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RESUMEN 

 

En este trabajo se estudia el efecto del daño por fatiga en la resistencia residual, rigidez y el campo de 

deformaciones de especímenes de Laminado Fibra-Metal, LFM (en inglés Fiber Metal Laminate, FML) con 

orificio abierto. El LFM para este caso en particular, consiste en apilar láminas delgadas de la aleación de 

aluminio 2024-T3 bare (lámina sin recubrimiento de aluminio puro como protección a la corrosión) y 

material compuesto tejido (plain weave) de fibras de carbono embebidas en matriz epóxica. 

Los resultados muestran que el daño por fatiga reduce la resistencia residual y rigidez del Laminado 

Fibra-Metal, este fenómeno también se presenta en muestras de compuesto tejido que fueron 

ensayadas para propósitos de comparación. Se observa una reducción en la resistencia residual de 8% y 

12% para el compuesto tejido y LFM respectivamente, mientras que la rigidez disminuyó 23% para el 

compuesto tejido y 15% en el LFM; se puede apreciar que la rigidez del LFM es menos sensible al daño 

por fatiga debido a la adición de las láminas de aluminio. 

A través de un sistema de medición de deformación óptico de no contacto, se realizó un análisis 

experimental para comparar los campos de deformación alrededor del concentrador tipo orificio de 

especímenes sin daño y con daño por fatiga. Estos campos de deformación son usados para obtener el 

perfil de esfuerzo normal enfrente del agujero abierto mediante la Teoría Clásica de Laminados. 

Se distingue un patrón cuadriculado en el mapeo de las deformaciones de los especímenes con daño 

previo por fatiga que distorsiona el perfil de esfuerzos en ambos materiales. Este patrón se debe a la 

naturaleza del material compuesto base, en otras palabras, a la ondulación de las hebras en la dirección 

warp (urdimbre) y fill (trama). 

En el caso de los especímenes de compuesto tejido, los perfiles de esfuerzos son comparados con una 

modelación de elemento finito y una solución analítica; mientras que los perfiles de especímenes de LFM 

son comparados solo con una simulación de elemento finito. 

Tanto en los especímenes de compuesto tejido y LFM sin daño por fatiga se presenta una buena 

concordancia entre los resultados experimentales y los perfiles de esfuerzos del análisis de elemento 

finito. Sin embargo, los perfiles de esfuerzo de especímenes con daño previo por fatiga tienen una forma 

similar a curvas senoidales relacionadas al patrón cuadriculado en sus campos de deformaciones. La 

amplitud de la ondulación de los perfiles de esfuerzos se incrementa al aumentar el daño por fatiga. 

 

 

 

Palabras Clave: Daño por fatiga, Materiales compuestos, LFM, Concentradores de esfuerzos, Campos de 

deformaciones
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1. INTRODUCCIÓN 

1.1. Introducción 

Durante las pasadas décadas, la creciente demanda en la industria aeronáutica por estructuras de alta 

resistencia y ligeras ha estimulado una fuerte tendencia hacia el desarrollo de materiales con 

propiedades mecánicas de gran desempeño. La competitividad por desarrollar tecnología vanguardista, 

reducción de costos de mantenimiento por reparaciones, menor dependencia de combustibles fósiles y 

disminución de emisiones de carbono son algunas de las razones que ha impulsado esta tendencia. 

Laminados Fibra-Metal, LFMs (en inglés Fiber Metal Laminate, FML) son materiales compuestos híbridos 

que consisten en apilar láminas metálicas delgadas y capas de polímeros reforzados con fibras. La 

necesidad del desarrollo de estructuras con peso más bajo y mejor tolerancia al daño condujo a los 

investigadores de la Facultad de Ingeniería Aeroespacial de la Universidad de Tecnología de Delft 

introducir el primer LFM: ARALL en 1978 [1]. 

Los laminados Fibra-Metal más comunes usan láminas de aleación de aluminio, ellos son: ARALL (Aramid 

Reinforced Aluminum Laminate) basados en fibras de aramida, GLARE (Glass Reinforced) basadas en 

fibras de vidrio y CARALL (Carbon Reinforced Aluminum Laminate) basadas en fibras de carbono. Sin 

embargo hay un gran interés en el uso de otros materiales metálicos como las aleaciones de titanio 

debido a sus propiedades mecánicas específicas y resistencia a la corrosión [2, 3]. 

Las ventajas de los LFMs han sido claramente identificadas desde el principio de su desarrollo [4]. 

Desempeño superior a la fatiga (LFMs tienen menor velocidad de crecimiento de grieta que el aluminio 

monolítico), alta resistencia (resistencia al aplastamiento en uniones con elementos de sujeción), 

resistencia al impacto (la tolerancia al daño es mejor comparada con componentes de material 

compuesto) y resistencia a las llamas son algunas de las ventajas de estos materiales. Estas mejoras 

ofrecen reducción de peso y mantenimiento que se reflejan en ahorros de costos de operación. 

La aplicación más conocida de estos materiales es el uso de GLARE en el Airbus A380, un avión con una 

capacidad de hasta 700 pasajeros. Además, GLARE es seleccionado para el piso de carga resistente al 

impacto del Boeing 777 [5]. 

Una variedad de tejidos de materiales compuestos reforzados se han desarrollado para el uso en 

aplicaciones aeroespaciales, automotriz entre otras. Estos materiales compuestos son reforzados con 

hebras continuas formando tejidos en dos dimensiones o tres dimensiones. Debido a la naturaleza del 

refuerzo, estos materiales son a menudo referidos como compuestos “tejidos o textiles”. El uso de 

tejidos de material compuesto ha ofrecido un costo de manufactura más bajo y una tolerancia al daño 

más alta. De la amplia variedad de “textiles” el tejido plain weave es uno de los refuerzos básicos más 

comunes usados para materiales compuestos. 
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1.2. Justificación 

El uso de elementos estructurales de material compuesto en la industria aeronáutica continúa 

aumentando debido a su bajo peso y su alta resistencia. Frecuentemente estos componentes son unidos 

por elementos de sujeción mecánica como pernos o remaches, debido a las ventajas que presentan. No 

obstante, la unión de componentes mediante este método es mucho más desafiante en materiales 

compuestos que en su contraparte metálica, debido a la alta sensibilidad a los concentradores de 

esfuerzo y su baja resistencia al aplastamiento. Los orificios necesarios para la unión de estos elementos 

son fuertes concentradores de esfuerzo que reducen las propiedades mecánicas y bajo cargas cíclicas 

inducen la iniciación de grietas. 

Pese al gran número de investigaciones que se han realizado sobre el desempeño mecánico de esta 

generación de materiales, persiste la necesidad de estudiar el efecto del daño por fatiga en las 

propiedades mecánicas de LFMs así como comparar los resultados con su equivalente de material 

compuesto. Esta comparación debe ser hecha en base al mismo material compuesto, secuencia de 

apilado y geometría, de manera que permita determinar metodologías de análisis y simulación que 

predigan el comportamiento de estos componentes bajo cargas estáticas y de fatiga. 

 

1.3. Objetivos 

Los objetivos del trabajo de tesis son: 

 

Objetivo General 

Llevar a cabo una investigación experimental y numérica del comportamiento bajo carga estática y de 

fatiga de componentes de material compuesto híbrido con concentradores de esfuerzo tipo orificio. 

 

Objetivo Específicos 

Desarrollar un procedimiento adecuado para la manufactura de materiales híbridos. 

Determinar la respuesta a la fatiga de LFM con orificio al establecer un esquema de cargas de fatiga.  

Comparar los resultados del desempeño a la fatiga de LFM con el comportamiento a la fatiga del 

compuesto tejido (material compuesto base). 

Obtener los campos de deformación alrededor del concentrador de esfuerzos en especímenes sin daño 

por fatiga y con dos niveles de daño por fatiga. 

Validar los datos experimentales mediante un análisis numérico. 
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1.4. Estado del arte 

El estudio de concentradores de esfuerzos en el desempeño mecánico de elementos estructurales de 

material compuesto ha sido objeto de constante análisis. A pesar de la importancia de la estimación del 

esfuerzo alrededor de un orifico pocas soluciones analíticas están disponibles para materiales 

compuestos. Lekhnitskii [6] propuso el modelo para estimar la distribución de esfuerzos alrededor de 

concentradores en placas ortotrópicas. 

Nuismer y Whitney [7] desarrollaron dos criterios para determinar la resistencia de materiales 

compuestos con concentradores de esfuerzos. El primer criterio está basado en el esfuerzo en un punto 

a una distancia lejos del orificio y puede ser referido como criterio de esfuerzo puntual (en inglés point 

stress criterion). Ellos desarrollaron el primer criterio porque los orificios grandes en especímenes en 

tensión causan una mayor reducción de la resistencia que los agujeros pequeños. El segundo criterio 

llamado criterio de esfuerzo promedio (en inglés average stress criterion) asume que la falla ocurrirá 

cuando el valor promedio de esfuerzo sobre alguna distancia fija delante del agujero alcance la 

resistencia del material a la tensión sin concentrador. 

Debido al incremento del uso de tejidos de material compuesto en la industria aeronáutica, éstos son 

objeto de investigación para anticipar posibles problemas de diseño, seguridad y durabilidad durante su 

vida en servicio. Para la investigación del comportamiento mecánico de componentes estructurales con 

concentradores de esfuerzo se emplea modelación con elemento finito y técnicas experimentales como 

medición con strain gages, termoelasticidad y más recientemente correlación digital de imágenes. 

Pandita [8] estudió la concentración de deformaciones en laminados woven de material compuesto con 

diferentes concentradores en dos diferentes direcciones de carga. El mapeo del campo de 

deformaciones se llevó a cabo mediante el sistema de procesamiento digital de imágenes ARAMIS®. De 

los campos de deformaciones de especímenes sin daño por fatiga sujetos a tensión cuasi-estática, se 

identificó el patrón del tejido, sin embargo los resultados significativos fueron obtenidos al 1% de la 

deformación. El autor atribuye el fenómeno de concentración de deformación a la celda unitaria del 

tejido. A partir de la medición de deformaciones, perfiles de esfuerzo fueron comparados con la solución 

analítica propuesta por Lekhnitskii. Finalmente, el autor concluye que la concentración de deformaciones 

en los laminados con agujero está influenciada por una combinación de la dirección de la carga y la 

geometría, así como las dimensiones del orificio relativas a la celda unitaria del tejido plain weave. 

Toubal [9] investigó la concentración de esfuerzo en compuestos de tejido woven con orificio con tres 

diferentes secuencias de orientación. Los especímenes fueron sujetos a tensión uni-axial mientras se 

adquirían los campos de deformación usando electronic speckle pattern interferometer (ESPI). Por los 

resultados que se reportan, el nivel de esfuerzo de prueba es relativamente bajo en comparación a la 
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resistencia de los especímenes, esto es más notorio en los especímenes con la secuencia de orientación 

de [±45]2s. Los resultados experimentales fueron comparados con las predicciones de un modelo teórico 

previamente desarrollado por Lekhnitskii y un estudio de elemento finito. 

Erçin [10] investigó el efecto de la relación w/D en la resistencia de dos laminados a base de láminas de 

fibra de carbono unidireccional bajo tensión y compresión con orificio. Para las pruebas de tensión, 

identificó el efecto de tamaño para una relación w/D=4, un incremento del orificio de 3 a 7 resulta en 

una reducción en la resistencia de hasta 10.7% en ambos laminados. Se propuso una técnica 

experimental para identificar la secuencia de los mecanismos de falla en la capa exterior del laminado, 

para el desarrollo de esta metodología se utilizó el sistema ARAMIS® para obtener el campo de 

desplazamientos. Los resultados experimentales fueron comparados con modelos de predicción de 

resistencia: esfuerzo puntual, esfuerzo promedio, defecto inherente, zona cohesiva y mecánica de la 

fractura. El autor llegó a la conclusión que los modelos que mejor predicen la resistencia con orificio en 

tensión y compresión son: esfuerzo promedio y mecánica de la fractura. 

Puesto que la manufactura de LFMs incluye la consolidación de dos materiales de naturaleza totalmente 

diferente, es necesario desarrollar un tratamiento superficial para la unión adhesiva que garantice la 

unión entre la lámina metálica y el material compuesto. A este respecto, Pires [11] estudió la naturaleza 

de la capa de óxido formada en láminas de la aleación de aluminio 2024-T3 debido a dos pre-

tratamientos aplicados individualmente o en combinación con anodizado con ácido fosfórico y su 

influencia en las propiedades mecánicas. Para caracterizar el comportamiento mecánico, el autor emplea 

juntas en traslape sencillas que fueron ensayadas en tensión hasta la ruptura. Los resultados revelan que 

el esfuerzo cortante promedio no difiere significativamente de un tratamiento a otro. Además, concluyó 

que la duración de las uniones adhesivas depende entre otras cosas a la morfología de la película de 

óxido y su espesor. 

Park [12] llevó a cabo una serie de experimentos para investigar el efecto de la morfología de superficie 

y el contenido de huecos en la interface de laminados GLARE sometidos a diferentes tratamientos 

superficiales. Estos consistieron en combinaciones de los siguientes métodos: limpieza con solvente, 

abrasión mecánica, ataque químico alcalino, ataque químico acido y anodizado con ácido fosfórico. Se 

encontró que la morfología de la superficie afecta significativamente el comportamiento de la junta, 

particularmente en lo relacionado con la rugosidad. En lo que respecta al efecto del contenido de huecos 

en la resistencia al corte inter-laminar (en inglés Inter-Laminar Shear Stress, ILSS), el contenido de huecos 

es una propiedad dominante que influye en la resistencia de la junta. Los huecos atrapados reducen la 

resistencia de la junta en la interface lámina metálica/material pre-impregnado resultando en una falla 

prematura. 
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Una de las primeras investigaciones de gran envergadura en el estudio del comportamiento a la fatiga 

del primer LFM, es decir ARALL, fue realizada por Marissen [13]. Él investigó el crecimiento de grietas en 

ARALL bajo cargas de amplitud constante y de simulación de vuelo. Adicionalmente realizó varias series 

de pruebas, las cuales incluyen propiedades estáticas, delaminación en la capa de fibras-adhesivo bajo 

cargas cíclicas y de distorsión por cortante en la capa de fibras-adhesivo bajo carga estática y cíclica. 

Demostró la excelente resistencia al crecimiento de grieta tanto en carga de amplitud constante y 

variable. Concluyó que esta resistencia es considerablemente mejorada por el estado de los esfuerzos 

residuales en compresión en las capas de aluminio y en tensión en las capas de material compuesto. 

Carrillo [5] realizó un estudio del efecto de escalamiento en un LFM conformado por láminas de aleación 

de aluminio y un tejido de fibras de polipropileno. Pruebas de tensión realizadas a laminados utilizando 

tres diferentes escalamientos: 1D (escalando la dimensión del espesor), 2D (escalando las dimensiones 

del plano) y 3D donde todas las dimensiones fueron escaladas. En las muestras con escalamiento 1D y 

3D, una pequeña reducción en la resistencia se presentó al aumentar el tamaño, esta variación fue 

atribuida al cambio de modo de falla: de fractura en tensión a delaminación entre capas. En contraste, el 

autor menciona que en especímenes con escalamiento 2D, la resistencia aumentaba al incrementar las 

dimensiones del espécimen; este efecto fue atribuido a la disminución de la delaminación en los bordes. 

Sin duda de los LFMs de mayor uso y por lo tanto objeto de un gran número reciente de investigaciones 

son los laminados GLARE (Glass Reinforced). Wu [14] estudió la influencia de la relación diámetro a 

ancho en la resistencia residual de laminados GLARE 4-3/2 con agujero abierto. Usando un criterio 

modificado de esfuerzo puntual (en inglés modified point stress criterion, mPSC) se predijo la resistencia 

residual en tensión. Para monitorear la deformación en los especímenes, colocó un strain gage en el 

campo lejano y otro en el borde del agujero donde se esperaba la mayor concentración de deformación. 

Además, comparó los resultados experimentales con los obtenidos de los modelos propuestos 

encontrando una buena concordancia entre ellos. Los resultados mostraron que la resistencia con 

orificio disminuyó al incrementar la relación 2r/W sin importar el ancho del espécimen. También para 

una relación 2r/W dada, la resistencia con orificio aumento al disminuir el ancho del espécimen. Esta 

diferencia se atribuyó a la variación del tamaño de la zona plástica en las láminas de aluminio y al grado 

de delaminación. Utilizando ensayos con rayos X se caracterizó la mecánica de la fractura. Finalmente se 

desarrolló un análisis con elemento finito elasto-plástico para estudiar la concentración de esfuerzo. 

Khan [15] presentó una metodología para calcular la distribución de los esfuerzos residuales en la 

dirección de las fibras en LFMs unidireccionales después de un porcentaje de post-stretching 

(deformación inducida por tensión). Para la validación de las formulaciones de post-stretching, realizó 

pruebas de crecimiento de grieta en laminados GLARE-2/1, 3/2, 4/3, 5/4-0.3 obteniendo buenos 

resultados. 
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Kawai [16] llevó a cabo estudios experimentales y teóricos del efecto del tamaño del concentrador de 

esfuerzos y la orientación de las fibras en la resistencia con agujero abierto en laminados GLARE 3. Él 

observó que la resistencia con orificio decrece al aumentar el tamaño del orificio a pesar de la 

orientación de las fibras. El autor desarrolló un criterio de falla multiaxial para compuestos. 

De los estudios realizados en laminados híbridos titanio-compuesto (en inglés Hybrid Titanium 

Composite Laminates, HTCL) se destacan los llevados a cabo por Fink [17]. Él presentó una investigación 

experimental de la respuesta mecánica de laminados híbridos elaborados de compuesto de fibras de 

carbono y láminas de aleación de titanio. La hibridación local con metal dentro de la región de unión 

probó ser un método efectivo para incrementar la eficiencia mecánica de la junta. Usando titanio como 

refuerzo se lograron grandes mejoras en la resistencia al aplastamiento y al cortante. 

Cortés [18] hizo una serie de experimentos para determinar el comportamiento a la tensión de un LFM 

elaborado de aleación de titanio y compuesto de fibras de carbono en matriz termoplástica. Como 

primer objetivo de su investigación, se centró en determinar el efecto de la orientación de las fibras en el 

módulo de elasticidad del LFM. Los mecanismos de falla bajo carga de tensión se investigaron por medio 

de pruebas cíclicas. El autor concluye que al aumentar el ángulo de la orientación de las fibras disminuye 

tanto el módulo de elasticidad como la resistencia a la tensión. La ruptura de la primera lámina se calculó 

utilizando diferentes criterios de falla, los criterios de falla de Tsai-Hill y Tsai-Wu se ajustaron bien a los 

datos experimentales. La inclusión de los esfuerzos residuales en el análisis de falla fue importante para 

la predicción precisa de la falla inicial. 

Johnson [19] realizó una investigación para determinar el crecimiento de grieta a la fatiga de la lámina 

de titanio Ti-15-3 contenida en especímenes de HTCL con orificio. El autor determinó qué condiciones de 

tratamiento térmico a las láminas metálicas resultan en la menor tasa de crecimiento de grieta. El 

crecimiento de grieta fue observado mediante inspección con rayos X. 

Otra clase de LFMs que han sido objeto de estudio son los laminados CARALL (Carbon Reinfoced 

Aluminum Laminate). A este respecto, Lin [20] investigó la propagación de la grieta por fatiga en 

laminados CARALL bajo condiciones de carga cíclica en tensión-tensión. Los datos experimentales de 

laminados CARALL fueron comparados con la aleación de aluminio base (2024-T3), mostrando que el 

laminado CARALL posee una resistencia superior a la propagación de grietas por fatiga. Esta resistencia 

es atribuida al puenteo de fibras en la estela de la grieta. Basándose en la longitud de grieta y en el 

tamaño de la delaminación, el factor de intensidad de esfuerzo efectivo en la punta de la grieta de la 

lámina de aluminio fue calculado con un modelo analítico simplificado. Después, la velocidad de 

crecimiento de grieta por fatiga en el laminado fue predicha con la ayuda de la ecuación de Paris para 

aleaciones de aluminio. Para esta clase de material, el autor identifica ciertas características importantes: 

el efecto del puenteo de fibras generalmente decrece con el incremento del tamaño de la delaminación. 
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Los laminados híbridos con materiales más rígidos muestran un efecto más fuerte de puenteo de fibra y 

son menos sensibles al tamaño de la delaminación. Además de la investigación expuesta anteriormente, 

Lin [21] desarrolló un trabajo de investigación que se centró en el crecimiento de la delaminación por 

fatiga en laminados CARALL. Demostró que la velocidad de delaminación por fatiga se correlaciona bien 

con la velocidad de liberación de energía de deformación máxima en carga cíclica. 

Xia [22] caracterizó el comportamiento a tensión de laminados de aluminio reforzado con fibras de 

carbono a diferentes rangos de velocidad de deformaciones de 0.001 s-1 a 1200 s-1 y en comportamiento 

cuasi-estático. Los resultados obtenidos por el autor muestran que el material es sensible a la velocidad 

de deformación, tanto la resistencia la tensión como la deformación de falla incrementan al aumentar la 

velocidad de deformación. 

Lawcock [23] estudió el efecto de la adhesión fibra/matriz en las propiedades mecánicas de laminados 

de aluminio reforzados con fibras de carbono (en inglés carbon fiber reinforced metal laminate FRMLs). 

