamento del coefficiente di Poisson. Questo aspetto permette di verificare 
la strizione dell’elemento. 
Nelle figure relative all’andamento sperimentale del modulo di Poisson 
compaiono  più curve sperimentali riferite alle diverse prove effettuate. In molti 
casi l’andamento si interrompe in modo prematuro a causa dello scollamento dal 
provino degli estensimetri utilizzati, in particolare per le prove a ±45°, ±40° e 
±35°. 
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Figura 2.18. Curva sforzo-deformazione per un laminato a 0° 
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Figura 2.19. Curva sforzo-deformazione per un laminato a ±7.5° 
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Figura 2.20. Curva sforzo-deformazione per un laminato a ±20° 
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Figura 2.21. Curva sforzo-deformazione per un laminato a ±30° 
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Figura 2.22. Curva sforzo-deformazione per un laminato a ±35° 
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Figura 2.23. Curva sforzo-deformazione per un laminato a ±40° 
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Figura 2.24. Curva sforzo-deformazione per un laminato a ±45° 
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Figura 2.25. Curva sforzo-deformazione per un laminato a 90° 

 
Per quanto riguarda la curva a ±45° vi è un’ottima corrispondenza, dal momento 
che la legge di evoluzione del danno è stata calibrata in questa condizione, che è 
quella in cui i fenomeni di danneggiamento progressivo hanno maggior effetto 
sul comportamento globale. Infatti nella prova a 45° le lamine sono sollecitate 
esclusivamente a taglio e quindi la fase idealizzata fibra, che secondo la 
decomposizione lavora solo a trazione-compressione, non partecipa e il 
comportamento globale riflette quello della matrice. Anche per la curva a 0° c’è 
una buona correlazione. È scarsa la correlazione per la curva a 90°. Il risultato è 
prevedibile, in quanto il modello sviluppato nasce per cogliere la degradazione 
progressiva della fase matrice, che è il meccanismo di danno nei laminati multi 
direzionali, mentre, nel caso della prova a 90° il processo di danneggiamento è 
essenzialmente fragile.  
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2.5 Calibrazione del materiale 

 
Il materiale utilizzato è un unidirezionale denominato 8582/IM7. Le 
caratteristiche del materiale ortotropo sono riassunte di seguito: 
 
 

Proprietà elastiche 
E11_trazione (GPa) 165 
E11_compressione (GPa) 145 
E22_trazione (GPa) 9.4 
E22_compressione (GPa) 10.6 
G12 (GPa) 4.5 
ν12 0.3 
E33 (GPa) 10 
G13=G23 (GPa) 4.5 
ν13=ν23 0.3 

11σ _trazione (MPa) 2600 

11σ _compressione (MPa) 1500 

22σ _trazione (MPa) 60 

22σ _compressione (MPa) 290 

12τ (MPa) 90 
 

Resistenza e tenacità dell’interlamina 
T (MPa) 35 
S (MPa) 70 
GIc (J/m2) 344 
GIIc (J/m2) 538 

 
L’integrazione di un modello di materiale in un codice commerciale ad elementi 
finiti viene eseguita utilizzando delle user-subroutines chiamate direttamente dal 
solutore a ogni iterazione. In ingresso a queste subroutines vi sono parametri 
derivati dalla calibrazione del modello. Per quanto riguarda i valori introdotti 
nella routine relativa all’interlamina, essi derivano dalla caratterizzazione del 
materiale effettuata attraverso prove sperimentali quali DCB e ENF.  
 
Tenacità a frattura in modo I 
 
Consideriamo il test effettuato sul provino DCB (double cantilever beam) [9]. Il 
carico P viene fatto aumentare gradualmente fino alla propagazione della cricca, 
che sarà stabile o instabile a seconda dei casi. Durante il test viene registrato un 
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diagramma del carico P in funzione dello spostamento δ  del punto di 
applicazione del carico stesso. Il carico, in corrispondenza del quale si avrà 
propagazione del danno, viene chiamato carico critico Pc. 
 

 
 

Figura 2.26. Schema della prova sperimentale per la caratterizzazione della tenacità a 

frattura in modo I 

 
Un passo fondamentale è la riduzione dati, che permette di legare il carico 
critico con l’energia critica a frattura. La riduzione si basa sulla seguente 
equazione: 
 

da

dC

B

P
G e

2

2

=  

2.38 
 
Dove: 

cP  è il carico critico, B la larghezza del provino, C la flessibilità del provino e a 

la lunghezza iniziale della cricca. La flessibilità del provino è derivabile come 
l’inverso della pendenza del diagramma carico – spostamento ottenuto durante il 
test, ovvero: 
 

P
C

δ
=  

2.39 
 
Quindi sostituendo nell’espressione 2.38 il valore del carico critico in modo I 
puro ottenuto sperimentalmente, si riesce a dedurre la corrispondente energia 
critica a frattura del materiale. 
Per poter stimare la tenacità a frattura del materiale, questi metodi richiedono 
un’espressione che leghi la flessibilità del provino alla lunghezza della cricca. 
Questa relazione può essere trovata empiricamente o analiticamente, utilizzando 
la teoria delle travi. Con un metodo empirico viene invece misurata 
sperimentalmente la flessibilità del provino, a seconda di diverse lunghezze 
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iniziali della cricca. Interpolando si riesce quindi ad ottenere una formula 
empirica che lega C ad a. 
Una volta trovata la relazione che lega flessibilità e lunghezza della cricca si può 
applicare la derivazione, o applicare le differenze finite, e ottenere il valore di 
tenacità a frattura. 
 
Tenacità a frattura in modo II 

 
Uno dei provini più frequentemente utilizzato per caratterizzare la tenacità per la 
frattura interlaminare in modo II è l’ENF (end notch flexure) [10]. La geometria 
dell’ENF è essenzialmente quella di un provino soggetto a flessione su tre punti; 
il campione presenta una cricca lungo tutta la larghezza posta a metà dello 
spessore del laminato.  

 
Figura 2.27. Schema della prova sperimentale per la caratterizzazione della tenacità a 

frattura in modo II 

 
La lunghezza iniziale del danno può essere variabile e influenza in diverso modo 
la propagazione del danno. Anche in questo caso, il carico P viene fatto crescere 
gradualmente fino alla propagazione della cricca. 
Anche in questo caso, per interpretare i dati sperimentali, viene diagrammato 
l’andamento del carico centrale P in funzione dello spostamento δ  della 
mezzeria della trave; la flessibilità del materiale risulta essere PC δ= . 
Il punto di partenza per la riduzione dati nel test in modo II è rappresentato dalla 
teoria delle travi: 
 

13
3

11

33

4

9.02.1

8

32

whG

aL

whE

aL
C

+
+

+
=  

2.40 
 
Sostituendo questa relazione nell’espressione 2.38 si ottiene: 
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5.11
4

9
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
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2.41 
 

Dove C  si calcola con la seguente equazione: 
 

13

23

20

36

whG

aLaL
C

−+
=  

2.42 
 
Dove L è la semilunghezza del provino, a la lunghezza della cricca, w la 
larghezza e h il semispessore del provino. 
Sostituendo nell’espressione 2.41 il valore del carico critico trovato 
sperimentalmente, si riesce ad ottenere l’energia critica a frattura in modo II. Un 
metodo alternativo è rappresentato anche in questo caso da un metodo empirico, 
che consiste nella misura della flessibilità per differenti lunghezze di cricca e 
dell’ottenimento per interpolazione di una funzione che lega C ad a. 
Differenziando e sostituendo in 2.38 è quindi possibile determinare la tenacità. 
Dai test sperimentali si ottiene che la GIIc risulta essere di un ordine di grandezza 
superiore rispetto alla GIc. 
 
