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CAPITULO I.- PANORAMA GENERAL DE LA AERONAtrTICA 

Los afanes del hombre por competir contra las aves, 

intentando imitarlas y superarlas en vuelo, son tan antl.guos como 

la historia misma de la humanidad. Por lo menos, desde unos cinco 

mil a.fías antes de Jesucristo, el hombre empezó a observar el vuelo 

de las aves y qulzo tener también alas para volar. 

La audacia del hombre y su afán por viajar cruzando los aires 

lo motivó lnlclalmente a construir aparatos sencillos, pero 

posteriormente, conforme se fueron dando los avances 

tecnológicos, éstos se fueron compl lcando, marcando asi las 

diferentes etapas del desarrollo de la aeroné.utlca mundial y 

nacional, las cuales se expondrán brevemente a continuación. 

Fue hasta 1783 cuando después de tantos intentos el hombre 

logra ver realizado su sueñ.o de elevarse a las alturas, aún cuando 

para ello no utilizó alas si logró llegar hasta donde moraban las 

aves. Fue el 3 de Julio del afio antes citado cuando en Franela 

los hermanos José Miguel y Jacobo Esteban Montgol:fler logran 

elevarse con un globo de aire cal lente en el poblado de Annonay, 

slgni:flcándose como los primeros aeronautas de la historia, lo que 

le dló a su pais la oportunidad de convertirse, a partir de ahi, 

en la cuna de la navegación aérea. 



El globo perm1t1a al hombre mantenerse en el aire, pero no 

volar en el verdadero sentido de la palabra. Era un medio de 

lograr un fin. más no era la solución al suen.o persistente de 

volar como las aves. 

Hlstóricamente, el vuelo en planeo libre y· posteriormente con 

energia motriz se deb16 fundamentalmente al genio de cuatro 

hombres: Sir George Cayley. Otto Lillenthal y los hermanos Wilbur 

y Orvl lle llrlght. 

Al primero, Cayley, de orlgen inglés, los historiadores lo 

han llamado el "verdadero inventor del aeroplano'', ya que puso los 

clmlentos para la investlgaclón aeronáutica posterior. Fue el 

primero que reunió en forma teórica los numerosos elementos 

necesarios para el vuelo practico. Propuso un sistema mecá..nico de 

energia motriz, una máquina que denominó "el primer motorº. 

Comprendió que necesariamente tenia que ser liviano y sugirió que 

podrla funcionar "mediante la combustión súbita de polvos o 

fluidos inflamable&": el motor de combustión interna. En forma 

muy precisa resumió la tarea que deb1an resolver los expertos en 

aerodinámica: "Todo el problema se confina dentro de estos 

l lmi tes: hacer que una superficie sostenga un peso dado mediante 

la aplicación de la energla motriz a la resistencia del aire". 

El primer vuelo tripulado se hizo en un pri:nitlvo artefacto, 

ideado y construido en 1849 por Cayley. 
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La mayor aportación a la aeronáutica anterior a los Wrlght, 

aparte de la de Cayley, provino del alemán atto Llllenthal cuya 

sobresaliente aportación fue su decisión de dedicarse a adquirir 

experiencia en el vuelo propiamente dicho. A partir de 1891 

construyó y voló una serle de planeadores, los cuales eran ligeros 

y volaban aprovechando las corrientes atmosféricas sin la 

necesidad de un motor. Aunque su experiencia total de vuelo fue 

breve, demostró de una vez por todas que una ala debidamente 

dlsenada sostenla el peso de un hombre en el aire. 

W1lbur y Orvllle Wright, norteamericanos, hicieron algo más 

que inventar y volar el primer aeroplano con motor: •.;ompi laron un 

acervo de conocimientos precisos en la ciencia apenas explorada de 

la aeronáutica. Aunque su invento fue en parte la prolongación 

lógica del trabajo de otros, pusieron en claro para siempre un 

tema obscurecido por siglos de mitos, conjeturas y cálculos 

erróneos. Al emprender su tarea, los hermanos se convirtieron en 

ingenieros y teóricos en aeronáutica de enorme categoria. Fueron 

los primeros en resolver con su trabajo ciertos problemas, como el 

control de las alas en el aire inestable y el diseno de hélices 

eficaces. Abrieron brecha clentlfica al determinar el efecto de 

sustentación del viento sobre las alas curvadas. 

La historia los considera como unos pensadores originales 

cuyas ideas cambiaron al mundo, las cuales se materializaron 

después de innumerables investigaciones y pruebas, al disef\ar y 
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construir un aeroplano para el vuelo con motor. El 17 de 

diciembre de 1903 en Kltty Hawk, Carolina del Norte, se realizó el 

glorioso acontecimiento que marcarla la era del vuelo tripulado 

con motor. 

El dia histórico de Kitty Hawk tuvo su consecuencia 

inevitable: má.s trabajo por hacer. El vuelo salía de la fase 

experimental; comenzaba la aviación práctica. 

I.1.- ETAPAS l!ISTORICAS SOBRESALIENTES DENTRO DEL DESARROLLO DE LA 

AVIACION COKERCIAL 

La aviación comercial se inicia históricamente en Tampa, 

Florida, en 1914 comenzando su desarrollo aprovechando los avances 

tecnológicos logrados durante la Primera Guerra Mundial. La zona 

de expansión de estos servicios f'ue la Costa Francesa Medl terránea 

y el Norte de Franela, los Desiertos y la Costa Occidental de 

Afrlca, dicha zona sirvió como plataf'orma para la posterior 

explotación de rutas a Sudamérica a través del Atlántico Sur. 

En el afio de 1944 la empresa británica De HavU land decidió 

iniciar el proyecto de un avión clvll reactivo de superioridad 

llamado "Comet". El prototipo de este aparato denominado Comet-1 

voló por primera vez en Hatfleld, Inglaterra, el 27 de Jul lo de 

1949. Este avión transportaba a 36 pasajeros y se propulsaba con 

cuatro turborreactores. El 2 de mayo de 1952 este aparato efectuó 
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el primer e histórico vuelo internacional de pasajeros entre 

Londres y Johannesburgo propulsado por motores a reacción, 

adquiriendo gran popularidad. 

El primer avión sovlét leo de pasajeros propulsado por 

turbinas de reacción fue el Tupolev 104 o TU-104, el cual fue 

presentado durante un vuelo a Londres el 22 de marzo de 1956. 

A principios de los af\os 60' s el desarrollo estructural y 

motriz de la tecnologia aeroné.utlca propició el retorno al 

concepto trimotor por parte de los proyectistas de Estados Unidos, 

Cran Bretafia y la Unión Soviética. El 5 de diciembre de 1960 la 

empresa estadounidense Boeing anunció el proyecto 727 que resultó 

ser el más popular de estos nuevos tlpos de aeronaves. El 9 de 

f'ebrero de 1963 en Rentan. Washington, efectuó su primer vuelo el 

modelo Boeing 727-100, de fuselaje corto que transportaba a 131 

pasajeros y el cual fue ordenado por numerosas aerollneas. El 

éxito tecnológico de este aparato motivó a sus constructores a 

producir un modelo modificado de fuselaje largo capaz de 

transportar hasta 189 pasajeros, este modelo .denominado Boelng 

727-200 voló por primera vez el 27 de jullo de 1967 y se 

propulsaba tlpicamente con tres reactores. 

A mediados de los años 60' s el diseño del avión de operación 

a base de hélices llegó al limite de su desarrollo con la aeronave 

gigante de transporte propulsada por turbinas. Gran Bretaña, la 
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Unión Soviética y Estados Unid~s 1 levaron este tipo de proyecto 

hasta su más avanzado nivel de rentabilidad. 

El Tupolev 144, primer avión supersónico de pasajeros en la 

historia, representa la más avanzada etapa de desarrollo de la 

aviación el vil soviét lea. El proyecto, a cargo del Ingeniero 

Alex1e1 Andrieievitch Tupollev, se inició en 1965 y el vuelo de 

prueba se ef'ectuó el 31 de diciembre de 1968. El TU-144 tiene ala 

delta y su proa puede abatirse para permitir a sus pilotos ver la 

pista durante el despegue y el aterrizaje. Se impulsa con cuatro 

reactores. 

En noviembre de 1962, los gobiernos Británico y Francés 

decidieron trabajar conjuntamente para producir el primer 

transporte aéreo de pasajeros supersónico en el mundo capitalista. 

La aeronave f'ue bautizada como "Concorde", el cual es un avión de 

alta velocidad, dotado de una ala delta y cuya propulsión es a 

base de cuatro turborreactores, vuela a una velocidad supersónica 

de Match 2. 2 transportando hasta 144 pasajeros. 

El transporte de pasajeros y carga a nivel mundial adquirió 

carácter masivo al ser puesto en servicio el . avión Boeing 747 

Jumbo, concebido como subst i tute de los más eficientes transportes 

existentes hacia mediados de los af\os 60' s. El 747 entró en 

servicio el 22 de enero de 1970 con la empresa aérea Pan American 
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volando entre Nueva York y Londres. El Jumbo 747 transporta a 374 

pasajeros con una propulsión de cuatro reactores. 

l. 2. - LA INDUSTRIA AERONAIITICA COMERCIAL 

A lo largo del desarrollo de la ingenieriB. aeroné.utica, el 

avión militar ha constituido siempre una representación total del 

avance tecnológico del pais que lo produce, por tratarse 

usualmente de un elemento de competencia internacional, es di:flci 1 

encontrar información certera. Su concepción, disefio y 

construcción, de carácter ultrasecreto, no se encuentran sujetos a 

limitaciones económicas, pero si a informativas, para poder asl 

cumplir con su única meta que es la ouperioridad en velocidad, 

al tura y alcance. Estos requisitos en constante crecimiento 

imponen severas tareas a la planta industrial de la nación 

productora, las cuales se traducen en avances cientiflcos y 

tecnológicos que pueden posteriormente ser aplicados a la 

fabricación de aviones el viles de gran rentabi lldad económica, 

cuya información es menos dificil de conseguir. 

La dificultad de construir aviones -y de venderlos- es tal 

que la mayorla de las naciones se conforman con comprar el equipo 

y explotarlo. Asi, excepto la construcción de aviones de turismc, 

de negocios o la de aparatos extranjeros con l lcencia, toda la 

gran construcción aeronáutica comercial está concentrada en los 

Estados Unidos, La Ex-Unión Soviética y Europa Occidental. 
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En los Estados Unidos se cuenta con la mayor industria de 

construcción de estructuras, motores y equipos, ademas de contarse 

con actividades que desbordan completamente el campo aeroespacial. 

También en el Canadá existe una industria aeronáutica nada 

despreciable, pero por su estructura y sus intereses está 

estrechamente ligada a la norteamericana. 

De la industria en la Ex-Unión Soviética se sabe poca cosa, 

aparte de los constructores generales con cuyos· nombres han sido 

bautizadas las diferentes familias de aviones: Tupolev, Antonov, 

Hikoyan (los HiG) o Iliushin, también se sabe que los rusos 

proporcionaban casi la totalidad de los aviones de que disponen 

las democracias populares y algunos paises del tercer mundo. Sus 

aviones, de construcción rúst lea pero robusta, con una 

aerodinámica muy estudiada y dota.dos de motores potentes, hasta 

ahora no han competido seriamente con los aviones occidentales en 

los mercados libres, porque estos últimos han sido concebidos como 

instrumentos de gran eficacia comercial y económica. 

En Europa, es conveniente distinguir a Franela y Gran 

Bretafia, por un lado, y los demé.s paises por otro. Franceses e 

ingleses tienen una industria aeronáutica importante, además 

de contar con el mayor porcentaje de la industria aeroespacial 

europea. En los dos paises, las exportaciones absorben la ml tad 

de las ventas. 
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En los otros paises europeos, la industria aeronáutica es 

poco importante. Alemanla intenta vitallzar una actividad que le 

fue prohibida durante los diez años siguientes a la terminación de 

la Segunda Guerra Mundial. Pero el retraso que ha acumulado es 

muy considerable, teniendo en cuenta que la aeronáutica es una 

industria de vanguardia. 

A pesar de todo, Alemania intenta recuperar el tiempo perdido 

a través de la cooperación europea y con la ayuda de los 

norteamer lcanos. 

En Italla, algunas empresas, como Flat, reallzan importantes 

actividades aeroespaciales. Pero en Italia se repite el caso 

aleman: sólo puede mantener una industria aeronáutica gracias a la 

cooperacl6n internacional. En fin, queda por el tar Fokker en 

Holanda, una firma contemporánea de las más antiguas empresas 

mundiales. 

cooperación. 

Fokker participa en numerosos programas de 

En Asia y en América, la industria aeronáutica se limita a la 

construccl6n con llcencla o a la aviación ligera. Raros son los 

aparatos que han pasado del estado de prototipo o de la 

rabricaclón en pequefias serles (India, Argentina). La industria 

Japonesa es una excepción. Japón se encuentra en una si tuaclón 

parecida a la de Alemania. Su desarrollo ha sido tardio después 
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de la Segunda Guerra Mundial y le es dlficll imponer sus 

productos, a pesar de que algunos de ellos sean muy interesantes. 

I. 3. - EVOLUCION DE LOS MATERIALES EN EL DESARROLLO DE LA 

AERONAlITICA 

Hoy en dia, cuando se observa un avión comercial surcando los 

alres, surge una lmágen contemporánea bien definida. El avión 

moderno presenta diferencias notables en comparación a los 

primeros aviones experimentales de pr"lncipos de siglo. A simple 

vista se puede observar que el avión moderno es un monoplano y, a 

excepción de algunos aeroplanos privados ligeros, el avión moderno 

se compone de metal. En lugar de motores de hélice cuenta con 

turbinas. Sus alas se sostienen por si mismas, sin riostras 

(barras estructurales) ni alambres externos para reforzarlas. 

Este tipo de aeroplano contemporáneo, tardó mucho en 

aparecer; requirió unos treinta a.f'ios para desarrollarse. Antes de 

los Wright y muchos af'i.os después del primer vuelo cori motor, casi 

todos los planeadores y aviones Impulsados mecánicamente eran 

biplanos con el armazón de las alas recubierto de tela a :fln de 

tener superf'lcle de sustentación, se prcferia el dlsef\o · del 

biplano por la fuerza que daba a la estructura. En un biplano las 

riostras verticales y los alambres diagonales que sujetaban las 

alas proporcionaban mucha resistencia. 
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Pero esa resistencia estructural la pagaba el biplano con 

desventajas aerodinámicas. La segunda ala era una f'uente 

adicional de resistencia al avance, como las riostras y los 

alambres. Sin embargo, en el apogeo dei biplano las velocidades 

eran tan bajas en general que la resistencia al avance resultaba 

ser un precio aceptable por la ventaja de tener mayor resistencia 

estructural. 

Durante más de treinta afies después del primer vuelo con 

motor, el biplano cubierto de tela y reforzé.do por medio de 

riostras y con un esqueleto interno (como una ave) siguió siendo 

la forma dominante. En este periodo se hicieron progresos 

importantes en el dlsefio, pero, como casl todas las innovaciones, 

tardaron en desplazar los conceptos tradicionales probados y 

aceptados. 

Vino primero el monoplano. Mucho antes de que la 

aerodinámica f'uera considerada como ciencia, los 

pi lotos-inventores de los inicios de la aviación reconocieron los 

problemas aerodinámicos que presentaba el biplano. Se reconoce 

universalmente como inventor del monoplano a uno de los grandes de 

la aviación, el francés Louls Blériot. 

En 1910, el ingeniero alemán Hugo Junkers patentó una "ala 

voladora", un monoplano sin fuselaje. Aunque el avión nunca llegó 

a funcionar, su disefio incorporaba la primera ala cantllever. 
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Estaba rigidamente apoyada en ·e1 interior, - con un "larguero 

principal 11 (viga liviana que corrla por su centro) y de este modo 

no necesitaba refuerzo externo. 

Casi todos los aeroplanos modernos demuestran que el 

prineipio del ala cant llever de Junkers ha llegado a ser aceptado 

universalmente. En 1919, casi un decenio después de que Junkers 

presetara por primera vez su disef'i.o, otro disef'i.ador alemán, el 

Doctor Adolph Rohrbach, ofreció una mejora al introducir el 

larguero de caja. En lugar de un larguero sólido del tipo de viga 

principal, Rohrbach empleó cuatro láminas de metal soldadas para 

formar lo que parecla una caja de zapatos alargada, muy l lviana y 

resistente. 

Un disef\ador norteamericano, John K. Northrop, aportó una 

mejora más en 1928, aunque ya no se usa. Northrop l lam6 a su 

invento "construcción de canal anidado". Baslcamcnte era una 

modificación del dlsef\o de Rohrbach, con un lado de la caja 

abierto. Northtrop empleó una serle de pequen.os anillos, situados 

uno detrás del otro; la serle corrla a lo largo del ala. 

En cuestión de fuselajes, casi todas las primeras estructuras 

no eran más que armazones de cometas idea.das para sostener los 

di versos componentes del avión. Pero en 1912 ya estaba aumentando 

la potencia de los motores, asi como la velocidad, al tura y 

manlobrabilldad, todo lo cual creaba mayores cargas en el 
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fuselaje. Ese año apnrecló una gran innovación, la estructura 

llamada monocoque, palabra derivada del griego monos y del francés 

coque y que signlf'ica "un sólo casco". En la estructura monocoque 

pura no hay esfuerzo interno; el casco soporta todas las cargas y, 

como tiene la forma bcisica de un tubo, su resistencia es enorme. 

Años después se modificó para producir el diseño semimonocoque, 

que contenla refuerzos estructurales a todo lo largo del fuselaje. 

Los ingenieros usan también el término de construcción de 

revestimiento esforzado, porque aunque hay esfuerzo Interno, el 

recubrimiento soporta la mayor parte de las cargas de vuelo. 

La primera apl lcaclón de la construcción monocoque salló del 

tablero de dibuJo del dlsef'iador francés M. L. Béchereau; el avión 

se construyó en madera moldeada en los talleres aeronáut leos de 

Jules Deperdussln, famoso constructor de aviones de la época. El 

fuselaje se moldeó en dos mitades que se ensamblaron. Además de 

la resistencia estructural, la forma redondeada y aerodinámica, 

representaba una ventaJa por su menor resistencia al avance. En 

1915, Hugo Junkers introdujo otra innovación: La construcción de 

metal. Mas el gobierno alemán, para el que se dest lnaba el avión 

de hlerro y acero, dictaminó arbitrariamente que era demasiado 

pesado para un vuelo eflcaz, por lo cual 

puso en producción. En 1917. Junkers 

biplaza, el J. 4, uti l lzando como 

el aeroplano nunca se 

construyó un monoplano 

malerlal principal el 

duralwnlnio, aleación ligera y muy resistente de aluminio. Esta 
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vez tuvo éxito, pues se ordenó que se produjera en cantidad como 

avión de combate en la Primera Guerra Mundial. 