Primeramente realizó una investigación en la resistencia residual, las diferencias en la adhesión 

fibra/matriz fueron logradas usando fibras de carbono tratadas mediante un proceso de oxidación. Los 

resultados fueron comparados con fibras de carbono sin ningún tratamiento. Los estudios de fractografía 

de laminados conteniendo fibras sin tratamientos mostraron falla interfacial confirmando la presencia de 

adhesión interfacial reducida. Los laminados con fibras tratadas mostraron predominantemente falla 

matriz/cohesiva indicando la presencia de una mejor resistencia adhesiva. Las pruebas mecánicas no 

mostraron diferencias claras, sin embargo los laminados que contienen capas con fibras no tratadas 

mostraron una caída de 7.5% en ILSS. Los especímenes con fibras no tratadas exhiben un incremento de 

8 a 20% y de 8 a 14% en la resistencia con agujero abierto y con grieta centrada respectivamente. Los 

tamaños de defectos más pequeños mostraron incrementos altos de resistencia. El autor también 

analizó el efecto de la adhesión fibra/metal en el comportamiento al impacto [24], para esto realizó 

pruebas de impacto cuasi-estáticas, de bajo y alto impacto. Los resultados muestran que los laminados 

con la adhesión fibra/matriz más débil exhiben zonas más grandes de daño; a pesar de que después del 

impacto, la longitud de grieta (en la cara posterior) y la indentación son más pequeñas para una energía 

de impacto dada. 

Wang [25] desarrolló un laminado de aluminio-fibras de carbono (CARALL) resistente a la corrosión 

galvánica. Esta técnica de tratamiento superficial a láminas de aleación de aluminio 2024-T3 combina 

anodizado con ácido sulfúrico con un recubrimiento híbrido sol-gel. Las pruebas de corrosión realizadas 

mostraron que el material sometido al procedimiento presenta excelente resistencia a la corrosión. 

Pruebas de flexión en tres y cinco puntos se llevaron a cabo para evaluar la resistencia al corte 

interlaminar llegando a la conclusión que la flexión en cinco puntos es más apropiada para evaluar de la 

resistencia al corte interlaminar. 
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1.5. Organización de la tesis 

La tesis se divide en seis capítulos que cubren los siguientes temas: 

 

Capítulo I INTRODUCCIÓN: En este capítulo se da una breve explicación del trabajo realizado en esta 

investigación, se describen los objetivos a alcanzar, se plantea la justificación que expone la necesidad de 

realizar este trabajo y la revisión del estado del arte relacionada con el desarrollo experimental. 

 

Capítulo II ANTECEDENTES: Se exponen aspectos teóricos como antecedentes necesarios para el 

desarrollo del proyecto. Se presenta primeramente una breve introducción a los LFMs, su desarrollo 

histórico y clasificación. También en este capítulo, se exponen las técnicas de preparación de superficies 

de aluminio para unión adhesiva. Se describe de manera general el tejido plain weave, que es el material 

compuesto pre-impregnado utilizado en los experimentos. Como punto final se revisan conceptos 

importantes de la mecánica de los materiales compuestos necesarios para el análisis de esfuerzo y 

deformación. 

 

Capítulo III MANUFACTURA DEL MATERIAL: se describe el proceso, los materiales y consumibles 

necesarios para la manufactura de los laminados. Se explica el proceso que permite unir la parte 

metálica y el material compuesto, es decir, el tratamiento superficial de las láminas de la aleación de 

aluminio 2024-T3 bare. Finalmente se detalla la elaboración de los especímenes de compuesto tejido y 

LFM. 

 

Capítulo IV PROCEDIMIENTOS EXPERIMENTALES: se describen los procedimientos de experimentación y 

simulación utilizados en el proceso experimental. Se presentan los ensayos necesarios para la 

caracterización de los materiales constituyentes y las pruebas mecánicas para determinar el tratamiento 

superficial a las láminas de aluminio. Posteriormente, se exponen los métodos de pruebas a tensión 

cuasi-estática y de fatiga para especímenes con el concentrador de esfuerzos. Finalmente, se revisa la 

metodología para la medición experimental de los campos de deformación y las consideraciones para la 

simulación con elemento finito. 

 

Capitulo V RESULTADOS Y DISCUSIÓN: en este capítulo se analizan los resultados obtenidos del proceso 

experimental. Primeramente se presentan las propiedades elásticas y resistencias de los materiales 

constituyentes. Los tratamientos superficiales propuestos para la manufactura del LFM se comparan por 
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medio de los datos obtenidos de las pruebas mecánicas y de microscopia. El comportamiento a la fatiga 

de los especímenes con el concentrador de esfuerzos es contrastado a partir de la degradación de la 

resistencia y rigidez. Finalmente, se examina el mapeo experimental de los campos de deformaciones y 

se comparan con los campos de deformación obtenidos por el método de elemento finito. 

 

Capítulo VI CONCLUSIONES: se presentan las conclusiones obtenidas de la manufactura del material, las 

pruebas de fatiga y la comparación entre los campos de deformación experimentales y los obtenidos con 

elemento finito. Además, se propone el trabajo a futuro que se desprende del proyecto realizado. 
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2. ASPECTOS TEÓRICOS 

2.1. Laminados Fibra Metal, LFM 

En la industria aeronáutica persiste una fuerte necesidad de materiales más durables y tolerantes al 

daño, para reducir los costos de mantenimiento y el peso estructural de las aeronaves. Para las 

aerolíneas, los costos de mantenimiento son un gran porcentaje (20%) de los costos directos de 

operación (CDO). Se realizó un estudio en las reparaciones de fuselajes de 71 Boeing 747 con un 

promedio de vida de 29500 horas de vuelo. Estas reparaciones fueron clasificadas y se determinó la 

localización en las aeronaves, el objetivo fue comparar la importancia de los tres tipos de daño. La 

distribución de los tipos de daño fue: grietas de fatiga 396 reparaciones (57.6%), corrosión 202 

reparaciones (29.4 %) y daño por impacto 90 reparaciones (13.0%) [4]. 

Así, la resistencia al daño de los componentes se puede alcanzar por la combinación de materiales, 

mantenimiento calificado y un mejor entendimiento de los modos de falla. Este conjunto de necesidades 

condujo el desarrollo de los Laminados Fibra-Metal, LFMs (en inglés Fiber Metal Laminate, FML). LFMs 

son materiales compuestos híbridos que consisten en apilar láminas metálicas delgadas y capas de 

polímeros reforzados con fibras. Si bien estos materiales fueron desarrollados primeramente para áreas 

propensas a fatiga, se han encontrado ventajas adicionales como resistencia al impacto y al fuego. La Fig. 

2.1 muestra una clasificación de los LFMs en base a la lámina metálica. Durante la fase de desarrollo, 

diferentes tipos de fibras fueron utilizadas para encontrar la solución óptima para la industria 

aeronáutica. La Tabla 2.1 resalta las ventajas y desventajas de diferentes fibras utilizadas en estos 

laminados. 

 

Fig. 2.1 Clasificación de los LFMs [1]. 
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Tabla 2.1 Fibras utilizadas en diferentes LFMs [15]. 

Fibra Ventaja Desventaja 
Laminados 
disponibles 

Aramida 

Bajo peso 
Sobresaliente tenacidad 
Excelente resistencia a la 
fatiga en tensión y flexión 
Elevado módulo de Young 

Baja resistencia 
Absorbe humedad 
Débil en flexión, compresión, 
buckling y a la tensión transversal 

ARALL 

Vidrio 
Alta resistencia a la tensión 
Alta deformación a la falla 
No absorbe humedad 

Alto peso 
Baja rigidez 

GLARE 

Carbono 
Bajo peso 
Alta rigidez 
Alta resistencia 

Baja deformación a la falla 
Corrosión 
Elevado costo 

CARALL 
TiGr-HTCL 

 

El escenario general para la producción de LFMs implica alrededor de seis actividades principales. 

 

1. Preparación de herramientas y materiales. Durante este paso, las superficies de la lámina de 

aluminio son tratados para mejorar la unión adhesiva entre la capa metálica y el laminado 

reforzado con fibras  

2. Deposición del material. Incluye el corte, el apilado y debulking (eliminación de aire o volátiles 

entre las láminas de material pre-impregnado, por la aplicación de vacío o de medios mecánicos) 

del laminado. 

3. Preparación para el curado. Implica la limpieza de la herramienta y la preparación de la bolsa de 

vacío. 

4. Curado. Incluye el proceso de flujo-consolidación, las reacciones químicas de la matriz, así como 

la unión entre capas de fibra/metal. 

5. Post-stretching. Después del ciclo de curado en el autoclave caliente (120°C-200°C), LFMs tienen 

consigo un sistema de esfuerzos residuales en todo el espesor del material, un esfuerzo de 

tensión en las láminas de aluminio y de compresión en las fibras. Este estado de esfuerzos afecta 

adversamente la resistencia a la fatiga de LFMs. 

6. Inspección, por lo general por ultrasonido, rayos X, técnicas visuales y pruebas mecánicas [1]. 

 

Post-stretching se utiliza para invertir la distribución desfavorable de esfuerzos, por medio de 

deformación plástica de las capas metálicas. Esta técnica mejora las propiedades de crecimiento de 

grietas por fatiga, pero sólo puede aplicarse en LFMs unidireccionales. A la temperatura de curado no 

hay esfuerzos internos presentes. Pero durante el proceso de enfriamiento, la contracción térmica de las 
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láminas de aluminio será mayor que la contracción de las capas de fibras, debido a la diferencia de 

coeficientes de expansión térmica. El esfuerzo de tensión residual en las capas de aluminio se puede 

invertir en un esfuerzo de compresión, llevando el laminado a la fluencia a un porcentaje pequeño 

deformación (Fig. 2.2a) [15]. 

 

  

Fig. 2.2 Proceso post-stretching con las curvas esfuerzo-deformación a) [15] y propiedades de los 

elementos constituyentes y su influencia en los esfuerzos residuales térmicos b) [26]. 

 

 

2.1.1. Laminado de aluminio reforzado con fibras de aramida (Aramid Reinforced 

Aluminum Laminate, ARALL) 

En 1978, ARALL había sido desarrollado en la Facultad de Ingeniería Aeroespacial en la Universidad de 

Tecnología de Delft en Holanda. En 1982, el primer producto comercial bajo el nombre registrado ARALL 

fue lanzado por ALCOA. Los laminados ARALL, son hechos de fibras de aramida de alta resistencia 

embebidas en un adhesivo estructural epóxico y láminas delgadas de aleación de aluminio. Una 

presentación esquemática de ARALL se muestra en la Fig. 2.3a. La combinación de láminas de aluminio 

de alta resistencia y las fuertes fibras de aramida, genera un nuevo material compuesto con un conjunto 

único de propiedades. Los laminados ARALL ofrecen muchas ventajas como alta resistencia y excelentes 

propiedades a la fatiga. Además, se conservan las ventajas de la aleación de aluminio, a saber, menor 

costo, fácil maquinado y ductilidad sustancial. 

 

a) b) 
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Fig. 2.3 Secuencia de apilado típico de los laminados ARALL-1 a) [27] y mecanismo de “crack bridging” b) 

[15]. 

 

En el concepto ARALL, se usa material pre-impregnado (en inglés prepreg) de fibras unidireccionales de 

aramida. La orientación de las fibras se determina en la dirección de la carga principal. Los laminados son 

diseñados de tal forma que las fibras no fallan cuando se desarrollan grietas por fatiga. Esto significa, que 

las fibras se mantienen intactas detrás de la punta de la grieta en las capas metálicas. Estas fibras 

obstaculizan la apertura de la grieta, y consecuentemente, la intensidad del esfuerzo de la punta de la 

grieta en la lámina de aluminio se reduce. La Fig. 2.3b muestra el mecanismo de “crack bridging” de los 

laminados ARALL. Las fibras son insensibles a la carga de fatiga, lo cual es un beneficio clave de este 

material con respecto a la propagación de la grieta. El material compuesto transfiere las cargas sobre la 

grieta, disminuyendo tanto la intensidad del esfuerzo en la punta de la grieta como la tasa de 

crecimiento de grieta. Como resultado del mecanismo de “crack bridging”, el crecimiento de grieta de 

los LFMs se reduce significativamente en comparación a la del aluminio monolítico. Este 

comportamiento puede conducir a una mejora en la tasa de crecimiento de grieta por un factor de 100 o 

más. Esta mejora, también permite un ahorro de peso de hasta 30% en componentes aeronáuticos de 

fatiga crítica. 

Los laminados ARALL son materiales recomendados para partes estructurales sometidas a fatiga, tales 

como la piel inferior de las alas y el fuselaje de la cabina de presurizada de un avión. En 1984, dos 

patentes internacionales fueron aceptadas, y una producción piloto de cuatro tipos diferentes de ARALL 

fue iniciada por ALCOA. Los laminados ARALL comerciales se muestran en la Tabla 2.2. 

 

 

a) 
b) 
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Tabla 2.2 Laminados ARALL comercialmente disponibles [1]. 

 
Tipo de 
metal 

Espesor del 
metal 

Espesor de 
capas de fibras 

Dirección de 
la fibras (°) 

Características 

ARALL 1 7075-T6 0.3 0.22 0/0 Fatiga, Resistencia 

ARALLL 2 2024-T3 0.3 0.22 0/0 
Fatiga, 

Formabilidad 

ARALL 3 7475-T76 0.3 0.22 0/0 Fatiga, resistencia 

ARALL 4 2024-T8 0.3 0.22 0/0 
Fatiga, 

temperaturas 
elevadas 

 

Los cuatro productos estándar ARALL, emplean un sistema de adhesivo termoestable impregnado con 

fibras de aramida unidireccionales en una proporción en peso de resina a fibra de 50:50. Las fibras están 

orientadas en la dirección de rolado de la lámina de aluminio. La Tabla 2.3 resume los parámetros de 

producción de laminados ARALL. 

 

Tabla 2.3 Parámetros de producción de laminados ARALL [1]. 

 
Tipo de 
metal 

Resina de 
curado 

Temp. de 
curado 

Stretching Características 

ARALL 1 7075-T6 AF-163-2 120°C 
0.4% stretch 
permanente 

Resistencia superior a la fatiga. 
Alta resistencia. 

ARALL 2 2024T-3 AF-163-2 120°C 
Con o sin 0.4% 

stretch 

Excelente resistencia a la fatiga. 
Incremento de la formabilidad. 

Tolerancia al daño. 

ARALL 3 7475-T76 AF-163-2 120°C 
0.4% stretch 
permanente 

Resistencia superior a la fatiga. 
Tenacidad controlada. 

ARALL 4 2024-T8 AF-191 175°C 
Con o sin 0.4% 

stretch 

Excelente resistencia a la fatiga. 
Incremento de las propiedades a 

alta temperatura. 

 

2.1.2. Laminado de aluminio reforzado con fibras de vidrio  (Glass Reinforced,  

GLARE) 

Los laminados GLARE pertenecen a la familia de los LFMs, consisten en alternar capas de material pre-

impregnado reforzado con fibras unidireccionales de vidrio y láminas de aleación de aluminio de alta 

resistencia. Al principio, estos laminados fueron desarrollados para aplicaciones aeronáuticas como una 

mejora del ARALL, e introducidos por la Universidad de Tecnología de Delft en Holanda en 1990. 

Después, una colaboración entre AKZO y ALCOA empezó a operar en 1991 para producir y comercializar 

GLARE. Hoy en día, materiales GLARE son comercializados en seis diferentes grados estándar. Todos se 

basan en fibras de vidrio unidireccionales embebidas en adhesivo epóxico, resultando en materiales con 

una fracción en volumen de fibras nominal de 60%. Durante la fabricación, las capas de material pre-
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impregnado son apiladas en diferentes orientaciones entre las láminas de aluminio, resultando en 

diferentes grados estándar de GLARE. Para GLARE 1, GLARE 2, GLARE 4 y GLARE 5 el laminado de 

material compuesto, es decir, las láminas de fibras/matriz, está apilado simétricamente. En el caso de 

GLARE 3, la lámina de material compuesto tiene una capa de fibras en cross-ply, en relación a la dirección 

del rolado del aluminio. Para GLARE 6, las capas de compuesto son apiladas a +45° y -45°. La Tabla 2.4 

muestra estos grados, incluyendo las ventajas más importantes de los materiales. 

 

Tabla 2.4 Laminados GLARE comercialmente disponibles. 

Grado Sub 
Tipo de 
metal 

Espesor 
del 

metal 

Espesor 
del 

prepreg 

Orientación de 
cada capa 
prepreg 

Características 

GLARE 
1 

- 7475-T761 0.3-0.4 0.266 0/0 
Fatiga, resistencia, esfuerzo de 

fluencia 

GLARE 
2 

GLARE 2A 2024-T3 0.2-0.5 0.266 0/0 Fatiga, resistencia 

GLARE 2B 2024-T3 0.2-0.5 0.266 90/90 Fatiga, resistencia 

GLARE 
3 

- 2024-T3 0.2-0.5 0.266 0/90 Fatiga, impacto 

GLARE 
4 

GLARE 4A 2024-T3 0.2-0.5 0.266 0/90/0 Fatiga, resistencia, en dirección 0° 

GLARE 4B 2024-T3 0.2-0.5 0.266 90/0/90 Fatiga, resistencia, en dirección 90° 

GLARE 
5 

- 2024-T3 0.2-0.5 0.266 0/90/90/0 
Impacto, cortante, propiedades en 

off-axis 

GLARE 
6 

GLARE 6A 2024-T3 0.2-0.5 0.266 +45/-45 Cortante, propiedades en off-axis 

GLARE 6B 2024-T3 0.2-0.5 0.266 -45/+45 Cortante, propiedades en off-axis 

 

Un sistema de codificación se usa para especificar los laminados de la Tabla 2.4. Por ejemplo: GLARE 2B-

4/3-0.4, significa un: Laminado GLARE con orientación de fibras de acuerdo a GLARE 2B, teniendo 4 

láminas de aluminio y 3 capas de material compuesto, cada lámina de aluminio es de 0.4 mm de espesor 

[28]. 

 

2.1.3. Laminado de aluminio reforzado con fibras de carbono (Carbon Reinforced 

Aluminum Laminate, CARALL) 

Los laminados Fibra Metal consisten en alternar láminas de aleación de aluminio y capas de polímeros 

reforzados con fibras. Sus propiedades dependen fuertemente del tipo de fibra de refuerzo usado en el 

material pre-impregnado. Cada tipo de fibra tiene sus ventajas y sus limitaciones. Como se mencionó, los 

laminados ARALL están basados en fibras de aramida. Estas fibras proporcionan buena resistencia y 

módulo específico, alta resistencia al impacto y tenacidad a la fractura a los laminados ARALL. Sin 

embargo, la pobre resistencia a compresión es una limitación de estos materiales híbridos. En este punto 

de vista, los laminados CARALL se han desarrollado como una mejora de los laminados ARALL. Estos 

contienen capas de fibras de carbono/matriz epóxica en lugar de láminas de fibras de aramida/matriz 

epóxica. 



25 
 

Los compuestos de fibras de carbono/matriz epóxica poseen mayor módulo específico, pero 

relativamente menor resistencia específica, deformación a la falla y resistencia al impacto. En términos 

de fatiga, los compuestos de fibras de aramida tienen mejor desempeño a fatiga de bajos ciclos, pero 

mal desempeño a fatiga de altos ciclos que los compuestos de fibras de carbono. Además, la alta rigidez 

de las fibras de carbono permite un “crack bridging” extraordinariamente eficiente, y por lo tanto 

velocidades muy bajas de crecimiento de grietas. La combinación de alta resistencia y rigidez con buenas 

propiedades al impacto, da a los laminados CARALL una gran ventaja para aplicaciones aeroespaciales. 

Otras aplicaciones para estos laminados son amortiguadores de impacto para struts de helicópteros y 

asientos de aeronaves [1]. 

Sin embargo, hay dos problemas para el desarrollo del CARALL. Primeramente, es el problema de 

corrosión galvánica entre las fibras de carbono y la aleación de aluminio. Segundo, son los esfuerzos 

residuales térmicos debido a la diferencia de los coeficientes de expansión térmica entre el material 

compuesto y la aleación de aluminio [25]. 

 

2.2. Unión adhesiva 

Los requisitos básicos para una buena adherencia en la superficie metálica son: 

 

 Limpieza de las superficies: empezar con una superficie adherente limpia es esencial. Materiales 

extraños como suciedad, aceite, humedad y capas de óxido débiles deben removerse. 

 

 Humectación de las superficies: la humectación es el desplazamiento de aire (o gases) presente 

en la superficie de los adherentes por una fase líquida. El resultado de una buena humectación, 

es una mayor área de contacto entre los adherentes y el adhesivo. 

 

 Proceso apropiado de unión: el adhesivo no solo debe ser aplicado a las superficies de los 

adherentes, la unión debe ser sujeta a una temperatura apropiada, presión y tiempo de 

retención. 

 

2.2.1. Teorías de adhesión 

Históricamente, las teorías de enclavamiento mecánico, electrostática, difusión y reacción adsorción se 

han postulado para describir los mecanismos de adhesión. Recientemente, nuevas teorías se han 

desarrollado para describir los mecanismos de unión adhesiva (Tabla 2.5). A menudo, es difícil atribuir 
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completamente la unión adhesiva a un mecanismo individual. Una combinación de mecanismos es 

probablemente la responsable de la unión. 

 

Tabla 2.5 Teorías de Adhesión. 

Tradicional Reciente Escala de acción 

Enclavamiento mecánico Interconexión mecánica Microscópica 

Electrostática Electrostática Macroscópica 

Difusión Difusión Molecular 

Reacción absorción/superficie Humectabilidad Molecular 

 Unión química Atómica 

 Capa límite débil Molecular 

 

2.2.1.1. Teoría mecánica 

De acuerdo a esta teoría, la adhesión ocurre por la penetración del adhesivo en poros, cavidades y otras 

irregularidades en la superficie del substrato. El adhesivo que penetra en la rugosidad de los adherentes 

puede unirlos (Fig. 2.5a). Los adhesivos con frecuencia, forman uniones más fuertes a superficies rugosas 

que han sido sujetas a un proceso de abrasión que a superficies lisas. El incremento de adhesión después 

de la abrasión de la superficie del adherente puede deberse a: (1) el enclavamiento mecánico, (2) la 

formación de una superficie limpia, (3) la formación de una superficie altamente reactiva y (4) un 

aumento de la superficie de contacto. 