Calibrazione della legge nel piano 
 
La calibrazione si divide in due parti: l’identificazione dei limiti alla soglia di 
danneggiamento e quella dei parametri che governano la legge evolutiva.  
Per effettuare la calibrazione della legge nel piano si sono sfruttati gli algoritmi 
di decomposizione precedentemente presentati a partire dai dati forniti da 
Aermacchi relativi alla caratteristiche meccaniche della singola lamina di 
unidirezionale, imponendo che nel caso di discontinuità completa della fibra il 
coefficiente di Poisson del materiale sia pari a 0.3. 
I parametri che governano la legge evolutiva di danno sono stati calibrati sulle 
curve di provini cross-ply a 45°, in quanto in tale prova la risposta del materiale 
è quasi interamente dipendente dal danneggiamento progressivo della matrice 
[7].  
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Identificazione dei parametri di soglia per la fase matrice 

 
Le incognite del problema sono costituite dai termini della funzione soglia. Tali 
termini sono funzioni degli sforzi corrispondenti al limite elastico per le varie 
componenti dello sforzo. 
In [7], dal momento che si è notato che la matrice nella prova a ±30° è 
fortemente compressa, le prove che vengono utilizzate per calcolare i limiti sono 
le seguenti: 
 

- Trazione e compressione a 0°. Permette di identificare il limite di 
deformazione oltre il quale si ritiene che inizi il danno matrice. (Tale 
informazione è la più arbitraria dal momento che, nel caso del carbonio, 
l’inizio del danno matrice non provoca effetti sulla curva sforzo-
deformazione globale. 

- Trazione a 90°. 
- Trazione a ±45°. Permette di identificare il limite a taglio. 
- Trazione a ±30°. Permette di identificare la comparsa della non-linearità 

della matrice a compressione. 
 
Poichè gli stati di sforzo matrice, nota la decomposizione, possono essere in 
effetti calcolati nelle diverse prove ed espressi in forma analitica, si hanno 5 
equazioni nelle incognite direttamente i coefficienti della funzione soglia.  
Quello che è stato modificato è l’utilizzo diretto della prova a +/-30. Perché si è 
visto che è molto difficile ottenere uno sforzo limite compatibile con la chiusura 
dell’ellisse di Tsai-Wu nel piano degli sforzi. Si ipotizza pertanto un valore 
limite in una prova di compressione a 90° nella direzione matrice e con questo si 
valuta, iterativamente, quale è la correlazione con la curva a +/-30.  
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Prove sperimentali 

 
3.1 Impatti 
 
I dati relativi alle prove di impatto derivano da una campagna di prove 
sperimentali svolta seguendo la normativa riportata in [11], presso i laboratori di 
Alenia-Aermacchi. È stata eseguita una serie di impatti ad un livello energetico 
di 20J, seguendo la procedura indicata dalla normativa su laminati composti da 
lamine preimpregnate di unidirezionale IM7/8552. È stato utilizzato un 
impattatore con un diametro di 16 mm e una massa di 3.5 kg. Nella prova, il 
corpo impattante viene lasciato cadere sul provino all’interno di un tubo da una 
quota tale da ottenere un’energia cinetica del grave pari a 20J. I provini sono dei 
laminati con 32 lamine ed hanno uno spessore di 4 mm circa. La sequenza 
presenta il 12.5% di lamine a 0°, il 75% a ±45° e il rimanente 12.5% a 90°. 
Ciascun provino viene appoggiato su un basamento in legno e viene vincolato 
con quattro tamponi in gomma. Una piastra di alluminio viene manualmente 
interposta tra il provino e l’impattatore dopo il primo rimbalzo, in modo da 
evitare impatti multipli sul provino. 
 

 
 

Figura 3.1. Configurazione di prova per gli impatti 
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Sei provini sono stati impattati e sottoposti agli ultrasuoni. Le immagini del C-
scan mostrano la tipica regione delaminata di forma approssimativamente 
circolare. 
 

 
 

Figura 3.2. Scansione C-scan provini impattati a 20J 

 
La morfologia del danno rispecchia i dati presenti in letteratura [12]. Infatti si ha 
la tipica conformazione delle delaminazioni a forma conica tipica dei laminati 
spessi soggetti ad impatti a bassa energia 
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Figura 3.3. Morfologia del danno da impatto per laminati spessi e sottili 

 
Per quanto riguarda la proiezione dell’area totale delaminata, le misure sui 
provini evidenziano un valore medio di circa 1400 mm2, che è in accordo con i 
risultati sperimentali presenti in letteratura e mostrati in figura. 
 

 
 

Figura 3.4. Area delaminata vs. Energia di impatto per differenti laminati in composito 
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3.2 Compression After Impact 
 
Come è stato precedentemente sottolineato la compressione è la condizione di 
carico maggiormente critica per un laminato in composito che presenta dei 
danneggiamenti post impatto. 
Infatti la modalità di cedimento è caratterizzata principalmente da fenomeni di 
instabilità globale e locale che si manifestano ben al di sotto del carico limite del 
laminato in assenza di danneggiamento. 
Dal punto di vista sperimentale è necessario riprodurre questa condizione di 
carico in una configurazione tale per cui i fenomeni di instabilità globale del 
laminato non si manifestino. Nel momento in cui, con una corretta impostazione 
della prova sperimentale, si inibisce l’instabilità euleriana del laminato si può 
ritenere che il cedimento avvenga primariamente per instabilità locale del 
laminato. Infatti, nel caso in cui invece un impatto abbia prodotto delle 
delaminazioni, l’instabilità insorge nelle zone in cui le lamine non hanno più un 
supporto laterale. Pertanto si ha la formazione di una vescica in corrispondenza 
delle zone delaminate, che tendono dunque a propagarsi fino a portare al 
collasso della struttura. 

 
Figura 3.5. Instabilità locale di un pannello delaminato 

 
È importante sottolineare che in assenza di dispositivi (vedi guide anti-buckling) 
volti a inibire l’instabilità del laminato, il cedimento avviene prematuramente in 
seguito a mixed mode buckling: tale fenomeno è una combinazione dei 
meccanismi di instabilità globale e locale ed avviene nel caso in cui siano 
presenti delaminazioni estese in prossimità del piano medio del laminato. In tale 
condizione ciascuno dei due sub laminati formati dalla delaminazione non è 
simmetrico e presenta quindi un forte accoppiamento assiale-flessionale, con 
evidenti conseguenze sul limite di stabilità. 

 
Figura 3.6. Mixed mode buckling di un pannello in composito 
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In seconda analisi esistono degli ulteriori meccanismi di cedimento del laminato 
a compressione inerenti al danneggiamento delle fibre  e della matrice nel piano 
della singola lamina. Si ritiene che tali meccanismi abbiano un ruolo secondario 
nel cedimento del laminato, attraverso la modellazione del danno (Capitolo 4) 
nel piano ci si propone di valutare quale sia l’effetto di questi fenomeni sulla 
resistenza globale del laminato.  
 
Prova sperimentale 

 
Le prove sperimentali hanno l’obiettivo di determinare la  resistenza residua dei 
pannelli laminati in fibra di carbonio multidirezionale. Tale prova viene 
effettuata su un laminato che è stato indentato quasi-staticamente o come in 
questo caso ha subito una prova di impatto a caduta. 
Le prove di CAI sono state anch’esse eseguite presso i laboratori Alenia-
Aermacchi. In Figura 3.7 è visibile una rappresentazione dell’attrezzatura di 
prova, secondo la normativa riportata in [13]. All’interno del lavoro di tesi, è 
stata progettata una attrezzatura di questo tipo per l’esecuzione di prove di 
Compression-After Impact presso il Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale 
del Politecnico di Milano. I disegni esecutivi dell’attrezzatura sono riportati in 
appendice A. 
 