Asi, ya en 1915 se hablan aplicado y ensayado en vuelo los 

elementos básicos de la construcción de aviones modernos: la forma 

del monoplano, el uso del metal, el ala cantilever y la estructura 

de revestimiento esforzado. 

Mas habrian de pasar otros 20 años antes de que los cuatro 

principios se normalizaran. Durante el decenio de 1920 y hasta 

mediados de 1930, siguió predominando el biplano de armazón de 

madera y cubierto de tela. También hablan diseños de monoplanos, 

aviones de metal, alas cantllever y revestimiento esforzado. Asi, 

por ejemplo, el Splrlt of St. Louls de Lindbergh fue un monoplano 

con armazón de tubos de acero en el fuselaje, pero los largueros y 

las costillas de las alas eran de madera, estando las alas y 

fuselaje cubiertos de tela. Es imposible fijar la fecha exacta en 

que conquistó el predominio el monoplano de metal, de ala 

cantilever y revestimiento esforzado, pero para fines del decenio 

de 1930 era más bien la regla que la excepción. 

Esas caracteristlcas estructurales básicas son empleadas hoy 

casi unlver-salmente y el diseflo y ensayo de los aviones se ocupan 

más de otr-os aspectos; aunque aún han de afrontar problemas 

estructurales como los de antes, debido a la complejidad de las 

altas velocidades. 
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HA TER! ALES EN AERONAIITI CA 

Con el fin de obtener una al ta relación resistencia/peso y un 

alto grado de seguridad, los malerlales empleados en las 

estructuras de las aeronaves son de mejor calidad que los 

empleados en otros tipos de estructuras. Algunos de los 

materiales y aleaciones utilizados comunmente en las estructuras 

de las aeronaves son: acero, aluminio, magnesio, acero Inoxidable, 

bronce, latón, plásticos, madera y f'lbra. de vidrio. El berilio y 

el titanio comienzan a ser utilizados. 

Los materiales estructurales de 1 as aeronaves son 

seleccionados por sus propiedades particulares, las cuales varian 

considerablemente en cada material. Algunas de las propiedades 

que lnf'l uycn en la selección son: reslstencla, peso, rigidez, 

resistencia a la corrosión, ductl 1 idad, tenacidad, resistencia al 

calor y/o al :frlo, senslbl l ldad al efecto de cntal ladur-a y 

resistencia a la abrasión y al desgaste. Algunas de estas 

caracteristlcas son muy importantes en el disefio estructural de 

las aeronaves. Por ejemplo, un material dúctil es mucho más 

conveniente que otro frágil o quebradizo porque la falla de este 

último es súbita y completa, mientras que en un material dúctil la 

pieza cede mucho antes que se haya alcanzado su. carga máxima final 

y avisa as! que la ralla se aproxima. La pieza def'ormada puede 

ser, por tanto, descubler-ta durante una inspección del avión y 

reemplazada. La tarea asignada a la pieza de la estructura del 
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avión determina qué propiedad es la más lmporlante. Serán 

uti 1 izados materiales tenaces donde se encuentren choques y 

vibraciones; se emplearán materiales resistentes al calor para 

paredes contra incendios o cortafuegos y se utilizará un material 

tcmplable donde sea necesaria una resistencia extremadamente alta. 

El acero, el aluminio y el magnesio son los materiales 

estructurales más comunes en las aeronaves, debido a que cada uno 

de ellos posee gran número de las propiedades mencionadas 

anteriormente. La madera se usa todavia en algunas aeronaves 

llgeras, aunque la tendencia general está a favor de los metales y 

de los Materiales Compuestos. La madera es de origen orgánico y, 

por lo tanto, está sujeta a la degradación en algunos elementos 

del medio ambiente. La fibra de vidrio, la tela de vidrio y la 

tela, cuando son impregnadas con resinas termoestables, son 

utilizadas en las puntas de ala, molduras estrechas, conductos, 

alojamientos especiales del radar u otros instrumentos, conos de 

la hél lee y en muchas otras formas, particularmente donde las 

cargas son ligeras o donde los contornos hacen dificil el 

conformado del metal. Se fabrican plásticos acrillcos que son 

utl l lzados en la fabricación de cabinas, ventanas y parabrisas. 

Poseen una resistencia bastante alta, se moldean o conforman 

facl lmente al ser calentados y muestran excelentes cual ldades 

ópticas. Los uretanos o plásticos espumosos se han empezado a 

usar recientemente en la estructura de los aviones ligeros. Se 

emplean espumas de polimeros entre dos piezas o paneles de lámina 
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metálica, formando una estructura de tipo sandwich. Los paneles 

hechos de esta forma son ligeros, muy rigldos, resistentes y 

razonablemente baratos. Los aceros inoxidables se emplean a 

menudo en estructuras debido a su al ta resistencia mecánica, su 

resistencia a la corrosión y su superior resistencia al calor. 

Aunque el acero inoxidable es pesado {casi tres· veces en peso de 

un volumen igual de aluminio), está alcanzando un lugar importante 

dentro de los materiales estructurales de las aeronaves, El peso 

no debe considerarse de gran importancia, ya que la mayoria de los 

tipos de acero inoxidable pueden ser hechos faci lmente dos o tres 

veces más resistentes que el aluminio. El acero inoxidable es 

también utl llzado con bastante frecuencia en la construcción de 

panales de estructura tipo sandwich. 

El papel es un material estructural poco utilizado en las 

aeronaves; pero algunas veces se emplea como material de núcleo o 

alma en una estructura tipo sandwich de dos paneles de lámina 

metál lea, para formar pisos o estantes. Estos . pisos o estantes 

absorben gran cantidad de ruido de alta frecuencia y también 

proporcionan un soporte resistente y rlgido para equipos 

estructurales de carga. 

Las aleaciones de aluminio son dúctiles y bastante 

resistentes a la corrosión. Generalmente, una capa delgada de 

aluminio puro envuelve el exterior de la lámina de la aleación 

para proporcionar una protección anticorrosiva. Esta "cubierta" 
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normalmente compone el 5% del espesor total de la lámina. El 

magnesio es uno de los metales estructurales más ligeros, pero no 

es tan resistente como el aluminio. El magnesio tiene 

aproximadamente la mlsma relación resistencia/peso que el 

aluminio, pero su rigidez sólo es dos tercios de la de éste. 

Además debe ser protegido de la atmósfera corrosiva y del fuego. 

El bronce y el latón tienen un uso más ble!' limitado en la 

estructura actual de un avión. Estos materiales aparecen 

principalmente en los soportes, sujetadores, tensores de los 

cables y resortes. 

Recientemente, varios materiales nuevos han aparecido en las 

estructuras de las aeronaves; algunos, para cumplir con funciones 

especiales que no se requerian antes, otros, como resultado del 

progreso tecnológico en el campo aeronáutico. Un ejemplo de la 

primera clase son las nuevas cerámicas, también llamadas metales 

cermets, ceramcls, lntcrmetál icos y refractarios. En general, 

estos materiales son una comblnaclón de cerámica y metales, que se 

combinan en un proceso de sinterizado en que se utilizan 

materiales en polvo. Las cerámicas aportan una alta resistencia 

al calor y los metales proporcionan resistencia mecánica. Fueron 

ideados para usos especiales en los que la gran resistencia a las 

al tas temperaturas era imprescindible. 

El titanio, conveniente por su poco peso, alta resistencia 

mecánica y magnifica resistencia al calor, recibe sólo un uso 
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l imi tndo en las estructuras debido a su e levado prec lo. Al 

aumentar los conocimientos sobre su obtención, su precio podrá 

eventualmente competir con el de otros metales, y más diseñadores 

podrán disfrutar de sus muchas ventajas. El litio esta probando 

ser val loso cuando se alea con el aluminio al aumentar el módulo o 

coeficiente de elasticidad, reduciendo asi el peso en comparación 

con otros elementos de aleación. 

Cas 1 cada vez que se mencionan los materiales estructurales 

de las aeronaves, sale a relucir la cuestión de su resistencia a 

la "corrosión". Hay una buena razón para ésto debido a que, para 

que un avión sea útl 1 y tenga larga y segura vida, debe ser 

resistente a las atmósferas corros! vas. En general, los 

materiales orgánicos, tales como madera o tela, deben ser 

protegidos de la humedad y microorganismos. Los metales pueden 

ser atacados por la atmósfera marina y especialmente por la humeda 

del medio ambiente, oxigeno, productos qulmlcos, atmósferas 

industriales y gases de escape de las turbinas. Los aceros 

generalmente tienden a oxidarse y deben ser protegidos con pintura 

o con una capa de metal anticorrosivo, como el cadmio. El 

aluminio puro es resistente a casi todos los tipos de corrosión; 

pero los miembros estructurales de las aeronaves hechos de 

aleaciones de aluminio tienden a corroerse. Ya se ha mencionado 

la capa .de aluminio puro sobre estas aleaciones para 

proporcionarles una resistencia anticorrosiva. Este material de 

"duralumlnio" revestido de aluminio llamado "Alelad", si se trata 
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térmicamente varias veces perderá su resistencia a la corros16n 

debido a que la capa de alumlnlo puro podrá alearse con el 

material de núcleo al ser sujeto a las al tas temperaturas del 

proceso. A menudo se apl lea un recubrimiento de cromato de zlnc 

sobre el aluminio y el magnesio para proporcionarles resistencia a 

la corrosión. Las aleaciones de aluminio también pueden ser 

protegidas por un proceso conocido como anodlzaclón, que hace que 

se :forme una delgada capa de óxido sobre la superficie. 

El fabricante de aviones y el proveedor de materiales toman 

constantemente precauciones contra la posibllldad de la mayoria de 

las cor.~oslones y habitualmente R';flldan al cliente a resolver algún 

problema de corrosión, en particular cuando se planea alguna 

utlllzaclón no común del avión. La protección antlcorroslva, 

aunque vital para el avión, suele ser dificil y cara. 

Los componentes plást leos está.n expuestos a dafiarse por la 

temperatura (tanto alta como baja) y por la acción de ciertos 

disolventes. De ordinario, el dafio consistirá en una :fragilidad 

progresiva con el agrietamiento subsiguiente de la superficie, 

:formándose en ésta pequefias grietas. Los plásticos transparentes 

pueden nublarse y perder gran parte de su eflclencla óptica, a 

menos que se protejan del calor y del polvo. 
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l. 4. - SITUACION NACIONAL DE LA INDUSTRIA AERONA!ITICA 

En las primeras décadas de este siglo, se generó en México y 

en muchos otros paises el interés por la aeronáutica. Los 

primeros vuelos en México se reallzaron poco tiempo después que en 

los paises mé.s industrial izados, promovidos por entusiastas 

personal ldades dispuestas a arriesgar tanto su vida como su 

capl tal, en aras de una act l vldad que muy pocos en ese entonces 

visuallzaban como un renglón clave de la economla futura. 

Los hechos má.s notables que podemos mencionar sobre el 

desarrollo de una aeronáutica mexicana están naturalmente 

asociados con las partes claves de un avión: Hélice, Motor y 

Alas: ya que el despegar de la meseta central de la Repúbllca 

Mexicana (altura mayor a los 2200 metros), era hacerlo desde las 

máximas al turas de operación de la mayoria de las aeronaves de 

aquel entonces, nos podemos percatar :fácilmente de por qué desde 

sus inicios la aviación mexicana tuvo que emprender caminos 

novedosos y desconocidos, redisefiando las partes claves antes 

mencionadas, para la correcta operación de las aeronaves bajo las 

condiciones particulares imperantes en nuestro entorno. La 

presión atmosf'érica en el Val le de México es, durante las etapas 

de vuelo más peligrosas (despegue y aterrizaje), equivalente a la 

de altui'as de vuelo de crucero para las aeronaves que despegan 

desde el nivel del maro a esas alturas, las aeronaves de otros 

paises sólo requieren cílf pequef'ios ajustes para dirigir el vuelo y 
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no de un mayor esf'uerzo de la estructura y del motor para 

remontarlo. 

En la práctica, durante la segunda década del siglo ésta 

demanda se traduJo en la presencia de aviones con mayor superficie 

en las alas que los importados, e:qulpados con héllces mf.t.s 

eficientes, como la llamada héllce Anahuac (disef'iada por el Ing. 

Juan Guillermo Vil lasana), que permi tló que nuestro pais 

registrara la máxima altura alcanzada mundialmente por un avión en 

aquellos dlas. Otro tanto puede decirse sobre los esfuerzos 

llevados a cabo por el equipo de fundición de la compafHa Talleres 

de Construcciones Aeroná.utlcas, S. A., subsidiada por el Estado, 

que desarrolló las aleaciones y moldes de uno de los primeros 

motores construidos en Méxlco con dlsposlclón radial de los 

cll lndros, que dominaron hasta la década de 1960. Asimismo, fue 

en nuestro pals donde se dió un impulso serlo al disefio de 

aeroplanos de ala cantllever, sln soportes laterales, tendencia 

que habrla de dominar el diseno aeroná.utlco los siguientes 25 

a.nos. 

No obstante el grado de avance alcanzado hasta la década de 

1930, después de ese momento se comenzaba a adquirir en el 

extranjero motores de mayor potencia para aeronaves fabricadas en 

el pal s, y de este modo, poco a poco, se fue asentando esa 

tendencia que en nuestros dlas nos hace adquirir la casi totalldad 

de equipos y refacciones aeronáuticas fuera de nuestras fronteras, 
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a causa de no haber fomentado una pol í t lea nacional que 

favoreciera el desarrollo de este renglón clave en la economia, lo 

cual se pudo haber evitado si se hubiese auspiciado una comisión 

calificada que analizara las repercusiones de ignorar la 

aeronáutica y, en particular, el desarrollo de sus principales 

materiales en México. 

Sí bien, la aeronáutica no se ~·renó drás~icamente en esos 

afios pues su uso práctico impedia ignorarla totalmente, el hecho 

de no haber continuado ccn la metalurgia y el uso de otros 

materiales surgidos desde las primeras década.e; de la aeronáutica, 

si acabó frenando de manera irremediable el desarrollo propio en 

este terreno, sobre todo, después de que se utilizaron materiales 

muy sencl llos y al alcance de todos en la construcción de las 

primeras generaciones de aeronaves. De haberse cent inuado los 

ensayos que sobre aleaciones desarrollaban los talleres de 

aeronáut lea para su uso en motores y de haberse emprendido el 

desarrollo de duralumlnlos, que se convirtieron en material 

primordial de la aeronáutica de las siguientes décadas, el país 

habría podido mantenerse a flote sin duda alguna, y alcanzar un 

nivel digno, aunque modesto, dentro de la aeronáutica mundial. 

En nuestros días, tenemos la idea de que la construcción de 

un avión es una actividad excesivamente compleja y que 

técnicamente escapa a nuestra capacidad actual; una apreclaclón 

errónea sin duda, ya que se presume como una actividad superflua 
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en la que poco tenemos por hacer, promoviendo una dependencia 

total del exterior en los últimos cincuenta años, debido a que, 

como se dijo anteriormente, no ha existido una poli ti ca de fomento 

sobre la aeronáutica, un renglón clave en la economia de nuestro 

pais que aspira al desarrollo (Tratado de Libre Comercio). 

Es por esto que, resulta de gran importancia el promover y 

fomentar una Industria Aeronáutica Nacional, mediante la 

investigación y desarrollo de los diferentes campos de la 

ingenlerla que se encuentran directamente relacionados con esta 

industria. 

Sin pretender abarcar ampliamente todos· los campos de la 

ingenlerla involucrados en aeronáutica y contemplando un enfoque 

mecánico, como parte integral de nuestra formación, el objetivo 

del presente trabajo se concentrará en la invesi.tgaci6n y anállsls 

de los materiales compuestos más comúnmente apllcados a 

componentes aeronáuticos estructurales en uno de los aviones 

comerciales más modernos de hoy en dia (el Airbus A320), y de esta 

forma colaborar con la meta de fomento y promoción hacia la 

conformación de una Industria Aeronáutica Nacional, que permita a 

su vez expander nuevos conoclmlentos hacia otras industria, 

logrando con ésto seguir impulsando el desarrollo tecnológico de 

nuestro pais. 

24 



Se han elegido a los materiales compuestos como parte central 

de la investigación debido a que éstos se perfilan a constituir el 

siguiente paso evolutivo más importante en el área de materiales 

aeronáut leos estructurales, tal y como lo fue en su momento la 

introducción de las aleaciones metál leas en ·esta misma área, 

introducción que sin duda permitión un desarrollo acelerado de la 

aeronáutica, el cual actualmente nos sigue sorprendiendo. 

Asimismo, los materiales compuestos han llegado a tener una 

lmportancla creciente en otras industrias además de la 

aeronáutica, tales como la automotriz, la qui.mica, la eléctrlcn y 

la electrónica, por mencionar algunas, debido a que muchos de los 

materiales que utilizan estas industrias se han ido encareciendo 

gradualmente ,ya que provienen de fuentes naturales no renovables y 

en proceso de extinción, por lo que los materiales compuestos 

llegarán a constituirse como la Unica alternativa de sustitución y 

en algunos casos la mejor, por sus propiedades superiores. En el 

siguiente capl tul o se estudlaré.n a los materia} es compuestos en 

forma amplia, desde el concepto mismo de ·material compuesto, su 

clasif'icaclón, asi como sus propiedades y caracteristlcas, 

prestando especial atención a aquéllos que se utilizan en 

aeronáut lea. 
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CAPITULO II. - llATERI ALES COMPUESTOS 

I I. t. - 11A TERI ALES COMPUESTOS Y SU CLASI FI CACION 

INTRODUCCION 

Un material compuesto es el resultado de la unión de uno o 

más materiales de refuerzo (reforzamiento), con un material 

aglutinante denominado matriz, sin que en la unión del 

rerorzamlento y matriz se produzca reacción qulmlca alguna. 

El elemento reíarzante o REFORZAHIENrO es el material más 

duro y frágil del material compuesto y es el que se encuentra 

contenido en la matriz. Este proporciona en mayor grado las 

Propiedades mecánicas del material compuesto, ·dependiendo éstas 

fundan1entalmente de la orientación y el volumen del reforzamiento 

incorporado a la matriz. El principal efecto que el reforzamiento 

le produce al material compuesto se ve en el aumento del módulo 

elástico y la resistencia mecánica. 

La llATRIZ es el material más blando y dúctil y por lo general 

es el que se encuentra en mayor cantidad en el material compuesto. 