 

2.2.1.2. Teoría de humectación 

Esta teoría propone que la adhesión, resulta del contacto molecular entre dos materiales y las fuerzas 

superficiales que se desarrollan. El primer paso en el desarrollo de la unión, es la formación de fuerzas 

interfaciales entre el adhesivo y los substratos. El proceso de establecer contacto continuo entre el 

adhesivo y el adherente se llama humectación. La Fig. 2.4 ilustra la humectación completa e incompleta 

de un adhesivo extendiéndose sobre una superficie. Una buena humectación resulta cuando el adhesivo 

fluye dentro de los valles y cavidades en la superficie del substrato. Una pobre humectación ocurre 

cuando el adhesivo pasa sobre los valles, y resulta en una reducción del área de contacto real entre el 

adhesivo y el adherente. Una humectación incompleta genera defectos interfaciales, reduciendo así la 

resistencia de la unión adhesiva. 
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Fig. 2.4 Ejemplo de una buena a) y una pobre humectación b) por un adhesivo extendiéndose. 

 

2.2.1.3. Teoría de capa límite débil 

La falla en la interface, se causa por una ruptura cohesiva o una capa límite débil. La capa límite débil 

puede originarse del adhesivo, el adherente, el ambiente o una combinación de cualquiera de estos 

factores. Las capas límite débil pueden ocurrir, si una impureza se concentra cerca de la superficie de 

unión y forma una fijación débil al substrato. Cuando la falla toma lugar, es la capa límite débil la que 

falla, a pesar de que la falla aparenta tomar lugar en la interface adhesivo-adherente. Cuando el 

adhesivo no se humecta en el substrato, como se muestra en la Fig. 2.5b, una capa límite débil (aire) se 

forma en la interface, causando una reducción en la resistencia de la junta. 

 

 
Fig. 2.5 Vista esquemática de la interface de unión adhesiva; enclavamiento mecánico a) y capa límite 

débil b) [12]. 

 

2.2.2. Definición de modos de falla 

Una unión adhesiva hipotética se muestra en la Fig. 2.6. Se asume que la unión se prueba en tensión 

durante la cual los dos adherentes se separan en una dirección perpendicular a la unión. Existen 

diferentes posibilidades para que ocurra la falla. 
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Si la falla ocurre entre la capa de adhesivo y uno de los adherentes, se llama falla adhesiva (Fig. 2.6a). 

Una falla en la cual la separación ocurre de manera que los adherentes permanecen cubiertos con 

adhesivo, se llama falla cohesiva en la capa de adhesivo (Fig. 2.6b). Algunas veces, la unión adhesiva es 

tan fuerte que la falla ocurre en uno de los adherentes lejos de la unión, esto se llama falla cohesiva en el 

adherente (Fig. 2.6c) [29]. 

 

 

Fig. 2.6 Unión adhesiva hipotética. 

 

2.3. Preparación de superficies de aluminio 

La amplia gama de tratamientos para la modificación de superficies, se pueden dividir en los siguientes 

grupos generales: (1) mecánicos (abrasión y granallado), (2) químicos (ataque químico ácido), (3) 

electroquímicos (anodizado), (4) agente de acoplamiento (silano y sol-gel) y (5) nuevos tratamientos 

superficiales secos (texturizado láser, plasma-sprayed, y deposición de iones de Al2O3). 

 

 

2.3.1. Tratamientos mecánicos 

Como paso preliminar, la abrasión mecánica se emplea para producir una superficie macro-rugosa y 

remover capas indeseables de óxido. Este método típicamente implica frotamiento abrasivo del 

substrato con papel lija, almohadilla 3M Scotch-brite y/o granallado. 

En particular, el granallado, que emplea una granalla de alúmina (50 μm tamaño de la partícula) con aire 

propulsor seco y limpio, se utiliza como un paso de activación de superficie antes de aplicar silano, sol-

gel o plasma sobre la superficie del substrato. Este tratamiento induce cambios físico-químicos, los 

cuales proporcionan una superficie humectable y modifican la topografía de la superficie, es decir, una 

superficie macro-rugosa. 
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2.3.2. Tratamientos químicos 

Típicamente, el tratamiento químico es un paso de producción intermedio entre desengrasado, limpieza 

alcalina y tratamiento electroquímico. Este paso debe ser compatible con los tratamientos posteriores 

[30]. 

 

2.3.2.1. Ataque químico FLP 

El ataque químico FPL fue desarrollado por Forest Products Laboratory en 1950, como un método para 

preparar superficies de aluminio Clad 245-T3 (designación presente 2024-T3 clad) para unión adhesiva. 

El método fue refinado en 1975 y es generalmente referido como “ataque químico FPL optimizado”. 

 

2.3.2.2. Proceso de ataque químico P2 

El ataque químico P2 fue desarrollado como una modificación del ataque químico P. La intención detrás 

del desarrollo de los ataques químicos P, fue desarrollar un tratamiento de superficies para aluminio que 

pudiera ser al menos igual al estándar industrial, el ataque químico FPL. El nuevo ataque químico estaba 

libre de cromatos y tenía un mínimo de toxicidad. Cuando el aluminio es tratado con el ataque químico 

P, la reacción resulta en la producción de varios óxidos de nitrógeno. Estos óxidos, además de ser 

indeseables, son tóxicos y requieren especial eliminación. 

Basándose en investigaciones realizadas, Rogers [31] llegó a las siguientes conclusiones: el proceso con 

ataque químico P2, no degrada las propiedades de las aleaciones de aluminio más allá de niveles 

aceptables, produce superficies que son receptivas a los adhesivos. Además, los adhesivos se adhieren a 

las superficies con resistencias que son iguales o mejores que aquellas producidas con el ataque químico 

FLP. Rogers también afirmó que el proceso con ataque químico P2 no requiere de procedimientos de 

eliminación de desechos, como en el caso de las soluciones que contienen compuestos de cromo 

hexavalente. 

En 1984, un equipo de investigadores del U.S. Army Armament Research and Development Center 

publicó un documento sobre el funcionamiento del ataque químico P2. Los autores declaran que la 

aleación de aluminio 2024 es atacada por el ácido sulfúrico, como se muestra en las siguientes 

ecuaciones: 

 

2𝐴𝑙 + 6𝐻+   →   2𝐴𝑙+++ +  3𝐻2 

 

𝐶𝑢 + 4𝐻+ +  𝑆𝑂4
−−   →   𝐶𝑢++ +  𝑆𝑂2 +  𝐻2𝑂 

 

(2.1) 

 

(2.2) 
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La Ec. 2.1, es la ecuación para el ataque del aluminio por ácidos. La Ec. 2.2 muestra que el ácido sulfúrico 

actúa como un agente oxidante al atacar al cobre. Esta reacción fue verificada por los autores, mediante 

el tratamiento de placas de cobre en una solución de ataque químico P2 que no contenía sulfato férrico. 

La solución disolvió lentamente el cobre, como lo indicó el color azul característico de Cu++. La reacción 

del ion férrico con el aluminio y el cobre se muestra en las Ec. 2.3 y 2.4 [31]. 

 

3𝐹𝑒+++ + 𝐴𝑙  →   𝐴𝑙+++ +  3𝐹𝑒++ 

 

2𝐹𝑒+++ +  𝐶𝑢  →   2𝐹𝑒++ +  𝐶𝑢++ 

 

(2.3) 

 

(2.4) 

 

 

2.3.3. Tratamientos electroquímicos 

Los diversos tratamientos electroquímicos, es decir, anodizado CC (corriente continua o corriente directa 

CD) y anodizado CA (corriente alterna) se listan en la Tabla 2.6. Tanto anodizado con ácido crómico 

(Chromic Acid Anodizing CAA) y anodizado con ácido fosfórico (Phosphoric Acid Anodizing PAA) son 

actualmente los procedimientos preferidos de anodizado en las industrias aeroespacial [30]. 

 

Tabla 2.6 Tratamiento superficiales electroquímicos para unión adhesiva [30]. 

Tratamientos Electrolito (wt%) Voltaje (V) 
Tiempo de 
duración 

(min) 
Temperatura (°C) 

Tratamientos electroquímicos CD 

CCA 2.5 – 3.0 CrO3 
40.0 ± 1.0 / 50.0 ± 

1.0 
35 - 45 40.0 ± 2.0 

PAA 10 H3PO4 10.0 20 25.0 

BSAA 
5.0 – 10.0 H3BO3/ 
30.0-50.0 H2SO4 

15.0 ± 1.0 18 - 22 26.7 ± 2.2 

PSA 
10.0 H3PO4 / 10.0 

H2SO4 
18 ± 2.0 15 27 ± 2.0 

TFSAA 3.0 – 5.0 H2SO4 15 20 25.0 – 30.0 

Tratamientos Electrolito (wt%) 
Densidad de 

corriente (A/dm2) 

Tiempo de 
duración 

(min) 
Temperatura (°C) 

Tratamientos electroquímicos CA 

AC-PAA 10.0 H3PO4 4.0 30 50.0 

AC-SAA 15.0 H2SO4 10.0 12 80.0 
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2.3.3.1. Proceso de anodizado con ácido fosfórico 

En 1975, durante un examen de las fallas de unión adhesiva en servicio, se observó que las fallas fueron 

inter-faciales y que ocurrían a bajo esfuerzo. Como resultado de los estudios, se determinó que el 

eslabón débil fue la capa de óxido producida por el ataque químico ácido FPL. Como resultado, el 

proceso de anodizado con ácido fosfórico conocido como Boeing Process Specification BAC 5555 se 

desarrolló. 

 

2.3.3.2. Proceso de anodizado con ácido crómico 

El anodizado con ácido crómico ha sido usado para proteger el aluminio de la oxidación por muchos 

años. El proceso de anodizado construye una capa de óxido, la cual soporta una estructura de celdas 

tubulares. Esta estructura es generalmente sellada en agua caliente, por la conversión de la estructura 

de celda porosa a óxido de aluminio tri-hidratado. Esta capa de óxido es gruesa, estructuralmente débil y 

generalmente no es adecuada para la unión adhesiva. Mediante la adición de una cantidad de ácido 

crómico en el agua de sellado, la superficie anodizada puede emplearse para la unión adhesiva [31]. 

 

2.3.4. Tratamiento con agente de acoplamiento 

Hay una necesidad constante de desarrollar técnicas amigables con el medio ambiente. El proceso con 

silano o sol-gel puede utilizarse como tratamiento de superficies. 

 

2.3.4.1. Silano. 

Las investigaciones por RAAF (Royal Australian Air Force) y DSTO (Defense Sciencie and Technology 

Organization) produjeron el desarrollo del tratamiento con silano para la unión y reparación adhesiva en 

estructuras metálicas, proporcionando un tratamiento libre de cromatos, no tóxico y con un tiempo 

corto de producción. 

 

2.3.4.2. Sol-gel 

El tratamiento con sol-gel (contracción en inglés para solution-gelation), involucra el crecimiento de 

polímeros metal-oxo a través de hidrólisis y una reacción de condensación, para formar redes de 

polímeros inorgánicos en espesores que van de 50 a 200 nm como se muestra en la Fig. 2.7. 
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Fig. 2.7 Vista esquemática de la representación de revestimiento típico sol-gel. 

 

El agente sol-gel EPII Boegel consta de un diluido acuoso de silano-epoxi y alcóxido de zirconio. En este 

proceso, el zirconio reacciona con la superficie metálica para producir un enlace químico covalente, 

mientras el silano-epoxi ofrece un grupo reactivo orgánico para la unión con el adhesivo. 

 

2.3.5. Tratamientos secos de superficie 

A pesar del progreso en los diferentes procesos descritos, varios tratamientos en seco para aleaciones de 

aluminio se han desarrollado para reemplazar los procesos convencionales químicos: excimer laser 

texturing, plasma-sprayed coating e Ion Beam Enhanced Deposition (IBED). 

Estas propuestas, pueden eliminar o reducir el impacto ambiental asociado a los tratamientos que 

dependen del uso de compuestos químicos. Actualmente, estas tecnologías se han estudiado a menor 

grado [30]. 

 

2.4. Laminados de material compuesto tejido 

Los compuestos tejidos (en inglés woven-fabric) son reconocidos por su mejor resistencia al impacto, 

tolerancia al daño, estabilidad dimensional, formabilidad y fácil manufactura. El comportamiento 

mecánico de estos materiales compuestos depende del tipo de tejido, geometría, fracción en volumen 

de fibras, configuración del laminado y materiales empleados. Plain weave es uno de los tejidos 

fundamentales más importantes. Un tejido plain weave biaxial está formado por hebras entrelazadas en 

la dirección warp y fill (weft) en una secuencia regular de una abajo y otra arriba. Un tejido plain weave 

idealizado ortogonal 2D se muestra en la Fig. 2.8, la celda unitaria general de una lámina de tejido plain 

weave se muestra en la Fig. 2.9. 
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Fig. 2.8 Representación idealizada de la lámina de tejido plain weave [32]. 

 

Los parámetros importantes de los tejidos son: geometría de la sección transversal de la hebra, finura de 

la hebra, número de cuentas y las condiciones del ondulado. Aunque el área exacta de la sección 

transversal de la hebra no puede controlarse durante el tejido, el ancho (a) y espesor (h) de la hebra 

pueden ser controlados. La cuenta del tejido es el número de hebras por unidad de longitud a lo largo de 

las direcciones fill y warp. Basados en la cuenta del tejido y el ancho de la hebra (a), el espacio entre 

hebras adyacentes (en inglés gap, g) puede encontrarse. La longitud de la hebra, como parte de una 

longitud de tejido muestra o una celda unitaria, consiste de una longitud recta y una longitud ondulada 

dentro de la región de entrelazado. La longitud ondulada dentro de la región de entrelazado es referida 

como longitud ondulante (u). 

 

Fig. 2.9 Celda unitaria representativa de una lámina de tejido plain weave [32]. 
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2.4.1. Desarrollo del daño en compuestos tejidos bajo carga de tensión cuasi-estática 

La Fig. 2.10, es una representación esquemática del crecimiento del daño en un compuesto tejido bajo 

carga de tensión uni-axial cuasi-estática (la carga es aplicada en la dirección warp). La falla puede ocurrir 

en cualquiera de los elementos estructurales del tejido: warp, fill y regiones de matriz pura. 

En la zona de entrelazamiento, la falla de la hebra longitudinal (warp) puede ocurrir en tensión 

longitudinal o en corte, mientras que la falla de la hebra fill en tensión transversal. La falla de la hebra 

transversal puede iniciar en la punta como se muestra en la Fig. 2.10b. Cuando la carga se incrementa, la 

falla puede progresar hacia la sección media de la región de entrelazamiento. La falla de la hebra warp 

en tensión longitudinal indica la falla última de la celda unitaria, y por lo tanto del compuesto tejido. 

En la región entre hebras adyacentes g, la falla de la hebra warp pudiera ocurrir en tensión longitudinal o 

corte. La matriz en esta región juega un papel crucial al suprimir los efectos de extensión/flexión. La falla 

puede también iniciar en la región de matriz pura (Fig. 2.10c). Después de la falla en la región de matriz 

pura, los elementos estructurales warp y fill pueden ser tratados independientemente. En este caso 

también, la falla de la hebra warp en tensión longitudinal representa la última falla de la celda unitaria y 

del compuesto tejido. 

 

Fig. 2.10 Representación esquemática del desarrollo del daño en compuestos tejidos bajo carga de 

tensión cuasi-estática. Antes de la carga a). Durante la carga b) y c) [32]. 

 

2.4.2. Desarrollo del daño en compuestos tejidos bajo carga de fatiga 

Los principales mecanismos observados durante la carga de fatiga, pueden clasificarse en daño micro-

estructural dentro de las hebras impregnadas y daño macroscópico dentro del compuesto tejido. Los 

mecanismos de daño micro-estructurales son: micro-agrietamiento de la matriz, pérdida de la adhesión 
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interfacial fibra/matriz, rotura de fibras y acoplamiento de grieta (en inglés crack coupling, que es el 

crecimiento del agrietamiento de la matriz de una lámina a otra). Los mecanismos de daño macroscópico 

son (Fig. 2.11): grietas transversales en la dirección fill, falla cortante en la dirección warp, grietas en la 

región de matriz pura, delaminaciones entre las hebras fill y warp, delaminación entre hebras 

adyacentes, falla en tensión en la hebra warp y finalmente fractura. 

 

Fig. 2.11 Representación esquemática del crecimiento del daño en compuestos tejidos durante carga de 

fatiga [32]. 

 

La Fig. 2.12, muestra el declive del módulo de Young y la acumulación de daño en el compuesto tejido 

durante la vida a fatiga. Hay un declive rápido del módulo en la parte temprana de la vida a la fatiga. 

Daño micro-estructural y grietas transversales en las hebras fill se forman durante esta etapa. Este 

proceso continúa hasta que las grietas han alcanzado un equilibrio o una saturación del tamaño de 

separación. 

 

Fig. 2.12 Declive del módulo y acumulación del daño en compuesto tejidos durante la vida a fatiga [32]. 

 

Los mecanismos siguientes de daño serían: falla por corte en warp, grietas en las regiones de matriz pura 

y el inicio y propagación de la delaminación entre fill y warp, así como entre las capas adyacentes. Esta 

es la etapa media de la acumulación de daño. Al seguir la carga, todos los modos de daños crecerían 

rápidamente. La fractura de las hebras se produce en la ubicación de las concentraciones de esfuerzo 
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debido a sobre-deformación, esto conducirá a la fractura del laminado. Después del declive rápido inicial 

del módulo, el declive sería gradual durante la etapa intermedia. La acumulación de daño es rápida en la 

primera parte de la vida de fatiga debido a las concentraciones de deformación (o esfuerzo) presentes en 

la celda unitaria. Debido a la naturaleza entrelazada de los materiales compuestos tejidos, el crecimiento 

del daño es más lento. Por lo tanto, la acumulación de daño sería gradual en la etapa media de la vida de 

fatiga. Mecanismos de daño macro-estructurales, es decir, agrietamiento transversal en fill, falla 

cortante en warp, grietas en las regiones de matriz pura, delaminación entre fill y warp y delaminación 

entre capas adyacentes ocurren más o menos al mismo tiempo. Durante la etapa posterior del 

crecimiento de daño, todos los modos de daño crecen rápidamente. A medida que el estado de esfuerzo 

alcanza un valor crítico, las hebras se fracturan conduciendo a la falla final del laminado [32]. 

 

2.5. Mecánica de materiales compuestos 

En un material isotrópico, las propiedades mecánicas son las mismas en cualquier dirección. Así, el 

material contiene un número infinito de planos de propiedades de material simétricos pasando a través 

de un punto. En un material anisotrópico, las propiedades son diferentes en todas las direcciones, por lo 

que el material no contiene planos de propiedades de material simétricos. Los compuestos reforzados 

con fibras, en general, contienen tres planos ortogonales de propiedades del material simétricos 

llamados plano 1-2, 2-3 y 1-3 (Fig. 2.13), y son clasificados como materiales ortotrópicos. Las 

intersecciones de estos tres planos de simetría, definidos como eje 1, 2 y 3, son llamados direcciones 

principales del material. 

 

Fig. 2.13 Los tres planos de simetría en un material ortotrópico. 

 

Las diferencias en el comportamiento mecánico de materiales isotrópicos, ortotrópicos y anisotrópicos 

se muestran esquemáticamente en la Fig. 2.14. El esfuerzo de tensión normal aplicado en cualquier 

dirección en un material isotrópico, causa elongación en la dirección del esfuerzo aplicado y 

contracciones en las dos direcciones transversales. Un comportamiento similar se observa en materiales 
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ortotrópicos, solo si los esfuerzos son aplicados en una de las direcciones principales del material. Sin 

embargo, los esfuerzos normales aplicados en cualquier otra dirección crean deformaciones 

longitudinales y de corte. En un material anisotrópico, una combinación de deformaciones longitudinales 

y de corte se producen por un esfuerzo normal actuando en cualquier dirección. Este fenómeno de crear 

deformaciones longitudinales y de corte por un esfuerzo normal o de corte se define como acoplamiento 

longitudinal-corte. 

 

Fig. 2.14 Diferencias en las deformaciones de materiales isotrópicos, especialmente isotrópicos y 

ortotrópicos sujetos a tensión uni-axial: isotrópico a), especialmente ortotrópico b) y ortotrópico general 

y anisotrópico c) y esfuerzo puramente cortante. 

 

Las características elásticas esfuerzo-deformación de un material isotrópico son descritas por tres 

constantes, llamadas módulo de Young E, relación de Poisson 𝜈 y módulo de corte G. Sólo dos de estas 

tres constantes son independientes, están relacionadas por la siguiente ecuación: 

𝐺 =
𝐸

2(1 + 𝜈)
 (2.5) 

 

El número de constantes elásticas independientes requeridas para caracterizar materiales anisotrópicos 

y ortotrópicos son 21 y 9, respectivamente. Para un material ortotrópico, las nueve constantes elásticas 

independientes son: 𝐸11, 𝐸22, 𝐸33, 𝐺12, 𝐺13, 𝐺23, 𝜈12, 𝜈13 𝑦 𝜈23. Los compuestos con fibras 

unidireccionales son una clase especial de material ortotrópico. Refiriéndose a la Fig. 2.15, se muestra un 

compuesto donde fibras están en el plano 12, se puede visualizar que las propiedades elásticas son 

iguales en las direcciones 2-3, así 𝐸22 = 𝐸33, 𝜈12 = 𝜈13 y 𝐺12 =  𝐺13. Es más, 𝐺23 puede expresarse en 

términos de 𝐸22 y 𝜈23 por una expresión similar a la Ec. 2.5: 

𝐺23 =
𝐸22

2(1 + 𝜈23)
 (2.6) 
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Fig. 2.15 Direcciones principales de un compuesto de fibras unidireccionales. 

 

Así, el número de constantes elásticas independientes para un compuesto con fibras unidireccionales se 

reduce a 5, llamadas: 𝐸11,  𝐸22, 𝜈12,  𝐺12, 𝑦  𝜈23. Tales compuestos son llamados a menudo 

transversalmente isotrópicos. Note que 𝜈21 ≠  𝜈12 y 𝜈31  ≠  𝜈13, pero 𝜈31  =  𝜈21. Sin embargo, 𝜈21  es 

relacionada a 𝜈12 por la siguiente ecuación, y por lo tanto no es una constante elástica independiente. 