 
 

Figura 3.7. Attrezzatura di prova per la compressione post-impatto 
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L’attrezzatura di prova permette di effettuare prove di compressione post 
impatto su pannelli di differente spessore. 
Questa prova sperimentale viene invalidata nel caso in cui si manifesti instabilità 
globale del pannello o il cedimento avvenga in seguito ad un danno localizzato 
in prossimità dei vincoli e dei punti di applicazione del carico, a tale proposito la 
dimensione del danno massimo presente nel provino risulta limitata dalla 
necessità di evitare che si presentino sforzi legati agli effetti di bordo. La 
presenza di guide anti-buckling previene l’instabilità globale del pannello, 
mentre il fatto di utilizzare pannelli predanneggiati limita la possibilità che il 
danno si sviluppi in corrispondenza dei vincoli. 
Nella progettazione dell’attrezzatura si è posta una particolare attenzione alla 
possibilità di fissare, con un opportuno serraggio, le guide laterali in modo tale 
che entrino in contatto laminato, anche con spessori differenti di quest ultimo. 
È altrettanto importante invece garantire che ci sia gioco in corrispondenza dei 
bordi del laminato. La normativa impone una clearance di 0.8-1.5 mm. Questa 
condizione è fondamentale, poiché, come è stato verificato per via numerica, 
essa influisce in modo determinante sulla rigidezza del sistema. Infatti, se gli 
angoli sono a contatto con i bordi del pannello, in seguito a compressione il 
laminato non può dilatarsi trasversalmente per effetto del coefficiente di 
Poisson.  
 
Svolgimento della prova 

 
Una volta che il pannello è stato posizionato nell’attrezzatura di prova e dopo 
che con il serraggio delle viti si è provveduto a riprodurre la condizione di 
vincolo desiderata, il carico viene applicato attraverso una macchina di test di 
compressione (MTS). La macchina di prova deve poter indicare la forza 
applicata al provino, questo dispositivo deve essere privo di effetti inerziali, nel 
range di velocità indagato. Il sistema di controllo dell’MTS fornisce anche lo 
spostamento del pistone idraulico. La normativa impone che si debba essere in 
grado di misurare la corsa della testa con una precisione di ±1%. Nel caso in cui 
la cedevolezza della macchina di prova sia significativa si può adottare un 
LVDT che garantisca sufficiente precisione. 
Sono raccomandate anche misure di deformazione, sebbene non richieste. La 
deformazione longitudinale deve essere misurata in due punti differenti indicati 
dalla normativa  sulle facce opposte del provino, in modo da garantire 
l’applicazione di un carico di pura compressione e da individuare l’insorgere di 
flessione o instabilità. 
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Figura 3.8. Provino per la prova di resistenza residua a compressione 
 
Per quanto riguarda la velocità di esecuzione della prova, è necessario garantire 
che la rottura del pannello avvenga in un intervallo tra 1 e 10 minuti dall’inizio 
della compressione. Una velocità suggerita, nel caso in cui non si conoscano lo 
sforzo e la deformazione finale di rottura del laminato, è di 1.25 mm/min. Tale 
velocità garantisce senza dubbio la quasi staticità della prova. 
L’elaborazione dei segnali estensimetrici permette di valutare la flessione 
percentuale del laminato attraverso la relazione: 
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3.1 
 
Il segno della percentuale calcolata indica il verso in cui la flessione sta 
avvenendo. Questa informazione è utile per capire se la flessione è introdotta da 
un errore sistematico nella prova, oppure è un effetto casuale. 
Se le curve divergono rapidamente, e quindi la percentuale cresce si ha 
l’indicazione dell’insorgere dell’instabilità. In ogni caso se la percentuale di 
flessione supera il 10% la prova è invalidata ed è necessario valutare l’efficienza 
dell’attrezzatura nell’impedire lo sbandamento del pannello. 
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Le prove svolte presso Aermacchi presentano percentuali di flessione ben 
superiori al 10%, pertanto non possono essere ritenute affidabili. L’andamento 
dei segnali estensimetrici è indicativo della flessione del laminato. Come è 
possibile notare nelle figure la flessione avviene sempre in una direzione; ciò è 
indicativo di un errore sistematico nella prova sperimentale. 
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Figura 3.9. Segnali estensimetrici prova 1 
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Figura 3.10. Segnali estensimetrici prova 2 
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Figura 3.11. Segnali estensimetrici prova 3 
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Vengono tuttavia presentati i risultati sui quali è possibile esprimere alcune 
considerazioni qualitative. 
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Figura 3.12. Curve sperimentali Compression After Impact 
 
Si può notare che le curve presentano un andamento non lineare in 
corrispondenza dei primi 0.5 mm di schiacciamento del pannello. Tale 
condizione è verosimilmente dovuta all’assestamento dei giochi iniziali, 
sicuramente presenti, dal momento che non è stata seguita la procedura 
suggerita dalla normativa che consiste in un ciclo di carico a 450 N seguito da 
uno scarico non completo che dovrebbe prevenire questi problemi. 
Si può vedere che, a differenza di quello che può accadere per laminati non 
danneggiati, i valori di carico di rottura del pannello non presentano un’elevata 
dispersione. 
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Modellazione 

 
4.1 Modellazione delle aree delaminate 
 
Per poter modellare numericamente la compressione post impatto è stato 
necessario individuare una corretta procedura di definizione delle aree 
delaminate.  
Una strategia possibile è quella di sfruttare i risultati di una simulazione 
numerica di impatto, dalla quale si ottiene un laminato danneggiato, al quale è 
poi possibile applicare il carico di compressione. Si è volutamente scelto di 
evitare questa via per le seguenti motivazioni: 
 

- La simulazione di impatto è sostanzialmente un argomento di ricerca e 
non è garantito l’ottenimento di risultati affidabili. È quindi importante 
rendere indipendente l’attività di valutazione della resistenza residua 
dall’attività di modellazione numerica degli impatti. 

- In ogni caso, i risultati ottenuti [14] indicano che le dimensioni della 
mesh per simulare un fenomeno di impatto sono dell’ordine dei decimi 
di millimetro (con un infittimento nella zona in cui avviene il contatto tra 
il pannello e l’impattatore), mentre si può ritenere che le dimensioni di 
mesh richieste per analizzare mediante la tecnica di modellazione 
adottata un fenomeno quasi-statico, come la compressione post impatto, 
sono presumibilmente dell’ordine dei millimetri [15]. Ciò porta alla 
necessità di dover creare e gestire due modelli numerici, e di sviluppare e 
implementare un’opportuna procedura in grado di imprimere nella mesh 
meno raffinata la configurazione danneggiata eventualmente ottenuta dal 
modello numerico dell’impatto. 
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-  
Figura 4.1. Modello numerico per prove di impatto 