La matriz es la que aglutina al reforzamiel)to, esto es, actúa como 

un adhesivo ligando al reforzamiento de tal forma que lo separe, 

para conseguir que éste actúe con independencia en el reparto de 

esfuerzos. A su vez, la matriz sirve como el medio de transmisión 

de los esfuerzos hacia el reforzamiento y además proporciona la 

solidez y forma al material compuesto, en componente y/o producto. 

La tecnologia de los materiales compuestos no es nueva, 

exlstia desde principios de los años 20 1 s, cuando se empezaron a 

utilizar distintos materiales reforzantes, tales como aserrln, 

26 



asbesto, celulosas, fibras de vidrio, etc., contenidos en resinas 

pollméricas (matrices), del tipo fenóllcas y poliésteres, 

especialmente. 

Es a partir de 1970 cuando se plantea claramente la necesidad 

de materiales compuestos cada vez más técnicos y avanzados Cribras 

de Carbono y Boro y matrices de resinas Epoxy), para apl !carlas en 

los sectores aeronáutico y aeroespacial con el fin de conseguir: 

1) por una parte, mayores ventajas en las nuevaS aeronaves, y 2) 

por otra, un ahorro energético, como consecuencia de: a) un menor 

peso estructural del vehiculo construido con los nuevos 

materiales, pero con las mismas o superiores características 

mecánicas, y b) el menor consumo de energla en la elaboración de 

aquél los. 

En consecuencia, la tecnología de los materiales compuestos 

es de carácter estratégico y, por lo tanto, en los paises más 

desarrollados, las áreas de investigación más avanzadas tienen 

rinanclamlento gubernamental y pasan inevitablemente por un 

perlado de cierta reserva en su difusión. 

No obstante, los materiales compuestos pueden aplicarse en 

cualquier segmento industrial; su elección se basa especialmente 

en la necesidad de obtener rendimientos elevados, es decir, 

valores altos de la relación EFICIENCIA/COSTO, de acuerdo a sus 

elevadas caracterlstlcas especificas y de diseño, asl como del 

ahorro energét leo. 

Finalmente y, aunque en el estado actual de la tecnología su 

elaboración es semi artesanal, lenta y, en consecuencia costosa, 
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los materiales compuestos pueden producirse a la medida de las 

necesidades de la ap11cnci6n correspondiente. Precisamente ésta 

es una de las cualidades más notables de los materiales compuestos 

pues les proporciona una doble condición: l) la· de ser materiales 

sustitutos y/o alternos y 2) la de constituir, en casos especiales 

la solución única e insustituible. no quedando otra posibilidad 

viable. 

DEFINICION 

Los materiales compuestos, denominados también como 

compósitos, compositas, "composltes" o hibridos, se producen, 

cuando dos materiales se unen para dar una combinación de 

propiedades que no puede ser ':>btenlda en los materiales 

originales. Estos materiales pueden seleccionarse para 

proporcionar combinaciones poco usuales de rigidez, resistencia, 

peso, resistencia a altas temperaturas, resistencia a la 

corrosión, dureza o conductividad. Los compuestos pueden ser 

metal-metal, metal-cerámica, metal-pol imero, ceré.rnlca-polimero, 

cerámica-cerámica pol lmero-pol irnero. Los compuestos 

metal-cerámica, por eJemplo, incluyen las herramientas de corte de 

carburo cementado, el titanio reforzado con fibras de carburo de 

slllclo y el acero esmaltado. 

CLASIFICACION 

Los compuestos pueden clasificarse en tres categorias 

-con particulas, con fibras y laminares- dependiendo de las formas 
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de los materiales (Figura 2. 1 ). El concreto, mC.zcla de cemento y 

grava, es un compuesto parllculado; la fibra de vidrio. 

(flberglass), que consta de fibras de vidrio en un pol lmcro, es un 

compuesto reforzado con fibras: y la madera terciada o "trlplay", 

que tiene capas al tornadas de madera chapada con veta, es un 

compuesto laminar. Sl las particulas reforzantes se encuentran 

uniformemente distribuidas, los compuestos particulados tienen 

propiedades isotróplcas; los compuestos flbrados pueden ser tanto 

isotrópicos como anisotrópicos; los compuestos laminares siempre 

tienen un comportamiento anlsotrópico. 

1•1 (b) 

FlG. 2. 1 COHPARACIOff DE LO!i TRE:S TIPOS DE HATERIALES COHPUESTOS. 

(a) COH PARTICULAS, (b) REFORZADO CON FIBRAS Y (e) 

LAHINAR. 

MATERIALES COMPUESTOS REFORZADOS CON PARTICULAS 

¡e¡ 

En los compuestos reforzados con partlculas 1 las particulas 

de un material duro y frágil se encuentran dispersas de una manera 

discreta y uniforme dentro de un material aglupnante denominado 

matriz, siendo éste más blando y dúct1 l. 
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Se pueden subdl vidir los materiales compuestos por part iculas 

en dos categorías generales basadas en el tamaño y la sustancia de 

las partículas que influyen en las propiedades del compuesto. 

Estas dos categorias i ncl uyem 

(a). - Los compuestos endurecidos por dispersión. 

(b). - Los compuestos con partlculas propiamente dichos. 

En los compuestos endurecidos por dispersión el tamaf'io de la 

partícula es muy pequef'io, con diámetro de O. 1 micrones a 2. 5 

micrones (1 micrón= 10-8 metros). Debido a que las particulas 

pequef'ias obstaculizan el movimiento de las dislocaciones, producen 

un efecto pronunciado de endurecimiento. Sólo se requieren 

pequen.as cantidades d'el material disperso. Mientras se tenga una 

dispersión más fina de particulas se originará. una mayor 

resistencia ó endurecimiento. Entonces, el objetivo es tener las 

partlculas lo suf'icientemente pequef'ias Y colocadas lo 

su!'lclentemente cerca entre si para que los movimientos de las 

dislocaciones entre ellas no puedan ocurrir con facl lldad 

produciendo asi el efecto deseado de endurecimiento. Un ejemplo 

de esta categoria es el SAP (slntered alumlnum powder), Polvo de 

Aluminio Sinterizado, el cual es un compuesto de partlculas finas 

de Al20
3 

en una matriz de aluminio que se forma por compactación y 

si terlzación de los polvos, con lo cual se puede aumentar 

significativamente las propiedades de las aleaciones de aluminio a 

altas temperaturas. 
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La segunda categoria se refiere a los compuestos con 

partlculas propiamente dichos, también se les llama compuestos 

partici.Jlados verdaderos ':I son aquellos en los cuales tenemos un 

porcentaje mayor de dispersión y partlculas más grandes, en donde 

la carga está compartida por la matriz y por las partlculas. En 

gene~al, en un compuesto reforzado por particulas, los diámetros 

de las particulas son mayores de 1 micrón, las cuales aunque 

obstaculizan el deslizamiento no lo hacen en forma efectiva. Las 

concentraciones del dispersante en volumen son mayores del 25Y.. 

Los compuestos con part1culas incluyen muchas combinaciones de 

metales, cerámicas y polimeros, y su objetivo es producir 

combinaciones poco frecuentes de propiedades y no para mejorar la 

resistencia. Los mejores ejemplos de los compuestos reforzados 

por partículas son los carburos cementados, los cuales son 

carburos que contienen partículas cerámicas duras dispersas en una 

matriz metál lca; los insertos de carburo de tungsteno uti llzados 

para herramientas de corte en operaciones de maquinado son 

ejemplos tipicos de este grupo. Otros ejemplos los encontramos en 

los cerámicos comerciales, por ejemplo, ladrillos y ruedas de 

esmeri 1; y en muchos pol imeros con rellenas, por ejemplo, el negro 

de humo en el hule vulcanizado. 

MATERIALES COMPUESTOS REFORZADOS CON FIBRAS 

Estos compuestos mejoran la resistencia al 
resistencia a la fatiga, la rigidez y 

esruerzo, la 

la relación 
resistencia/peso, a través de la introducción de fibras 

resistentes, rigidas y frágiles dentro de una matriz más blanda y 
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dúctil. El material de la matriz transmite la fuerza a las fibras 

y proporciona ductllldad y tenacidad, mientras que las fibras 

soportan la mayor parte de la fuerza apl loada. Se emplea una 

enorme variedad de materiales reforzados. Oc todos los materiales 

compuestos, la fibra de vidrio es ciertamente el más conocido, el 

cual está constituido de fibras vitreas en una matriz polimérica. 

Otros ejemplos son la utl l lzacl6n de la paja en los adobes y las 

varillas de acero en las estructuras de concreto. Existen dos 

clases importantes de compuestos rerorzados con fibra: 

l. - Compuestos en los cuales las fibras de refuerzo son 

continuas. 

2. - Compuesto~ en los cuales las fibras de refuerzo son· 

discontinuas y pueden ser simplemente pedazos 

cortados. 

Las f'lbras vltreas cortas orientadas aleatoriamente se encuentran 

presentes en la fibra de vidrio. Se pueden usar arreglos 

unidireccionales de fibras continuas para produ~lr deliberadamente 

propiedades anisotróplcas (Figura 2. 2). 

(b) 

F'IC, 2, 2 VARIAS HORFOLOCIAS DE COHPUESTOS REFORZADOS CON F'IDRAS. 

(a) FIBRAS CONTINUAS UNIDIRECCIONALES Y (b) FIBRAS 

DISCONTINUAS ORIENTADAS AL AZAR. 



Los materiales reforzantes se ordenan tambllln en una variedad 

de orlentaclones. Las fibras también pueden colocarse en f'orma de 

telas o ser producidas en f'orma d.c cintas. Se pueden cambiar de 

orlentaclón en las capas alternadas de cintas (Figura 2.3). 

1•1 (bJ 

flC, 2.3 DIFERENTES ORlEITTACIOHES EH ARREGLOS DE FIBRAS, 

(al FIBRAS ORTOCOHAt.ES Y lb) FlDRAS EN CAPAS HULTIPLES,. 

MATERIALES COMPUESTOS LAMINARES 

Los compuestos laminares incluyen recubrimientos muy 

delgados. superf'lcles protectoras más gruesas, revestimientos, 

elementos bimetál lcos o blmetales, laminados y muchos otros. 

Laminares. Los laminares o laminados son capas de materiales 

unidos por un adhesivo orgánico. Un compuesto laminar muy 

conocido es la madera contrachapada o Triplay. 

Recubrlmlentos duros. Son capas superficiales duras 

resistentes al desgaste que son depositadas sobre materiales más 

suaves y dúctiles mediante técn.lcas .de soldadura por fusión, con 
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la flnal1dad de brindar un recubrimiento protector. Las 

aleaciones para tal objeto incluyen clases endureclbles de actro, 

hierros y aceros que producen carburos de alta dureza, aleaciones 

a base de cabal to y ciertas aleaciones no f'errosas. 

Hetales de revestlmlento. Los materiales para este f'in son 

compuestos metal-metal. Los materiales de revestimiento tienen 

una combinación de buena resistencia a la corrosión y al ta 

resistencia. Un ejemplo de este tipo es el Alelad, que es un 

compuesto en el cual el aluminio comercialmente puro se une con . 

aleaciones de aluminio de mayor resistencia. El aluminio puro 

protege de la corrosión a la aleación más resistente. 

Blmetales. Son compuestos laminares producidos por la unión 

de dos tiras de metal con diferentes coef'icientes de di lataci6n 

térmica, que hacen al material sensible a los cambios de 

temperatura. Los bimetales pueden actuar como interruptores de 

circul tos~ as1 como termostatos. 

Huchos compuestos laminares son disefíados para mejorar la 

resistencia a la corros16n mientras se mantiene un bajo costo, 

al ta resistencia o bajo peso. Otras aplicaciones importantes 

Incluyen una superior resistencia al desgaste o abrasión, una 

mejor apariencia y caracterlsticas poco usuales de expansión 

térmica. 

34 



ESTRUCTURAS DE TIPO EMPAREDADO O "SANDWICH" 

Los materiales emparedados son materiales compuestos 

elaborados a partir de un material l lgcro de baja densidad puesto 

entre capas s61 ldas densas. El emparedado combl na un peso general 

baJo con una rigidez excelente. Un ejemplo importante es la 

estructura en pa~al utilizada en las aeronaves. Puede producirse 

un panal pegando entre si tiras delgadas de aluminio en sitios 

apropiados. El material del panal es desplegado o expandido para 

producir un panel celular de muy baja densidad que por si mismo es 

inestable (Figura 2.4). Cuando se pega una hoja de aluminio a 

cada lado del panal, se ·obtiene un emparedado muy rigido, f'uertc y 

excepcionalmente 1 lgero. 

rrc.2,4 ESTRUCTURA DE PANAL. LAHINA HUY DELGADA DE ALUHINlO ES 

PEGADA EN PUNTOS sru:cc10NADOS y DESPUES SE LE EXPANDE 

EN FORHA DE UN PANEL CELULAR. CON HOJAS DE ALUHINIO HAS 

GRUESAS CONTRAPUESTAS AL PANEL SE OBTIENE UNA ESTRUCTURA 

FUERTE Y RICIDA. 
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ESTRUCTURAS DE TIPO EMPAREDADO O "SANDllICH" 

II. 2. - PROPIEDADES Y CARACTERISTICAS DE LOS MATERIALES COMPUESTOS 

los materiales compuestos son 

se encuentran en etapas de 

todavla no se hallan en plena 

En general, debido a que 

relativamente nuevos y aún 

lnvestlgac16n y desarrollo, 

utlllzaclón y, en consecuencia, existen dudas razonables sobre su 

comportamiento en todo tipo de condiciones. 

Asi, algunas de las propiedades consideradas como positivas 

en los materiales compuestos todavía no están lo suficientemente 

respaldadas, siendo el paso del tiempo y las sucesivas pruebas y 

ensayos a los que se les vaya sometiendo, los que deberán poner en 

evidencia las posibles anomalias, si es que existen. 

No obstante, existen una serle de caracterlstlcas post tlvas 

de los materiales compuestos plenamente verificadas y por las que 

estos materiales son cada vez más apreclados y, en el f'uturo, tal 

vez, sus grandes ventajas los hagan insustituibles para ciertas 

aplicaciones. 

VENTAJAS 

Entre las propiedades y caracteristlcas f'unclonales 

consideradas como positivas se tienen las sigui~ntes: 

Muy baja densidad, entre 1 y 2 gr/cm3 los materiales 

compuestos más avanzados y de 2 a 3 gr/cm3 los materiales 

con matriz de poliéster y fibra de vidrio. 

Elevadas resistencias mecánicas a los principales 

esfuerzos, simples y combinados: tracción, compresión, 

f'lexión, torsión, etc. 
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- Como consecuencia de las dos propiedades anteriores. con 

los materiales compuestos se consiguen los más altos 

valores de resistencia mecánica y módulo elástico 

espec1.ficos (por unidad de peso) existentes. 

- Elevada resistencia a los agentes externos atmosféricos 

(corrosión), quimlcos (ácidos y bases), abrasión, etc. 

- Acepta.ble resistencia, en general, a las temperaturas 

actuales de operación. 

- Buena resistencia a la llama (inflamable). 

- Menor consumo de energia, en su producción que la 

requerida para la obtención de cualquier metal o aleación 

metálica. 

- Coeficientes de dilatación prácticamente nulos y, como 

consecuencia, bajas deformaciones en las estructuras de 

estos materiales. 

- Bajos costos de mantenimiento operativo, por ausencia de 

corrosión. 

- Posibilidad de fabricar estructuras complejas en una 

operación única, con la casi ausencia de mecanizados, por 

lo que los costos de las fases de montajes secundarios de 

los diversos elementos quedan sensiblemente disminuidos. 

- Como consecuencia de la ausencia práctica de mecanizados, 

el material desperdiciado (rebabas ';/ virutas) en los 

procesos de fabricación es muy inferior, tan sólo de un S 

al 15Y. del material empleado en la pieza, en comparación 

con algunas piezas metálicas, que arrojan desperdicios de 

material del orden del 60 al 80?.. 
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Pos! bll ldad, como consecuencia de las e levadas 

resistencias especificas, de ser apl lcados los materiales 

compuestos en estructuras sometidas a fuertes cargas 

inerciales. 

- Mayores resistencias a la fat lga, en general, de los 

materiales compuestos frente los materiales 

tradicionales y, por consiguiente, con mayor vida útil en 

condlclones operativas. 

- Baja transmisión de las vibraciones, del calor y de la 

electricidad (dleléctricos). 

- Poslbll ldad de optimizar la orientación de las fibras 

(anlsotropla), para "hacer a la medida" el material de la 

pieza o estructura, con el fin de cubrir las exigencias de 

resistencia y rigidez de las mismas. 

- La elevada rigidez especifica de los materiales compuestos 

y, sobre todo, la gran dlreccionalldad de las propiedades 

de los compuestos de fibra de carbono, les proporcionan 

excelentes comportamientos aeroelásticos, con una sensible 

meJora de las superficies aerodiné.mlcas en las aeronaves 
supersónicas, 

- Alta capacidad de absorción de energia, con buenas 

condiciones de amortiguamiento. 

- Para ciertas aplicaciones eléctricas, 

propiedades dieléctricas, ausencia de 

conductividad térmica. 

presentan buenas 

magnetismo y baJa 

- Simplicidad en el número de elementos que forman las 

estructuras de materiales compuestos, es decir, conjuntos 

más integrados, en comparación con las mismas estructuras 

real izadas con materiales tradicionales. 
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- Bajo perfil RADAR, con capacidad para la absorción de 

ciertas ondas de radio. 

- Dificultad en la propagación de cualquier tipo de grieta 

en las estructuras a base de estos materiales. 

- Las uniones mecá.nicas en estos materiales por medio de 

adhesivos adecuados de naturaleza análoga a la matriz, son 

muy eficaces teniendo una vida prácticamente 11 imitada si 

las zonas a ensamblar se preparan convenientemente. 

- Cuando mejoren las condiciones de los procesos, 

estos materiales entrarán como sus ti tutes de materiales 

escasos o de interés estratégico. 

DESVENTAJAS 

Frente las prop 1 edades ventajosas mene i o nadas 

anteriormente, existen otras caracteristicas de los materiales 

comouestos que en la actualidad, y mientras no mejoren las 

tecnologias, resultan negativas para conseguir una mayor 

introducción de aquéllos en los diversos sectores industriales. 

Estas propiedades negativas o menos favorables, de los 

materiales compuestos, pueden resumirse de la sigulente manera: 

- Debido a los elevados costos de obtención de fibras y de 

los procesos de elaboración de materiales compuestos casi 

siempre resulta más cara una estructura de material 

compuesto que la equivalente en material metálico¡ por 

ello, los materiales compuestos avanzados sólamente se 

utilizan en casos muy especiales y de gran responsabilidad 

(crltlcos), es decir AERDNA!Jf!CA/ASTRDNA!Jf!CA. 