𝜈21 =
𝐸22

𝐸11
𝜈12 (2.7) 

 

Se ha mostrado que en el caso de un compuesto con fibras unidireccionales orientadas en la dirección 1, 

𝜈23 puede ser relacionada a 𝜈12 y 𝜈21 usando la siguiente ecuación: 

𝜈23 = 𝜈32 = 𝜈12

(1 − 𝜈21)

(1 − 𝜈12)
 (2.8) 

 

2.5.1. Lámina de fibras continuas unidireccionales 

Las siguientes ecuaciones se usan para calcular las propiedades elásticas de una lámina donde las fibras 

continuas están alineadas en un ángulo 𝜃 con la dirección positiva 𝑥 (Fig. 2.16) [33]. 

1

𝐸𝑥𝑥
=

𝑐𝑜𝑠4𝜃

𝐸11
+

𝑠𝑒𝑛4𝜃

𝐸22
+

1

4
(

1

𝐺12
−

2𝜈12

𝐸11
) 𝑠𝑒𝑛22𝜃 

1

𝐸𝑦𝑦
=

𝑠𝑒𝑛4𝜃

𝐸11
+

𝑐𝑜𝑠4𝜃

𝐸22
+

1

4
(

1

𝐺12
−

2𝜈12

𝐸11
) 𝑠𝑒𝑛22𝜃 

1

𝐺𝑥𝑦
=

1

𝐸11
+

2𝜈12

𝐸11
+

1

𝐸22
− (

1

𝐸11
+

2𝜈12

𝐸11
+

1

𝐸22
−

1

𝐺12
) 𝑐𝑜𝑠22𝜃 

𝜈𝑥𝑦 = 𝐸𝑥𝑥 [
𝜈12

𝐸11
−

1

4
(

1

𝐸11
+

2𝜈12

𝐸11
+

1

𝐸22
−

1

𝐺12
) 𝑠𝑒𝑛22𝜃] 

𝜈𝑦𝑥 =
𝐸𝑦𝑦

𝐸𝑥𝑥
𝜈𝑥𝑦 

(2.9) 
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Fig. 2.16 Lámina de fibras continuas unidireccionales. 

 

Matrices de complianza y rigidez 

Lámina especialmente ortotrópica (𝜽 = 𝟎° ) 

Las relaciones esfuerzo-deformación para una lámina especialmente ortotrópica pueden ser escritas 

como: 

[

𝜀𝑥𝑥

𝜀𝑦𝑦

𝛾𝑥𝑦

] = [

𝑆11 𝑆12 0
𝑆21 𝑆22 0
0 0 𝑆66

] [

𝜎𝑥𝑥

𝜎𝑦𝑦

𝜏𝑥𝑦

] = [𝑆] [

𝜎𝑥𝑥

𝜎𝑦𝑦

𝜏𝑥𝑦

] (2.10) 

Donde: 

𝑆11 = 1 𝐸11⁄  

𝑆12 = 𝑆21 = − 𝜈12 𝐸11⁄  

𝑆22 = 1 𝐸22⁄  

𝑆66 = 1 𝐺12⁄  

(2.11) 

 

Donde [𝑆] representa la matriz de complianza. Invirtiendo la Ec. 2.10 podemos escribir las relaciones 

esfuerzo-deformación como: 

[

𝜎𝑥𝑥

𝜎𝑦𝑦

𝜏𝑥𝑦

] = [

𝑄11 𝑄12 0
𝑄21 𝑄22 0

0 0 𝑄66

] [

𝜀𝑥𝑥

𝜀𝑦𝑦

𝛾𝑥𝑦

] = [𝑄] [

𝜀𝑥𝑥

𝜀𝑦𝑦

𝛾𝑥𝑦

] (2.12) 

 

Donde [𝑄] representa la matriz de rigidez para la lámina especialmente ortotrópica. Los elementos en la 

matriz [𝑄] son: 
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𝑄11 = 𝐸11 (1 − 𝜈12𝜈21)⁄  

𝑄12 = 𝜈12𝐸22 (1 − 𝜈12𝜈21)⁄  

𝑄21 = 𝑄12 

𝑄22 = 𝐸22 (1 − 𝜈12𝜈21)⁄  

𝑄66 = 𝐺12 

 

(2.13) 

 

Lámina ortotrópica general (𝜽 ≠ 𝟎° ) 

Las relaciones esfuerzo-deformación para una lámina ortotrópica general, pueden ser expresadas en 

notación matricial como: 

[

𝜀𝑥𝑥

𝜀𝑦𝑦

𝛾𝑥𝑦

] = [

𝑆1̅1 𝑆1̅2 𝑆1̅6

𝑆1̅2 𝑆2̅2 𝑆2̅6

𝑆1̅6 𝑆2̅6 𝑆6̅6

] [

𝜎𝑥𝑥

𝜎𝑦𝑦

𝜏𝑥𝑦

] = [𝑆̅] [

𝜎𝑥𝑥

𝜎𝑦𝑦

𝜏𝑥𝑦

] (2.14) 

 

Donde [𝑆̅] representa la matriz de complianza para la lámina. Invirtiendo la Ec. 2.14, las relaciones 

esfuerzo-deformación para una lámina ortotrópica pueden ser escritas como: 

[

𝜎𝑥𝑥

𝜎𝑦𝑦

𝜏𝑥𝑦

] = [

𝑄̅11 𝑄̅12 𝑄̅16

𝑄̅12 𝑄22 𝑄̅26

𝑄̅16 𝑄̅26 𝑄̅66

] [

𝜀𝑥𝑥

𝜀𝑦𝑦

𝛾𝑥𝑦

] = [𝑄̅] [

𝜀𝑥𝑥

𝜀𝑦𝑦

𝛾𝑥𝑦

] (2.15) 

 

Donde [𝑄̅] representa la matriz de rigidez para la lámina. Los elementos en la matriz [𝑄̅] son expresados 

en términos de los elementos de la matriz [𝑄] como: 

𝑄̅11 = 𝑄11𝑐𝑜𝑠4𝜃 + 2(𝑄12 + 2𝑄66)𝑠𝑒𝑛2𝜃𝑐𝑜𝑠2𝜃 + 𝑄22𝑠𝑒𝑛4𝜃 

𝑄̅12 = 𝑄12(𝑠𝑒𝑛4𝜃 + 𝑐𝑜𝑠4𝜃) + (𝑄11 + 𝑄22 − 4𝑄66)𝑠𝑒𝑛2𝜃𝑐𝑜𝑠2𝜃 

𝑄̅22 = 𝑄11𝑠𝑒𝑛4𝜃 + 2(𝑄12 + 2𝑄66)𝑠𝑒𝑛2𝜃𝑐𝑜𝑠2𝜃 + 𝑄22𝑐𝑜𝑠4𝜃 

𝑄̅16 = (𝑄11 − 𝑄12 − 2𝑄66)𝑠𝑒𝑛𝜃𝑐𝑜𝑠3𝜃 + (𝑄12 − 𝑄22 + 2𝑄66)𝑠𝑒𝑛3𝜃𝑐𝑜𝑠𝜃 

𝑄̅26 = (𝑄11 − 𝑄12 − 2𝑄66)𝑠𝑒𝑛3𝜃𝑐𝑜𝑠𝜃 + (𝑄12 − 𝑄22 + 2𝑄66)𝑠𝑒𝑛𝜃𝑐𝑜𝑠3𝜃 

𝑄̅66 = (𝑄11 + 𝑄22 − 2𝑄12 − 2𝑄66)𝑠𝑒𝑛2𝜃𝑐𝑜𝑠2𝜃 + 𝑄66(𝑠𝑒𝑛4𝜃 + 𝑐𝑜𝑠4𝜃) 

 

(2.16) 

 

2.5.2. Teoría de laminados 

La teoría de laminados es útil para el cálculo de esfuerzos y deformaciones en cada lámina de una 

estructura laminada delgada. Empezando con la matriz de la rigidez de cada lámina, el procedimiento 

paso a paso en la teoría de laminación incluye: 

1. Cálculo de las matrices de la rigidez para el laminado. 
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2. Cálculo de las deformaciones del plano medio y curvaturas para el laminado debido al conjunto 

de fuerzas y momentos aplicados. 

3. Cálculo de las deformaciones en el plano 𝜀𝑥𝑥, 𝜀𝑦𝑦 y 𝛾𝑥𝑦 en cada lámina. 

4. Cálculo de los esfuerzos en el plano 𝜎𝑥𝑥, 𝜎𝑦𝑦 y 𝜏𝑥𝑦 para cada lámina. 

 

Suposiciones 

Las suposiciones básicas en la teoría de laminados son: 

1. El laminado es delgado y amplio (ancho » espesor). 

2. Una unión perfecta interlaminar existe entre las láminas. 

3. La distribución de deformaciones en la dirección del espesor es lineal. 

4. Todas las láminas son macroscópicamente homogéneas y se comportan de manera elástica 

lineal. 

El plano medio geométrico del laminado contiene los ejes xy, el eje z define la dirección del espesor. El 

espesor total del laminado es h y los espesores de las láminas son representados por t1, t2,…, tn. El 

número total de láminas es N como se muestra en la Fig. 2.17. 

 

Fig. 2.17 Geometría del laminado. 

 

Deformaciones del laminado 

Siguiendo la suposición 3, las deformaciones del laminado están relacionadas linealmente a la distancia 

del medio plano como: 

𝜀𝑥𝑥 = 𝜀𝑥𝑥
° + 𝑧𝑘𝑥𝑥 

𝜀𝑦𝑦 = 𝜀𝑦𝑦
° + 𝑧𝑘𝑦𝑦 

𝛾𝑥𝑦 = 𝛾𝑥𝑦
° + 𝑧𝑘𝑥𝑦 

(2.17) 

Donde: 

𝜀𝑥𝑥
° , 𝜀𝑦𝑦

° = Deformaciones normales del plano medio en el laminado. 

𝛾𝑥𝑦
° = Deformaciones cortantes del plano medio en el laminado. 
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𝑘𝑥𝑥, 𝑘𝑦𝑦 = Curvaturas por flexión del laminado. 

𝑘𝑥𝑦 = Curvaturas por torsión del laminado. 

𝑧 = Distancia del plano medio en la dirección del espesor. 

 

Fuerzas del laminado 

Las fuerzas aplicadas en un laminado están relacionadas a las deformaciones del plano medio y 

curvaturas por las siguientes ecuaciones: 

𝑁𝑥𝑥 = 𝐴11𝜀𝑥𝑥
° + 𝐴12𝜀𝑦𝑦

° + 𝐴16𝛾𝑥𝑦
° + 𝐵11𝑘𝑥𝑥𝐵12𝑘𝑦𝑦 + 𝐵16𝑘𝑥𝑦 

𝑁𝑦𝑦 = 𝐴12𝜀𝑥𝑥
° + 𝐴22𝜀𝑦𝑦

° + 𝐴26𝛾𝑥𝑦
° + 𝐵12𝑘𝑥𝑥𝐵22𝑘𝑦𝑦 + 𝐵26𝑘𝑥𝑦 

𝑁𝑥𝑦 = 𝐴16𝜀𝑥𝑥
° + 𝐴26𝜀𝑦𝑦

° + 𝐴66𝛾𝑥𝑦
° + 𝐵16𝑘𝑥𝑥𝐵26𝑘𝑦𝑦 + 𝐵66𝑘𝑥𝑦 

 

(2.18) 

 

 

Fig. 2.18 Cargas aplicadas en el plano del laminado. 

 

En notación matricial 

[

𝑁𝑥𝑥

𝑁𝑦𝑦

𝑁𝑥𝑦

] = [𝐴] [

𝜀𝑥𝑥
°

𝜀𝑦𝑦
°

𝛾𝑥𝑦
°

] + [𝐵] [

𝑘𝑥𝑥

𝑘𝑦𝑦

𝑘𝑥𝑦

] (2.19) 

Donde: 

𝑁𝑥𝑥 = Fuerza normal resultante en la dirección x (por unidad de ancho). 

𝑁𝑦𝑦 = Fuerza normal resultante en la dirección y (por unidad de ancho). 

𝑁𝑥𝑦 = Fuerza cortante resultante (por unidad de ancho). 

[𝐴] = Matriz de rigidez extensional para el laminado (unidades: N/m o lb/pulg.). 

⌊𝐴⌋ = [

𝐴11 𝐴12 𝐴13

𝐴21 𝐴22 𝐴23

𝐴16 𝐴26 𝐴66

] (2.20) 

 

[𝐵] = Matriz de rigidez de acoplamiento para el laminado (unidades: N o lb). 
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⌊𝐵⌋ = [

𝐵11 𝐵12 𝐵13

𝐵21 𝐵22 𝐵23

𝐵16 𝐵26 𝐵66

] (2.21) 

 

Elementos de las matrices de rigidez 

Los elementos de las matrices ⌊𝐴⌋ y ⌊𝐵⌋ se determinan a partir de: 

𝐴𝑚𝑛 = ∑(𝑄̅𝑚𝑛)𝑗(ℎ𝑗 − ℎ𝑗−1)

𝑁

𝑗=1

 (2.22) 

 

𝐵𝑚𝑛 =
1

2
∑(𝑄̅𝑚𝑛)𝑗(ℎ𝑗

2 − ℎ𝑗−1
2 )

𝑁

𝑗=1

 (2.23) 

Donde: 

𝑁 = Número total de láminas en el laminado. 

(𝑄̅𝑚𝑛)𝑗 = Elementos en la matriz [𝑄̅] de la j-ésima lámina. 

ℎ𝑗−1 = Distancia del plano medio a la parte superior de la j-ésima lámina. 

ℎ𝑗 = Distancia del plano medio a la parte inferior de la j-ésima lámina. 

Para el sistema coordinado de la Fig. 2.18, ℎ𝑗 es positiva debajo del plano medio y negativa arriba del 

plano medio. Para un laminado simétrico, [𝐵] = 0 por lo que no existe acoplamiento extensión-flexión. 

 

Deformaciones del plano medio y curvaturas 

Si la fuerza normal que actúa en un laminado simétrico ([𝐵] = 0) se conoce, las deformaciones del 

plano medio pueden ser calculadas por: 

[

𝜀𝑥𝑥
°

𝜀𝑦𝑦
°

𝛾𝑥𝑦
°

] = [𝐴−1] [

𝑁𝑥𝑥

𝑁𝑦𝑦

𝑁𝑥𝑦

] (2.24) 

 

Note que para un laminado simétrico, las fuerzas en el plano causan solo deformaciones en el plano y no 

curvaturas. 

 

Deformaciones y esfuerzos de lámina debido a cargas aplicadas 

Conociendo las deformaciones del plano medio del laminado simétrico ([𝐵] = 0), las deformaciones en 

el plano medio de cada lámina pueden calcularse usando la siguiente relación: 
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[

𝜀𝑥𝑥

𝜀𝑦𝑦

𝛾𝑥𝑦

] = [

𝜀𝑥𝑥
°

𝜀𝑦𝑦
°

𝛾𝑥𝑦
°

] (2.25) 

 

Los esfuerzos en la j-ésima lámina pueden calcularse usando la matriz de rigidez: 

[

𝜎𝑥𝑥

𝜎𝑦𝑦

𝜏𝑥𝑦

] = [𝑄̅𝑚𝑛]𝑗 [

𝜀𝑥𝑥

𝜀𝑦𝑦

𝛾𝑥𝑦

]

𝑗

= [𝑄̅𝑚𝑛]𝑗 [

𝜀𝑥𝑥
°

𝜀𝑦𝑦
°

𝛾𝑥𝑦
°

] (2.26) 

 

La Fig. 2.19 muestra esquemáticamente la distribución de esfuerzos y deformaciones en una lámina. Se 

observa que la distribución de deformaciones es continua y varía linealmente con la distancia z del plano 

medio del laminado. La distribución de esfuerzos no es continua, si bien, varía linealmente a través del 

espesor de cada lámina [33]. 

 

Fig. 2.19 Distribución de esfuerzos y deformaciones en un laminado. Laminado a), distribución de 

deformaciones b), distribución de esfuerzos c) y fuerza normal y momento flexionante resultante. 

 

2.5.3. Determinación de la distribución de esfuerzo de una lámina con orificio 

Considere una placa ortotrópica infinita con un agujero circular de radio 𝑟. Si un esfuerzo remoto 

uniforme 𝜎 se aplica en la dirección 𝑦, entonces el esfuerzo normal 𝜎𝑦(𝑥, 0) a lo largo del eje 𝑥 puede 

expresase por [6, 34]: 

 

𝜎𝑦(𝑥, 0) =
𝜎

2
{2 + (

𝑟

𝑥
)

2

+ 3 (
𝑟

𝑥
)

4

− (1 + 𝑛 − 3) [5 (
𝑟

𝑥
)

6

− 7 (
𝑟

𝑥
)

8

]} (2.27) 

 

Donde: 

𝑛 = √2 (√
𝐸𝑥𝑥

𝐸𝑦𝑦
− 𝜈𝑥𝑦) +

𝐸𝑥𝑥

𝐺𝑥𝑦
 (2.28) 



45 
 

 

Mediante la Teoría Clásica de Laminados, también es posible determinar el perfil de esfuerzo normal 

𝜎𝑦(𝑥, 0) a lo largo del eje 𝑥 enfrente del agujero a partir de las deformaciones (𝜀𝑥𝑥, 𝜀𝑦𝑦) (Fig. 2.20), 

usando [9]: 

 

𝜎𝑦 =
𝐸𝑦𝑦𝜀𝑦𝑦

1 − 𝜈𝑥𝑦
2 (𝐸𝑦𝑦 𝐸𝑥𝑥⁄ )

+
𝐸𝑦𝑦𝜀𝑥𝑥𝜈𝑥𝑦

1 − 𝜈𝑥𝑦
2 (𝐸𝑦𝑦 𝐸𝑥𝑥⁄ )

 (2.29) 

 

Donde 𝐸𝑦𝑦, 𝐸𝑥𝑥 y 𝑣𝑥𝑦 son las propiedades elásticas en el sistema coordenado del espécimen. 

 

 

Fig. 2.20 Distribución de esfuerzo 𝜎𝑦(𝑥, 0) alrededor de un agujero en una lámina de material 

compuesto. 
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3. MANUFACTURA DEL MATERIAL 

3.1. Materiales constituyentes 

3.1.1. Material compuesto pre-impregnado 

El material pre-impregnado en resina (en inglés prepreg) utilizado fue DA-4518 plain weave. Consiste en 

un tejido estilo 282 plain weave de fibras de carbono en matriz epóxica. El número de cuentas del tejido 

en la dirección warp es de 12/25.4 mm y en la dirección fill de 12/25.4 mm con un espesor de 0.26 mm. 

Los compuestos pre-impregnados son el material usado para piezas ligeras y al mismo tiempo ofrecen 

ventajas como buen desempeño mecánico, fácil manejo y control sobre el contenido de fibras. 

 

3.1.2. Aleación de aluminio 2024-T3 bare 

La aleación de aluminio utilizada en esta investigación fue 2024-T3 bare (lámina sin recubrimiento de 

aluminio puro como protección a la corrosión), la lámina de esta aleación tuvo un espesor final de 0.3 

mm. El grado de temple T3 significa tratamiento por solución, trabajado en frío y envejecido natural. Esta 

aleación fue introducida por ALCOA en 1931 como una lámina alclad en el temple T3. Fue la primera 

aleación Al-Cu-Mg en tener una resistencia de fluencia próxima a 344 MPa (50 000 psi) y generalmente 

reemplazó a la aleación 2017-T4 (Duralumin) como la aleación aeronáutica predominante de la serie 

2XXX. Con su buena resistencia a la fatiga, especialmente en forma de placas gruesas, la aleación 2024 

continúa siendo empleada para muchas aplicaciones estructurales aeroespaciales. La aleación 2024 está 

disponible en láminas bare, alclad y en formas de placa en estado recocido o en varios tipos de templado 

T3, T4 y T8. 

Productos en forma de placas de la aleación 2024 se usan en elementos estructurales del fuselaje donde 

se requiere rigidez, desempeño a la fatiga y una buena resistencia. Productos en formas de lámina, por lo 

general alclad, se utilizan ampliamente en la aviación comercial y militar para pieles del fuselaje, pieles 

de las alas y en áreas de motores donde se encuentran a menudo temperaturas elevadas de hasta 121 °C 

(250 °F). 

 

3.2. Tratamiento superficial a láminas de aluminio 

Las propiedades mecánicas de los materiales compuestos son gobernadas por la adhesión entre la matriz 

y las fibras, de manera similar las propiedades de los LFMs son gobernadas por la interface de unión 

entre la capa de material compuesto y la lámina metálica. Por esta razón, las láminas de aluminio 

necesitan someterse a un tratamiento químico que modifique sus superficies para obtener mejores 

propiedades mecánicas sin degradar de manera significativa las láminas metálicas. Estos procedimientos 

de preparación de superficies implican la inmersión de las piezas en una solución química (ácida o 
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alcalina) durante un determinado intervalo de tiempo a temperatura constante. Los tratamientos han 

sido desarrollados por laboratorios de tal manera que el porcentaje de concentración y tiempo de 

inmersión no afecten notablemente las propiedades mecánicas y químicas de los materiales. 

Para determinar el tratamiento superficial óptimo para las láminas de aluminio se compararon dos 

procesos superficiales, a saber: ataque con hidróxido de sodio y ataque con solución P-2. Para esta 

contraposición fueron elaboradas dos placas de material híbrido, las láminas de aluminio de cada placa 

fueron sometidas a un tratamiento específico; además una placa adicional de control con las láminas 

metálicas sometidas a solo limpieza con solvente fue también manufacturada. La secuencia de apilado 

que se empleó en las tres placas fue la siguiente: [0°, Al, 0°]𝑠 donde 0° indica la dirección warp el 

material compuesto tejido y Al indica la lámina de aluminio. De estas tres placas (con la secuencia de 

apilado antes mencionada) se obtuvieron especímenes para realizar pruebas mecánicas de tensión y 

flexión (ver sección 4.2) con el único fin de determinar el mejor tratamiento superficial. A continuación 

se detallan cada uno de los procedimientos. 