            
Un’altra possibilità consiste nel valutare sperimentalmente il danneggiamento 
dei provini impattati. Si deve tuttavia osservare che le tecniche di controllo non 
distruttivo più diffuse non permettono di mappare in modo sufficientemente 
accurato la delaminazione. In particolare la tecnica principe in questo ambito è il 
controllo con gli ultrasuoni (C-SCAN); nonostante l’efficacia di questa tecnica 
nell’individuare le aree delaminate, è difficile discriminare la forma del danno in 
ogni singola interlamina nel caso in cui le delaminazioni siano presenti in tutto 
lo spessore del provino. 
Si è dunque deciso di sviluppare un metodo per rendere indipendente la 
generazione delle aree danneggiate sia dall’ambito numerico, sia dalla necessità 
di eseguire analisi sperimentali con tecniche particolarmente raffinate e costose 
per ottenere l’esatta configurazione danneggiata, in modo da avere uno 
strumento semplice e soprattutto rapido nella valutazione del danno 
interlaminare, a partire da poche informazioni iniziali. 
La maggior parte dei modelli numerici utilizzati in questo filone di ricerca si 
limita a considerare delaminazioni circolari od ellittiche [16]. Sebbene questi 
modelli conducano ad una corretta identificazione del carico ultimo per il 
pannello, si verifica una marcata differenza tra le modalità di buckling locale 
nella zona danneggiata. Senza cogliere correttamente la formazione della 
vescica è impossibile modellare correttamente il comportamento in post-
buckling e quindi la propagazione del danno [17]. I tentativi di modellare forme 
di danno più complesse e realistiche sono scarsi. 
La teoria a cui si fa riferimento è stata ipotizzata da Liu [18], secondo il quale la 
differenza di rigidezza flessionale tra due lamine adiacenti è un indicatore della 
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delaminazione che si può avere in seguito ad impatti non perforanti. Misure 
delle onde di deformazione hanno messo in evidenza che gli effetti membranali 
possono essere trascurati in fenomeni di impatto, mentre gli sforzi più 
significativi sono quelli che derivano dalla flessione del laminato e sono 
responsabili del danno nell’interfaccia. Gli sforzi interlaminari, in particolare 
quelli di taglio interlaminare, sono direttamente responsabili della rottura delle 
lamine, ma la direzione di propagazione delle delaminazioni è influenzata dalle 
modalità di deformazione a flessione del laminato e dei sub-laminati che lo 
compongono. Sebbene gli sforzi interlaminari siano comunemente ritenuti 
responsabili della delaminazione, il “Bending Stiffness Mismatching 
Coefficient” viene dunque proposto da Liu come indicatore di una potenziale 
delaminazione in un pannello in composito. 
Dalla Teoria Classica della Laminazione si ha che la rigidezza flessionale del 
laminato dipende dalla sequenza di laminazione, dalle costanti elastiche e dallo 
spessore del laminato, ed è definita come 
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4.1 
  
Dove ijQ  è la matrice di rigidezza della singola lamina, h  lo spessore e k indica 

una particolare lamina del laminato in composito. La differenza di rigidezza 
flessionale tra due lamine adiacenti può essere rappresentata dal bending 
stiffness mismatching coefficient che viene definito nell’equazione 4.2 
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4.2 
 
Dove bθ  e tθ  rappresentano l’orientazione delle lamine adiacenti, 
rispettivamente inferiore e superiore. La differenza di rigidezza flessionale viene 
normalizzata rispetto alla differenza di rigidezza tra le direzioni 0° e 90°. 
Dalla CLT si ha che esistono sei termini di rigidezza flessionale, ma solo 11D  e 

22D  hanno valori significativi e vengono dunque considerati. 
Pertanto si ha 
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Sperimentalmente si è notato come nelle delaminazioni ricorra una tipica forma 
ad arachide, indipendentemente dal materiale considerato. Nel caso di un 
laminato composto da due lamine di unidirezionale [90°/0°] l’equazione 4.3 si 
riduce a ( )θ2cos=M , come si può notare tale espressione è indipendente dal 
materiale. È opportuno sottolineare che solo valori di M  positivi determinano 
una delaminazione nel pannello in composito. 
Per interpretare meglio la teoria presentata si consideri il campo di spostamenti 
di una lamina unidirezionale soggetta ad una forza centrale, Figura 4.2. Dal 
momento che la rigidezza flessionale dipende dall’orientazione delle fibre, lo 
spostamento verticale della lamina cambia al variare dell’angolo. Sia misure 
sperimentali, sia studi analitici hanno dimostrato che lungo la direzione della 
fibra (a 0°) la lamina in composito tende ad assumere una deformata localmente 
concava, mentre la curvatura è convessa in direzione della matrice. 
 
 
 
 
 

 
 

Figura 4.2. Laminato sottoposto ad un carico centrale 
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Figura 4.3. Campo di spostamento delle lamine appartenenti alla piastra caricata 

centralmente 

 
A partire da questo assunto, lungo la direzione 0° di un laminato [90°/0°],  la 
lamina a 90° tende a flettere convessamente, mentre la lamina a 0° si atteggia in 
modo concavo. Dunque le due lamine saranno facilitate nel separarsi lungo la 
direzione 0°. Al contrario, lungo la direzione a 90°, le due lamine tendono a 
restare unite inibendo la delaminazione. 
L’espressione di M risulta semplice da esprimere analiticamente esclusivamente 
per il laminato [90°/0°], si è pertanto implementato un codice in grado di 
calcolare M, a partire dalla teoria classica della laminazione, per un laminato 
composto da due lamine differentemente orientate. 
I risultati in Figura 4.4 dimostrano come al diminuire dell’angolo tra le lamine i 
valori massimi di M si riducano, ciò è dovuto alla minore differenza che si ha in 
termini di rigidezza flessionale. Inoltre si può notare che la giacitura del lobo, 
ovvero la direzione principale in cui si sviluppa risenta dell’angolo fra le lamine. 
Per rendere questa strumento adatto a identificare configurazioni verosimili di 
danno post impatto è stato necessario estendere questa teoria ad un laminato 
reale con un numero elevato di lamine.  
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Figura 4.4. Bending stiffness mismatching coefficient per coppie di lamine differentemente 

orientate 

 
È possibile procedere in due modalità differenti. In un caso si possono 
considerare le lamine a coppie ed applicare lo stesso algoritmo sviluppato 
precedentemente, Figura 4.5 e Figura 4.7; alternativamente, in corrispondenza di 
ogni interlamina si possono confrontare le rigidezze flessionali dei due sub 
laminati determinati dal raggruppamento delle lamine sopra e sotto 
l’interlamina, Figura 4.6 e Figura 4.8. Ipotesi fondamentale alla base di questo 
procedimento è che, durante il processo di delaminazione le interlamine si 
danneggino progressivamente e nel momento in cui si va a considerare 
un’interlamina le altre sono considerate intatte, quindi la differenza di rigidezza 
flessionale dei due sublaminati determina il coefficiente M . Nell’operare questa 
estensione si è dovuta omettere la normalizzazione legata alla rigidezza 
flessionale in direzione 0° e 90°, dal momento che induceva a scegliere 
arbitrariamente la rigidezza di uno dei due sublaminati. Pertanto il coefficiente 
di mismatching è stato calcolato come: 
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4.4 
 
Si è poi proceduto ad una normalizzazione unitaria del coefficiente di 
mismatching. Si assume che le informazioni relative all’estensione dell’area 
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delaminata siano note attraverso altre tecniche quali il C-Scan sui provini 
impattati, o i dati presenti in letteratura. 
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Figura 4.5. Aree delaminate calcolate attraverso il bending stiffness mismatching delle 

lamine considerate a coppie (metà superiore del laminato) 
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Figura 4.6. Aree delaminate calcolate attraverso il bending stiffness mismatching dei sub 
laminati (metà superiore del laminato) 
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Figura 4.7. C-Scan virtuale calcolato considerando le lamine a coppie (metà superiore del 
laminato) 

 
 

 
 

Figura 4.8. C-scan virtuale calcolato considerando i sublaminati (metà superiore del 
laminato) 
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Figura 4.9. C scan sperimentale relativo ad una sequenza di laminazione  
[0°/+45°/-45°/90°]4S 

 
In questa attività si è scelto di modellare le aree delaminate sfruttando la tecnica 
che si basa sul mismatching flessionale dei due sub-laminati. Tale scelta è stata 
dettata dalla similarità tra le aree delaminate rilevate attraverso gli ultrasuoni e 
quelle determinate analiticamente, come si può vedere in Figura 4.8 e Figura 
4.9. Nel caso in cui si considerano le lamine a coppie invece si ha che a parità di 
area in cui può essere inscritto il danno da impatto, l’area delaminata risulta 
essere minore, dal momento che i lobi sono più stretti ed allungati. 
Tuttavia si può supporre che i meccanismi presentati coesistano e concorrano 
alla formazione delle delaminazioni. 
 