- Las bases de datos utlllzables para disefios de materiales 

compuestos no están siempre disponibles o fiables. 
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- Su inherente "anlsotropla" y su naturaleza frágl l hace que 

el proceso de dlseflo de estructuras con los materiales 

compuestos sea bastante más complejo que para los 

materiales metálicos, debiendo hacer uso, generalmente, 

del dlseflo asistido por computadora (CAD}. 

- Los procesos de manufactura de los materiales compuestos 

son, en la actualidad, laboriosos y complejos, requiriendo 

equipos muy costosos, con un control de calidad extrlcto 

en todas las fases del proceso y de todas las variables 

que intervienen en el mismo. Aunque se tiende a la 

automatización (talleres flexibles y robot izados), los 

procesos son todavla demasiado artesanales. 

- Debido a la compleJldad de los procesos de obtención de 

materiales compuestos existen problemas de repetitlvldad 

del producto. 

- Existen actualmente ciertos puntos sin aclarar en cuanto 

a comportamiento, al no saberse con suficiente precisión 

la respuesta de los materiales compuestos en servicio. 

Evidentemente, es un problema de tiempo en la utilización 

de éstos. 

Por el momento, hay falta de disponibllidad de materias 

primas si no existe fabricación nacional de las mismas; en 

consecuencia, dichos materiales pueden considerarse 

altamente estratégicos. 

- El control y la garantla de calidad en los productos y 

procesos de materiales compuestos todavia estén en etapas 

tempranas de desarrollo. 

- La correcta elección de la fibra y la matriz para que sean 

compatibles y respondan adecuadamente a sus respectivas 
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funciones en el material compuesto, asi como la elección 

del proceso adecuado de preparación de éste, requieren, a 

veces, estudios profundos de investlgaclón. 

- Existe cierta problemática en la fragl l ldad, tipo de 

fracturas, falta de deformabilldad, f"atlga, métodos de 

reparación, etc. de los materiales compÜestos. 

- Hay ausencia de una teoria que pueda describir la 

respuesta real del material compuesto a las diversas 

condiciones en las que se ve sometido. 

- La anisotropla, que resulta una ventaja empleada de forma 

adecuada al permitir optimizar dlsef'ios, puede convertirse 

en un grave problema si no se tiene presente la 

direccionalidad del material compuesto ante la aplicación 

de los esfuerzos principales, ya que la falla no se 

produce necesariamente a consecuencia de la carga 

dominante, lo que puede conducir al fracaso del proyecto. 

- La ausencia de "plasticidad" en los materiales compuestos 

hace que la concentración de esfuerzos, en las uniones 

mecánicas, no se libere como en el caso· de los metales y, 

al no poderse analizar completamente de forma teórica se 

debe obtener experimentalmente, para la configuración 

elegida, la concentración de esfuerzos resultantes. 

- Asimismo, la falta de ''plasticidad" conduce a pocas 

posibilidades de corrección de errores en el proceso de 

fabricación de estructuras con materiales compuestos. 

- Las uniones mecá.nlcas en materiales compuestos son menos 

eficientes que en los materiales metál leos, con mayor 

riesgo de falla con propagación instantánea. Para las 

uniones con piezas de material compuesto debe recurrirse 

al adhesivo adecuado para cada aplicación, lo que resulta 
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un claro inconveniente que complica el disei\o de este tipo 

de estructuras. 

- En general, los materiales compuestos tienen ciertos 

problemas de absorción de humedad. Las mejores matrices 

frente a la humedad son las fenól icas. 

- En algunos materiales compuestos existen 

adhesividad entre matriz y fibras, siendo 

problemas de 

las resinas 

epoxy las mejores en cuanto a la adhesividad de las 

matrices y, las aramidas (KEVLAR) las fibras que peores 

condiciones de adhesividad presentan. 

- A diferencia de los metales y aleacione?, en los que el 

mecanismo de propagación de grietas es perfectamente 

conocido, no se sabe nada de este mecanismo en los 

materiales compuestos aunque la experiencia haya 

demostrado, conf'orme ha quedado dicho en las propiedades 

positivas (ventajas) de estos materiales, que existen 

dificultades en la propagación de cualquier tipo de 

grietas en los materiales compuestos. 

II. 3. - MATERIALES COMPUESTOS IITILIZADOS EH AEROHAtrrICA 

La introducción de los materiales compuestos en la industria 

aeronáutica se ha venido desarrollando durante los últimos veinte 

afies. Esta introduccion se basó en la búsqueda de un mayor 

rendimiento general, al considerar que las aleaciones ligeras 

alcanzarlan poco a poco su máximo desarrollo, siendo los 

materiales compuestos una alternativa de sustitución. En un 

principio se utilizaron en piezas decorativas, pisos, paneles 

laterales y superiores, elementos auxiliares y otras piezas de la 

estructura secundarla, hasta llegar con los materiales compuestos 

avanzados a base de fibra de carbono a la estructura primaria del 

avión (parte de la estructura con repercusiones catastróficas en 
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el caso de rotura), primeramente en los aviones de combate y, en 

la actualidad, en los civiles. 

Desafortunadamente, en los afias 70' s la industria aeronáutica 

se apropió del término "material compuesto" para definir un grupo 

muy particular de materiales: los reforzados con f lbras de alta 

reslstencla. Por lo tanto, material compuesto es, en general en 

la ai;tronáutlca actual, sinónimo de material reforzado con fibras, 

siendo en consecuencia estos materiales los que han tenido mayor 

desarrollo en dicha industria, salvo la particularidad del 

material compuesto a base de estructura de tipo "sandwich", que 

también se ha desarrollado de manera importante. En la industria 

aeronáutica estos dos tipos de materiales compuestos son los que 

han probado ser dentro de su claslflcacl6n los que en mayor parte 

cumplen con los requerimientos técnicos, los cuales han sido 

fundamentados en las necesidades presentes y futuras de la 

aeronáut lea. 

Los materiales compuestos a pesar de sus excelentes 

caracterlstlcas de resistencia de todo tipo (las cuales fueron 

mencionadas en su momento) que los hacen cumplir con las 

exigencias requeridas, tienen el conocido inconveniente de que 

siguen siendo materiales caros, tanto por el valor de las fibras 

desarrolladas recientemente como por los artesanales procesos de 

fabricación de piezas. 

Por ello resulta necesario real izar proyectos de forma 

racional, que supongan soluciones lo más rentables posibles, por 

emplear menor número de elementos en los conjuntos y por conseguir 

la eliminación de operaciones de mecanizado. recurriendo a la 

obtención de piezas terminadas partiendo directamente del molde. 

Como se dijo anteriormente, la lntroducc16n de los materiales 

compuestos en la industria aeroáutlca se basó en la búsqueda de un 
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mayor rendimiento general de las aeronaves. al considerar que las 

aleaciones ligeras alcanzarlan un punto de máximo desarrollo y que 

las exigencias técnicas propias de la aeronáutica seguirian en 

ascenso continuo, Inicialmente la presencia de estos materiales 

en las aeronaves fue poco importante, pero paulat lnamente han ido 

tomando mayor importancia hasta el grado de sustituir a los 

materiales metálicos en algunos componentes estructurales de las 

aeronaves considerados como crltlcos (estructura primaria). Esta 

sustitución se debió a que conforme los materiales compuestos 

fueron desarrollándose, se empezaron a encontrar ventajas 

evidentes frente a los materiales metál leos sustl tul dos. 

Los materiales compuestos presentan las siguientes tres 

grandes ventajas frente a los materiales metálicos a los que 

sustituyen, siendo éstas, en general, las má.s significativas para 

la industria aeronáutica comercial: 

1) REDUCCION DE PESO 

Para una misma resistencia y rigidez, la estructura fabricada 

con materiales compue~tos es má.s ligera que su equivalente 

metálica. 

Esta ventaja de peso, la más importante de las que ahora 

citamos y que ha supuesto el éxito de estos materiales, significa 

en último término menores costos operativos, al reduc::ir el consumo 

de combustible o mayores ingresos, al poder aumentar la carga 

(ltil (pasajeros o mercanclas). 

2) FLEXIBILIDAD DE DISERo Y FABRICACION 

Las innumerables combinaciones posibles entre matrices, 

fibras, porcentaje de fibra en el compuesto y dlsposlcl6n de las 
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fibras en la matriz permiten una gran libertad de dlseflo de la 

estructura. 

Las técnicas de moldeo utllizadas en la fabricación de 

estructuras con materiales compuestos permlten conseguir de forma 

econ6m1ca geometr1.as muy complejas y reducir el número de 

componentes de la estructura. 

Es posible asl disef\ar estructuras muy cflcientes tanto en 

peso como en caracterist1.cas aerodinámicas. 

3) RESISTENCIA A LA FATIGA Y A LA CORROSION 

Las estructuras fabricadas con estos materlales poseen una 

res1stenc1a a la fat1.ga muy superior a las fabricadas con 

materiales metál leos y tampoco presentan los problemas de 

corrosión propios de éstas. 

De estas dos cual ldades es de esperar una mayor vida en 

servicio y una reducción de los costos de mantenimiento. 

Desgraciadamente, en la industria aeronáutica la ut111zac16n 

de materiales compuestos presenta desventajas s1gn1f.'icatlvas: 

La gran cantidad de parc\metros que es necesario controlar 

durante el proceso de f.'abrlcaclón y la dlficultad de su 

mecanización, hacen que el control de cal ldad del mismo sea 

costoso y que e 1 número de piezas rechazadas en la i'abricac16n sea 

alto. Esto encarece el precio de las piezas aceptadas. 

Las estructuras fabricadas con materiales compuestos son más 

sensibles a los impactos que las estructuras metál leas, por lo que 

los daftos por esta causa producidos en las operaciones de despegue 

y aterrizaje, en los estacionamientos de los aeropuertos o en los 

hangares de mantenimento, son más costosos de reparar que los 

producidos por la mlsma causa en las estructuras tradicionales. 
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Por la menor conductividad de estos materiales, el erecto de 

los rayos que pudieran alcanzar al avión en zonas de tormenta es 

importante, produciéndose zonas quemadas de costosa reparación. 

La reparación de estas estructuras requiere materiales que 

deben ser almacenados a muy bajas temperaturas y, pese a el lo son 

de vida muy corta, con lo que se presentan problemas de stocks. 
Al igual que la fabricación, las reparaciones deben real izarse en 

zonas de gran limpieza, humedad y temperatura controladas. El 

control de calldad de las mismas es también muy exigente. La 

asimllación de las nuevas tecnologías ha requerido, y requerirá en 

el futuro, un gran esfuerzo del personal encargado del 

mantenimiento de las aeronaves. 

A continuación daremos una breve expl lcaclón de las 

principales fibras y matrices utilizadas en aeronáutica: 

al Fibras de V1dr1o "E" y "S". 

Las fibras de VIDRIO fueron de las primeras utilizadas 

para reforzar las matrices polimérlcas, para constituir los 

prlml ti vos materiales compuestos. Los primeros usos de dichas 

fibras fueron en condiciones no direccionales por lo que se exlgia 

menos homogeneidad y calidad de las mismas. Actualmente se 

prefiere la anlsotropia en la función de las fibras y, en 

consecuencia, se requieren al ta homogeneidad y pureza. 

Entre estas fibras cabe citar las variedades: E y S, con 

diámetros de 3 a 30 micras y resistencias desde 340 a 444 kg/mm2. 

Las fibras de vidrio "E" son las más utilizadas, presentando una 

buena relación eficacia/costo. Precisamente con la fibra "E" como 

material reforzante y la resina de poliéster como matriz soporte 

se ha formado el material compuesto de mayor consumo. La fibra de 

vidrio más resistente es la "S" con 444 kg/mm2 de carga de rotura. 
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Las aplicaciones en aeronáut lea son ·en estructuras 

secundar las y elementos f:\UXl llares. 

b) Fibras de Aramldas (Kevlar). 

La fibra ARAMIDA K.evlar 49 es la más utl lizada en la 

f'abricacl6n de materiales compuestos cuando se requiere la mayor 

resletencla especifica y un aceptable módulo elé.stlco especifico. 

Al igual que la fibra de vldrio, las aramldas resisten 

al calor (hasta 1B0°C) y al frio, A partir de los 425°C comienzan 

a carbonizarse. 

Resisten a la acción de agentes quimlcos y las 
radlaclones ultravioleta. 

tas fibras aramldas, por el momento, presentan dos 

problemas: por un lado son fibras relatlvamentes costosas y, por 

otro lado, poseen una baja adherencia con matrices pollmérlcas. 

Las Aramldas son de las fibras cqnocldas con menor 

densidad y mayor resistencia a la rotura, utllizé.ndose en la 
fabricación de estructuras secundarlas sometidas a la acción de 

impactos y choques. 

e) Fibras de Garban (Grafito). 

De las denominadas fibras de CARBON ó GRAFITO se 

obtienen tres variedades: 

1) De al ta resistencia; su resistencia es superior a los 230 

kg/mm2
• 

2) De alto módulo elé.stlco; su módulo es superior a 40,000 kg/mm2. 
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3) De muy alto módulo elástico; su módulo es superior a 50,000 

kg/mm2. 

El coeficiente de expansión térmico negativo de la fibra 
de carbón permite el diseño de elementos con coeflclentes de 

expanslón práctlcamente nulos, por medlo del adecuado posicionado 

de las flbras en la matrlz. Sln embargo, las fibras de carbón 

presentan el inconveniente de su baja resistencia al lmpacto por 

lo que, cuando lnteresn esa cuall.dad, se soluciona mediante la 

constitucl6n de hibridos con fibras de aramldas, que son las 

que mejor reslsten al impacto. 

Por otra parte, los costos de la fibra de carbón son. 

todav1a demasiado elevados para que su ulilización en materiales 

compuestos sea difundida con mayor- medida en otros sectores 

lndustrlales dlstintos al aeronáutlco. 

Estas flbras son utillzadas en- estructuras primarias de 
los aviones comerciales más avanzados. 

d) Fibras de Boro. 

Estas fibras presentan excelentes valores de reslstencla 

a la tracción, compreslón y módulo elástlc~, con densldades 

relativamente bajas (inl'eriores al alumlnlo). La flbra de boro se 

utlllza en casos muy critlcos, debldo a su elevado costo y 

toxicidad, en materiales compuestos de matriz metál tea 

prlncipalmente. 

e) Fibras Ceramlcas. 

Hasta este momento las flbras CERAMICAS han tenido po\!a 

difuslón lndustrlal. Son compatibles con las matrices metálicas 

y, pos1blemente, constitu1rán el campo de los materlales 

compuestos de al tas temperaturas. 
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Las fibras cerámicas más conocidas son las de Carburo de 

Silicio (SlC). las cuales son utilizadas en la construcción de 

blindajes de poco peso. 

f) Fibras Hetálicas. 

Estas fibras (Al, Fe, Nb, Ho, Ta, Ti, W, etc.) se 

emplean fundamentalmente como reforzantes de matrices metál lcas. 

Tienen como desventaja frente las orgánicas 

inorgánicas su alta densidad, su elevado precio y, sobre todo, sus 

bajas caracterlstlcas mecánicas especificas. Actualmente se 

encuentran en perlado experimental y, en consecuencia, su uso 

todavla no se halla a nivel industrial. 

g) Natrices de Resinas de Poliester. 

Son el tipo más común de matriz para materiales 

compuestos asociadas con fibras de vidrio. 

con buenas propiedades eléctricas y 

caracterl st leas mecánicas y buena 

Son resinas baratas, 

dieléctricas, buenas 

resistencia qui mica 

(especialmente a los ácidos), pero con el inconveniente de 

presentar contracciones en el ciclo de curado (6 a lOY.}, 

provocando microgrletas que no se propagan, en general, por la 

estructura del material compuesto de una forma peligrosa. Se 
utl l lzan en estructuras secundarlas. 

h) Hatr lees de Resinas Fenóllcas. 

Son resinas que exigen muy al tas presiones para evitar 

la formación de poros, por la gran cantidad de volátiles que se 

forman en la pollmerlzacl6n. Presentan buena. resistencia a los 

ácidos. buenas propiedades dieléctricas (excepto al arco}, alta 

resistencia al calor y a la humedad. Otra ventaja de las resinas 

fen611cas es que pueden ut 1 llzarse con temperaturas de hasta 

300°C. Se utilizan en aeronáutica (paneles de aviónica, 
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revestimientos interiores de aeronaves, etc. l por la baja emlslón 

de humos en caso de incendio. 

i) Hatrices de Resinas Epóxis. 

Son las matrices con las que se consiguen los materiales 

compuestos con mejores propiedades mecánicas, debido, básicamente, 

a la al ta adherencia de las epoxy a las fibras más desarrolladas y 

a la baja contracción del material durante la polimerización y 

curados (elevada estabilidad dimensional). 

Sus propiedades pueden variar extensamente mediante 

modificaciones en la estructura qui.mica básica de las resinas 

epoxidicas. Los materiales compuestos a base de estas resinas 

resisten perfectamente a cualquier tipo de fuerza mecé.nlca 

(estática y dinámica) y a los agentes exteriores y qui.micos. 

Las temperaturas de servicio son relativamente bajas, de 

SOº a 120ºC, pero existen resinas epoxy que pueden soportar hasta 

los 200ºC. Se utilizan en estructuras primarias. 

jl Hatrlces de Carbon (Grafito). 

Dan lugar a materiales compuestos de muy altas ventajas, 

muy costosos y para aplicaciones muy criticas (toberas de turbinas 

de gas, frenos para ruedas del tren de aterrizaje y, en general, 

para todas aquellas piezas que deban soportar ·altas temperaturas 

con elevados choques térmicos y fuerzas mecánicas de gran 
magnitud). 

k) Hatr lees Cerámicas y Hetállcas. 

Todavia no han alcanzado la etapa industrial, estando en 

la fase de investigación y desarrollo en los laboratorios, 

estribando su dificultad en la consecución de: 1) una buena 

adherencia matriz-flbra sin disminución de las propiedades 
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mecánicas del material compuesto correspondiente y 2) la ausencia 

de porosidad. Estas matrices representan en la actualldad un 

importante reto tecnológico. 
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CAPITULO III. - CRITERIOS GENERALES SOBRE LA SELECCION DE 

MATERIALES 

INTRODUCCION 

En el capitulo anterior fue definido el concepto de material 

compuesto, sus tipos, su clas1f1cac16n, el origen de su apl1cac16n 

y su desarrollo en la industria aeronáutica; estableciendo sus 

ventajas y desventajas generales, espec1flcando aquel las ventajas 

que hicieron de estos materiales, candidatos a suplir a los 

metales y aleaciones en componentes estructurales aeronáuticos 

importantes. AsL también se determinaron las desventajas de 

aplicaclón en esta industria, las cuales fueron minlmas en . 

comparación con las ventajas. 