 

3.2.1. Ataque con hidróxido de sodio (alcalino) 

Las láminas de aluminio para ambos tratamientos fueron sometidas a un proceso mecánico-químico para 

incrementar la adhesión. El procedimiento consistió en la remoción mediante solvente (acetona grado 

reactivo) de cualquier indicio de grasa, marcas de pintura y suciedad en general. Después las láminas 

fueron sometidas a una abrasión manual con papel lija tamaño de grano #400 para posteriormente 

sumergirlas en la solución de ataque químico correspondiente (Fig. 3.1). 

  

Fig. 3.1 Limpieza con solvente a) y abrasión mecánica con papel lija b). 

 

El proceso con ataque alcalino consistió en la inmersión de las láminas de aluminio en una solución de 

hidróxido de sodio al 15% durante un tiempo de 8 minutos, posteriormente un neutralizado con una 

solución de ácido nítrico 2N. Finalmente la lámina fue enjuagada por inmersión en agua desionizada y 

a) b) 
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secada con aire. Bajo condiciones similares este ataque químico removió cerca de 15 μm del espesor 

[35]. 

 

3.2.2. Ataque químico P-2 (ácido) 

Reactivos y materiales 

Pureza de los reactivos: químicos de grado reactivo deben ser usados en todas las pruebas. 

Agua: agua desionizada se debe utilizar para soluciones de procesamiento y para el enjuague. Ésta debe 

mantenerse libre de contaminación que afecte negativamente las soluciones o el material procesado. 

Recomendaciones 

Manejo de las piezas: Puesto que la grasa y ácidos de la piel pueden reducir drásticamente la adhesión, 

todas las partes durante, después del procesamiento y antes de la unión adhesiva deben ser manejadas 

lo menos posible y solo con guantes limpios de algodón libres de pelusa o de tela de nylon. No toque las 

superficies acondicionadas incluso con los guantes, “manejar por los bordes” (Fig. 3.2). 

 

Fig. 3.2 Definición de “manejar por los bordes”. 

 

Condiciones de cuarto: Para la preparación de superficies así como otras operaciones deben controlarse 

la temperatura entre 18 y 24°C y la humedad relativa de 40 a 65%. El aire deberá filtrarse para remover 

el polvo y la presión debe ser ligeramente mayor que la presión ambiente. 

Construcción de los contenedores: Los contenedores deben ser hechos o revestidos con materiales que 

no tengan efectos adversos en la solución utilizada o las partes a ser tratadas. Todos los contenedores 

deben ser lo suficientemente grandes para aceptar partes grandes y procesarlas en un solo tratamiento.  

 

Procedimiento 

Desengrasado: Remueva las marcas de tinta, aceite, grasas o identificaciones estampadas del metal. Esto 

puede realizarse frotando un paño húmedo con acetona o metil-etil cetona. Este paso se repite si es 

necesario hasta que toda contaminación visible sea eliminada. Las partes se deben dejarse secar 

completamente. 
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Ataque químico P2: La solución de ataque químico P-2 contiene: 

Ácido sulfúrico (8 N) 32% en peso/litro 

Sulfato férrico 150 grs./litro 

 

Las partes de aluminio deben sumergirse en la solución del ataque químico durante 10 a 12 minutos a 

una temperatura constante entre 60 a 65 °C. Las láminas deben estar completamente inmersas en la 

solución. Mantenga las piezas húmedas entre el contenedor de ataque químico y el tanque de enjuague 

mediante el uso de un enjuague tipo spray. Siga el proceso con un enjuague minucioso con agua 

desionizada a temperatura ambiente (pero que no exceda los 63°C) por 11 minutos. 

  

Fig. 3.3 Sulfato de férrico a) y solución para ataque químico P-2 b). 

 

Manchas por enjuague o ataque químico en la superficie de unión no son aceptables. Las láminas que no 

serán utilizadas para adhesión deberán colocarse en un área controlada dentro de los treinta minutos 

después de completada la limpieza. El área controlada debe contener aire que mantenga una humedad 

relativa máxima de 50%. Las partes limpias deben ser unidas adhesivamente dentro de las 8 horas 

posteriores al ataque químico y deben ser cubiertas o envueltas con papel Kraft. Las partes que han sido 

procesadas deben de ser manejadas con cuidado usando guantes limpios. 

Prueba de película de agua libre de discontinuidades (water-break test): es un método común usado 

para analizar la limpieza superficial. Esta prueba consiste en observar una superficie limpia (una que es 

químicamente activa o polar) sosteniendo una película continua de agua, en lugar de una serie de gotitas 

aisladas. Una discontinuidad en la película de agua indica un área contaminada o sucia. 

Para realizar este ensayo sostenga la superficie de prueba (en posición vertical) a 250 mm de un 

atomizador y rocíela con una neblina fina de agua por un periodo de 1 a 10 s. Agua destilada debe ser 

usada en la prueba y un tiempo de drenado aproximado de 30 s debe ser permitido. Si se observan 

discontinuidades en la película de agua sobre la superficie tratada, las láminas no deben ser utilizadas 

para la unión adhesiva (Fig. 3.4). 

a) b) 
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Las partes que requieran ser procesadas nuevamente a causa de no aprobar la prueba de película de 

agua libre de discontinuidades, debido a manchas o partes sin ser adheridas y que han superado el 

tiempo de almacenamiento permitido pueden ser reprocesadas no más de dos veces. No exceda de un 

tiempo total de inmersión total de 34 minutos. 

  

Fig. 3.4 Prueba de película de agua libre de discontinuidades. 

 

Enjuague final: Las láminas de aluminio deben sumergirse en agua desionizada durante uno a dos 

minutos a temperatura ambiente. 

Secado: Secar las partes por no más de una hora a una temperatura que no exceda 65 °C. 

 

3.3. Elaboración de la bolsa de vacío y apilado del material 

Tanto la manufactura del material compuesto como del Laminado Fibra Metal se realizó en el 

Laboratorio de Materiales Compuestos del Centro de Ingeniería y Desarrollo Industrial. La elaboración de 

una bolsa de vacío es necesaria para el posterior curado de los laminados mediante el proceso de 

autoclave. La bolsa de vacío involucra colocar el laminado dentro de una bolsa sellada para 

posteriormente retirar todo el aire contenido dentro de la bolsa. La secuencia de apilado de las telas 

necesarias para el ensamble de la bolsa de vacío se muestra en la Fig. 3.5. 

 

Fig. 3.5 Detalle de la secuencia de apilado de la bolsa de vacío (No se muestra el termopar). 
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Brevemente se da una descripción general de los elementos utilizados. La placa base o molde (base 

plate o tool plate) es un placa plana en la cual el laminado es apilado usualmente de aluminio o acero y al 

menos 6 mm de espesor. La guía (dam), de material sólido como acero o aluminio es usada para 

contener el material de la matriz dentro de los límites definidos durante la consolidación del laminado 

también provee un borde recto para llevar a cabo el corte de la placa final. TFE sólido o TEFLON® no 

perforado (Non-porous TFE) es una película usada para separar el apilado de capas de material 

compuesto de la placa base o contramolde. TFE poroso o TEFLON® perforado (perforated TFE) es una 

película de tetrafluoroetileno poroso que permite que los gases o exceso de matriz escape del laminado 

durante la consolidación además de dar un acabado superficial al laminado. El release permite al 

laminado ser separado de otros materiales. El bleeder por lo general hecho de vidrio absorbe el exceso 

de matriz. 

El contramolde (caul plate) es una placa plana usada para proveer una superficie plana a la parte 

superior del laminado conocida como lado bolsa (bag side). El breather es una tela que permite el flujo 

de gas sobre la superficie del apilado. El breather también ayuda a minimizar la perforación de la bolsa 

por las placas metálicas. Los termocoples permiten el monitoreo de la temperatura. La cinta de sellado 

(sealant tape) es un material usado para sellar y unir los bordes de la bolsa de vacío a la placa base. Los 

puertos de vacío (vacuum ports) son acoplamientos que permiten la extracción del aire atrapado dentro 

de la bolsa de vacío mediante una bomba de vacío. La bolsa de vacío (vacuum bag) de material 

permeable es usada para encerrar el laminado durante el ciclo de curado. Estos consumibles fueron 

proporcionados por el Laboratorio de Materiales Compuestos y el ensamble de la bolsa de vacío fue 

realizado en un cuarto limpio. 

El primer paso para la elaboración de la bolsa de vacío es el corte del material compuesto y de las telas 

antes mencionadas. El manejo tanto del material pre-impregnado como el de las telas fue realizado con 

guantes de látex para evitar su contaminación (Fig. 3.6). 

  

Fig. 3.6 Corte del material pre-impregnado a) y las telas para la bolsa de vacío b). 

a) b) 
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Posteriormente la placa fue limpiada con acetona hasta remover cualquier indicio de polvo, grasa o 

resina remanente de curados anteriores. Se coloca el TEFLON® no perforado y sobre éste las guías 

metálicas (Fig. 3.7). 

  

Fig. 3.7 Placa base limpia a) y el TEFLON® no perforado así como las guías en posición b). 

 

Sobre el arreglo ya mencionado, se comenzó el apilado del material pre-impregnado. Para los 

especímenes de material compuesto tejido, el apilado consistió en ocho capas de material compuesto 

con una secuencia de orientación de [0°/0°/0°/0°]s donde 0° corresponde a la dirección warp del tejido. 

La Fig. 3.8a muestra como se aplicó presión manual por medio de una espátula con el fin de fijar y 

uniformizar cada capa de material compuesto. La Fig. 3.8b muestra como se retiró la capa de release del 

material compuesto, esta película facilita el manejo de las capas y evita que se adhieran entre sí cuando 

el material está en almacenamiento o durante el apilado. 

  

Fig. 3.8 Aplicación de presión manual a) y el retiro de la capa release del material pre-impregnado. 

 

El LFM consistió en intercalar capas de compuesto tejido (material compuesto base DA 4518 plain 

weave) y láminas de la aleación de aluminio 2024-T3 bare sin añadir ninguna película adhesiva. La 

secuencia de apilado fue [0°/0°/0°/Al/0°/0°]s donde la dirección del rolado de la lámina de aluminio 

coincide con la dirección fill del tejido.  

a) b) 

a) b) 
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Fig. 3.9 Proceso de apilado del Laminado Fibra Metal. 

 

La Fig. 3.9 muestra el proceso de apilado del Laminado Fibra Metal. La Fig. 3.9a muestra las tres capas de 

material compuesto, sobre éstas la primera lámina de aluminio de la placa de LFM cabe mencionar que 

esta lámina fue colocada inmediatamente después del tratamiento superficial. La Fig. 3.9b muestra 

como se colocó sobre la lámina de aluminio las capas de material compuesto. El contenido de aluminio 

en volumen fue de 21.4 % en el laminado final. 

Se continuó con la secuencia de apilado de la bolsa de vacío, se colocó el termopar, los puertos de vacío 

y la cinta de sellado alrededor de la placa. El breather y la bolsa de vacío fueron apilados y finalmente se 

selló la bolsa (Fig. 3.10a). La Fig. 3.10b muestra el ensamble de la bolsa de vacío. 

  

Fig. 3.10 Ensamble de la bolsa de vacío. 

 

3.4. Curado en autoclave 

Tanto el material compuesto tejido como el Laminado Fibra Metal fueron curados en el autoclave ASC 

Econoclave 2×4 ft que se muestra en la Fig. 3.11. 

a) b) 

a) b) 
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Fig. 3.11 Autoclave ASC Econoclave 2x4 ft. 

 

El proceso en autoclave es usado para la manufactura de componentes estructurales de calidad superior 

que contengan alto volumen de fibras y bajo contenido de huecos. El autoclave es un recipiente sujeto a 

presión el cual provee las condiciones de curado para el compuesto, donde se controlan la aplicación de 

vacío, presión, velocidad de calentamiento y temperatura de curado. El ciclo de curado utilizado de 

acuerdo a la hoja de especificaciones del fabricante se muestra en la Fig. 3.12. El ciclo de curado inicia 

con una rampa de calentamiento de 2.7°C/min mientras se aplica presión de vacío de 20 pulg. de Hg en 

el interior de la bolsa y una presión positiva de 0.276 MPa en el exterior. El calentamiento continúa hasta 

alcanzar 121°C donde permanecerá una hora. Una segunda rampa de calentamiento de 2.7 °C/min 

proseguirá hasta alcanzar una temperatura de 177°C, donde permanecerá a esta temperatura por otra 

hora. Finalmente se inicia la etapa de enfriamiento a una velocidad de 2.7 °C/min. A continuación se 

describen cada una de las etapas del ciclo. 

 

Proceso debulk: Grandes cantidades de aire son atrapadas entre cada capa de material y deben de 

eliminarse mediante la aplicación de vacío durante 10-15 minutos. Este paso puede repetirse durante el 

apilado después de cada 3 o 5 capas dependiendo del espesor y la forma del componente o puede 

llevarse a cabo durante la noche previa al curado. 

Velocidad de calentamiento: La matriz, viscosidad, flujo, velocidad de reacción y la calidad de la 

superficie del componente son afectados por la velocidad de calentamiento. Generalmente, velocidades 

de calentamiento rápidas son posibles para componentes delgados y velocidades de calentamiento bajos 

son usados para componentes grandes y gruesos. 
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Fig. 3.12 Ciclo de curado en autoclave. 

 

Tiempo de curado: Cada material compuesto pre-impregnado tiene un tiempo de curado recomendado 

el cual empieza cuando la lectura más baja del termocople alcanza la temperatura mínima de curado. 

Velocidad de enfriamiento: Los ciclos de enfriamiento deben ser controlados para evitar una caída rápida 

de temperatura lo cual puede inducir un alto esfuerzo térmico en el componente. La presión y el vacío 

deben ser mantenidos durante el periodo de enfriamiento. 

  

Fig. 3.13 Curado del laminado autoclave. 

 

La Fig. 3.13a muestra la bolsa de vacío en el interior del autoclave. La Fig. 3.13b muestra un 

acercamiento donde se puede observar la conexión fuente de vacío, la conexión del sensor de vacío y el 

temocople. Las secciones transversales de los laminados obtenidos del proceso en autoclave se 

muestran en la Fig. 3.14. 

a) b) 



56 
 

  

Fig. 3.14 Micrografías ópticas del compuesto tejido a) y Laminado Fibra-Metal b). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

a) b) 

Lámina de aluminio 
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4. PROCEDIMIENTOS EXPERIMENTALES 

4.1. Caracterización de los materiales constituyentes 

La caracterización mecánica provee información cuantitativa de la rigidez, resistencia y calidad de los 

materiales utilizados. Un uso extra para este conjunto de datos, es el empleo de las constantes elásticas 

de los materiales constituyentes para comparar los resultados experimentales con la simulación de 

elemento finito y un modelo analítico. A continuación se aborda brevemente los procedimientos de 

ensayo empleados. 

 

4.1.1. Compuesto tejido 

Considerando el material compuesto base como transversalmente isotrópico, es necesario determinar 

cuatro contantes mecánicas elásticas, a saber: módulo de elasticidad en la dirección warp 𝐸11, módulo 

de elasticidad en la dirección fill 𝐸22, módulo elástico al corte en el plano 𝐺12 y la relación de Poisson 

𝜈12. 

 

4.1.1.1. Pruebas para determinar las propiedades a la tensión 

Para determinar las propiedades a tensión como módulo de elasticidad, última resistencia a tensión en 

dirección fill y warp y la relación de Poisson en el plano, la norma ASTM D 3039/D 3039M [36] provee el 

procedimiento de prueba y la geometría de los especímenes. La Fig. 4.1 muestra las dimensiones de los 

especímenes que cumplen con las recomendaciones de la norma. 

 

Fig. 4.1 Geometría del espécimen para las pruebas de tensión. 

 

Se utilizan tabs (piezas rectangulares utilizadas para sostener el laminado en las mordazas de la máquina 

de pruebas mecánicas) de papel lija con tamaño de grano 120# con una longitud de 50.80 mm, la presión 

en las mordazas es de 12 MPa. Estos parámetros se emplearon en las demás pruebas a tensión y de 

fatiga de especímenes con agujero abierto. 

Mientras se aplica fuerza en tensión hasta la falla los datos de esfuerzo y deformación son registrados. La 

velocidad de prueba es de 1 mm/min. Los datos de deformación son adquiridos mediante un 
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extensómetro (longitud calibrada de 25.40 mm) para el cálculo del módulo de elasticidad en la dirección 

correspondiente. La resistencia última a la tensión se calcula usando la Ec. 4.1: 

 

𝐹𝑡𝑢 = 𝑃𝑚𝑎𝑥 𝐴⁄  (4.1) 

𝜎𝑖 = 𝑃𝑖 𝐴⁄  (4.2) 

Donde: 

𝐹𝑡𝑢 = Resistencia última a la tensión, MPa. 

𝑃𝑚𝑎𝑥 = Fuerza máxima antes de la falla, N. 

𝐴 = Área de la sección transversal promedio, mm2. 

𝜎𝑖 = Esfuerzo de tensión en el i-ésimo punto, MPa. 

𝑃𝑖 = Fuerza en el i-ésimo punto, N. 

 

Para determinar la relación de Poisson 𝜈12 empleando la Ec. 4.3, dos strain gages ortogonales entre sí, 

son colocados en la mitad de un espécimen cuyo eje longitudinal coincide con la dirección warp. Durante 

el ensayo de tensión, son registrados los valores de deformación de los strain gages. 

 

𝜈12 = − 𝜖2 𝜖1⁄  (4.3) 

Donde: 

𝜖2 = Deformación en la dirección 2. 

𝜖1 = Deformación en la dirección 1. 

 

4.1.1.2. Pruebas para determinar las propiedades al corte 

Para determinar tanto el módulo de elástico y la resistencia al corte, se empleó el método de viga corta 

según la norma ASTM D 5379/D 5379M [37]. El espécimen de forma rectangular tiene dos muescas en 

forma de V, la Fig. 4.2a muestra las dimensiones nominales del espécimen. 

El espécimen es colocado en el accesorio con las muescas (Fig. 4.2b) localizadas en la línea de acción de 

la carga. Las dos mitades del accesorio son sujetas a compresión por la máquina de pruebas mientras se 

monitorea la carga. Al colocar dos strain gages en la mitad del espécimen (lejos de las muescas) 

orientados a ±45° del eje de carga, se puede determinar la respuesta al corte del material. 
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Fig. 4.2 Geometría del espécimen a) y el accesorio empleado para el ensayo b). 

 

La última resistencia puede ser calculada usando la Ec. 4.4, para conocer el módulo al corte es necesario 

determinar el esfuerzo cortante en cada punto usando la Ec. 4.5. 

 

𝐹𝑢 =
𝑃𝑢

𝐴
 (4.4) 𝜏𝑖 =

𝑃𝑖

𝐴
=

𝑃𝑖

𝑤 × ℎ
 (4.5) 

 

Donde: 

𝐹𝑢= Última resistencia, MPa. 

𝑃𝑢 = La última carga o la carga al 5% de la deformación unitaria al corte (la más baja), N. 

𝜏𝑖 = Esfuerzo cortante en el i-ésimo punto, MPa. 

𝑃𝑖 = Carga en el i-ésimo punto, N. 

𝐴 = Área de la sección transversal, mm2. 

 

Para el cálculo del módulo de elástico de corte además del esfuerzo cortante en cada punto, es necesario 

calcular la deformación unitaria al corte en el i-ésimo punto a partir de las deformaciones unitarias de los 

strain gages usando la Ec. 4.6. 

 

𝛾𝑖 = |𝜖+45| +  |𝜖−45| (4.6) 

Donde: 

𝛾𝑖  = Deformación unitaria al corte en el i-ésimo punto. 

𝜖+45 = Deformación unitaria longitudinal +45° en el i-ésimo punto. 

𝜖−45 = Deformación unitaria longitudinal -45° en el i-ésimo punto. 

 

 

a) 
b) 
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4.1.1.3. Pruebas para determinar las propiedades a compresión 

Para determinar la resistencia del compuesto tejido a compresión, se siguió el procedimiento A de la 

norma ASTM D 6641/D 6641M [38]. Este procedimiento requiere un accesorio de prueba de compresión 

de carga combinada, el cual sujeta la pieza en compresión entre platos planos en una máquina de 

pruebas mecánicas. 

Los especímenes de prueba son de forma rectangular sin tabs (procedimiento A), teniendo 140±0.3 mm 

de longitud y 12 mm de ancho como se muestra en la Fig. 4.3a. Los especímenes sin tabs son 

usualmente adecuados para uso con materiales de baja ortotropía, por ejemplo, tejidos de material 

compuesto con fibras cortas y laminados con un máximo de 50% de capas a 0°. Sin embargo, los 

materiales con elevada ortotropía como laminados unidireccionales requieren el uso de tabs. La Fig. 4.3b 

muestra el accesorio necesario para los ensayos a compresión. 

 
 

Fig. 4.3 Dimensiones y geometría del espécimen a) y el accesorio empleado para el ensayo b). 

 

El procedimiento consiste en someter al espécimen a compresión hasta la falla, a una velocidad nominal 

de 1.0 mm/min mientras se registran los datos de fuerza y desplazamiento. Para una prueba válida, la 

falla debe ocurrir dentro de la sección calibrada. La resistencia a la compresión del laminado se calcula 

usando la Ec. 4.7: 

 

𝐹𝑐𝑢 =
𝑃𝑓

𝑤ℎ
 (4.7) 

Donde: 

𝐹𝑐𝑢 = Resistencia a compresión del laminado, MPa. 

𝑃𝑓 = Carga máxima a la falla, N. 

𝑤 = Ancho del espécimen, mm. 

ℎ = Espesor del espécimen, mm. 