4.2 Modellazione CAI 
 
Il modello utilizzato per l’analisi della prova di compressione post-impatto è un 
modello di dettaglio che punta a riprodurre  i fenomeni che caratterizzano il 
cedimento. È quindi indispensabile una modellazione che scenda a livello delle 
singole lamine e interlamine. Per la modellazione numerica ci si avvale del 
software Abaqus con l’adozione di user subroutines Fortran che implementano 
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il legame costitutivo degli elementi, caratterizzati da leggi di danno sviluppate 
all’interno del Dipartimento (Capitolo 2).  
In fase di modellazione si è cercato di riprodurre fedelmente la prova 
sperimentale. Pertanto sono state definite delle superfici rigide che esercitano sul 
laminato le stesse condizioni di vincolo imposte dall’attrezzatura di prova. La 
scelta di utilizzare elementi rigidi è giustificata dalla notevole rigidezza 
dell’attrezzatura di prova rispetto alla rigidezza del laminato. Inoltre dal 
momento che l’attrezzatura è imposta dalla normativa, non è di alcun interesse 
ingegneristico conoscere lo stato di sforzo che la caratterizza. 
 

 
 

Figura 4.10. Modello per la simulazione numerica della compressione post impatto 

 
La guida superiore e quella inferiore sono state modellate senza particolari 
accortezza vista la semplicità della geometria in esame. Per quanto riguarda la 
guida laterale si è scelto di approssimare lo smusso delle guide a coltello, vedi 
dettaglio in Figura 4.12, con elementi aventi normale parallela alla normale del 
pannello che subisce la compressione, Figura 4.11.  
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Figura 4.11. Profilo della superficie rigide che riproduce le guide anti-buckling nel modello 

numerico 
 

 
Figura 4.12. Dettaglio delle guide a coltello 

         
Questa approssimazione, plausibile anche dal punto di vista geometrico, 
previene problematiche legate al contatto tra due superfici delle quali una 
presenta un punto angoloso con relativa ambiguità nella determinazione della 
normale locale. Gli elementi rigidi utilizzati nella modellazione della parti rigide 
(R3D4) sono delle shell alle quali si è associato uno spessore nullo, quindi il 
piano medio rappresenta la superficie di contatto. Si è notato che , al fine di 
rispettare la normativa relativa alla prova sperimentale, che prescrive una 
clearence tra il bordo del laminato e gli angolari, è necessario non definire 
un’interazione con la superficie del modello evidenziata in Figura 4.1. Infatti 
tale contatto limiterebbe la possibilità di dilatazione del laminato portando ad 
una sovrastima della rigidezza del provino. 
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Figura 4.13. Elementi per i quali NON deve essere definito il contatto 

 
Contatti 

 
Per le simulazioni numeriche sono stai usati dei contatti presenti nelle librerie di 
Abaqus [19]. Le interazioni utilizzate sono essenzialmente due: un algoritmo 
cinematico di contatto e un contatto implementato attraverso algoritmi di 
penalità, con caratteristiche definite attraverso una relazione pressione-
compenetrazione esponenziale. 
Il primo tipo di contatto si basa su un algoritmo predictor-corrector, che non va 
quindi ad incidere sull’incremento di tempo massimo necessario a garantire la 
stabilità numerica. Il metodo passa attraverso la definizione di nodi slave e di 
una superficie master. Ad ogni incremento di tempo il solutore calcola la 
cinematica del modello senza considerare la presenza del contatto. 
Successivamente Abaqus/Explicit determina quali nodi, nella configurazione 
predetta penetrano la superficie master. La profondità della penetrazione di 
ciascun nodo, la massa associata ad esso e l’incremento temporale vengono 
utilizzati per calcolare la reazione che si oppone alla penetrazione. Per il 
contatto descritto la forza applicata è quella necessaria a riportare il nodo 
esattamente sulla superficie di contatto. Uno dei problemi che affligge questa 
tipologia di contatto è la compenetrazione dei segmenti della superficie slave 
dovuti ad uno scarso raffinamento della discretizzazione visibile in Figura 4.14. 
La natura del modello di compressione post impatto impone un’elevata 
discretizzazione, necessaria a cogliere i meccanismi di cedimento, che previene 
questo problema. 
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Figura 4.14. Effetto della discretizzazione sulla compenetrazione delle superfici di contatto 

 
Per quanto riguarda il secondo tipo di contatto, il concetto su cui si basa è che la 
pressione di contatto tra due superfici in un punto p  risulta essere funzione 
della compenetrazione h  tra le superfici, ovvero )(hpp = . 
 

 
 

Figura 4.15. Pressione di contatto vs. compenetrazione 

 
In questo tipo di contatto è necessario specificare la distanza iniziale di contatto 

0
c , e un valore tipico di pressione 0

p , che è la pressione di contatto in 
condizioni di compenetrazione nulla. 
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4.5 
 
Nella prime fasi di messa a punto del modello numerico è stato sufficiente 
sfruttare un contatto cinematico, mentre nel momento in cui si è proceduto con 
la modellazione delle interlamine con elementi di interfaccia è stato necessario 
ammorbidire il contatto al fine di evitare un eccessivo danneggiamento 
dell’interlamina all’attivazione del contatto. La definizione di questo tipo di 
interazione non è scevra da complicazioni. In particolare, rispetto ad un 
algoritmo di contatto predictor-corrector, il contatto così definito può portare ad 
una riduzione del time step. È quindi di fondamentale importanza valutare costi 
e benefici di questo contatto e non tralasciare tecniche di modellazione che a 
prima vista potrebbero sembrare meno efficaci nel riprodurre la prova 
sperimentale ma che riescono a rispettare con semplicità la fisica del problema. 
Un possibile esempio consiste nel vincolare la traslazione di quattro file di nodi 
in corrispondenza delle guide anti-buckling.  
 
Laminato 

 
Il laminato che viene sottoposto alla prova di compressione viene definito dalla 
normativa. Si tratta di un provino 100 x 150 mm, avente uno spessore di 4 mm. 
Sfruttando lamine di 1.25 mm il numero totale di ply è di 32. La normativa 
suggerisce di utilizzare una sequenza di laminazione quasi isotropa, è stata 
considerata la sequenza di laminazione dei provini Aermacchi [0 90 45 -45 45 -
45 45 -45]2S . 
Le lamine sono state modellate con elementi di shell a cui sono interposti 
elementi solidi di interfaccia, secondo la tecnica di modellazione introdotta nel 
Capitolo 2. La dimensione di ciascun elemento in pianta è 2 x 2 mm, ciò porta 
ad un modello avente 236250 elementi. 
 