Es importante hacer notar que el proceso· de sustitución de 

metales y aleaciones por materiales compuestos, a los cuales 

hacemos referencia, no fue un proceso fácl 1 y rápido, por el 

contrario, ha llevado un desarrollo gradual de mucha 

investigación, que aún hoy en dia continúa en forma ascendente. 

Esta investigación se realiza con la finalidad de conocer más 

profundamente las caracteristicas de rendimiento de los 

materiales, tanto sustitutos como sustituidos, asi como el de 

establecer normas, criterios y métodos de evaluación que conformen 

un proceso de selección de materiales bien definido y en continua 

mejora. Es precisa.mente este proceso de selección de materiales 

el que ha servido como base para la sustitución de algunos 

materiales por otros, tanto en el campo de la aeronáutica como en 

otros campos de la ingenieria. Cada uno de estos campos contiene 

sus propias variantes, caracteristicas y condiciones especificas 

para un proceso particular de selección de materiales, el cual 

proviene de un proceso común basado en cri te_rios y métodos de 

evaluación generales, que permiten la selección adecuada de los 

materiales en la mayoria de las situaciones y/o problemas de 

ingenleria relacionados con la selección. Es por esto que, 

resulta importante dar a conocer los criterios generales de este 
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proceso común de selección de materiales, ya que con el 

conocimiento de dicho proceso comprenderemos que toda selección de 

materiales está sustentada bajo un proceso perfectamente 

establecido y que la sustltuclón de unos materiales por otros es 

un proceso que de ninguna forma se debe real lzar de manera 

aleat.orla y mucho menos en una industria, como la aeronáutica, en 

que estos tlpos de decisiones traerian consecuencias desastrosas. 

De ahi, la importancia de conocerlo. 

III.1.- EL PROBLEMA DE LA SELECC!ON DE llATERIALES 

La selección de un material apropiado es un paso clave en el 

proceso de diseño porque es la decisión crucial que une los 

cálculos y los trazos de computadora de un dibujo de lngenieria 

con un dlsef'io realizable. La importancia de este proceso de 

decisión puede ser apreciada cuando uno se percata que existen más 

de 40, 000 aleaciones metál leas de uso común y aproximadamente un 

número cercano de materiales no metál leos, incluyendo los 

materiales compuestos, en ingenieria. Una inapropiada selección 

del material nos puede llevar no solamente a la fractura del 

producto o componente, sino también, a un costo innecesario. El 

seleccionar el mejor material para una parte involucra más que 

seleccionar el material que tiene las propiedades que proveen un 

rendimiento de servicio necesario de funcionamlento; también está 

intimamente conectado con el procesamiento del material hasta el 

producto terminado. Asi, una pobre selección .del material puede 

sumarsele al costo de manufactura un incremento innecesario del 

costo del producto. También, las propiedades del material pueden 

ser cambiadas según el proceso y pueden afectar al rendimiento 

durante el servicio del producto. 

selección del material debe de 

Cuando nos damos cuenta que la 

estar basada tanto en las 

propiedades del material (rendimiento del producto) y del 

procesamiento del material (producto manufacturado), el número de 

posibles combinaciones entre las propiedades y el procesamiento 

del material no es restringido. 
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Hucho de la selección de materiales está basada en 

experiencias pasadas. Lo que f'uncion6 con anterioridad es 

obviamente una solución, pero no necesariamente la solución 

óptima. No hace mucho tiempo, la selección de materiales era 

considerada como una parte minima del proceso de diseño. Los 

materiales eran seleccionados de manuales con un limite para 

elegir y basándose en información limitada sobre datos de 

prop~edades. Hoy en dia, sin embargo, lo anterior no es 

suf'iciente para la mayoria de los procesos de dlsef\os. En muchas 

apl lcaciones avanzarle - , como en la aeronáut lea, los materiales 

están sujetos a los l irnl tes de sus propiedades ya que los 

requerimientos de servicio son muy severos, de tal forma que la 

selección de materiales ya no se limita sólo a manuales sino que 

también se cuenta con otros elementos de información. Además de 

esto aparece un nuevo problema, estamos entrando en una era de 

encarecimiento de materiales; la selección de materiales con una 

base histórica muy pronto será imposible, porque el material 

requerido puede no ser adquirido. As i , ahora más que nunca 

existe una gran necesidad de la selección de materiales sobre 

bases racionales. 

En muchas operaciones de manufactura el costo de los 

materiales puede llegar a un monto de hasta más del 50X del costo 

total. 51 se tiene, por ejemplo, un alto grado de automatización, 

se tendrá, por consiguiente, una disminución en el costo unitario 

de trabajo y asi mismo se tendrá un alto porcentaje del costo 

total, el cual será debido a los materiales. Por el contrario, en 

muchas otras operaciones de manufactura, el costo debido a los 

materiales puede reducirse en porcentaje con respecto al costo 

total. Si se tiene, por ejemplo, como en el caso de la 

aeronáutica con respecto a los materiales compuestos, procesos de 

fabricación laboriosos y complejos, éstos llegan a ser casi 

artesanales. Se tendrá, por consiguiente, una dlsmlnucuón 

significativa del porcentaje del costo total referente a los 

materiales y, en consecuencia, se tendrá un al to porcentaje del 

costo total debido al trabajo requerido para procesarlos. 
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Asi pues, en esta sencilla comparación se tienen entonces 

algunas de las bases racionales (no históricas) referentes a 

relacionar materiales y procesos, que se deben tomar en cuenta 

para la selección de mater1ales y poder asi elegir la alternativa 

más conveniente. 

III.2.- CARACTERISTICAS DEL RENDIMIENTO DE LOS MATERIALES 

Los requerimientos de rendimiento o funcionalidad de un 

material usualmente están expresados en términos de propiedades 

fisicas, mecánicas, térmicas, eléctricas quimicas. Las 

propiedades de los materiales son la interacción entre la 

estructura básica y la composición del material con el . 

funcionamiento en servicio del producto (figura 3.1). 
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La meta final de la ciencia de los materiales es el predecir 

cómo se pueden mejorar las propiedades· de ingenieria, 

comprendiendo cómo controlar las diversas caracteristicas de la 

estructura. La estructura puede variar desde las dimensiones 

atómicas hasta las dimensiones de una ruptura macroscópica en una 

unión. Los principales métodos de alteración de una estructura 

son: a través del control de la composición quimlca (aleaciones), 

tratamiento térmico, tratamientos mecánicos y composición 

estratégica de propiedades flsicas y quimicas mediante diversos 

materiales (materiales compuestos). 

Usualmente se cuenta con propiedades de materiales que son 

razonablemente fáciles de determinar, que son moderadamente . 

reproducibles y que son asociadas con la respuesta de un material 

que está bien definido y está relacionado con una respuesta 

fundamental. Sin embargo, por algunas razones de conveniencia 

tecnológica, a menudo, además de determinar la propiedad del 

material, también se determina el modo de t:alla del material 

relacionada con esa propiedad. 

La figura 3. 2 muestra las relaciones entre los modos de falla 

comunes y las propiedades mecánicas más cercanamente relacionadas 

a las fallas. Nótese que en muchos de los modos de ralla, dos o 

más propiedades mecánicas interactúan para controlar el 

comportamiento del material. Además, las condiciones de servicio 

que se encuentran en algunos materiales en general son más 

complejas que las condiciones de prueba utilizadas para medir las 

propiedades del material. La condición de servicio consiste de 

una superposición compleja de medios ambientes, como por ejemplo 

lo es el esfuerzo r1uctuante (fatiga) a alta temperatura (f'luencla 

lenta) en una atmósfera altamente oxidante (corrosión). Las 

pruebas de simulación de servicio especializadas son desarrolladas 

en "materiales con propiedades ideales" para complejas condiciones 

de servicio. Finalmente, el mejor candidato de los materiales 

debe ser evaluado en pruebas de prototipo o prt.iebas de campo para 

evaluar su rendimiento bajo condiciones reales de servicio. 
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Las propiedades del material usualmente son normal izadas a 

través de especificacione:;. Existen dos tipos de especif'lcación: 

especificaciones de rendimiento y especificaciones del producto. 

Las espec1flcaclones de rendimiento delinean los requerimientos 

elementales de funcional !dad del producto y fl.Jan los paré.metros 

bé.slcos sobre los cuales el dlsef'lo debe desarrollarse. Esté.o 

basados en la necesidad de que el producto deba satlsf'acer 

condiciones, en una evaluación, de lo que prt bablemente resulte 

riesgoso y provoque fallas. Las especlf lcaclones del producto 

definen condiciones bajo las cuales los componentes de los dlsel'ios 

son adquiridos manufacturados. Las propledades de los 

materiales son una parte importante de las especificaciones del 

producto. 

La tabla 3.1 provee una lista completa de las caracteristicas 

de rendimiento de los materiales. Puede servir como una llsta de 

chequeo en la selección de materiales para asegurarse de que 

ninguna propiedad importante sea omitida. 
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11 I • 3. - PROCESO DE SELECCION DE HA TER! ALES 

La selecc16n de materiales basada puramente en lo racional 

está lejos de ser sencilla. El problema no solamente radica en 

que frecuentemente se hace dlf'lcll por la insuficiencia o 

inexactitud de los datos de las propl.edades, sino también es 

tipicamente una de las decisiones hechas en presencia de múltiples 

restricciones sin una función objetiva clara: Un problema de 

selección de materiales usualmente involucra una o dos situaciones 

diferentes. 

1) La selección de los materiales para un nuevo producto o un 
nuevo dlsef\o, 

2) La reevaluación de un producto o disef\o ya existente para 

reducir costos, incrementB.f" la seguridad, mejorar el 

rendimiento, etc. 

Generalmente, no es posible aprovechar el potencial completo 

de un nuevo material a menos de que el producto sea redisef\ado 

para explotar tanto las propiedades como las caracteristicas de 

manUfactura del material. En otras palabras, una simple 

sustltuclón de un nuevo material sln cambiar el d1seño raramente 

provee una utilización óptima del material. Muy frecuentemente, 

la esencia del proceso de selección de materlales no es que un 

material compita contra otro para su adopción; por el contrario, 

es que los procesos asociados con la producción o fabricación de 

un material compitan con los procesos asociados del otro. Por 

ejemplo, la fundición a presión en dado de una aleaci_ón base en el 
zinc puede competir con el formado por inyección de un pol imero; o 

el forjado de un acero puede ser reemplazado por un producto 

formado con lámina debido al mejoramiento en la soldadura. 

El proceso de selección, como cualquier otro aspecto en el 

disefio de ingenieria, es un proceso de solución de problemas. Los 

pasos en el proceso pueden ser definidos como sigue: 
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1) Anállsls de los requerlmlentos del material. DeteJ""mina las 

condiciones de servicio y medlo ambiente que el pr"oducto debe 

soportar. Los traduce en propiedades criticas del material. 

2) Flltraclón de materiales candldatos. Compara las propiedades 

necesarias (respuestas) con una larga base de datos de las 

propiedades de los materiales para seleccionar unos pocos 

rn~teriales que se ven prometedores para la apl Lcaci6n. 

3) Selecclán de materiales candidatos. Anal iza los materiales 

candidatos en términos comerciales del rendimiento del 

producto, costo, manufactura y disponibilidad para seleccionar 

el mejor material para la aplicación. 

4) Desarrollo de los datos de dlseiro. Determina experimentalmente 

las propl~dades claves del material para aquél material que 

fue seleccionado y asl de esta manera obtener" medidas 

estadisticas confiables del rendimiento del material bajo 

ciertas condiciones que se esperan se presenten en servicio. 

La selección de materiales y el proceso de evaluación para un 

disefi.o complejo se ilustra en la f'igura 3. 3. El proceso de disei\a 

se despliega hacia abajo en una dirección vertical que abarca todo 

el disef'i.o, análisis de componentes y pruebas. Empezando con el 

disefi.o que abarca todo el concepto para el sistema, los 

componentes del sistema indlvidual san identificadas y las 

especif'icacioncs para su rendimiento san desarrolladas. Los 

materiales potenciales que pueden reunir las 

rendimiento san identificados y evaluadas en 

aspectos de 

base a las 

propiedades de fi 1 trado. Frecuentemente, las pruebas de fl 1 trado 

son realizadas para eliminar a los materiales que no cumplen con 

las propiedades deseadas. Los materiales que pasan las pruebas de 

f'l l trado ahora serán los materiales candidatos para evaluarse en 

el dlsef'i.o propuesto. En la fase de selección de material, estos 

materiales son evaluados mas a detalle y probados contra una 
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extensa y más selectiva lista de propiedades establecidas. Los 

intercambios son hechos con respecto al rendimiento, e"l costo y la 

disponibilidad para llegar a uno o un grupo pequef'ío de materiales 

para el disef'ío seleccionado. Puede ser requerido un programa de 

pruebas extensivo para establecer variabilidad de propiedades o 

para calificar los diferentes 1 lmi tes del material. Estos datos 

de propiedades detalladas son introducidas al disef'ío final 

detallado. Cuando el diseño es fabricado hacia el interior del 

concepto de trabajo, una prueba de propiedad adicional es 

requerida para establecer la influencia de los procesos du 

manufactura sobre las propiedades criticas de dlsef'ío. Por otra 

parte, los subensamblajes crlticos o el disef'ío total pueden ser 

evaluados en pruebas de servicio simuladas. As 1 , cuando 1 os 

diseños son puestos en servicio la experiencia operacional empieza 

a acumularse. Probablemente, el disefio trabajará a la perfección, 

pero esto no es poco común en un sistema complejo que experimenta 

fallas de servicio que no son anticipadas por el análisis de 

diseño o que se muestran en las pruebas de servicio simuladas. 

Las fallas de los componentes son una segura indicación de que la 

selección del material y/o el diseño fue defectuoso. El análisis 

de falla es un método bien desarrollado que ayuda al mejoramiento 

de diseños. Esto se verá más a detalle en el capitulo V. 

La figura 3. 4 es un ejemplo de cómo puede ser registrado un 

proceso de selección de materiales. El ejemplo es aplicado al 

borde de ataque de un avión supersónico. Las condiciones de 

operación y de diseflo son registradas en la última columna 

izquierda. Las propiedades de filtrado son listadas en la 

siguiente columna. Las propiedades más importantes son requeridas 

para seleccionar a uno de los 4 materiales 

sobrevivieron a la filtración. Finalmente, 

laderecha lista los datos de las propiedades 

generadas para un disef'ío detallado, 
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III.4.- LA ECONOHIA DE LOS MATERIALES 

Debido a que el costo es una conslderaclón tan dominante en 

muchas de las situaciones de selección de materiales, necesitamos 

dar a este factor una atención adicional. El 'costo básico de un 

material depende de: ( 1) la escasez, como es determinado por, ya 

sea, la concentración del metal en el mineral o por el costo de 

existencia en el mercado, (2) el costo y la cantidad de energla 

requerida para procesar el material y (3) el abastecimiento básico 

y demanda para el material. En general, la uti l lzaclón de grandes 

volumenes de materiales, como por ejemplo la piedra y el cemento, 

tienen precios muy bajos, mientras que los materiales escasos, 

como los diamantes industriales, tienen un precio muy alto. Ya 

que, mientras más trabajo es invertido en el procesamiento de un 

material, el costo se incrementa (valor agregado). 

El incremento en las propiedades, como por ejemplo el 

esfuerzo de cedencla, son producidas por cambios en la estructura 

que son causadas por los cambios en la composición y pasos 

adicionales del procesamiento. También, por ejemplo, los cambios 

en la dureza de los aceros es provocada por la adición de 

aleaciones muy caras como lo es el niquel o por el tratamiento 

térmico, como el templado. No obstante, el costo de una aleación 

puede no ser simplemente el porcentaje en peso del costO de los 

elementos constituyentes de la aleación. A menudo, un al to 

porcentaje del costo de una aleación está destinado a la necesidad 

de controlar una o más impurezas. Eso puede significar pasos 

extras de refinamiento o el uso de materiales caros de al ta 

pureza. 

Debido a que muchos de los materiales de ingenieria provienen 

de fuentes naturales no renovables y en proceso de extinción, 

existe una tendencia a la alza del costo con el tiempo. Es por 

esto, que el uso adecuado de los materiales ! legará a ser de gran 

importancia. 
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Sin embargo, la. estructura de los precios de muchos 

materiales de ingenieria es demasiado compleja y los precios 

reales pueden ser obtenidos solamente a través de cotizaciones de 

los vendedores. El precio real depende de una gran variedad de 

precios extras que son adicionados al precio base. Los costos 

reales varian de un material a otro. Los precios extra son 

fijados por las siguientes situaciones: Requerimientos de 

propiedades, dimensiones, procesamiento, cantidad, empaque, marca 

y transporte. De estos precios extras se puede advertir cómo las 

decisiones de un disefiador pueden tener uua influencia 

significativa en el costo. Para el caso de secciones de tamafios y 

tolerancias especiales, es recomendable que sean evadidos a menos 

que el aná.1 h:;is económico de tal lado muestre que los costos extras 

son realmente Justificados. 

III.5.- METODOS DE EVALUACION PARA LA SELECCIOll DE MATERIALES 

No existe ninguna metodologia bien des~rol lada para la 

selección de materiales. En parte, esto es debido a la 

complejidad de las comparaciones y de los cambios que deben ser 

real izados. Frecuentemente, las propiedades que se están 

evaluando no pueden compararse directamente para que de esta 

manera pueda tomarse una decisión correcta. En parte, ésto es 

debido al hecho de que se hace muy poca investigación por parte de 

aquel las personas que se han dedicado al estudlo del problema. 

Los métodos utl lizados en la selección de materiales pueden 

ser clasU'lcados como sigue: 

1. - Indices de costo contra rendimlento. 

2.- Indices de comparación de propiedades. 

3. - Análisis de valor. 

4. - Análisis de falla. 

5. - Anál lsls de beneficio/costo. 
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Los métodos l. 2, 3 y 5 son descritos en este capitulo y el 

4, correspondiente al anál lsls de f'al la será considerado en el 

capitulo V en forma amplia independiente debido a su 

importancia. 

INDICES DE COSTO COITTRA FUNCIONAMIENTO 

.Debido a que el costo es tan importante en la selección de 

materiales, es lógico considerarlo al principio de este proceso . 