 

 

a) b) 
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4.1.2.  Aleación de aluminio 2024-T3 bare 

4.1.2.1. Pruebas para determinar las propiedades a la tensión 

Al considerar la aleación de aluminio 2024-T3 bare como un material clásico isotrópico, es necesario 

determinar dos propiedades elásticas mecánicas principales, a saber, el módulo de elasticidad 𝐸 y la 

relación de Poisson 𝜈. Estas propiedades mecánicas se pueden obtener mediante ensayos de tensión 

uni-axial de acuerdo a la norma ASTM E8/E8M [39], además de las propiedades antes dichas, es posible 

obtener también la resistencia a la tensión 𝝈𝑻 y el esfuerzo de fluencia 𝝈𝒀𝑷 𝟎.𝟐%. La geometría y las 

dimensiones de los especímenes se muestran en la Fig. 4.4. 

 

Fig. 4.4 Dimensiones y geometría de los especímenes para la caracterización en tensión de la aleación de 

aluminio. 

 

Para determinar la relación de Poisson, dos strain gages ortogonales entre sí, son colocados en la mitad 

de la sección calibrada. Durante el ensayo de tensión los valores de ambos strain gages son registrados.  

La resistencia a la tensión se calcula al dividir la fuerza máxima durante la prueba entre el área de la 

sección transversal original del espécimen. Para determinar el esfuerzo de fluencia en el diagrama de 

esfuerzo vs deformación, se dibuja una línea 0-m de igual valor al offset especificado (en general puede 

utilizarse un offset de 0.2%) como se observa en la Fig. 4.5. Posteriormente se dibuja la línea m-n 

paralela a 0-A y se localiza r, que es la intersección de m-n con la curva del diagrama esfuerzo-

deformación. De esta manera, el esfuerzo de fluencia será la intersección entre una línea paralela al eje 

de deformación con origen en r y el eje de esfuerzo. 
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Fig. 4.5 Determinación del esfuerzo de fluencia por el método del offset. 

 

4.2. Evaluación de tratamientos superficiales a láminas de la aleación de aluminio. 

4.2.1. Pruebas en tensión y flexión 

Para determinar el tratamiento superficial óptimo que ofrece mejores propiedades mecánicas a los 

laminados, se obtuvieron especímenes de las tres placas de control (sección 3.2) para realizar pruebas a 

tensión y flexión. 

Las pruebas de tensión fueron realizadas siguiendo los lineamientos de la norma ASTM D 3039/D 3039M 

[36] antes mencionada. 

Para determinar la resistencia a la flexión, se realizaron pruebas de acuerdo al procedimiento A de la 

norma ASTM D 7264/D 7264M [40]. Este procedimiento consiste en un sistema de flexión en tres 

puntos, donde se coloca una carga en el centro de una viga simplemente apoyada (Fig. 4.6). 

 

Fig. 4.6 Diagrama de carga del procedimiento A en flexión. 

 

La geometría del espécimen es de forma rectangular y las dimensiones se muestran en la Fig. 4.7, siendo 

la relación distancia entre apoyos a espesor de 16:1. Como el material compuesto es un tejido, la norma 

indica que el ancho del espécimen debe ser al menos dos celdas unitarias, esto se cumple con el ancho 

de 13 mm. 
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Fig. 4.7 Geometría y dimensiones de los especímenes para los ensayos en flexión. 

 

La resistencia a flexión es el esfuerzo máximo en la superficie exterior de un espécimen que corresponde 

a la fuerza pico aplicada antes de la falla en flexión. Esta puede ser calculada por medio de la siguiente 

ecuación: 

 

𝜎 =
3𝑃𝐿

2𝑏ℎ2
 (4.8) 

Donde: 

b = Ancho del espécimen. 

h = Espesor. 

L = Claro entre soportes. 

P = Fuerza aplicada. 

σ = Esfuerzo en la superficie exterior en la mitad del claro del espécimen. 

 

4.3. Medición de esfuerzos residuales, difracción de rayos X 

La naturaleza de los esfuerzos residuales es un factor crítico para el crecimiento de grietas por fatiga. 

Para determinar tanto los esfuerzos residuales de las láminas de aluminio sin ningún tratamiento como 

de las láminas en el material híbrido LFM, se utilizó la técnica de difracción de rayos X. La medición por 

difracción de rayos X es una medida de las deformaciones y no del esfuerzo. 

Cuando un metal poli-cristalino se encuentra bajo esfuerzos, las deformaciones elásticas en el material 

se manifiestan en la red cristalina de los granos individuales. Las técnicas de difracción de rayos X son 

capaces de medir los espacios inter-atómicos, los cuales indican la macro-deformación sufrida por el 

espécimen. 

Los valores de esfuerzo se obtienen de las deformaciones elásticas en los cristales, a partir de las 

constantes elásticas del material y suponiendo que el esfuerzo es proporcional a la deformación. Esta 
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suposición es razonable para materiales homogéneos e isotrópicos, como lo son la mayoría de los 

metales y aleaciones. 

Esta técnica requiere que la superficie a examinar esté expuesta al haz incidente, por lo que en el caso de 

LFM se utiliza una secuencia de apilado diferente a la empleada en los experimentos de tensión o de 

fatiga. La secuencia de apilado es la siguiente: [Al, 10PW]𝑠 conteniendo el mismo número de capas de 

material compuesto y de láminas de aluminio. 

La geometría así como las dimensiones de los especímenes se muestran en la Fig. 4.8. 

  

Fig. 4.8 Geometría del espécimen para la medición de esfuerzos residuales, aleación de aluminio a) y 

LFM b). 

 

4.4. Pruebas a especímenes con el concentrador de esfuerzos  

4.4.1. Pruebas de tensión 

Para determinar la resistencia a la tensión con agujero abierto (en inglés Open Hole Tensile Strength, 

OHT), como un parámetro de la influencia del concentrador de esfuerzos en las propiedades mecánicas 

del material, se realizaron pruebas de tensión cuasi-estáticas de acuerdo a los lineamientos de la norma 

D5766/D5766M [41]. 

El ancho de los especímenes es de 36 ± 1 mm y la longitud de 250 mm. El concentrador de esfuerzos 

consiste en un agujero de 6 ± 0.06 mm localizado en la mitad del espécimen. 

Los resultados son afectados por la relación ancho del espécimen a diámetro del agujero, por lo que esta 

relación debe ser mantenida en 6. La Fig. 4.9 muestra las dimensiones del espécimen así también el 

sistema de coordenadas del espécimen y la orientación de las direcciones principales del material 

compuesto base. Para ambos materiales se utiliza la misma configuración, en los especímenes de LFM la 

dirección del rolado de las láminas de aluminio coincide con el eje y (dirección de aplicación de la carga). 

 

a) b) 
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Fig. 4.9 Dimensiones de los especímenes con el concentrador de esfuerzos y los sistemas de 

coordenadas utilizados. 

 

Para crear el orificio, los laminados fueron barrenados empleando un cortador vertical métrico de 6.0 

mm de diámetro mientras una placa de material compuesto se utilizó como respaldo (Fig. 4.10). 

Posteriormente se pulió la superficie del concentrador de esfuerzos con papel lija tamaño de grano #600. 

El proceso de barrenado no creo defectos significativos alrededor del orificio. 

  

Fig. 4.10 Arreglo utilizado para crear el orificio a) y el cortador vertical métrico b). 

 

Para determinar la resistencia a la tensión con agujero abierto, todos los especímenes fueron ensayados 

a una velocidad de prueba de 1 mm/s. 

Para calcular la resistencia última a la tensión se usa la siguiente ecuación: 

 

𝐹𝑥
𝑂𝐻𝑇𝑢 = 𝑃𝑚𝑎𝑥 𝐴⁄  (4.9) 

 

Donde: 

𝐹𝑥
𝑂𝐻𝑇𝑢 = Resistencia última a la tensión con agujero abierto. 

𝑃𝑚𝑎𝑥 = Carga máxima antes de la falla. 

𝐴 = Área transversal (ignorando el agujero). 

a) b) 
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Así mismo, es necesario reportar las siguientes relaciones de cada espécimen mediante: 

 

Relación ancho a diámetro:  Relación diámetro a espesor:  

𝑅𝑒𝑙𝑎𝑐𝑖ó𝑛 𝑤 𝐷⁄ =
𝑤

𝐷
 (4.10) 𝑅𝑒𝑙𝑎𝑐𝑖ó𝑛 𝐷 ℎ⁄ =

𝐷

ℎ
 (4.11) 

 

Donde: 

𝑤 = Ancho del espécimen. 

𝐷 = Diámetro del agujero. 

 

 

Donde: 

𝐷 = Diámetro del agujero. 

ℎ = Espesor del espécimen cerca del agujero. 

 

 

No son aceptables las fallas que no ocurran en el agujero. La falla es a menudo fuertemente influenciada 

por delaminación, por lo que el modo de falla puede exhibir mucha delaminación. Se utiliza un código de 

modos de falla de tres descriptores para designar los tipos de fallas el cual se muestra en la Fig. 4.10b. 

Esta notación usa la primera posición para describir el tipo de falla, la segunda para describir el área de la 

falla y la última describe la localización de la falla. Los códigos para fallas validas se limitan a: _GM, 

donde la segunda y tercera ubicación están restringidas a “Gage Middle” (Mitad de la longitud 

calibrada). El primer marcador de posición normalmente es L de Lateral, A de Ángulo o M para Multi-

modo. La Fig. 4.10a ilustra modos de falla aceptables. 

 
 

Fig. 4.11 Tipos de fallas aceptables a) y código de modo de falla b). 

 

4.4.2. Pruebas de fatiga 

4.4.2.1. Fatiga en tensión-tensión 

Para determinar el comportamiento a la fatiga de materiales compuestos, se aplicó carga cíclica uni-axial 

en tensión-tensión bajo control de esfuerzo de acuerdo a los lineamientos de la norma ASTM 

D7615/D7615M [42]. Esta norma provee instrucciones que modifica la metodología de prueba de ASTM 

D5766/D5766M [41]. 

a) 
b) 
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La Fig. 4.12 muestra un esquema y la nomenclatura de la carga cíclica a amplitud constante. Se utilizó 

una relación de esfuerzos de 𝑅 = 𝜎𝑚𝑖𝑛 𝜎𝑚𝑎𝑥⁄ = 0.1 y una frecuencia de 20 Hz. El esfuerzo máximo 

aplicado fue de 𝜎𝑚𝑎𝑥 = 318.011 MPa para los especímenes de compuesto tejido y de 𝜎𝑚𝑎𝑥 = 238.718 

MPa para los especímenes de LFM. 

El cambio de la resistencia residual a tensión se determinó a intervalos de 250 000 ciclos mediante una 

prueba de tensión cuasi-estática de acuerdo a la norma ASTM D5766/D5766M [41]. 

 

Fig. 4.12 Esquema y nomenclatura de la carga cíclica a amplitud constante. 

 

Los esfuerzos de agujero abierto durante fatiga pueden calcularse con las siguientes ecuaciones: 

𝜎𝑜ℎ𝑚 = 𝑃𝑚𝑎𝑥 𝐴⁄  (4.12) 

𝜎𝑚𝑒𝑎𝑛 = (𝑃𝑚𝑎𝑥 + 𝑃𝑚𝑖𝑛) 2𝐴⁄  (4.13) 

𝜎𝑎𝑙𝑡 = (𝑃𝑚𝑎𝑥 − 𝑃𝑚𝑖𝑛) 2𝐴⁄  (4.14) 

Donde: 

𝜎𝑜ℎ𝑚 = La magnitud máxima del esfuerzo de agujero abierto cíclico, MPa. 

𝜎𝑚𝑒𝑎𝑛 = Esfuerzo de agujero abierto promedio, MPa. 

𝜎𝑎𝑙𝑡 = Esfuerzo de agujero abierto alternante, MPa. 

𝑃𝑚𝑎𝑥 = El valor de fuerza máximo, N.  

𝑃𝑚𝑖𝑛 = El valor de fuerza mínimo, N. 

𝐴 = Área transversal neta (ignorando el agujero), mm. 

 

4.4.2.2. Medición de la rigidez 

Para determinar el cambio de rigidez, es necesario realizar una prueba de tensión cuasi-estática. Al inicio 

y después de 250 000 de ciclos de fatiga, la carga de fatiga se detiene y se regresa la carga del espécimen 

a cero. Se aplica una carga de tensión hasta la fuerza o esfuerzo correspondiente a 𝜎𝑚𝑎𝑥𝑞, entonces la 

carga se regresa nuevamente a cero. Los datos de fuerza y la deflexión del travesaño deben registrarse 

durante esta prueba. En el caso de los especímenes de compuesto tejido 𝜎𝑚𝑎𝑥𝑞 = 100 MPa y 𝜎𝑚𝑎𝑥𝑞 = 



68 
 

125 MPa para los especímenes de LFM. Después de graficar los datos de fuerza contra deflexión deben 

observarse curvas de histéresis similares a las que se muestran en la Fig. 4.13. 

 

Fig. 4.13 Curva de histéresis de rigidez. 

 

Para cada conjunto de datos de un intervalo de fatiga, la pendiente de la cuerda de rigidez se calcula 

entre dos puntos de fuerza en la porción esencialmente lineal de la curva fuerza vs desplazamiento 

usando la Ec. 4.15. Donde la parte lineal de la curva fuerza vs desplazamiento se define como aquella 

que varía menos del 10% de una aproximación lineal. 

 

𝐾𝑁 = ∆𝑃 ∆⁄ 𝛿 (4.15) 

 

Donde: 

𝐾𝑁 = La pendiente de la cuerda de rigidez del espécimen después de 𝑁 ciclos de fatiga, (N/mm). 

∆𝑃 = El cambio en la fuerza sobre rango de la cuerda de rigidez durante la carga cuasi-estática, N. 

Δ𝛿 = El cambio en el desplazamiento del travesaño durante la carga cuasi-estática, mm. 

 

El cambio en porcentaje de la rigidez en cada intervalo se calcula usando Ec. 4.16: 

 

Δ𝑁 = [(𝐾𝑁 − 𝐾𝑖) 𝐾𝑖⁄ ]  ×  100 (4.16) 

 

Δ𝑁 = Cambio en la rigidez después de 𝑁 ciclos, %. 

𝐾𝑁 = La pendiente de la cuerda de rigidez del espécimen después de 𝑁 ciclos, N/mm. 

𝐾𝑖 = La pendiente de la cuerda de rigidez del espécimen antes de los ciclos de fatiga, N/mm. 
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Además de obtener datos de fatiga del material (el cambio en la resistencia y la rigidez asociada con el 

daño por fatiga), se puede llevar a cabo un estudio del daño por fatiga en los especímenes como el 

acontecimiento de grietas, rotura de fibras o delaminaciones. 

 

4.5. Medición de los campos de deformación, correlación digital de imágenes 

ARAMIS® es un sistema de medición de deformación óptico de no contacto. Este sistema analiza, calcula 

y documenta deformaciones. La representación de los resultados provee un entendimiento del 

comportamiento del objeto medido. El sistema reconoce la estructura de la superficie del objeto a través 

de imágenes obtenidas por medio de una cámara digital y asigna coordenadas a los pixeles de la imagen. 

La primera imagen en el proyecto de medición representa el estado no deformado del objeto. Después o 

durante la deformación del objeto, se registran imágenes adicionales. El programa de procesamiento 

compara las imágenes digitales y calcula el desplazamiento y la deformación del objeto. Si el objeto a 

medir tiene pocas características de referencia, como en el caso de superficies homogéneas, se necesita 

preparar las superficies por medio de aplicar un patrón de puntos no uniforme. El sistema ARAMIS® es 

particularmente adecuado para la medición de deformaciones bajo carga dinámica o estática de 

componentes reales. 

Siguiendo el procedimiento para medir la rigidez, se obtuvieron los campos de deformación de tres 

especímenes de material compuesto tejido: un espécimen sin daño, con 250 000 ciclos y 500 000 ciclos a 

un nivel de esfuerzo de 𝜎𝑚𝑎𝑥𝑞 = 100 MPa. De igual forma, también se obtuvieron los campos de 

deformación de tres especímenes LFM con los mismos niveles de daño pero a un esfuerzo de 𝜎𝑚𝑎𝑥𝑞 = 

125 MPa. 

Se utilizó el sistema ARAMIS 2M-LT con la versión del programa v6.3.0 por GOM para obtener el campo 

de deformaciones de la superficie exterior de los laminados, que en ambos casos es de material 

compuesto base (DA4518 plain weave). La Fig. 4.14a muestra el sistema ARAMIS® y el espécimen sujeto 

a tensión. Un acercamiento a la zona alrededor del concentrador de esfuerzos permite observar del 

moteado aplicado en la superficie de los especímenes (Fig. 4.14b). El sistema óptico fue posicionado 

cuidadosamente con respecto a la superficie del espécimen para evitar efectos de perspectiva, la 

distancia de trabajo se estableció en cerca de 220 mm. 

El tiempo del obturador (shutter time) se fijó a 10.5 ms de acuerdo a la velocidad de desplazamiento de 1 

mm/min. Se escogió un tamaño de faceta de 10 x 8 pixeles tomando en cuenta el tamaño de la región de 

interés, las dimensiones del campo total de facetas fue de 202 x 154. 
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Fig. 4.14 Sistema ARAMIS® a) y el moteado aplicado en la superficie de los especímenes b). 

 

4.6. Modelación de elemento finito 

Los modelos se realizaron usando el programa comercial de simulación ANSYS® versión 14.0. El análisis 

con el método de elemento finito se llevó a cabo para obtener el campo de deformaciones y el perfil de 

esfuerzo 𝜎𝑦(0, 𝑥) de un espécimen sin daño bajo carga cuasi-estática. 

Algunas consideraciones se hicieron para simplificar la simulación. Para ambos materiales, se consideró 

que existe una unión perfecta entre capas, además, los materiales se declararon homogéneos y de 

comportamiento lineal. 

Para los especímenes compuesto tejido, se utilizó un modelo 2D y un tipo de elemento Plane 185 con la 

opción de esfuerzo plano con espesor. Se modeló solo una cuarta parte del espécimen, el centro del 

agujero se localizó en el origen del sistema global de coordenadas (el cual coincide con la configuración 

de la Fig. 4.9) y el eje longitudinal del espécimen alineado con el eje y. Se aplicaron condiciones de 

frontera de simetría en líneas tendidas sobre los ejes x y y. La fuerza correspondiente a un esfuerzo de 

100 MPa (𝜎𝑚𝑎𝑥𝑞 mismo esfuerzo utilizado para el mapeo del campo de deformaciones con el sistema 

ARAMIS®) se aplicó entre todos los nodos con coordenada y=0.125. 

Para el análisis de LFM, se empleó un modelo 3D con elemento Solid 186. Debido a la simetría de la 

secuencia de apilado y a las dimensiones del espécimen, se modeló solo una octava parte de la 

geometría. Se aplicaron condiciones de frontera de simetría en las áreas localizadas en el plano xy 

(debido a la simetría del apilado), el plano yz y el plano xz (debido a la simetría longitudinal y transversal 

del espécimen). Se aplicó un esfuerzo de 𝜎𝑚𝑎𝑥𝑞=125 MPa en las áreas del borde extremo de espécimen, 

siendo el mismo nivel de esfuerzo empleado en la medición de rigidez de especímenes LFM. 

El material compuesto base se declaró como un material lineal ortotrópico y la aleación de aluminio 

2024-T3 como un material isotrópico lineal, las contantes elásticas de los materiales se muestran en las 

Tabla 5.1 y 5.3. 

a) b) 
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Fig. 4.15 Modelo de elemento finito del espécimen de compuesto tejido a) y LFM b). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

a) b) 

Las dos láminas de aluminio 
embebidas en las capas de 
material compuesto. 
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5. RESULTADOS Y DISCUSIÓN 

5.1. Caracterización de los elementos constituyentes 

5.1.1. Compuesto tejido 

Los resultados de la caracterización del material compuesto tejido se muestran a continuación. La 

configuración empleada, de acuerdo a ASTM D 3039/D 3039M [36], para determinar tanto 𝐸11 

(dirección warp) y 𝐸22 (dirección fill) se muestra en la Fig. 5.1a, donde se observa el extensómetro sujeto 

al espécimen para el registro de la deformación, a partir de estos datos y del registro del esfuerzo 

aplicado, se obtuvo el módulo de elasticidad en la dirección correspondiente. 

  

Fig. 5.1 Configuración empleada en las pruebas de tensión a) y falla típica de los especímenes b). 

 

La Fig. 5.2 muestra las curvas esfuerzo vs extensión de las direcciones principales del tejido para 

comparación. Es importante notar que con el extensómetro, no se obtuvo toda la curva esfuerzo vs 

deformación, solo se registraron los datos donde el material se comporta linealmente, siendo esta la 

razón de mostrar curvas esfuerzo vs extensión. 

 

Fig. 5.2 Curvas esfuerzo vs extensión obtenidas de las pruebas en tensión. 
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Como se abordó previamente (sección 4.1.1.2), para determinar el módulo elástico al corte 𝐺12, se 

siguieron los lineamientos de ASTM D 5379/D 5379M [37]. La Fig. 5.3 muestra el accesorio de prueba 

empleado, así como el espécimen con los strain gages en posición +45° y -45° para el registro de la 

deformación durante la aplicación de la carga. 

 

Fig. 5.3 Accesorio empleado para determinar el módulo elástico al corte. 

 

Al finalizar el ensayo, se obtuvo el registro de la deformación normal de los dos strain gages y la fuerza 

aplicada correspondiente. Con los valores de fuerza y la geometría del espécimen, se obtuvo el esfuerzo 

cortante 𝜏𝑖 (Ec. 4.5), aplicando la Ec. 4.6, la cual requiere los datos registrados de los strain gages, se 

obtuvo la deformación cortante 𝛾𝑖. 

Con estos valores, es posible obtener la curva esfuerzo cortante vs deformación cortante del material, la 

cual se muestra en la Fig. 5.4, cabe mencionar que esta figura muestra toda la curva esfuerzo vs 

deformación así como el valor de resistencia. De esta gráfica, se puede observar que el valor de la 

resistencia al corte es el valor más bajo de todas las resistencias obtenidas. 