Modellazione del danno 
 
Come si è già accennato, la definizione delle aree delaminate è stata effettuata 
servendosi della teoria di Liu, estesa al laminato completo. La teoria presentata è 
stata implementata in uno script Matlab che automatizza la procedura di 
modellazione del laminato in composito danneggiato. A partire dalle 
caratteristiche delle lamine, dalla sequenza di laminazione, dall’area delaminata 
e dal file di input contenente nodi ed elementi del laminato, la routine è in grado 
di selezionare gli elementi solidi di interfaccia che risultano danneggiati. 
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Figura 4.16. Selezione automatizzata degli elementi delaminati di un’interlamina 

 
Agli elementi selezionati viene quindi attribuito un danno unitario. In particolare 
l’utente si deve limitare a specificare l’area delaminata in corrispondenza della 
superficie di impatto e sul lato opposto del laminato; questa duplice definizione 
identifica il cono di delaminazione che si verifica dal punto di vista 
sperimentale. 
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Capitolo 5  
 

Messa a punto del modello e risultati 

 
5.1 Contatti e velocità 
 
Nelle prime fasi di messa a punto del modello è stato necessario valutare tutte le 
problematiche relative ai contatti e alla velocità di applicazione del carico.  
Come già accennato, nel momento in cui si è passati da un provino in materiale 
isotropo, utilizzato unicamente per verificare la corretta impostazione del 
modello numerico, ad un laminato in composito modellato con la tecnica di 
modellazione ibrida, è stato necessario rivalutare la tipologia di contatto 
utilizzata. 
In particolare si è verificato che il passaggio da un contatto puramente 
cinematico ad un contatto con pressione dipendente esponenzialmente dalla 
compenetrazione non influisse in modo eccessivo sul costo computazionale 
della simulazione. Per verificare la presenza di instabilità introdotte dal contatto 
si è considerata una configurazione in cui, per riprodurre il vincolo esercitato 
dalle guide anti-buckling, sono state vincolate in direzione trasversale al 
laminato quattro file di nodi. Si è potuto constatare che questa semplificazione 
della condizione di vincolo comporta una lieve sovrastima del carico ultimo, 
Figura 5.1, a fronte di una minima riduzione del costo computazionale, 8% su 
un conto della durata di 50 ore su un processore AMD con una frequenza di 2.4 
Ghz. Tale dato è indice dell’assenza di problematiche numeriche connesse al 
contatto. 
Per quanto riguarda la velocità di applicazione del carico si è considerato 
inizialmente un valore tipico per le prove quasi-statiche (360 mm/s) che porta al 
soddisfacimento del bilancio forze applicate – reazioni vincolari; ciò è sinonimo 
dell’assenza di forze d’inerzia ed è garanzia della quasi-staticità dell’analisi. 
Inoltre la curva di applicazione del carico è modulata da una funzione 

( )ttf cos1)( −= , al fine di evitare l’eccitazione dei modi ad alta frequenza della 
struttura. 
Inizialmente il calcolo è stato effettuato in presenza di mass-scaling, ovvero è 
stata lasciata al solutore la possibilità di agire sulla densità degli elementi, al fine 
di aumentare l’incremento temporale necessario a garantire la stabilità numerica 
dell’integrazione esplicita, e ridurre dunque i tempi di calcolo. 
In presenza di mass-scaling è stata eseguita un’analisi di sensitività alla velocità 
di applicazione del carico. 
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Figura 5.1. Confronto delle curve forza-spostamento in presenza o meno di contatto con le 

guide laterali 
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Figura 5.2. Sensitività alla velocità di applicazione del carico 
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È evidente come la velocità sia un parametro fondamentale che influisce sul 
risultato numerico ottenuto sia in termini di carico di rottura, sia in termini di 
spostamento finale a rottura. In presenza di questa elevata dipendenza dalla 
velocità di prova è quindi necessario procedere alla ricerca di un asintoto, 
ovvero del valore di velocità al di sotto del quale gli effetti dinamici nel 
momento in cui si manifesta il buckling locale del laminato siano nulli. 
Dal momento che la riduzione della velocità di carico prolunga i tempi di 
calcolo, vanificando gli effetti del mass-scaling, si è proceduto alla ricerca 
dell’asintoto di velocità in assenza di tale artificio. L’eliminazione del mass-
scaling, inoltre è una garanzia che la fisica del problema sia rispettata. Infatti 
una variazione notevole della densità può condurre a risultati non fisici nel 
momento in cui si voglia modellare un fenomeno di instabilità a partire da una 
configurazione in assenza di imperfezioni di forma. Il passaggio alla 
configurazione propria del modi di instabilità, che avviene in un breve 
transitorio, non può essere considerato quasi-statico. L’asintoto in questa 
configurazione si ha per un valore di velocità di 350 mm/s, e il tempo di calcolo 
è di circa 58 ore. 
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Figura 5.3. Asintoto della velocità di applicazione del carico 
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5.2 Modello di base 

 
Vengono di seguito riassunte le caratteristiche del modello numerico di base: 
 

 NUMBER OF ELEMENTS IS                                240450 

 NUMBER OF NODES IS                                   128502 

 NUMBER OF NODES DEFINED BY THE USER                  128502 

 TOTAL NUMBER OF VARIABLES IN THE MODEL               757614 

 (DEGREES OF FREEDOM PLUS ANY LAGRANGE MULTIPLIER VARIABLES) 

 

Dimensioni degli elementi   2x2 mm 
Contatto utilizzato Algoritmo di penalità (pressione-compenetrazione) 
Legge di danno nel piano Sì 
Legge di danno   
 fuori dal piano No  
Mass-scaling No 
Velocità di carico 350 mm/s 
 
 

Costo computazionale: 58  ore 
 

 

Danno interlaminare introdotto  

 

 

 
 

Figura 5.4. Danno interlaminare introdotto nel modello numerico 
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Figura 5.5. Dettaglio del danno intralaminare introdotto nel modello  
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Figura 5.6. Curve forza-spostamento numerica e sperimentali 

 
Come si può notare in Figura 5.6 le curve numeriche non sono confrontabili in 
termini di rigidezza con le curve sperimentali, esiste una differenza del 30% 
circa. Ciò e giustificato dal fatto che le prove sperimentali non rispettano la 
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normativa e non garantiscono l’assenza di flessione globale del laminato, 
pertanto la rigidezza che viene misurata non è la rigidezza assiale a 
compressione ma una combinazione della rigidezza assiale e di quella 
flessionale globale. È invece interessante notare che il carico di rottura del 
pannello danneggiato viene correttamente stimato, con un errore del 5% circa. In 
particolare il modello in cui viene modellato il danno nel piano si avvicina 
maggiormente al carico sperimentale.  
 
Correlazione con i dati presenti in letteratura 
 
Dal momento che la sequenza di laminazione studiata non coincide con quella 
suggerita dalla normativa, non è possibile confrontare direttamente i risultati 
numerici ottenuti con i dati sperimentali presenti in letteratura, che tipicamente 
si riferiscono alla sequenza di laminazione [0,±45,90]4S. E’ tuttavia nota, a parità 
di spessore del laminato, la dipendenza del carico di rottura dalla percentuale di 
lamine orientate a ±45° [20]. Pertanto è possibile scalare i risultati relativi alla 
sequenza di laminazione suggerita dalla normativa e stimare così il carico di 
rottura per il provino considerato. Come si può vedere in Figura 5.7 [21], la 
resistenza residua per un impatto a 20J è di circa 220 MPa, per un laminato che 
presenta una percentuale del 50% di lamine orientate a ±45°. 
 

 
Figura 5.7. Resistenza residua in funzione dell'energia di impatto 

 
Il grafico in Figura 5.8 mostra il rapporto tra lo sforzo di rottura del pannello 
danneggiato e quello del materiale intatto in funzione della percentuale di 
lamine a ±45° e del livello energetico di impatto. 
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Nota la percentuale di lamine a ±45° del provino considerato, pari al 75%, si 
determina uno sforzo di rottura di circa 278 MPa, confrontabile con i 265 MPa 
ottenuti attraverso il modello numerico. 
 