No es posible un costo de comparación detallado en la etapa de 

concepto de formulación, pero si es posible con frecuencia 

establecer un costo objetivo y eliminar 19s materiales que 

obviamente son muy caros. En vista de que la elección final es un 

cambio entre costo y funcionamiento {de las propiedades), es 

lógico intentar expresar esa relación lo más cuidadosamente 

posible. El costo es un parámetro muy úti 1 cuando éste puede ser 

relacionado con una propiedad critica del material que controla el 

funcionamiento del diseño y asi optimizar la selección del 

material. 

Es importante comprender primero, que el costo de un material 

expresado en unidades monetarias por unidades de peso no siempre 

puede ser el criterio más válido. Frecuentemente, los materiales 

tienen una función de relleno más que una función de sustentación 

de carga y por ello, el costo por unidad de volumen también es un 

criterio apropiado. 

En vista de que el costo del material es directamente 

proporcional a su peso (o su volumen), según sºea el criterio que 

se tome, la determinación de una relación costo contra propiedad 

llega a ser una cuestión de determinación de la equivalencia 

estructural de diferentes materiales. Los estudios se complican 

por el hecho de que los materiales generalmente difieren entre si 

en más de una propiedad, y este método tiene la llmitante de que 

sólo puede hacerse para una propiedad a la vez, cambiando las 

condiciones analiticas para cada propiedad que se haya elegido. 
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Para ilustrar el desarrollo de un indice 

costo/funcionamiento, se considerará el caso más simple de una 

probeta bajo una carga de tracción unlaxial, considerando la 

elección entre usar un acero ordinario de b~Jo contenido de 

carbono, un acero de baJa aleación y alta resistencia o un 

material compuesto de fibra de vidrio contenida en una matriz 

ep6xica; en donde la resistencia a la tracción es el criterio de 
disef\o en el cual se deberá basar la selección del material. A 

continuación se presentan los datos necesarios: 

MATERIAL RESISTENCIA A LA COSTO POR KILOGRAMO 

TRACCION, (kg/cm2
) (S/kg) 

Acero de bajo 

X de carbono. 4, 499. 2 0.176 

Acero de baja 

aleación y al ta 5, 272. 5 0.220 

resistencia. 

Fibra de vidrio. 14, 060 o.sao 

Estos materiales se pueden comparar en base al costo de 

obtener un kllogramo de reslstencla a la tracción (Indice de 

Costo/Funclonamlento: I. C. F). 
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!.C. F. (S/kg) = _L 

(kg/cm2) a-

Apllc-ando este indice a los materiales candidatos, tenemos que: 

- Para el acero de r.c. F. 0.176 s o. 000039 
baJo ~ de carbono. 4, 499.2 

- Para el acero de 

baja aleación y !.C.F. 0.220 s 0.000042 
al ta f'eslstencla. 5, 272. 5 

- Para la fl bra de !.C.F. 0.500 s o. 000036 
vidrio. 14,060 

Por lo tanto, la f'ibra de vidrio es el material que nos 

propcrclona el menor costo por kl logramo de resistencia a la 

tracción, a pesar de que es el material más caro de los tres. 

En este ejemplo se utilizó la resistencia a la tracción como 

crl ter lo de dlsefio para la selección del material, pero en otras 

situaciones podrlan ser el esfuerzo a la compresión, el esfuerzo 

de :fluencia, la fatiga o la dureza, entre otras propiedades. Al 

hacer la selección entre dos o mas materiales, hay que asegurarse 

de que se utl l ice el criterio adecuado, dado que generalmente los 

materiales difieren entre si con respecto a más de una propiedad. 

En el ejemplo anterior, también fue utilizado un !.C.F. que 

se determinó de una manera simple y razonada, pero esta situación 

no siempre se presentará. de forma tan sencilla, de hecho en el 
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análisls de la determinaclón de un I.C.F. se realizan, en la 

mayorla de los casos, deducciones matemáticas importantes basadas 

en fórmulas ya conocldas de la fisica de materiales. contemplando 

incluso factores estructurales propios del problema (geometrlas 

muy particulares), asl como las varlables que se tengan a 

dlsposlción tales como, costo por peso o costo por volumen, 

densidad, geometrla dimensional y datos estadistlcos de diversos 

materlales candidatos con respecto a la propiedad particular que 

se tomará como crlterlo de disei\o (esfuerzo de cedencla, esfuerzo 

a la tracción, esfuerzo a la fatiga, fluencia lenta, dureza, 

corrosión. ele.). El hecho de determinar una equivalencia 

estructural con respecto a diferentes materiales tiene una gran 

lmportancla en aeronáutica, sobre todo en la etapa de disef\o, pues . 

lo que se busca continuamente es contar con materiales que tengan 

altas propiedades fislcas con menores pesos y volumenes, asi como 

altos indices de costo/funclonamlento, por lo que este método se 

puede apliacar ampllamente en este campo. 

INDICE DE COMPARACION DE PROPIEDADES 

En muchas aplicaciones de lngenlerla es necesario que la 

selección de un material satisfaga más de un requerimiento de 

funcionamiento, en donde estos requerimientos de funcionamiento 

son comparados con respecto a propiedades slgniflcatlvas las 

cuales controlan el funcionamiento. 

El método que a continuación se describe es el que tiene la 

mayor importancia práctica ya que se encuentra lntimamente 

relacionado con el proceso 

expuso anteriormente, en 

de selección de materiales que se 

las etapas de anál lsls de los 

requerimientos del material, filtración de materiales candidatos y 

selección de éstos ya en una forma real de apllcaclón, en donde a 

cada propiedad del material se le asigna un cierto peso 

dependiendo en su importancia al funcionamiento del servicio 
requerido. 
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PROCEDIMIENTO DE SELECCION DE MATERIALES PARA LA CONSTRUCCION DE 

INDICE DE COHPARACION DE PROPIEDADES 

La selección de materiales puede resultar una labor muy 

compleja, ya que están Involucrados factores que se contraponen, 

como seria el costo y la calldad o la dureza y la maqulnabl lldad. 

De aqul que resulte tan út 11 contar con un procedimiento de 

selección que garantice que no se ha pasado por alto ningún 

requlsl to y su efecto sobre los demás. 

Este procedlmlento de selección tiende a que se consideren 

todas las propiedades que el material deberá tener bajo las 

condiciones de servicio y medio ambiente a las que el producto 

estará sometido (análisis de r-equerlmlentos del material). El 

primer paso será hacer una lista de las propiedades. Dicha llsta 

deberá incluir todas las propiedades que en mayor o Ínenor grado 

interactúan en el producto (véase tabla 3.1), asi como costos y 

otras caracteristicas deseables. El costo puede ser considerado 

como una de las propiedades, usualmente con un factor de al to 

peso. El punto importante es que estén incluidas todas las 

propiedades probables. 

Después de completar la lista de propiedades, el paso 

siguiente es indicar cuá.les de ellas son criticas y cuá.les 

relativas. Serán cr1t1cas aquellas que no puedan dejar de 

cumplirse. Serán relativas aquellas que no establecen crl ter los 

discrlmlnatorlos, sino que puedan ser cubiertas en distinto grado 

por los materiales considerados. 

El siguiente paso hacer una búsqueda extensa de 

materiales, para lo cual es necesario referirse a las fuentes de 

información adecuadas. Será necesario contar con referencias 

extensas y actualizadas, como pueden ser: lista de fabricantes 

(caté.lagos informativos y cotizaciones}, manuales de materiales 

(handbooks: metals, ceramlcs, polymers and composites), software 

de bases de datos de materiales y publicaciones eSpeclallzadas. 
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Entre otras fuentes, también deben consultarse aquel las en donde 

aparezcan estadisticas de todos los datos técnicos de propiedades 

fislcas. qulmlcas, etc. y de fabrlcaclón, asi como precios de 

venta actualizados, volumenes de producción, tiempos de entrega, 

etc.. Entonces, se procederá a conformar una lista de materiales 

candidatos, los cuales se extraerán de las fuentes de información 

consultadas. Los materiales enllstados serán aquel los que se 

presuman prometedores para cumplir en mayor o menor grado con 

todos los requisitos determinados en la etapa iñtcial. 

A continuación se real izará una comparación entre los 

materiales enl istados en el paso anterior, atendiendo a la manera 

en que cubren los requisitos formulados en la etapa lnlclal del 

proceso (filtración de materiales candidatos). Para este fin, se 

utilizará una tabla como la mostrada a continuación (tabla 3.2). 

Es precisamente esta tabla la que nos servirá para la construcción 

de los indices de comparación de propiedades, en el la se 

distinguen cuatro zonas verticales que son: la llsta de 

materiales, los requisitos crltlcos o :filtro (pasa-no pasa), la 

evaluación relativa y la callficaclón de cada material (indice de 

comparación de propiedades). 
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La forma de operar la tabla comparativa es la siguiente: 

a) Se colocan los materiales a comparar, enlistados debajo del 

ti tul o "materiales". 

b) En las columnas de la zona "filtro pasa-no pasa" se escriben 

las propiedades criticas. 

c) En las columnas de la zona "evaluación relativa" se colocan las 

propiedades relativas y se les asigna un "factor de peso" es 

decir, se califican, dentro de una escala que puede ir del 1 al 

5. de acuerdo a la importancia que tenga cada propiedad en el 

diseflo. Los factores de peso calificados pueden ser los 

siguientes: 5 =indispensable; 4 =muy importante; 3 =importante; 

2 =conveniente¡ 1 =deseable. 

d) Tomando cada material se va evaluando, primero con el filtro, 

zona en la cual se anotará una S cuando cumpla 

satisfactoriamente con la propiedad cri tlca y N cuando no lo 

haga.. En la zona de evaluación relativa se callficará al 

material de acuerdo a la medida en que cumpla con cada 

propiedad relativa, esta medida es obtenida a partir de los 

diferentes valores numéricos que poseen los materiales para las 

diferentes propiedades relativas previamente determinadas y la 

f"orma de obtener dicha medida es mediante el escalamiento de 

estos valores numéricos, para este fin, cada valor numérico de 

propiedad debe ser puesto en una escala en la cual el valor 

numérico más alto no sobrepase de 100 puntos. Para cumplir con 

todo esto se recurre a la siguiente expresión: 

Valor numérico de Valor numérico de propiedad. 
f3 = propiedad escalada. X 100 

Valor grande bajo consideración. 

En donde el valor numérico de propiedad es aquel valor numérico 

cualquiera de una de las propiedades que se pretenda escalar. 

Y el valor grande bajo conslderac16n es aquel valor numérico 

(de propiedad) mayor. perteneciente a uno de los materiales, 

75 



que se considerará en el denominador para efectuar el 

escalamlento, debiendo este valor pertenecer tambión a la misma 

propiedad del valor numérico que se pretende escalar. 

A continuación se ilustrará este procedimiento con un 

sencillo ejemplo . 

. Se desea obtener la calificación relativa de los siguientes 

materiales: 

Material A 

Material B 

Material e 

Aluminio 7075-TS. 

Acero AISI 17-7 PH. 

Compuesto Carbón/Epoxy HT. 

Con respecto a la propiedad de resistencia máxima en tracción. A 

continuación se presenta la información necesaria, obtenida a 

partir de datos técnicos contenidos en manuales especializados. 

MATERIAL: A B e 

PROPIEDAD: 

Res is t. máx. 5, 765 12,303 14,411.5 

en trace l 6n. 

[kg/cm2
). 

El valor grande bajo consideración se encuentra en el 

material C y a partir de éste se efectuará el escalamiento 

mediante la expresión determinada para tal efecto y, de esta 

forma, obtener la callflcación relativa. 
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MATERIAL ESCALAMIENTO DEL VALOR CALIFICAC!ON 

NUMERICO DE LA PROPIEDAD 

A /31 = 
5 765 

X 100 = 40 
14,411.5 

B /31 = 12,303 
X 100 = 85.37 

14,411.5 

e /31 = 14.411.5 
X 100 = 100 

14,411.5 

Asi, entonces, se tendrá que para la propiedad de resistencia 

máxima en tracción y en una escala que va del 1 al 100, los 

materiales A, B y C tendrán una ca11flcacl6n relativa de 40, 85.37 

y 100 puntos respect 1 vamente. 

Para propiedades en las cuales se desea que tengan valores 

bajos, por ejemplo densidad, pérdida por corrosión y costo, 

entre otras, el factor de escala es formulado de la siguiente 

manera. 

Valor numérico de Valor pequef\o bajo conslderaclón. 
f3 = propiedad escalada. X 100 

Valor numérico de propiedad. 

En donde el valor pequeño bajo conslderaclón es aquel valor 

numérico menor perteneciente a uno de los materiales, que en 

este caso se consldert.rá en el numerador para efectuar el 

escalamiento, de tal forma que se produzca el mismo efecto que 

en el caso anterior y. de esta manera, se asegure que el menor 

valor numérico existente tenga el escalamiento más al to. 

Para propiedades las cuales no se pueden expresar en valores 

numéricos legibles (no cuantificados en tablas), por ejemplo, 
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la soldabl l ldad, la dlsponlbl lldad, la reslstencla al uso, 
etc., algún tipo de apreclaci6n subjetiva será requerlda. 

Por ejemplo: 

APREC I A.C I OH ESTIHAcioN 
SUBJETIVA RELATIVA 

Excelente. 5 

Muy bueno. 4 

Bueno. 3 

Regular. 2 

Suficiente. 1 

Procediéndose posteriormente al escalamiento. 

e) La calificación relativa se multipllca por el factor de peso y 

su valor se anota en el medlo cuadro inferior contenido en la 

tabla. 

f) La callficaclón de cada material se obtiene de sumar los 

productos que se obtuvleron en el lnciso anterior 

correspondientes a cada uno de los materiales, estas 

cal iflcaciones obtenidas serán precisamente los Indices de 

Comparación de Propiedades (l.C.P.) de cada material, los 

cuales pueden ser expresados en resumen de la siguiente forma: 

donde: 

!.C.P.= E/l•. W1 

l ::: Corresponde a la enumeración de cada una de las 

propiedades. 

f3 = Es la calificación relativa de la propiedad. 

W = Es el factor de peso asignado a cada propiedad. 
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ESTA 
SALIR 

TESIS 
Ilt lA 

NI DEBE 
BIBLIOTECA 

de tal forma que con este método, la selección de materiales se 

reducirá a escoger" sólo aquel indice de comparación de 

propiedades que tenga el valor numérico mayor, el cual indicará 

que el material que lo tenga es el que mejor cumple de todos 

los materiales 

condicionados de 

lnvo 1 ucrados con 

operación y medio 

los requerimientos 

ambiente que fueron 

determinados en la etapa inicial del proceso. 

Para ilustrar este método se recurrirá al siguiente ejemplo 

de apllcac16n: 

Se requiere seleccionar un material para construir el 

fuselaje (cubierta) de los grupos alares de un avión comercial 

subsónlco. Se planea fabricar 2000 placas de diversas dimensiones 

estandarizadas a un rl.tmo de 83 placas mensuales. De acuerdo a 

las condlclones operacionales de medio ambiente que se espera 

tengan estos componente.:;, las propiedades que se requieren para 

una primera etapa de selección son: Resistencia máxima en 

traccl6n, Resistencia a la fal lga, Resistencia a la corrosión, 

Densidad, Conformab1lldad, Disponlbllidad y Costo. Se cuenta con 

personal calificado y equipos de fabricación de alta producd.6n y 

gran capacidad. Se han elegido, tentativamente, tres diferentes 

materiales para esta apl lcacl6n, a continuación se presentan sus 

caracterlsticas. 
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11\lf.l!IAL PROlltllADES Rll1JlJllllAS 

USUtlllCU 
1UJSUMCU U51SUMCU ... 

llllXlll•lM 'u uuu COUOUOM llIM:llOO COlllOIHA• DIUCMl• 
fUCCJON 

sxie'ciclos tlc91do
1
l 

JILIDO JU.UUI cono 
(kg/c1t

1
> ~"'"'~ (kg'/cit

1
) mrm0 

AUIMIHIO 

1115-16 
5,1'5 1,617 -i.1 2.89 4· 3 2 

ACIIO AISI 

11-1 P,H. 
12,3113 2,882 -i,21 1.61 3 4 2 
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C!RBOH/ll'OXY 

H,!, 
14,411.1 1,898.1 i.116 1.11 2 2 3 

1 hu h conhl'Mhilid.td. y disronlbilidld 1 
n thnt 11 siguiente 1prtcl1oión sub.ittlH. 1 

APRECIAC!OH 
SUBJillUA Clhl:flfü!°" 

.. · Excellnh. 1 

~Y bueno, 4 

Bueno. 3 

llegcllu, 2 

Sutlcltnte, 1 

/Pul el eosta se Utn1 la slsuhnte aprtoiacld'n subJettva. 1 1 1im1:mr Clhl:flffü°" 
!>«;eltnh, 1 

ttiy bueno, 2 

Bueno. 3 

lle911l11'0 4 

Suttetente. 1 
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1). - Lista de las propiedades a cumpltr. 

1.- Resistencia máxima en tracción. 

2. - Resistencia a la fat lga. 

3. - Resistencia a la corrosión. 

4. - Densidad. 

5. - Conrormabi l idad. 

6. - Disponlbl l idad. 

7. - Costo, 

2).- Propiedades criticas (en íunclón de los factores de 

disei\o). 

1.- Resistencia máxima en tracción> 4,500 kg/cm2
• 

2.- Resistencia a la fatiga> 1,500 kg/cm2
• 

3.- Coníormabilidad regular. 

4.- Densidad< 4 kg/dm3 . 

Propiedades relatl vas. 

1.- Resistencia a la corrosión. 

2. - Dlsponlbi l ldad. 

3.- Costo. 

3). - Lista de materiales candidatos. 

l. - Aluminio 7075-TB. 

2. - Acero AJSI 17-7 PH. 

3. - Material Compuesto Carbon/Epoxy H. T. 

4).- Asignación de los factores de peso para las propiedades 

relativas. 
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PROPIEDAD DE CARACTER rACTOR DE PESO 

Corrosión. Importante. 3 

Dlsponl bl l ldad. Conveniente. 2 

Costo. Muy importante. 4 
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En este caso se seleccl.onará el mºaterlal compuesto 

Carbon/Epoxy H. T., puesto que el acero Al SI 17-7 P. H. aunque tiene 

el l.ndlce de comparación de propiedades con mayor valor numérico, 

queda descartado ya que no cuenta con la densidad requerida, 

sl.endo ésta una propiedad critica. 

Como puede observarse, este método de evaluación nos perml.te 

realizar la selección de materiales que sat lsfagan de la mejor 

forma todos los requerlmientos de funclonamienlo determinados; 

siendo poslble su aplicación en cualquier etapa de filtrado de 

materiales, con sus condlclones particulares. Lo importante de 

este método es que permite lntroducir el costo como una propiedad 

más y compararlo con las demás propiedades establecidas. 