 

Fig. 5.4 Curva esfuerzo cortante vs deformación cortante. 
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De las pruebas de compresión (ASTM D 6641/D 6641M, [38]), se obtuvieron las resistencias a 

compresión en las direcciones principales mediante la Ec. 4.7. En la Fig. 5.5a se muestra el arreglo 

empleado en las pruebas de compresión, se observa el accesorio de sujeción (fixture) para la probeta así 

como los platos planos necesarios para el ensayo. La Fig. 5.5b muestra la falla típica de los especímenes. 

  

Fig. 5.5 Arreglo empleado en las pruebas de compresión a) y falla típica de los especímenes b). 

 

Las curvas esfuerzo vs extensión en la dirección warp y en la dirección fill se muestran para comparación 

en la Fig. 5.6. 

 

Fig. 5.6 Curvas esfuerzo vs extensión en compresión de la dirección warp y fill. 

 

Finalmente, las propiedades elásticas y las resistencias del material compuesto tejido se resumen en la 

Tabla 5.1. El subíndice 1 se refiere a la dirección longitudinal (warp) y el subíndice 2 se refiere a la 

dirección transversal (fill). SLt y STt representan la resistencia a la tensión longitudinal y transversal 
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respectivamente. SLc y STc son las resistencias a compresión longitudinal y transversal respectivamente, 

mientras que SLTs representa la resistencia al corte en el plano. 

 

Tabla 5.1 Propiedades elásticas y resistencias del material compuesto tejido fibras de carbono-matriz 

epóxica. 

 

 

 

 

5.1.2. Aleación de aluminio 2024-T3 bare 

5.1.2.1. Pruebas de tensión 

La Fig. 5.7a muestra la configuración utilizada para determinar las propiedades mecánicas a la tensión de 

la aleación de aluminio 2024-T3 bare. Las propiedades mecánicas fueron obtenidas de especímenes en 

los que su eje longitudinal está en la dirección del rolado. La falla a tensión ocurrió en la sección 

calibrada para todos los especímenes. El arreglo empleado para obtener la relación de Poisson se 

observa en la Fig. 5.7b. Los datos de deformación de los dos strain gages (120±0.3% ohm modelo CEA-

13-032UW-120) ortogonales entre sí, fueron adquiridos mediante el equipo VISHAY P3 strain indicator 

and recorder al mismo tiempo que se registraba el valor de fuerza durante la prueba de tensión. 

  

Fig. 5.7 Configuración empleada en los ensayos de tensión a) y espécimen utilizado para la 

determinación de la relación de Poisson b). 

 

Los resultados de cada espécimen se resumen en la Tabla 5.2, en la cual se muestra la resistencia a la 

tensión, esfuerzo de fluencia y módulo de elasticidad. La Fig. 5.8 muestra las curvas esfuerzo vs 

extensión obtenidas, aunque se utilizó el extensómetro para obtener los datos de la deformación normal 

de cada uno de los espécimen, no se obtuvo el registro de toda la curva. 

𝑬𝟏𝟏 (GPa) 𝑬𝟐𝟐 (GPa) 𝑮𝟏𝟐 (GPa) 𝝂𝟏𝟐  

49.816 53.340 3.510 0.048  

𝑺𝑳𝒕 (MPa) 𝑺𝑻𝒕 (MPa) 𝑺𝑳𝒄 (MPa) 𝑺𝑻𝒄 (MPa) 𝑺𝑳𝑻𝒔 (MPa) 

641.793 756.349 524.477 480.477 58.288 

a) b) 
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Tabla 5.2 Dimensiones y resultados obtenidos de los ensayos de tensión de cada espécimen. 

Espécimen 
Long. Calibrada 

(mm) 
Ancho 
(mm) 

Espesor 
(mm) 

𝑬 (GPa) 𝝈𝑻 (MPa) 
𝝈𝒀𝑷 𝟎.𝟐% 

(MPa) 

1 51.060 12.540 0.320 66.833 429.007 289.329 

2 50.980 12.520 0.320 65.434 426.185 283.425 

3 51.030 12.480 0.320 65.714 421.310 282.976 

4 51.040 12.480 0.320 69.992 444.131 305.264 

 

 

Fig. 5.8 Curvas esfuerzo vs extensión de los especímenes. 

 

La Fig. 5.9 muestra las curvas esfuerzo vs deformación empleadas para determinar el esfuerzo de 

fluencia de cada espécimen por el método del offset. Los valores de deformación se obtuvieron 

mediante el extensómetro, el cual fue retirado después de que el comportamiento no lineal del material 

iniciara. El valor de offset utilizado fue de 0.2 %. 

 

Fig. 5.9 Curvas esfuerzo vs deformación de los especímenes de la aleación de aluminio. 
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El resumen de las propiedades mecánicas de la lámina de la aleación de aluminio 2024-T3 bare se 

muestra en la Tabla 5.3. Donde 𝝈𝒀𝑷 𝟎.𝟐% y 𝝈𝑻 son el esfuerzo de fluencia y la resistencia a la tensión 

respectivamente. 

 

Tabla 5.3 Las propiedades mecánicas de la lámina de la aleación de aluminio 2024-T3 bare. 

𝑬 (GPa) 𝝂 𝑮 (GPa) 𝝈𝒀𝑷 𝟎.𝟐% (MPa) 𝝈𝑻 (MPa) 

66.902 0.300 25.731* 290.248 430.158 

*de 𝐺 = 𝐸 (2(1 + 𝜈))⁄  la suposición de un material isotrópico. 

 

5.1.2.2. Análisis químico y metalografía 

El análisis químico se realizó en el laboratorio de Análisis Químico del Centro de Ingeniería y Desarrollo 

Industrial (CIDESI), usando la técnica de análisis Emisión Óptica. La Tabla 5.4 muestra los resultados 

obtenidos y los parámetros de composición química de acuerdo con la especificación del fabricante, se 

confirma la aleación de aluminio 2024-T3. 

 

Tabla 5.4 Parámetros de composición química de la aleación de aluminio 2024-T3 bare. 

ELEMENTO RESULTADO LÍMITE 

Silicio (Si) 0.12 % 0.50% 

Fierro (Fe) 0.22 % 0.50% 

Cobre (Cu) 4.79 % 3.80 – 4.90% 

Manganeso (Mn) 0.55% 0.30 – 0.90% 

Magnesio (Mg) 1.34% 1.20 – 1.80% 

Zinc (Zn) 0.156% 0.25% 

Níquel (Ni) 0.02% 0.05% 

Cromo (Cr) 0.015% 0.10% 

Plomo (Pb) 0.004% 0.05% 

Estaño (Sn) 0.003% 0.05% 

Titanio (Ti) 0.017% 0.15 % 

 

La Fig.5.10 muestra las micrografías de la aleación de aluminio 2024-T3 bare, las muestras fueron 

atacadas químicamente para revelar la microestructura típica de la aleación, las micrografías muestran 

los granos alargados debido a la laminación. 
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Fig. 5.10 Micrografías de la aleación de aluminio 2024-T3 antes del ataque químico 500x a) y después del 

ataque químico 500x b). 

 

5.2. Determinación del tratamiento superficial a láminas de la aleación de aluminio. 

5.2.1. Laminado LFM como material de control 

La Fig. 5.11 muestra el apilado de las tres placas de LFM elaboradas para determinar el mejor 

tratamiento superficial a láminas de aluminio. También se muestran las dimensiones de las capas de 

material compuesto, la lámina de aluminio y el espesor total del laminado. 

 

Fig. 5.11 Micrografía que muestra la secuencia de apilado empleada para la determinación del 

tratamiento superficial óptimo. 

 

La Fig. 5.12a muestra la superficie de la lámina de aluminio después de ser sometida solo a limpieza con 

solvente. La placa de LFM obtenida del proceso de curado, con las láminas de aluminio sometidas a solo 

limpieza con solvente, se muestra en la Fig. 5.12b, es obvia la separación entre capas (en inglés disbond) 

a lo largo de todo el laminado. Estos resultados evidencian que no es suficiente la remoción de polvo, 

marcas de pintura o grasa, si no que es necesario un tratamiento superficial óptimo. 

a) b) 
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Fig. 5.12 Lámina de aluminio sometida solo a limpieza con solvente a) y la placa final obtenida con este 

tratamiento b). 

 

Se observa en la Fig. 5.13a, la superficie de la lámina de aluminio después del tratamiento con ataque 

alcalino, que implica la inmersión en solución de NaOH al 15% y posterior neutralizado con solución de 

ácido nítrico 2N. La Fig. 5.13b muestra la superficie de la lámina que fue sometida al ataque químico 

ácido sulfúrico/sulfato férrico (en inglés P-2 Etch). La lámina con el tratamiento de ataque químico P-2, 

tiene una superficie más irregular que aquella sometida al ataque con la solución de hidróxido de sodio, 

esto se traduce en primera instancia en una mayor área de adhesión. Las placas de LFM elaboradas con 

el respectivo tratamiento, no mostraron visualmente separación alguna entre capas. 

  

Fig. 5.13 Superficie de la lámina de aluminio sometida a ataque químico con hidróxido de sodio a) y 

ataque químico acido sulfúrico/sulfato férrico P-2 b). 

 

Para evaluar las propiedades mecánicas de especímenes de LFM cuyas láminas de aluminio fueron 

sometidas a un tratamiento superficial, se obtuvieron muestras para pruebas de tensión y flexión. A 

continuación se muestran los resultados obtenidos de los ensayos. 

a) 
b) 

a) b) 
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5.2.2. Pruebas de tensión 

Especímenes de material hibrido con el respectivo tratamiento superficial, se ensayaron en tensión 

utilizando el procedimiento de la norma ASTM D 3039/D 3039M [36]. La Tabla 5.5 muestra un resumen 

de los resultados obtenidos de las pruebas de tensión de ambos tratamientos. Se observa que la 

resistencia del espécimen con el tratamiento P-2 es cerca de 13% mayor que la resistencia del espécimen 

con el tratamiento de hidróxido de sodio. 

 

Tabla 5.5 Dimensiones y resistencia obtenida de las pruebas de tensión. 

Tratamiento P (KN) h (mm) w (mm) A (mm2) Resistencia (MPa) 

Ataque P2 11.821 1.507 12.860 19.380 609.982 

Ataque NaOH 10.614 1.573 12.540 19.725 538.098 

 

La Fig. 5.14 muestra las curvas esfuerzo vs desplazamiento de las pruebas de tensión. Las curvas de 

ambos especímenes tienen una forma similar, primeramente un comportamiento lineal y después se 

observa un comportamiento no lineal. 

 

Fig. 5.14 Curvas esfuerzo vs desplazamiento de las pruebas de tensión. 

 

5.2.3. Pruebas de flexión 

Especímenes de material híbrido con el respectivo tratamiento superficial, se ensayaron en flexión 

utilizando el procedimiento A de carga en tres puntos como se muestra en la Fig. 5.15a. La relación 

L/h=16:1 (distancia entre apoyos a espesor) produjo la falla en la superficie exterior de los especímenes, 

la Fig. 5.15b muestra uno de los especímenes después de la prueba. 

0

100

200

300

400

500

600

700

0 0.5 1 1.5 2 2.5

Es
fu

e
rz

o
 (

M
P

a)
 

Desplazamiento (mm) 

H-P2-1T

H-NaOH-1T



81 
 

  

Fig. 5.15 Configuración empleada para las pruebas de flexión a) y el espécimen ensayado b). 

 

Los resultados de las pruebas de flexión a especímenes sujetos al tratamiento con la solución P-2 se 

resumen en la Tabla 5.6. Los resultados muestran una resistencia a la flexión promedio de -728.171 MPa. 

 

Tabla 5.6 Parámetros y resultados de los especímenes con el tratamiento P-2. 

Espécimen P (N) h (mm) b (mm) L (mm) Resistencia (MPa) 

F-P2-1 -514.337 1.431 12.597 22.901 -684.641 

F-P2-2 -563.743 1.516 12.570 24.251 -710.155 

F-P2-3 -605.766 1.476 12.570 23.616 -783.600 

F-P2-4 -549.712 1.477 12.513 23.627 -713.988 

F-P2-5 -557.171 1.424 12.543 22.789 -748.471 

   
Resistencia promedio (MPa) -728.171 

 

La Fig. 5.16 muestra las curvas carga vs desplazamiento de los especímenes con el tratamiento P-2. Las 

formas de las curvas son muy similares entre sí, y una vez alcanzada la fuerza máxima los especímenes 

no soportan más carga. La deflexión máxima promedio para los especímenes fue de 1.45 mm. 

 

Fig. 5.16 Curvas carga vs desplazamiento en flexión de los especímenes con el tratamiento P-2. 
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Los resultados de las pruebas de flexión de especímenes sujetos al tratamiento con hidróxido de sodio se 

resumen en la Tabla 5.7. Se observa una disminución de la resistencia a la flexión de 19% en 

comparación con el promedio de la resistencia de los especímenes con el tratamiento P-2. 

 

Tabla 5.7 Parámetros y resultados de los especímenes con el tratamiento de hidróxido de sodio. 

Espécimen P (N) h (mm) b (mm) L (mm) Resistencia (MPa) 

F-NaOH-1 -479.444 1.600 12.377 25.600 -581.066 

F-NaOH-2 -433.445 1.557 12.397 24.907 -539.069 

F-NaOH-3 -438.653 1.503 12.477 24.053 -561.279 

F-NaOH-4 -433.863 1.453 12.483 23.253 -573.942 

F-NaOH-5 -514.717 1.463 12.490 23.413 -675.887 

   
Resistencia promedio (MPa) -586.249 

 

La Fig. 5.17 muestra las curvas carga vs desplazamiento de los especímenes con el tratamiento de 

hidróxido de sodio. La forma de las curvas difiere unas de otras y una vez alcanzada la fuerza máxima los 

especímenes siguen soportando carga. La deflexión máxima promedio para los especímenes fue de 4.65 

mm siendo un 320% mayor que la deflexión promedio de los especímenes con el tratamiento P-2. 

 

Fig. 5.17 Curvas carga vs desplazamiento en flexión de los especímenes con el tratamiento de hidróxido 

de sodio. 

 

Los resultados de las pruebas mecánicas en tensión y flexión, así como los de microscopía demuestran 

que el material tratado con la solución química P-2 ofrece una mejor unión entre la lámina metálica y el 

material compuesto, lo cual se traduce en mejores propiedades mecánicas. 
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5.3. Medición de esfuerzos residuales 

El equipo empleado para la medición de esfuerzos residuales de la lámina de la aleación de aluminio 

2024-T3 sin ningún tratamiento y de las láminas de aluminio en el material híbrido LFM, fue un 

difractometro de rayos X, marca Philips, modelo X’Pert ubicado en el laboratorio de Análisis de falla del 

Centro de Ingeniería y Desarrollo Industrial (CIDESI). Además de este equipo, fue necesario el empleo de 

los siguientes programas: X’Pert Data Collector ®, X’Pert HighScore® y X´Pert Stress ®. Los especímenes 

colocados en la platina del equipo se observan en la Fig. 5.18. Los resultados obtenidos de ambos 

materiales se resumen en la Tabla 5.8. 

 

  

Fig. 5.18 Espécimen de aleación de aluminio 2024-T3 bare a) y LFM con el apilado especial b) en el 

interior del difractometro de rayos X. 

 

Tabla 5.8 Resultados de la medición de esfuerzos residuales. 

Medición de esfuerzos residuales 

Material Esfuerzo residual en x (MPa) Esfuerzo residual en y (MPa) 

Aleación de aluminio 2024-T3 bare -136.333 -87.667 

Laminado Fibra Metal, LFM -8.100 20.883 

 

En las láminas de la aleación de aluminio sin ningún tratamiento, se observa un esfuerzo residual de 

136.333 MPa en compresión en la dirección del rolado (eje x, ver Fig. 4.8a), y de -87.667 MPa en la 

dirección transversal. 

Para los especímenes de LFM, la medición muestra la presencia de un esfuerzo residual poco significativo 

en compresión de 8.100 MPa en la dirección del rolado (eje x, ver Fig. 4.8b), esta dirección coincide con 

el eje de aplicación de carga (ver Fig. 4.9). En la dirección transversal se obtuvo un valor de esfuerzo de 

20.883 MPa en tensión. A partir de estos resultados, se deduce que el proceso de curado en autoclave 

produce un alivio de esfuerzos significativo en las láminas de aluminio. 

 

a) b) 
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5.4. Especímenes con el concentrador de esfuerzos (especímenes open hole) 

5.4.1.  Resistencia residual a la tensión 

La resistencia residual a la tensión de los especímenes de compuesto tejido y LFM se comparan en la Fig. 

5.19. La relación ancho a diámetro 𝑤 𝐷⁄  se mantuvo en seis para ambos materiales, mientras que la 

relación diámetro a espesor 𝐷 ℎ⁄  fue de 3.30 para los especímenes de compuesto tejido y de 2.14 para 

los especímenes de LFM. Estas relaciones se calcularon usando las ecuaciones de la sección 4.4.1. Modos 

de falla aceptable ocurrieron en el agujero y la resistencia residual a la tensión se determinó usando el 

valor de la fuerza requerida para causar la falla y el área neta (ignorando el agujero) según la Ec. 4.9. 

 

Fig. 5.19 Resistencia residual a la tensión de especímenes con el concentrador de esfuerzos. 

 

La Tabla 5.9 muestra los datos de la influencia del daño por fatiga en la resistencia residual a tensión 

para ambos materiales. Como consecuencia del daño por fatiga, se observa una reducción en la 

resistencia a la tensión del 8% y 12% para el compuesto tejido y LFM respectivamente. Note que la 

resistencia del compuesto tejido es mayor que la del LFM. 

Tabla 5.9 Resultados de la resistencia residual a la tensión de ambos materiales. 

Resistencia residual a la tensión 

LFM Compuesto tejido 

Número de 
ciclos 

Resistencia 
Residual (MPa) 

Reducción en 
resistencia (%) 

Número de 
ciclos 

Resistencia 
Residual (MPa) 

Reducción en 
resistencia (%) 

0 340.083 0.000 0 413.410 0.000 

250 000 340.726 0.189 250 000 416.565 0.763 

500 000 306.935 -9.747 500 000 432.488 4.615 

750 000 315.083 -7.351 750 000 379.451 -8.214 

1 000 000 298.409 -12.254 1 000 000 381.041 -7.830 
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Curvas carga vs desplazamiento para ambos materiales a diferentes niveles de daño se muestran en la 

Fig. 5.20, donde se observa el comportamiento no lineal de las muestras de LFM. 

  

Fig. 5.20 Curvas carga-desplazamiento a diferentes niveles de daño de especímenes compuesto tejido a) 

y LFM b). 

 

Después de realizar los ensayos en tensión para determinar la resistencia residual, se analizaron los 

especímenes para estudiar los mecanismos de daño por fatiga en las muestras de compuesto tejido y de 

LFM. Los resultados son comparados con la inspección visual realizada a especímenes sin daño 

acumulado. 

La falla en tensión de especímenes de compuesto tejido sin daño por fatiga se muestra en la Fig. 5.21a, 

donde se observa que la rotura del espécimen se localiza en el concentrador de esfuerzos en la mitad de 

la sección calibrada (LGM). Se presentó poca delaminación en los bordes de los especímenes. 

 
 

Fig. 5.21 Acercamiento de la falla cuasi-estática en tensión a) y vista general de un espécimen de 

compuesto tejido sin daño acumulado b). 

 

En el caso particular del espécimen de compuesto tejido con 1 000 000 de ciclos, presentó fuerte 

delaminación a lo largo de su espesor debido al daño por fatiga acumulado, como se observa en la Fig. 
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5.22b. La ruptura ocurrió en el concentrador como se percibe en la Fig. 5.22a, donde se observó que 

partículas de la matriz se desprendieron del tejido dejando al descubierto el espacio entre las hebras g 

(ver sección 2.4). 

  

Fig. 5.22 Espécimen de compuesto tejido con 1 000 000 ciclos vista frontal a) y vista lateral b). 

 

Un fenómeno interesante se observó en el espécimen de LFM con 1 000 000 de ciclos. Una de las 

láminas de aluminio presentó una grieta aproximadamente a 290 000 ciclos a partir del inicio de la fatiga. 

La Fig. 5.23a muestra que la zona alrededor de la grieta presentó delaminación, mientras que el área 

alrededor de la otra lámina (sin grieta) este mecanismo de daño no se presentó. La fatiga continuó hasta 

completar el número de ciclos con el mismo valor de carga. El mecanismo de crack bridging explica este 

fenómeno encontrado experimentalmente en el espécimen. 

  

Fig. 5.23 Espécimen LFM con 290 000 ciclos vista lateral a) y acercamiento a la vista lateral b). 

 

Se realizó análisis de falla a la lámina de aluminio después de la falla en tensión, la Fig. 5.24 muestra las 

estrías de fatiga en la superficie de la grieta. 

a) b) 

a) b) 
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Fig. 5.24 Estrías de fatiga en la superficie de la grieta en la lámina de aluminio 230x a) y 1600x b). 

 

5.4.2. Reducción de la rigidez 

La Fig. 5.25 presenta los resultados de la medición de la rigidez, un comportamiento similar se presenta 

para ambos laminados. 

 

Fig. 5.25 Rigidez de los especímenes. 

 

Los valores de rigidez 𝐾𝑁 de los especímenes de ambos materiales se reportan en la Tabla 5.10, así 

también se presentan los valores de la caída de la rigidez ∆𝑵. Se observa que el daño por fatiga induce 

una reducción en la rigidez del 23% y 15% para compuesto tejido y LFM respectivamente. 
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Tabla 5.10 Resultados de la medición de rigidez de ambos materiales. 

Resultado de la medición de rigidez 

LFM Compuesto tejido 

Número de 
ciclos (N) 

Rigidez 𝐾𝑵 
(N/mm) 

Reducción en 
rigidez ∆𝑵 (%) 

Número de 
ciclos (N) 

Rigidez 𝐾𝑵 
(N/mm) 

Reducción en 
rigidez ∆𝑵 (%) 

0 25785.691 0.000 0 13843.356 0.000 

250000 26294.183 1.972 250000 13135.630 -5.112 

500000 24205.818 -6.127 500000 13523.834 -2.308 

750000 23454.090 -9.042 750000 12198.843 -11.879 

1000000 21983.867 -14.744 1000000 10672.696 -22.904 

 

Se observa que la rigidez del LFM es menos sensible al daño por fatiga, esto se debe a la adición de las 

láminas de aluminio. 