 
 

Figura 5.8. Resistenza residua normalizzata in funzione della percentuale di lamine a 45° 
 

 

Modalità di cedimento 

 
Il modello numerico riproduce correttamente la prova sperimentale così come 
viene descritta nella normativa. Infatti il laminato non presenta alcuna tendenza 
ad instabilizzarsi prima di avvicinarsi al carico ultimo. La modalità di 
cedimento, come previsto, è caratterizzata dalla formazione di una vescica 
creata dalle lamine che instabilizzano a causa di uno scarso supporto laterale in 
corrispondenza delle delaminazioni, Figura 5.9.  
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Figura 5.9. Formazione della vescica per un carico corrispondente al 9% del carico di 
rottura del pannello 

 

 
 

Figura 5.10. Vescica al 9% del carico di rottura del pannello 

 
La formazione della vescica accelera il processo di delaminazione. In seguito 
alla propagazione del danno, Figura 5.11, viene raggiunto il carico di rottura, il 
laminato cede successivamente in seguito alla formazione di una piega 
trasversale al laminato Figura 5.15. Come si può vedere la modellazione del 
fenomeno con elementi di interfaccia è fondamentale per cogliere la 
fenomenologia del cedimento. 
 



Messa a punto del modello e risultati 
 

 97 

 
 

Figura 5.11. Delaminazione al carico di rottura 
 
 
 
 
 
 

 
 

Figura 5.12. Propagazione del danno al 96% del carico di rottura 
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Figura 5.13. Delaminazione al 98% del carico di rottura 
 
 
 
 
 

 
 

Figura 5.14. Delaminazione al carico di rottura del pannello 
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Figura 5.15. Modalità di cedimento finale 
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Introduzione della legge di danno nel piano 
 
A questo punto è stata introdotta nel modello numerico anche la legge di danno 
nel piano presentata nel Capitolo 2. In un primo momento si è supposto che sia 
la matrice che le fibre non fossero danneggiate dall’impatto, successivamente è 
stato imposto un pre-danno alla matrice in una regione corrispondente all’area 
delaminata. Tale scelta è motivata dal fatto che esiste un meccanismo di 
interazione fra la delaminazione e le fratture trasversali della matrice (combined 
intralaminar interlaminar crack), inoltre l’impatto stesso può portare ad un 
danneggiamento della matrice. Si è esclusa la possibilità di avere un danno della 
fase fibra; generalmente infatti al di sotto dei 20 J gli impatti non determinano 
danneggiamento delle fibre. 
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Figura 5.16. Effetto dell’introduzione del danno nel piano 
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Figura 5.17. Nucleazione del danno della matrice nel piano, lamine esterne 

 
Il danno nella fase matrice si manifesta inizialmente nella zona adiacente alle 
delaminazioni, in cui la presenza di discontinuità strutturale determina soluzioni 
locali dello stato di sforzo più gravose (analogamente al coefficiente di intaglio). 
Inoltre il danno compare prima nelle lamine più esterne, in seguito alla 
formazione della vescica, solo in un secondo tempo interessa anche le lamine 
interne al laminato. Nelle fasi avanzate di carico si può notare come per le 
lamine a 0° e a 90° il danno della matrice aumenti fino a valori dell’ordine di 
0.4÷0.7 rimanendo però localizzato nelle zone di nucleazione. Nelle lamine a 
±45° invece è interessante notare come il danno si propaghi nei due quadranti 
laterali. 
 

 
 

Figura 5.18. Danno nel piano in fase avanzata di compressione, lamina a 0° 
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Figura 5.19. Danno nel piano in fase avanzata di compressione, lamina a 45° 
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Figura 5.20. Dettaglio curve forza-spostamento con e senza legge di danno nel piano 
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L’effetto della legge nel piano diviene significativo solo ad alti livelli di carico, 
ciò è tipico dei laminati in fibra di carbonio. Infatti, l’elevata differenza di 
modulo elastico tra la fase matrice e la fase fibra si riflette in scarse 
deformazioni del laminato e quindi basse sollecitazioni della matrice. 
Mettendo a confronto i risultati in presenza o meno di legge di danno nel piano, 
Figura 5.20, si può notare l’effetto del danno progressivo della matrice sulla 
rigidezza globale del laminato. Il confronto con le curve a trazione in Figura 
5.21, per lo stesso laminato, conferma tale effetto. L’analogia di comportamento 
a trazione e compressione può essere giustificata dall’elevata percentuale di 
lamine orientate a 45°. 
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Figura 5.21. Effetto della legge di danno nel piano sulla curva forza-spostamento a trazione 

 
Effetto del pre-danneggiamento nel piano 

 
Si è deciso di imporre un pre-danno matrice di pari a 0.5 in una zona 
corrispondente alla zona delaminata. Si può vedere che a livello globale 
l’introduzione di tale danneggiamento non determina alcuna riduzione del carico 
di rottura del pannello, ma porta invece ad avere una modalità di cedimento più 
graduale con uno spostamento maggiore a rottura. 
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Figura 5.22. Predanno nel piano 
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Figura 5.23. Effetto del pre-danno nel piano 



Messa a punto del modello e risultati 
 

 105 

Considerazioni relative alla rigidezza 

 
Per verificare la correttezza del modello numerico in presenza di prove 
sperimentali scarsamente significative sono stati utilizzati due modelli: un 
modello ibrido non danneggiato, che è stato confrontato, in termini di rigidezza, 
con il risultato fornito dalla Teoria Classica della Laminazione, e un modello a 
shell laminate con un foro del diametro dell’area delaminata. 
In Figura 5.24 si può osservare come il modello danneggiato si collochi 
correttamente, in termini di rigidezza, tra il laminato non danneggiato, il quale 
riproduce la rigidezza stimata dalla CLT, e il modello a shell con foro, Figura 
5.25. 
Indipendentemente dal gioco iniziale, nessun approccio indica che il danno 
possa abbassare la rigidezza del laminato ai bassi livelli riscontrati nelle prove 
sperimentali. 
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Figura 5.24. Effetto del danneggiamento sulla rigidezza del laminato 
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Figura 5.25. Modello a shell con foro, intensificazione dello sforzo σ11 sul contorno del foro 

 
 
5.3 Sensitività al modulo elastico trasversale E33 degli elementi di 

interfaccia 
 
Un valore caratteristico dell’interlamina per il quale non sono disponibili dati 
sperimentali attendibili è il modulo di elasticità trasversale. È stato quindi 
significativo studiare la sensitività del modello numerico a questo parametro. Si 
ritiene infatti che esso abbia un contributo non trascurabile sul carico di 
instabilità delle lamine nella zona delaminata in analogia con il caso della trave 
caricata di punta con vincoli cedevoli torsionalmente, Figura 5.26. 
 

 
 

Figura 5.26. Analogia tra lamina in una zona delaminata e trave caricata di punta 
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Figura 5.27. Sensitività al modulo elastico trasversale E33 

  

5.4 Sensitività alle dimensioni della mesh 
 
È fondamentale verificare l’influenza delle dimensioni degli elementi sui 
risultati numerici. Si è scelto di infittire la mesh fino a raggiungere dimensioni 
dell’elemento di interfaccia di circa 0.8 mm. 
In accoro con la teoria presentata nel riferimento [22], è possibile identificare le 
dimensioni caratteristiche della zona di processo, equazione 5.1 , in cui 
avvengono i fenomeni che guidano la delaminazione. Tale lunghezza critica può 
essere definita come la distanza tra l’apice della cricca e il punto in cui è attesa 
la massima sollecitazione dell’elemento coesivo. Per il modo di frattura 
interlaminare I tale lunghezza è: 
 

2
0σ
IC

I

G
El =  

5.1 
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Dove E è il modulo elastico del materiale, GIc la tenacità a frattura e 0σ  la 

resistenza dell’interlamina. 
E’ possibile estendere il calcolo della lunghezza caratteristica al modo II di 
frattura interlaminare. 
 