Generalmente, en aeronáut lea se sacriflca el costo por otras 

propiedades, tales como las que aumentan el factor de seguridad 

(propiedades fisicas y quimicas). pero no deja de ser importante; 

de cualqul.er forma la conslderaclón del costo· queda al cri ter to 

del grupo mult1d1sc1pl1narlo de profesionales que reallcen el 

estudio y de los f1nes particulares que se persigan. Es 

precl.samente esto úl t lmo lo que le dá al método gran potencl.al ldad 

de apl lcaclón debido a que se puede adaptar muy bien a la 

particularidad del problema de selección en estudio. 

ANALISIS DE VALOR 

El análisis de valor o valor en lngenl.eria, es un sistema 

organizado de técnicas útiles para la identlficación y el1m1naci6n 

de costos 1nnecesartos, sin comprometer con esto la calldad y la 

seguridad del di.seña. Usualmente, la técnica es apllcada a una 

serle de problemas más a.mpl tos que solamente la selección de 

matertales, pero su estructura y metodologia de análisis se aplica 

admi rab 1 emente a este problema. 
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En el anál lsls de valor se hacen las slgulentes preguntas: 

Cómo una función dada de un slstema de disef'io puede ser real1zada 

con un costo minimo ?. Cuál es el valor de la contribución que 

cada caracteristica del dlsefio le ocasiona a la función especifica 

que el producto debe cumplir?. El análisis de valor generalmente 

es llevado a cabo por un grupo de Ingenieros y directores que 

poseen diferentes antecedentes y puntos de vista, para que de esta 

manera el problema sea Visto desde muchos aspectos. De cualquier 

modo un análisis de valor necesita el soporte y respaldo de altos 

directivos por si se quiere má.s exitoso. 

La aproximación del análisis de valor busca el desarrollo de 

respuestas a las siguientes preguntas. 

- Podemos lograr los objetivos sin el producto ? 

- Acaso el producto hace más de lo que es requerido ? 

- Acaso el producto tiene un mayor costo del que realmente vale 

- Existe algo que real iza el trabajo de una mejor manera ? 

- Existe una manera más económica de fabricar el producto ? 

- Puede un articulo estandarizado ser uti llzado en sustitución del 

producto ? 

- Puede un proveedor externo proveer el producto a un menor costo 

sln afectar la confiabi lldad ? 

El plan de trabajo del anál lsls de valor consiste en aquel las 

tareas o funciones necesarias para real izar el estudio. Un plan 

estructurado, como el que es mostrado en la :f'lgura 3. 5, asegura 

que la consideración dada a todos los aspectos importantes 

suministre una separación lógica del estudio en unidades 

convenientes y genere una base adecuada de datos para mantener un 

registro escrito del progreso en el estudio de ané.l 1sis de valor. 
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IHFOJIMCIOH 

Qui u 7 
Qué u lo qur hiel! ? ESPEOILACl!lt 
CuÍI u su costo? 

CuÍI u su nlor ? 

Obtener lodos 

loshtchos 

DtCinil'IU 

funciones 

lllALISIS 

DESi\RllOLLO 

PRES!ll!ACIOH 
y 

SEGJlnlllUO 

Quf st rtco1denda? 
----- Qulr'n tiene que 

aprobtrlo? 
Quf tue Mcho? 

Monitornr el 
¡""''' ~· areyul11n 

l"ph~nfaclón 

Figur• 3.5 COllPOtmm:s IE UH PI.AH II IMBAJO II AlllLISIS II UALOR. 
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Un paso clave en el análisis de \.;alar es la evaluación de la 

función del diseti.o o sistema. En el anál isls la función es 

expresada en dos palabras: Un verbo y su sustantivo objetivo. El 

verbo contesta la pregunta qué es lo que hace; el sustantivo 

contesta la pregunta a quién se lo hace. Puede ser, por ejemplo, 

una corriente conductora o registros de resguardo. La función 

debe de ser 1dent1 ficada a fin de no llmltar la manera en cómo 

puede ser evaluada. 

Las f'unciones de un disefio o de un sistema deben ser 

divididas en funciones básicas y funciones .secundarlas. Una 

func16n básica def'ine una caracteristlca de funcionamiento que 

debe ser obtenida. Contesta a la pregunta de qué es lo que debe 

hacer. Una función secundaria define una caractcristlca de 

funcionamiento de un sistema o de un articulo, además de las otras 

que deban ser obtenidas. Contesta a la pregunta de qué otra cosa 

puede hacer. Por ejemplo, la función básica de una capa de 

pintura es la de proteger a la superficie del medio ambiente. La 

función secundarla es la de mejorar la apariencia. La habl l ldad 

para identificar fuciones y distinguirlas entre !'unciones básicas 

y secundarias es importante en el análisis de valor. El valor es 

colocado solamente en funciones básicas y es ahi donde se dirigirá 

la atención. 

Una vez que las f'uciones han sido identificadas, el siguiente 

paso es establecer un valor monetario del precio de cada función. 

Usualmemte, el precio de una fución basica se .determina mediante 

la comparación entre los diferentes métodos de obtención 

(disponl.bles) de esta f'unclón, con el método que se está 

utilizando actualmente. Una hablll.dad, un conocimiento y un 

Jul.cio considerables son necesitados para determinar el precio en 

términos monclarios. Una de las maneras para determinar el precl.o 

de una f'unclón es el preguntarse a uno mismo qué cantidad de 

dinero seria razonable pagar para la adqu is le lón de la función 

básica si uno tuviese que pagarla con su propio dinero. 
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Enseguida se determina el costo del método utilizado para 

llevar a cabo la función. El costo se aplica al disefio actual que 

se está utilizando, puesto que el precio se aplica a la :función. 

Una caracterlstlca importante del análisis de valor es identificar 

los elementos del dlsefio de al to costo y enfocar la atención en 

el los. En esa consideración nosotros debemos conocer la Ley de 

Pare to (figura 3. 6), en la cual se enuncia que cerca de un 80 X 

del efecto total de cualquier grupo será resultado de solamente el 

20:1- de los componentes de ese grupo. As1, cerca del 20Y. de los 

elementos de un dlsefio contribuyen en el BOX del costo. 

Obviamente, la atención debe ser en:focada a esta pequef'ia pero 

Importante porción de la dlstrlbuclón. En el análisis de costos. 

el costo total unitario se divide en material, mano de obra y 

costos generales. En vista de que la decisión a ser tomada 

dependerá de la confianza de los datos, se debe tener mucho 

cuidado para establecer el costo de los mismos. 
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Existen diversos métodos para obtener lnformac16n de los 

costos de los datos. Una buena técnica es el desarrollar el costo 

para cada elemento en el disefio, para cada paso en el ciclo de 

manufactura desde el material en bruto hasta el producto 

terminado. También, es útil el representar gráficamente los 

elementos del costo del análisis anterior como una func16n anual 

para determinar cuáles costos se salen de la linea debido a la 
tecnqlogia de procesamiento anticuada. Otros tipos de comparación 

de costos que pueden ser relevantes en ciertas circunstancias son 

los costos por kilogramo, los costos por dlmen~16n (área, volumen 

o long! tud) y los costos por propiedad (indice de 

costo/funcionamiento). 

Finalmente, llegamos a la determinación del valor del diseño 

o sistema. Ya se ha considerado el uso del valor (precio) y costo 

del valor. El valor estimado se asocia con el poder de una cosa 

para hacer que los consumidores la posean. Eso puede ser un 

componente de valor significativo en los productos de orientación 

a los consumidores, pero usualmente juega un pequeño papel en el 

anál isls de valor. Una buena manera de expresar el valor es con 

el lndlce de valor, que es la relación del costo/precio. Grandes 

valores del indice de valor nos sef'ialan la parte del disef'ío que es 

más provechosa para reducción de costos. 

Los pasos en el plan de trabajo del análisis de valor (figura 

3. 5) son muy parecidos a los de solución de problemas. Una vez 

que la 1nf'ormaci6n básica ha sido reunida, la siguiente fase es la 

especulación. El objetivo de la especulación es la generación, 

por medio de técnicas de creatividad, de muchos medios 

alternativos para llevar a cabo las funciones básicas 

identif'lcadas en la fase de recopllac16n de información. Es 

comunmente empleada la tormenta de ideas. La fase de análisis 

involucra una selección para un anál lsls de tal lado y un 

refinamiento de las alternativas más prometedoras generadas en la 

fase de especulación. Cada Idea es evaluada principalmente en 

términos de 1) cuánto es lo que cuesta el producto y 2) acaso el 
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producto logrará sus funciones bAsicas, La fase de desarrollo 

genera un plan completo para la implementación del producto. La 

mejor solución del plan es seleccionada para su implementación, y 

varias alternativas son seleccionadas si la pÍ'imera elección es 

rechazada por la autoridad que las aprueba. Por último, la fase 

de presentación y seguimiento involucra el estado critico de 

presentar las mejores alternativas a las personas que tienen la 

autoridad para aprobar las propuestas de anál isls de valor. 

ANALISIS BENEFICIO/COSTO 

Una clase importante de decisiones de ingenieria comprende la 

mejor selección del disefio del sistema, del material, de un 

subsistema de compra, etc., cuando los recursos económicos están 

restringidos. Los métodos para hacer comparaciones de costo y 

análisis de beneficio son herrrunientas importantes para la toma de 

decisiones en este tipo de situación. Frecuentemente, las 

comparaciones están basadas en una relac!Ón benef !c!olcosto, la 

cual relaciona el capital de inverslón requerido para producir el 

beneficio deseado. 

Relación beneflcio/costo (BCR, Beneflt/cost ratio): 

BCR = 
valor presente o costo anual de todos los beneficios. 

valor presente o costo anual de todos los costos. 

Un disef\o o un proyecto para el cual el BCR < 1 no cubre el 

costo del capital para crear el dlsef\o. Generalmente, solamente 

los proyectos para los cuales el BCR > 1 son aceptables. Los 

beneficios utilizados en el BCR serán factores similares a un 

componente de funcionamiento mejorado, un incremento de carga útll 

a través de la reducción de peso, y un incremento en la 

disponibilidad del equtpo. Los beneficios son definidos como las 

ventajas menos las desventajas, esto es, los beneficios netos. 

Ademé.s, los costos son los costos totales menos los ahorros. Los 
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costos deben representar los costos del capital inicial, asl como 

también los costos de operación y mantenimiento. 

Cuando es utilizado en un contexto estrictamente de 

lngcnierla como auxilio en la selección de materiales alternos, el 

análisis beneficio/costo es una herramienta útil para la toma de 

decisiones. Sin embargo, este anál lsis se aplica más 

frec~entemente a proyectos públicos financiados con el dinero de 

los impuestos y tiene la intención de servir a todo el públ leo, 

aqul la cuestión que va más allá de la eficiencia económica se 

convierte en una cuestión de beneficio social. Muchos de los 

extensos beneficios son dlficiles de cuantificar en términos 

monetarios. Asi que la mayor diflcul tad de este método es el 

problema de 1elacionar el costo monetario a los valores reales de 

la sociedad. 

Aunque el análisis beneficio/costo es una metodologia de 

utilización amplia, no se queda al margen de tener problemas. La 

suposición es que los costos y los beneficios son relativamente 

independientes. BAsicamente, es un método det·erminlstico que no 

negocia con incertidumbre en una mejor manera. Asl como en muchas 

técnicas es mejor no tratar de forzarla. Aunque las relaciones 

cuantitativas proporcionadas por la ecuación de la relación 

beneficio/costo deben ser utilizadas en su mayor extensión 

posible. no deben apropiarse de antemano la ut111zaclón del 

sentido común y del buen Juicio. 
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CAPITULO IV. - CARACTERISTICAS Y APLICACIONES EN LA INDUSTRIA 

INTRODUCCION 

AERONAIITICA DEL MATERIAL COMPUESTO FABRICADO CON 

FIBRA ARAIUDA KEVLAR 49 Y RESINA EPOXICA 

En el capítulo II se definió lo que es un material compuesto 

y su claslflcacl6n, los materiales compues7os utilizados en 

aeroná.utica, sus propiedades y característlcas, contemplando las 

ventajas y las desventajas. Dentro de las ventajas se mencionaron 

aquellas que son las más slgnlflcatlvas para la industria 

aeroná.utlca y que gracias a éstas, dichos materiales han podido 

sustituir poco a poco a otros materiales, principalmente a los 

metál leos; de igual forma se mencionaron las principales 

desventajas que intervienen directamente en la industria 

aeroná.utlca. Estos elementos, Junto con los criterios generales 

sobre selección de materiales, determinados en el capítulo 

anterior, podrán conf'ormar un importante, aunque modesto inicio, 

en el mejoramiento de la Industria Aeronáutica Comercial Nacional. 

Sin embargo, existen otros campos de investigación que, aun~os a 

los elementos ya presentados, podrán ser útiles para def'inir la 

dirección precisa de hacia dónde se podrian enrocar los esfuerzos 

de mejoramiento. Los campos de 1nvest.1gaci6n que, son 

considerados los más importantes y que, son en los que los grandes 

f'abricantes de aviones comerciales enfocan Sus esfuerzos son 

enllstados a continuación: 

1.- Dlsef'io Asistido por Computadora (CAD). 

2. - Eficiencia Aerodinámica. 

3. - Nueva Generac 16n de Motores. 

4. - Aviónica Avanzada. 

5. - Flexibilidad en Interiores. 

6. - Materiales Compuestos en Elementos Estructurales. 
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Todos estos campos de alguna for"ma se encuentran 

inter"relacionados y por' conslgulente tnmbi~n se encuentr"an 

relacionados con los mater"lales compuestos, de hecho, en los 

cuatr"o últimos campos la relación se hace más evidente ya que en 

éstos se pl"'eSenta pr"opiamente la selección de los materiales 

adecuados para cumplir las especificaciones de Diseño y Eficiencia 

Aer"odinámica establecidas. De aqul, que se presenta un panorama 
muy amplio para su desarr"ollo, que a su vez involucra diversas 

disciplinas de la lngenleria, tales como la eleclr"ónica, la 

termodinámica, la ergonomla y la mecánica, la cual definitivamente 

tiene la mayor participación todos los campos antes 

mencionados, principalmente en los de la Nueva Generación de 

Motores, Flexlbi l idad en Interiores y Materiales Compuestos en 

Elementos Estl"'ucturales, en lo que a. selección de materiales se 

refiere. Es precisamente en el campo de Materiales Compuestos en 

Elementos Estructurales en donde pueden presentarse muy buenas 

oportunidades de desar"rol lo para la Industria Acronáut lea 

Comercial Nacional, debido a que existe, aunque en muy pequeña 

escala en comparación a otras naciones desarrolladas, una 

industria enfocada a la fabricación de cierto material compuest.o 

reforzado con fibras (especiflcamente de fibra de vidrio), esto 

implica una cierta experiencia ya ganada en cuanto a investigación 

en disefio y procesos de fabricación de éste tipo de material 

compuesto. Por otro lado, los materiales compuestos reforzados 

con fibras son, dentro de los materiales compuestos utilizados en 

aeronáutica 1 los que se presentan en mayor cantidad y frecuencia, 

lo que impl lca que también se tenga cierto avance en cuanto a 

información generada de investigaciones antecedentes factible de 

aprovechar. Todos estos elementos brindan una muy buena 

oportunidad para una intr"oducción ya con cierta ventaja hacia el 

desarrollo de este campo de la aeronáutica, que promete ser muy 

pl"'oductivo a mediano y largo plazos. Es por esto, que el presente 

capl tul o tratará sobre materiales compuestos reforzados con 

fibras, con amplia utilización en componentes aeroná.uticos 

estructurales. En particular, se el lgió para investigación y 

estudio al material compuesto reforzado con fibras aramidas 
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(KEVLAR 49) contenidas en una matriz de resina ep6xica, ya que 

este tipo de material compuesto es el que resulta más interesante 

en cuanto a sus propiedades y ventajas mecánicas, tales como su 

baja densidad y su gran resistencia a la ruptura, que entre otras 
lo han hecho un material muy adecuado para ·la fabricación de 

estructuras aeronáuticas sometidas a exigencias mecánicas muy 

elevadas. También, se estudiarán las propiedades y 

caracter ís t leas sobresal lentes de éste material su 
comportamiento en condiciones operacionales de servicio en algunos 

componentes aeronáuticos. Final mente, se mene ionarán aplicaciones 

directas en un avión comercial moderno. Asimismo, se hará 

referencia a este material compuesto como ei "KEVLAR 4.9", tal y 

como es conocido propiamente en la industria aeronáutica, a menos 

de que se especifique, en algunos casos, que se trate solamente de 

la fibra o de alguna otra observación particular. 

IV.1. - CARACTERISTICAS DE LA FIBRA KEVLAR 49 Y SU APLICACION EN 

MATERIALES COMPUESTOS 

La fibra de aramida KEVLAR es uno de los modernos desarrollos 
y de alto grado de alcance que resultó de la investigación de 

fibras textl le~ en los afies recientes. Sus propiedades, únicas en 

el mundo dentro de las fibras sintéticas, están abriendo un nuevo 

campo de oportunidades en una variedad de aplicaciones. El KEVLAR 

no se ha aprovechado en toda su potencial ldad de propiedades, 

además de que también permite hacer cosas que antes no sepodian 

hacer. El KEVLAR se mantiene como único en el mundo de los 

materiales textiles en cuanto a que ninguna otra fibra posee su 

combinación de propiedades resistencia-peso. Sus más notables 

características son su alta resistencia y su módulo de elasticidad 

por unidad de peso. Es esencialmente resistente a la f'lama, no se 

derrite y tiene un amplio rango de temperatura útil que va desde 

-196°C hasta lBOºC y carbonlzé.ndose cerca de los 427°C. 
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El KEVLAR, la marca registrada para uno de los productos de 

la f'ami lla Du Pont de fibras de aramida, se encuentra disponible 

en tres formas básicas de fibras diferentes: 

• El KEVLAR 49, el material a tratar en este cap! tul o, con un 

alto esfuerzo de tracción de 2, 760 HPa y un alto módulo de 

elasticidad de 124,000 HPa, está disenado para el reforzamiento 

de materiales uti ! izados en aeronáutica y ofrece a la industria 

un nuevo nivel de :funcionamlento de materiales compuestos en 

d 1 versas áreas. El KEVLAR 49 también es ut 11 izado en las 

industrias aeroespacial, naval, articulas deportivos y 

eléctrica, asl como en la fabricación de telas revestidas, 

cuerdas y cables. 

• El KEVLAR 29, con el mismo al to esfuerzo de tracción, pero con 
un módulo de elasticidad de 62, 000 HPa, Presenta una mejor 

adaptación para satisfacer requerimientos exactos en 

aplicaciones industriales, tales como cuerdas, cables, telas 

revestidas y ropa protectora. 