 

5.5. Determinación del campo de deformaciones 

En el procesamiento digital de imágenes con el sistema ARAMIS®, se observó un fenómeno interesante. 

En ambos materiales, un patrón cuadriculado se presentó en los campos de deformaciones obtenidos de 

especímenes con daño por fatiga. 

De acuerdo con Mallick P.K. [33], la principal razón de las bajas propiedades a la tensión de los laminados 

tejidos, es la presencia de la ondulación de las hebras de fibras. En los tejidos, las hebras de fibras en la 

dirección fill cruzan sobre y por debajo de las fibras en la dirección warp para crear una estructura 

entrelazada (ver Fig. 5.26b). 

Bajo carga de tensión, estas fibras onduladas tienden a enderezarse, lo cual crea elevados esfuerzos en la 

matriz. Como resultado, se forman micro-grietas en la matriz. 

La Fig. 5.26a muestra el estilo de tejido del material DA4518 plain weave, las dimensiones (2) y (3) 

indican la distancia entre los centros de las hebras en la dirección warp, mientras las dimensiones (1) y 

(4) la distancia entre las hebras en la dirección fill. La distancia en ambos casos es aproximadamente de 2 

mm, creando una “longitud de onda” de alrededor de 4 mm. 

Como el patrón observado en los experimentos coincide con el estilo de tejido del material compuesto, 

la razón de este patrón es el elevado campo de deformaciones creado en la estructura entrelazada, 

como explica Mallick, y en este caso el fenómeno es magnificado por el daño por fatiga. 

Pandita [8] describió un fenómeno similar en experimentos realizados en laminados tejidos de fibra de 

vidrio. Sus estudios tuvieron el objetivo de determinar la concentración de deformaciones en laminados 

con diferentes concentradores de esfuerzos. Por medio del mapeo del campo de deformaciones de 

especímenes sin daño por fatiga a tensión cuasi-estática, se identificó el patrón del tejido, sin embargo 

los resultados significativos fueron obtenidos al 1% de la deformación. 
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Fig. 5.26 Tejido DA4518 plain weave a) y direcciones principales del tejido plain weave b). 

 

5.5.1. Compuesto tejido 

Los campos de deformaciones (𝜺𝒙𝒙, 𝜺𝒚𝒚 y 𝜺𝒙𝒚) de cada espécimen se muestran en la Fig. 5.27. En la Fig. 

5.27 la carga fue aplicada en la dirección vertical, la magnitud del esfuerzo remoto fue de 100 MPa. Se 

observa la presencia del patrón cuadriculado, este patrón incrementa en los especímenes con mayor 

daño por fatiga. La Fig. 5.28 muestra los campos de deformación obtenidos del análisis de elemento 

finito. 

Campo de deformaciones del espécimen sin daño 

   
Campo de deformaciones del espécimen con 250 000 ciclos 

   
Campo de deformaciones del espécimen con 500 000 ciclos 

   
Fig. 5.27 Campos de deformaciones de los especímenes compuesto tejido. El esfuerzo remoto es de 100 

MPa a lo largo de la dirección vertical. 
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Fig. 5.28 Campos de deformaciones del análisis de elemento finito de los especímenes de compuesto 

tejido. 

 

Los resultados de la técnica experimental revelan claramente la no homogeneidad y estructura 

entrelazada del material compuesto tejido base, y ésta es la razón de la poca concordancia con los datos 

obtenidos por elemento finito. 

Las imágenes obtenidas con el sistema ARAMIS ® muestran grietas en la capa de pintura alrededor del 

agujero, este fenómeno es más evidente en las imágenes del espécimen con 500 000 ciclos. Para 

confirmar la presencia de defectos, se removió la capa de pintura y se realizó una inspección visual. Los 

resultados más representativos se muestran en las Fig.5.29-5.32. 

Note que las grietas aparecen en las zonas con alta concentración de deformaciones como se observa en 

las Fig. 5.29b y 5.31b, donde el campo de deformaciones 𝜺𝒚𝒚 fue sobrepuesto en las imágenes con 

grietas. 

 

  

Fig. 5.29 Vista frontal del espécimen pintado con 250 000 ciclos a) y el campo de deformaciones 

superpuesto en la imagen de origen b). La flecha indica la posición de grieta (I). 
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Fig. 5.30 Los defectos alrededor del agujero del espécimen con 250 000 ciclos a) y el defecto I debajo de 

la capa de pintura b). 

 

  

Fig. 5.31 Vista frontal del espécimen pintado con 500 000 ciclos a) y el campo de deformaciones 𝜀𝑦𝑦 

superpuesto en la imagen de origen b). Las flechas indican la posición de las grietas (I-III). 

 

   

Fig. 5.32 Acercamiento a los defectos (I-III) debajo de la capa de pintura (espécimen con 500 000 ciclos) 
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La Fig. 5.33 muestra las delaminaciones en un lado del espécimen con 500 000 ciclos. Estos defectos 

coinciden con la posición de las concentraciones de deformaciones en los bordes de los campos de 

deformaciones (ver Fig. 5.27). 

 

Fig. 5.33 Vista lateral del espécimen con 500 000 ciclos. 

 

La Fig. 5.34 muestra los perfiles de esfuerzo delante del agujero a partir de las deformaciones medidas 

usando la Ec. 2.29, comparados con la solución analítica y el análisis con elemento finito. El perfil de 

esfuerzo del espécimen sin daño por fatiga, obtenido de las deformaciones medidas experimentalmente, 

se ajusta a la curva de elemento finito y de Lekhnitskii, mientras que los perfiles de esfuerzos de 

especímenes con daño por fatiga tienen una forma similar a una curva senoidal. La distancia de “pico a 

pico” en estos perfiles de esfuerzo, es cerca de 4 mm, esto coincide con el patrón de concentración de 

deformaciones, por lo tanto, la presencia de esta forma senoidal se debe al estilo del tejido como se 

discute en la sección anterior. 

Además, se observa que el valor de esfuerzo de la curva del espécimen con 250 000 ciclos oscila entre 32 

y 372 MPa, sin embargo el valor del esfuerzo en el último milímetro (17-18 mm) de la gráfica coincide 

con el esfuerzo remoto aplicado de 100 MPa. En el caso de la curva del espécimen con 500 000 ciclos, el 

valor de esfuerzo en el último milímetro está en el rango de 600 MPa muy por arriba del esfuerzo 

remoto de 100 MPa, esto se debe a la concentración de deformaciones en los bordes (Fig. 5.27) que está 

asociada a las delaminaciones observadas en el espesor del espécimen (Fig. 5.33). 
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Fig. 5.34 Perfiles de esfuerzos de especímenes compuesto tejido. 

 

5.5.2.  Laminado Fibra Metal 

Los campos de deformaciones de los especímenes de LFM se muestran en la Fig. 5.35. Un esfuerzo 

remoto de 125 MPa se utilizó para el mapeo de deformaciones. La Fig. 5.36 muestra los campos de 

deformaciones del análisis de elemento finito de los laminados de LFM. 

 

Campos de deformaciones del espécimen sin daño 

   
Campo de deformaciones del espécimen con 250 000 ciclos 

   
Fig.5.35 (Continúa en página 94) Campos de deformaciones de los especímenes LFM a diferentes niveles 

de daño. El esfuerzo remoto es de 125 MPa a lo largo de la dirección vertical. 
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Campo de deformaciones del espécimen con 500 000 ciclos 

   
Fig. 5.35 Campos de deformaciones de los especímenes LFM a diferentes niveles de daño. El esfuerzo 

remoto es de 125 MPa a lo largo de la dirección vertical. 

 

   

Fig. 5.36 Campos de deformaciones del análisis de elemento finito de los especímenes LFM. 

 

Al igual que en los especímenes de compuesto tejido, la poca concordancia entre los campos de 

deformación del análisis con elemento finito y de la medición experimental, se debe a que el modelo de 

elemento finito no representa la naturaleza del material compuesto base, es decir, la ondulación de las 

hebras de fibras de carbono en la dirección fill y warp embebidas en la matiz epóxica. Por el contrario, 

estos modelos describen un material ortotrópico idealmente homogéneo.  

El patrón cuadriculado continúa presentándose aunque es menos visible incluso en los campos de 

deformación de especímenes con daño por fatiga. 

Un examen de la superficie y bordes de los especímenes no reveló grietas o defectos significativos. La 

Fig. 5.37 muestra un acercamiento alrededor del agujero del los especímenes con daño por fatiga, solo 

grietas en la matriz son perceptibles. No se encontró ninguna delaminación en los bordes de los 

especímenes como se nota en la Fig. 5.38. 
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Fig. 5.37 Vista frontal de la zona alrededor del agujero de los especímenes con 250 000 ciclos a) y 500 

000 ciclos b). 

 

 

Fig. 5.38 Vista lateral del espécimen LFM con 500 000 ciclos. No hay evidencias de delaminaciones. 

 

La Fig. 5.39 muestra los perfiles de esfuerzo de especímenes LFM obtenidos a partir de las 

deformaciones medidas, también se muestra el perfil de esfuerzos obtenido del análisis de elemento 

finito para comparación. Como se observa en los especímenes de compuesto tejido, los perfiles de 

esfuerzos de los especímenes LFM con daño previo por fatiga muestran una perturbación similar a ondas 

senoidales, sin embargo, el perfil de esfuerzo del espécimen sin daño por fatiga se ajusta bien a la curva 

obtenida de elemento finito. Nuevamente, la amplitud de los perfiles aumenta al incrementarse el daño 

por fatiga. Note que en todos los perfiles, el esfuerzo en la última sección de la gráfica coincide con el 

esfuerzo remoto correspondiente de 117 MPa. 

b) a) 

Agrietamiento de 
la matriz  

Dirección de la carga 

Agrietamiento 
de la matriz 

Dirección de la carga 
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Fig. 5.39 Perfiles de esfuerzo del LFM. 
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6. CONCLUSIONES Y TRABAJO A FUTURO 

6.1. Conclusiones 

Se llevó a cabo una investigación experimental y numérica del comportamiento mecánico de 

componentes laminados fibra-metal con concentradores de esfuerzos. 

Se compararon dos tipos de ataques químicos utilizados como tratamientos superficiales a láminas de la 

aleación de aluminio 2024-T3 bare. Estos tratamientos se realizaron antes de la unión adhesiva, 

empleando solo la resina del material pre-impregnado, para determinar qué proceso proporcionaba las 

mejores propiedades mecánicas a los laminados híbridos. Los procedimientos consistieron en: ataque 

químico con hidróxido de sodio 15% y posterior neutralizado con una solución de ácido nítrico 2N, y 

ataque químico ácido sulfúrico/sulfato férrico conocido como solución P-2. 

Para comparar las propiedades mecánicas de los laminados híbridos con el respectivo tratamiento 

superficial a sus laminas de aluminio se realizaron pruebas en tensión y flexión. De las pruebas de 

tensión, se determinó que la resistencia del espécimen con el tratamiento P-2 es cerca de 13% mayor 

que la resistencia del espécimen con el tratamiento de hidróxido de sodio. Sin embargo, en las pruebas 

de flexión la resistencia de los especímenes con el tratamiento P-2 es 24% mayor que la resistencia de 

los especímenes con el tratamiento de hidróxido de sodio. 

Los resultados de las pruebas en tensión y flexión, así como los de microscopía, demuestran que el 

tratamiento con la solución química P-2 proporciona una mejor unión entre la lámina metálica y el 

material compuesto, lo cual se traduce en mejores propiedades mecánicas. 

La naturaleza de los esfuerzos residuales en las láminas de la aleación de aluminio es un factor crítico 

para el crecimiento de grietas por fatiga. De la medición de esfuerzos por medio de difracción de rayos X, 

en las láminas de aluminio sin ningún tratamiento se determinó un esfuerzo residual de 136.3 MPa en 

compresión en la dirección del rolado y de 87.6 MPa en compresión en la dirección transversal. 

Para los especímenes de LFM, la medición mostró la presencia de un esfuerzo residual en compresión 

poco significativo de 8.1 MPa en la dirección del rolado, esta dirección coincide con el eje de aplicación 

de carga en los especímenes con el concentrador de esfuerzos. En la dirección transversal se obtuvo un 

valor de esfuerzo de 20.8 MPa en tensión. A pesar de los resultados obtenidos, se concluye que el 

proceso de curado en autoclave produce un alivio importante de esfuerzos en las láminas de aluminio. 

Se desarrolló un estudio para entender el efecto del daño por fatiga en dos materiales, en compuesto 

tejido (el material compuesto base) y LFM, ambos con un concentrador de esfuerzos tipo agujero 

abierto. Los resultados muestran que el previo daño por fatiga induce una caída en la rigidez y la 

resistencia residual para ambos materiales con el concentrador de esfuerzos. 
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Se observó una reducción en la resistencia residual con orificio (OHT) de 8% y 12% para el compuesto 

tejido y LFM respectivamente, mientras que la rigidez cae 23% para el compuesto tejido y 15% para el 

LFM. Se puede apreciar que la rigidez del LFM es menos sensible al daño por fatiga debido a la adición de 

las láminas de aluminio. 

Usando el sistema ARAMIS®, se llevó a cabo un análisis experimental para obtener los campos de 

deformación de especímenes con y sin daño por fatiga. Los campos de deformación obtenidos 

corresponden a la capa exterior del laminado, que en ambos materiales es de compuesto tejido 

(material compuesto base). 

El sistema ARAMIS® resultó útil para medir los campos de deformaciones e incluso identificar defectos 

superficiales como ruptura de hebras y agrietamiento de la matriz. La concentración de deformación, 

asociada a la naturaleza del material compuesto base, se identifica bien por este sistema de medición 

óptico. 

Los campos de deformaciones y como consecuencia los perfiles de esfuerzo son influenciados por la 

naturaleza del material compuesto, es decir, la ondulación de las hebras en la dirección warp y fill. Esta 

ondulación explica la presencia del patrón cuadriculado en el campo de deformaciones de los 

especímenes con previo daño por fatiga en ambos materiales. 

Tanto en los especímenes de compuesto tejido y LFM sin daño por fatiga, se observa una buena 

concordancia entre los perfiles de esfuerzos obtenidos experimentales y del análisis de elemento finito. 

Los modelos de elemento finito no representan la naturaleza del material compuesto base, es decir, no 

simulan la ondulación de las hebras de fibras de carbono en la dirección fill y warp embebidas en la 

matriz epóxica, por el contrario, estos modelos describen un material ortotrópico idealmente 

homogéneo. Esta es la razón de la diferencia entre los campos de deformaciones adquiridos 

experimentalmente y los obtenidos por la simulación de elemento finito. 

Para los especímenes de compuesto tejido, la solución de Lekhnitskii concuerda bien con el perfil de 

esfuerzos del espécimen sin daño, también con el perfil obtenido de la simulación de elemento finito. 

Esto a pesar que la geometría de los especímenes no representa estrictamente una placa de ancho 

infinito, como es el enfoque del modelo analítico, sin embargo, la relación normalizada w/D=6 permite el 

uso con buenos resultados de la solución propuesta por Lekhnitskii. 

No obstante, los perfiles de esfuerzos de especímenes pre-fatigados muestran una forma similar a curvas 

senoidales relacionadas al patrón cuadriculado en sus campos de deformaciones, la amplitud de los 

perfiles aumenta al incrementarse el daño por fatiga. 

En el espécimen de compuesto tejido con 250 000 ciclos, el valor del esfuerzo fluctúa entre 32 y 372 

MPa, estos valores son muy diferentes al esfuerzo remoto aplicado de 100 MPa. Sin embargo, cuando el 
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perfil de esfuerzo se aproxima al borde del espécimen, es decir, en el último milímetro (17-18 mm), el 

valor de esfuerzo coincide con el esfuerzo remoto. 

En el caso del espécimen con 500 000 ciclos, el valor de esfuerzo en el último milímetro está en el rango 

de 600 MPa muy por arriba del esfuerzo remoto de 100 MPa, esto se debe a la concentración de 

deformaciones en los bordes la cual está asociada a las delaminaciones observados en el espesor del 

espécimen. 

Además, se llevó a cabo un estudio de los mecanismos de daño por fatiga, vía inspección visual, en los 

especímenes, encontrándose: delaminaciones en el espesor de los especímenes, grietas, ruptura de 

hebras y agrietamiento de la matriz. 

El mismo material pre-impregnado utilizado en los especímenes de compuesto tejido se utilizó en los 

especímenes de LFM, esta es la razón de la presencia del patrón cuadriculado en el mapeo de los campos 

de deformación. Lo anterior se ve reflejado en los perfiles de esfuerzo que aunque presentan una forma 

senoidal similar a los de compuesto tejido, la amplitud de los perfiles de esfuerzo no es tan alta. En todos 

los perfiles de esfuerzo, el nivel del esfuerzo en la última sección de la gráfica coincide con el esfuerzo 

remoto correspondiente de 117 MPa. 

De la inspección visual a especímenes de LFM no se encontraron defectos significativos como en el caso 

de los especímenes de compuesto tejido. Estos resultados, aunados a los obtenidos de la medición de la 

rigidez, demuestran que los especímenes de LFM tienen una mayor tolerancia a la fatiga. 

 

6.2. Trabajo a futuro 

Comparar los resultados obtenidos de especímenes con el tratamiento químico P-2 en pruebas de 

tensión y flexión con especímenes cuyas láminas de aluminio estén sujetas a un proceso que implique 

anodizado con ácido fosfórico (Phosphoric Acid Anodizing, PAA). 

Validar los resultados de la medición de resistencia residual y rigidez obtenidos de especímenes de 

compuesto tejido y LFM con especímenes cuyo material compuesto base sea un tejido plain weave de 

fibras de vidrio. 

Analizar la influencia del material compuesto en el crecimiento de grieta por fatiga de las láminas de 

aluminio con diferentes tipos de concentradores de esfuerzos. 

Realizar pruebas para determinar la resistencia al aplastamiento (bearing strength) y comparar estos 

resultados con un modelo de elemento finito elasto-plástico, utilizando las propiedades obtenidas de la 

caracterización de los materiales constituyentes. 
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Estudiar el comportamiento a la fatiga de materiales compuestos reforzados con fibras y de LFM sujetos 

a fuerzas de aplastamiento cíclicas, así como la influencia de los materiales que integran los laminados 

en los modos de falla. 
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ANEXO 

MEDICIÓN DE LA RUGOSIDAD A LA SUPERFICIE DE LÁMINAS DE ALUMINIO CON DISTINTOS 
TRATAMIENTOS 
 
La medición de la rugosidad de las superficies de láminas de aluminio con los distintos tratamientos se 
midió y se reporta de acuerdo a la norma JIS-B0601-1994. Se realizaron mediciones usando dos equipos: 
un rugosímetro portátil marca MITUTOYO modelo SJ-301/178-602 y un perfilómetro rugosímetro de 
columna marca MITUTOYO modelo SV-C3100, este último capaz de obtener el perfil de la superficie del 
objeto de medición. 
El análisis fue realizado en una longitud de evaluación de 4 mm y una velocidad de muestreo de 0.5 
mm/s. Las mediciones fueron obtenidas transversalmente a la dirección del rolado de la lámina de 
aluminio. A continuación se muestran los resultados obtenidos por cada instrumento de medición. 
 
RUGOSÍMETRO PORTÁTIL MARCA MITUTOYO MODELO SJ-301/178-602 
 
La rugosidad promedio aritmética Ra, de altura máxima Ry y la rugosidad promedio en diez puntos Rz 
fueron obtenidas con un radio de punta de 5 μm. 
 
Tabla 1. Rugosidad obtenida con el rugosímetro portátil. 

Tratamiento Ra (μm) Ry (μm) Rz (μm) 

Limpieza con solvente 0.24 1.39 1.11 

Limpieza con solvente + 
Abrasión mecánica + 

Ataque químico NaOH 
0.34 2.92 1.92 

Limpieza con solvente + 
Abrasión mecánica + 
Ataque químico P2 

0.81 6.93 5.21 

 
 
PERFILÓMETRO-RUGOSÍMETRO DE COLUMNA MARCA MITUTOYO MODELO SV-C3100 
 
La rugosidad promedio aritmética Ra, de altura máxima Ry y la rugosidad promedio en diez puntos Rz 
fueron obtenidas con un radio de punta de 2 μm. 
 
Tabla 2. Rugosidad obtenida con el perfilómetro-rugosímetro de columna. 

Tratamiento Ra (μm) Ry (μm) Rz (μm) 

Limpieza con solvente 0.239 1.224 1.081 

Limpieza con solvente + 
Abrasión mecánica + 

Ataque químico NaOH 
0.222 2.374 1.618 

Limpieza con solvente + 
Abrasión mecánica + 
Ataque químico P-2 

0.835 7.645 5.494 
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PERFILES DE SUPERFICIE 
 

 
Fig. 1. Perfil de lámina de aluminio sometida a limpieza con solvente. 
 
 

 
Fig. 2. Perfil de lámina de aluminio sometida a limpieza con solvente + abrasión mecánica + ataque 
químico NaOH. 
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Fig. 3. Perfil de lámina de aluminio sometida a limpieza con solvente + abrasión mecánica + ataque 
químico P-2. 
 
Tabla 3. Definición de los diferentes tipos de rugosidad empleados. 

Descripción Figura 

Ra es el valor obtenido de la medida aritmética 

de los valores absolutos de las desviaciones del 

perfil en los límites de la longitud básica y 

expresada en micras. 
 

Ry es la distancia máxima entre la línea de 

cresta mayor y el valle más profundo, tomados 

en la dirección de la línea principal de la 

muestra y expresada en micras. 
 

Rz es la suma de los valores absolutos de las 

alturas de las cinco crestas (Yp) y de la 

profundidad de los cinco valles (Yv) más 

profundos; medidos en dirección vertical de la 

muestra y expresada en micras. 
 

 