2
0τ
IIc

II

G
Gl =  

5.2 
 

Dove G è il modulo elastico a taglio del materiale, GIIc la tenacità a frattura e 0τ  

la resistenza dell’interlamina entrambi relativi al modo II. 
Nel modello studiato le lunghezze caratteristiche rispettivamente per il modo I e 
per il modo II sono 2.85 mm e 0.64 mm. 
Secondo gli autori [22], per una buona modellazione sono necessari 2/3 elementi 
all’interno della zona di processo. 
Nonostante non venga raggiunto questo livello di dettaglio, l’utilizzo della mesh 
raffinata dovrebbe essere in grado di descrivere meglio lo sforzo anche nella 
zona di processo in modo II. 
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Figura 5.28. Sensitività alla dimensione della mesh 
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Come si può notare in Figura 5.28, il risultato ottenuto riducendo le dimensioni 
degli elementi porta a stimare un carico di rottura coerente, seppur lievemente 
sottostimato, con quello precedentemente calcolato. La modalità di cedimento 
risulta più progressiva, tale comportamento può essere giustificato dalla 
maggiore correttezza con cui viene colta la propagazione della cricca in modo II. 
Si può notare inoltre che il raffinamento della mesh non ha alcun effetto in 
termini di rigidezza, ciò è un indice del fatto che la discretizzazione 
precedentemente adottata è già sufficiente a riprodurre correttamente il 
comportamento elastico del laminato. In relazione ai risultati, il notevole 
incremento del costo computazionale, che per il modello raffinato è di 29 giorni, 
esclude l’adozione di tale modello numerico per fini ingegneristici. 
 
5.4 Sensitività ai valori di resistenza interlaminare T e S 
 
È stata condotta un’analisi di sensitività sui valori di resistenza interlaminare 
relativa al modo I e al modo II.  

 
Tabella 5.1. Sensitività ai valori di resistenza interlaminare 

 
T \ S 60 70 80 
30 97925 N - - 
35 98870 N 104915 N - 
45 - 104883 N 105198 N 

 
Dalla Tabella 5.1 e dai grafici di Figura 5.29 si può notare come il carico di 
rottura sia di fatto insensibile a variazioni di T, mentre è possibile osservare una 
dipendenza da S. Questa osservazione è compatibile con il risultato ottenuto, nel 
paragrafo precedente, in seguito alla riduzione della dimensione della mesh; 
ovvero una riduzione del carico di rottura. Infatti la mesh più lasca, con elementi 
di 2x2 mm, non è in grado di cogliere con sufficiente precisione lo stato di 
sforzo nella zona di processo del modo II, che è caratterizzata da una lunghezza 
critica di 1.33 mm. Dal momento che il modo di frattura interlaminare 
dominante nel meccanismo di cedimento di delamination buckling è quello di 
apertura (modo I), l’effetto di tale incapacità di cogliere correttamente il 
processo di delaminazione in modo II ha un effetto minimo sulla risposta 
globale del modello numerico di compressione post-impatto, Figura 5.28. 
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Figura 5.29. Sensitività ai valori di resistenza interlaminare 
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Conclusioni 
 
L’obiettivo principale di questo lavoro è stato la modellazione della prova di 
compressione post-impatto di un laminato in composito danneggiato in seguito 
ad un impatto a bassa energia. In particolare grazie alla tecnica di modellazione 
adottata, che è stata validata con successo nel caso di laminati multiorientati, è 
stato possibile cogliere correttamente la modalità di cedimento, ovvero il 
delamination-buckling. Il modello è in grado di riprodurre il meccanismo di 
instabilità locale delle singole pelli che, in corrispondenza della zona 
delaminata, sono prive di un supporto laterale e sbandano per valori di carico 
inferiore al 10% del carico di rottura del pannello. L’instabilità delle singole 
lamine va a sollecitare la frattura dell’interlamina in modo I. La legge di danno 
dell’interfaccia si è dimostrata in grado di modellare in modo realistico il 
processo di propagazione del danno, portando ad una modalità di cedimento e ad 
un carico di rottura confrontabili con i dati presenti in letteratura per laminati 
multiorientati in unidirezionale di fibra di carbonio aventi la stesso spessore e 
con i dati sperimentali.  
I dati sperimentali disponibili non consentono tuttavia di effettuare una 
correlazione in termini di rigidezza, dal momento che risultano affetti da errori 
sistematici legati alla flessione globale del laminato, attribuibili alla 
inadeguatezza della attrezzatura e della procedura di prova adottate. È pertanto 
stata progettata l’attrezzatura di prova con il fine di ripetere le prove 
sperimentali, ponendo particolare attenzione alla modalità di vincolo del provino 
ed effettuando cicli di carico-scarico volti ad eliminare possibili giochi. 
L’introduzione della legge di danno nel piano ha dimostrato il modesto effetto 
che i fenomeni di danno progressivo intralaminare hanno sulla risposta globale 
del laminato ed in particolare sulla modalità di cedimento a compressione. È 
significativo però sottolineare che tale legge di danno è stata applicata con 
successo per la prima volta su scala strutturale e prevede l’attivazione e 
l’evoluzione del danno matrice. In particolare si è notato che il danno matrice 
nuclea e si evolve in tutto il pannello nelle lamine orientate a ±45°, mentre nelle 
lamine a 0° e a 90° si manifesta esclusivamente nelle zone adiacenti al danno da 
impatto, dove la discontinuità strutturale determina una sovrasollecitazione.  
Il pre-danneggiamento della matrice influisce in maniera limitata sul carico 
ultimo ma sembra aumentare la deformazione a rottura. 
Lo studio di sensitività alla dimensione della mesh dimostra che elementi di 2x2 
mm non permettono di cogliere in maniera sufficientemente accurata lo stato di 
sforzo nella zona di processo del modo di frattura interlaminare a taglio. 
Tuttavia poiché la compressione post-impatto coinvolge primariamente il modo 
di apertura i risultati ottenuti con tale livello di discretizzazione risultano 
accettabili dal punto di vista ingegneristico. 
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Dalle analisi di sensitività risulta chiara la dipendenza del carico di rottura dalla 
velocità di applicazione del carico e, parzialmente, dal valore del modulo di 
elasticità trasversale attribuito agli elementi di interfaccia. È pertanto essenziale, 
nel caso in cui si intenda sfruttare questa tecnica in futuro, ripetere tali analisi di 
sensitività in modo da individuare la massima velocità di carico applicabile, 
senza incorrere in effetti dinamici, e tenere in considerazione l’effetto che la 
rigidezza nella direzione fuori dal piano può avere sulle modalità di cedimento. 
Per quanto riguarda gli sviluppi futuri questa tecnica potrebbe essere impiegata 
per valutare gli ammissibili in condizioni di carico più complesse, che oltre ad 
una componente di compressione sollecitino il laminato a taglio o a flessione. In 
questo modo sarebbe possibile definire un inviluppo numerico degli ammissibili 
del laminato danneggiato. 
Lo strumento numerico creato per generare configurazioni verosimili di danno 
potrebbe essere impiegato, a fronte di piccole modifiche, per introdurre nel 
modello numerico aree delaminate identificate attraverso prove sperimentali o 
grazie a modelli numerici di impatto. Nel primo caso è necessario una maggiore 
dettaglio nella acquisizione delle aree delaminate. Ciò è possibile 
esclusivamente con una tecnica come la TAC, che permette di identificare 
isolatamente le delaminazioni nello spessore del laminato. 
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Figura A. 1. Angolare 
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Figura A. 2. Guida a coltello e guida inferiore 
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Figura A. 3. Piastra superiore e relativa slitta 
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Figura A. 4. Piastra di base 
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