• El KEVLAR, con propiedades fisicas generales similares al 

KEVLAR 29, está disefiado especlf'icamente para el reforzamiento 

de hule, tal como neumáticos, cinturones y mangueras. 

Desde su introducción comercial en 1972, ~l KEVLAR ha dado 

pasos largos en su aceptación como un material para aeronáutica. 

Es por esto, que a continuación se expondrán las caracteristicas 

del KEVLAR 49 y sus aplicaciones en esta área. 

IV.2.- PROPIEDADES FISICAS DE LA FIBRA DE KEVLAR 49 

Las propiedades fisicas de la fibra aramida KEVLAR 49, 

comparadas con otras fibras orgánicas, como la del nylon DU PONT y 

el poliéster DACRON; con otras fibras reforzantes, como la fibra 

de grafito y la fibra de vidrio-"E"; y con el acero inoxidable son 

mostradas en la tabla 4. l. 
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El esfuerzo de tracción de la fibra KEVLAR 49 es más del 

doble que la del nylon o el DACRON y cerca del 50X mayor que la 

del vtdrio-"E". Debido a la insensibilidad relativa a defectos 

superficiales de la fibra el esfuerzo de tracción del KEVLAR 49 en 

toda la longitud de la fibra es uniforme comparada con otras 

fibras reforzantes tales como el vidrio. 

Nótese que el KEVLAR 49 aparenta poseer dos diferentes 

esfuerzos a la tracción. Esto es porque el KEVLAR 49 posee un 

grupo tal de propiedades únicas las cuales son ut i l lzadas en 

muchas diferentes industrias. Por consiguiente, algunas veces el 

KEVLAR 49 es representados corno un material textl l y su esfuerzo 

de tracción, utilizando una prueba de mechón torcido medido por la 

norma ASTM 0885, es de 2, 760 MPa. Sin embargo, la prueba textil 

de mechón torcido no es particularmente eficiente para el KEVLAR 

49. La torcedura reduce el esfuerzo de tracción aparente y la 

fricción depende de la distribución de todos los esruerzos de 

tracción en los fila.mentes individuales. Por otro lado, el KEVLAR 

49 también es probado mediante la norma ASTM 02343, la cual es una 

prueba de torcedura impregnada de resina, comúnmente utilizada por 

los f'abricantes de f'ibra de vidrio, que además sirve para comparar 

al KEVLAR 49 contra las fibras de grafito y vidrio. Sobre estas 

bases, el KEVLAR 49 posee un esfuerzo de tracción de 3, 620 MPa. 



MATERIALES· 
FIBRAS METAL 

P!roP!EllAD lll/POll!H'ILOll l>ACROll GRAFIIO F. UIPRIO ACERO 
J(j)JlJlR49 

TIPO Hl E-HTS IHOill/ABLE TIP01ZB TIPO 68 

iS111EllZO IE 
1RACCJot4, 

Kh 2,769 • ''ª* 1,129• 2,769. 1,419 .. 1,12B 

KPl 3,629P 

d'i~l'Mlo, 
KPa 124,00B 5,599 13,899 2Zl,QQQ 69,BW 2BB,l!ll9 

l!r~m::. 
y. 2.5 18.3 14.5 1,25 3.5 2.B 

DDtSl~D, 

g/cM1 1.44 1.14 1.38 1.15 2,55 ?,B3 

• Protbl textil ASTM D885 pan hilo torcido no iMpregn¡do. 

** Putba p¡r¡ iwcho'n bpronado ASTK D2l43. 

IAitA 4.1 hhll co11P1N.ti1Jil dt propled&dts dt dlftrtnhs M&terhlts con rtspecto al KEVLAR 49, 
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El módulo de elasticidad es más de 20 veces el del nylon, 

casi 10 veces más que el del DACRON y casi el doble que el del 

vidrlo-"E". Comparado con la fibra de graf'ito, tiene un módulo de 

elasticidad de cerca de 2/3 que el del grafito. 

La elongación de la f'ibra a la falla es baja en comparación 

con el nylon, el DACRON y el vidrlo-"E". pero al ta si se compara 

con la del grafito y el acero inoxidable. 

En cuanto a la densidad, mientra que es 11geramente mayor que 

la del nylon o el DACRON, es más del 40X menor que la del 

vidrlo-"E" y siendo tambén más ligera que el grafito. La tabla 

4.2 muestra las densidades de diferentes fibras. Nótese sin 

embargo, que su densidad es mucho muy parecida a la de otras 

fibras orgán 1 cas. 

FIBRA DENSIDAD 

(g/cm3
) 

KEVLAR 49 l. 44 

GRAFITO 1.6 - 2.0 

F. VIDRIO-'"S'" 2. 48 

F. VIDRIO-'"E'" 2.54 

BORO 2.68 

NOMEX ARAM ID ).38 

DUPONT NYLON 

Tipo 728 l. 14 

DACRON POLI ESTER 

Tipo 68 l. 38 

TABLA 4,2 TABLA COMPARATIVA. DE: DENSIDADES PARA DIFERENTES 

FIBRAS. 
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Las fibras de KEVLAR 49 también poseen una excelente 

resistencia. brindándole una buena industrialización textil y una 

tolerancia alta en cuanto a daf'io. Comparado con otras fibras 

orgé.nicas, el KEVLAR 49 es casi tres veces más resist~nte. 

Comparado con la fibra de vidrio, el KEVLAR 49· es más resistente 

también. Comparando las columnas primera y última de la tabla 4.1 

se tienen las bases suficientes para sostener que gramo por gramo, 

el KEVLAR 49 es cinco veces más resistente que el acero 

inoxidable. 

Cuando las propiedades de esfuerzo de tracción y densidad se 

relacionan conjuntamente, se encuentra que el KEVLAR 49 tiene la 

relación resistencia/peso más alta que cualquier otro material . 

comercial disponible. En la figura 4.1 el esfuerzo de tracción 

especifico, el cual es el esfuerzo de tracción dividido entre el 

peso especifico, está marcado por medio de puntos en la 

representación gráfica contra módulos especificas de tracción, el 

cual es el módulo dividido entre el peso especifico. El KEVLAR 49 

se encuentra muy por arriba de otras fibras reforzantes con 

respecto a esfuerzos especlficos. Para módulos especlficos, el 

KEVLAR 49 encaja entre el de la fibra de vidrio y el de grafito. 

Se puede observar el fuerte contraste que el KEVLAR 49 posee en 

comparación con otras fibras orgánicas y aún con el acero 

convencional y materiales de aluminio. Los datos de la figura 4. 1 

forman la clave de las oportunidades del mercado en materiales 

compuestos y otras aplicaciones donde la relación esfuerzo/peso es 

importante, como en la industria aeronáutica. 
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IV.3. - PROPIEDADES HECANICAS DEL MATERIAL COMPUESTO REFORZADO CON 

FIBRA ARAHIDA KEVLAR 49 

Las excelentes propiedades de ribra · del KEVLAR 49 son 

mostradas en los materiales compuestos reforzados. Para 

apllcaclones del material compuesto, la fibra es proporcionada sln 

un acabado adicional o tamaf'ío en especial y debido a su naturaleza 

orgánica puede ser combinada con muchas de las resinas 

comercialmente disponibles. 

Todos los procesos utilizados para combinar resinas con f'lbra 

de vidrio son adaptables al KEVLAR 49 con pocas o ninguna 

modlflcacl.ones. Esto incluye el almacenamiento hümedo, el 

prelmpregnado de telas y cintas, el enrrollado de los filamentos, 

la pul trus16n y la preparación de compuestos moldeados de fl bra 

trozada. Sin embargo, la selección adecuada del tipo de resina y 

del sistema es importante para las propiedades f'inales del 

material compuesto, 

Debido a que la resina funciona como matriz, se debe af"iadlr 

que una de las principales misiones de esta,, según ha quedado 

dicho en el capitulo II, es la de transf'erir las cargas de trabajo 

entre las f'lbras. Por ello, se comprende que una buena adhesión 

FIBRA/MATRIZ mejora las capacidades del material compuesto, y que 

las resinas con buenas propiedades de adherencia sean las 

candidatas preferidas para matrices. 

En la selección de una resina para matriz deben atenderse en 
general las· slgulentes caracterist leas: 

- Temperatura de servicio. 

- Resistencia qulmlca. 

- Adherencia a las fibras. 

- Costo. 
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Las resinas para matrices con las que se consiguen 

losmateriales compuestos con las mejores propiedades mecánicas son 

las resinas epoxlcas (epoxy)., debido básicamente, .a su alta 

adherencia con las fibras más desarrolladas, y a la baja 

contracción del material durante la polimerización y fraguado, lo 

que implica una elevada estabilldad dimensional. Sus propiedades 

mecánicas pueden variar extensamente mediante modificaciones en la 

estructura quimica básica. Los materiales compuestos a base de 

estas resinas resisten pcrf'ectamente a cualquier tipo de fuerza 

mecánica (estática y dinámica) y a los agentes exteriores y 

químicos. Las temperaturas de servicio son relativamente bajas,de 

ao•c a 12oªc, pero existen resinas epoxy que pueden soportar hasta 

los 200ºC. Es por todo esto, que se ha considerado esta resina en 

el análisis de las propiedades mecánicas del material compuesto 

con f'lbra aramida KEVLAR 49. 

La tabla 4.3 esboza las propiedades mecánicas de láminas 

unidireccionales fabricadas con KEVLAR 49, grafito y vidrio-"E" 

respectivamente, Se pueden observar ventajas signlf'icativas para 

el KEVLAR 49 en densidad o rigidez sobre el vidrio. Otras 

propiedades del laminado con la excepción del esruerzo de 

compresión, se encuentran balanceadas. Mientras que los 

materiales compuestos unidireccionales del KEVLAR 49 que se 

probaron a tracción presentaron una curva de esruerzo/derormación 

a la f'al la rrági 1, cuando rueron probados ·en compresión su 

comportamiento fue elástico a bajos esruerzos y plástico a altos 

esruerzos. Este comportamiento único a la compresión de la 

aramlda KEVLAR 49 comparado con otras rl bras rerorzantes 

inorgánicas es fundamental en cuanto a su comportamiento dúctil 

simllar a los metales, el cual es ilustrado en la rtgura 4.2. 
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PROPIEllAllES Y OOW:IEl!IS!lll\S 
hnsHd, 

1/c•' 

Edutno 

dt 111'•. 
tncclo'n a•, 

Is tuno 
dt 11P1. 

Co•prtsiOn 1°, 
Esfutrso 

dt lll'a. 

tNCcflft 91t, 

lsflltHO 

dt IQ'a, 

ColQl'lsián 11•, 
lsfUtr'll 

cortantt "''· 1n·plan1, 

lsfUIHI 

cortantt lira, 

inttrlulnar, 
llldulo dt 

ft&CelÓn y llP•. 
Co•trtllÓn a•, 

llldulo dt 

lNCción y IQ'¡, 

Co"1f'lsión 9¡•, 

11111110 

cortaatt 111'1. 
tn·plano, 

·························· ·························· 

KE\ILAR49 F. UIDRIO-'l" 

1.31 2.111 

1,311 1,1111 

m m 

¡¡,¡ 34,5 

131 131 

44.1 ¡z.a 

41-1! 13 

15,1111 3',3ii 

5,5111 a,m 

ma 3,458 

GllAFllO 

1.52 

1.211 

1,111 

41.4 

131 

12.a 

t1 

m,11111 

1,2111 

4,838 

tlhla 4.3 Pl'ophbdu •cínicas comsponditntu 1 la orhntlclón dt tu Ubru con respecto 1. los tipos 4t 

ufutnos apllndos, tn u.hrl11ts co11.pmtos unidlrtcclonalu: luilnados, htclios con XIVIAR 49, 
orlllloyli!radtuldrlo. 
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En la :figura 4. 3, también se muestra lo que las 

diferentesflbras de reforzamlneto dan como resultado en las 

propiedades de tracción de un material compuesto unidireccional. 

Sobre la base de un volumen de 60X en una resina epóxlca, el 

KEVLAR 49 comparte las mismas caracteristicas que las otras fibras 

reforzantes, tales como el boro, el graf"lto y el vidrio-"5 11
• Cada 

material compuesto dá como resultado una linea recta, la cual es 

una linea esfuerzo/deformación que cambia de pendiente al momento 

en que ocurre la fractura. Todos los materiales antes mencionados 

satl.sfacen la clásica definición de un material frágil, aún cuando 

se trate de evitar este término cuando se habla del KEVLAR 49. 

Nótese el contraste con el aluminio, el cual es un clásico 

material dúct i 1. 

Otras propiedades mecánicas signirlcatlvas y útiles de los 

materiales compuestos de KEVLAR 49 son su relación 

esfuerzo/fracturas en periodos largos (figura 4.4) y su buena 

relación de resistencia a la fatiga a esfuerzos clclicos de 

tracción-tracción, comparada con otros materiales compuestos y uno 

metálico (figura 4.5). La resistencia al impacto durante la 

prueba por calda de bala de los materiales compuestos de KEVLAR 49 

es más al ta que la de los laminados de grafl to. La resistencia al 

impacto por la calda de bala, sin embargo, es altamente 

dependiente de la resistencla al corte interlaminar del material 

compuesto, el cual a su vez es dependiente de la selección de la 

resina. Si la resistencia al corte medida por medio de la prueba 

de viga corta (ASTH 02344) es menor de 20,667 MPa, los materiales 

compuestos reforzados con KEVLAR 49 tenderán a abs~rber energia 

por medio de la delaminación, la cual es indeseable en muchas 

aplicaciones, por ejemplo en la aeronáutica. 
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IV.4.- PROPIEDADES FISICAS DEL MATERIAL COMPUESTO REFORZADO CON 

FIBRA ARAHIDA KEVLAR 49 EN FORMA DE TELA CON APLICACION 

DIRECTA EN LA INDUSTRIA AERONAIITICA COllERCIAL 

Los aviones comerciales uti llzan una cantidad considerable de 

materiales compuestos reforzados en acabados y adornos interiores 

y en el exterior en la estructura de lineas aerodinámicas para 

reducir la resistencia al avance. El KEVLAR 49 ha sido adoptado 

en un nWnero de estas partes en el Lockheed L-1011, el Cessna 
"Cltatlon", el Canadalr "Challenger", el Boelng 757 y 767, el 

Concorde SST, el De Havllland DHC-7 y la familia Alrbus, debido a 

que se ahorra hasta un 30Y. de peso comparado con otras partes 

slml lares fabricadas con fibra de vidrio. Otro gran número de 

aviones comerciales manuracturados están adoptando al KEVLAR 49 

para apllcaclones semi-estructurales y estructurales como lo son 

el piso, las puertas, los asientos, las pieles utilizadas en el 

fuselaje y los radomos. 

Para el consumidor aeroná.utico, las telas. son la manera más 

coml1n de utll izar el KEVLAR 49, generalmente en forma de resina 

pre impregnada. Está disponible un amplio rango· de telas para el 

reforzamiento de materiales y puede disponerse también de otros 

dlsef'ios. Muchas de las telas del KEVLAR 49 han sido copiadas de 
los estilos similares a los de flbra de vidrio, telas que han sido 

utll izadas en la industria aeroná.utlca por cerca de 20 af'l.os. 

Cuando la Ou Pont introdujo por primera vez el KEVLAR 49 en 

la industria aeronáutica, en la Lockheed y en la Boe~ng, los finos 

mechones de 195 y 380 denier (un denler es igual al peso en gramos 

de 9,000 metros de hilo) eran los únicos disponibles. Utilizando 

la gula de la Lockheed y de la Boelng se han desarrollado dos 

telas; el estilo 120 basado en el 195 denler y el estilo 181 

basado en el 380 denier. En cada caso la meta era la de dupl lcar 

la tela contraparte de fibra de vldrlo. A partir de éstos 

surgieron posteriormente otros dlsefios de estilos de tela ya más 

110 



especializados en aeronáutica, utilizados tanto para la 

fabricación de moldes. como piezas componentes del avión. 

La figura 4. 6 ilustra las aplicaciones en donde el KEVLAR 49 
ha sido evaluado en servlclo en avlones. Los ahorros en el peso 

que exceden de 545 kg han sido implementados en muchos aviones 

comerciales mediante el uso de KEVLAR 49 para sustltuir fibra de 

vidrio y metales. 

La tabla 4. 4 muestra que las propiedades de al ta tracción y 

ba~1a elongación del KEVLAR 49 persisten dentro de las propiedades 

de la te la. Se muestran algunos ejemplos de esfuerzos de trace i6n 

en cintas y esfuerzos de ruptura de probetas de tela reforzada con 

KEVLAR 49. Comparando éstos con slml lares estÚos de nylon - por 

ejemplo. telas que son utilizadas para botes lnflables y 

resbaladlllas de emergencia - el KEVLAR es por lo menos el doble 

de resistente que el nylon. 
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PROPIEDADES DEL TEJIDO 

ESTILO RESISTENCIA RESISTENCIA 

A LA AL DESGARRE 

TRACCION. (kg/m) DE PROBETA. (kg) 

PESO LIGERO 

120 4465 27.22 

PESO MEDIO 

181 12505 49.90 

281 11609 47.63 

285 11609 -----
328 12502 54.43 

UNID.IRECCIONAL 

143 23218/2232. 5 -----
243 26790/5358 -----

TABLA 4., 4. PROPIEDADES DE ALTA TRACCION 'i BAJA ELONGACIOH DE 

LA FIBRA ARAHIDA ltEVLAR 49 1 PERSISTENTES DENTRO DE LA 

TELA. 
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ltiJ J<EVLAR 49 

FllllllA 4.1 APLICACIOHIS PIRitlAS PIL Kl.VLAR 41 Dt EL AVIOH LOCIOIIIP L·IBll, DI DOllPE EL KEllLAR 4l HA SIDO 

!VAWADO DI S!R'JICIO. 
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Las al tas propiedades de las telas de KEVLAR 49 son 

transformadas en propiedades de materiales compuestos. En la 

tabla 4. 5, las telas. reforzantes más populares en la industria 

aeronáutica son mostradas con su resistencia a la tracción tiplca, 

propiedades a la flexión y propiedades al corte. Estos son 

valores promedios para materiales compuestos con tela reforzada en 

un rango del 40 al 45Y. de volumen de tela. La resistencia a la 

tracción es por lo menos de 379. 1 MPa y en muestras de laboratorio 

puede ser elevada hasta 619. 2 MPa. El módulo de tracción es 

también un valor promedio y en muestras de laboratorio es común un 

valor de 34, 400 MPa. Una resistencia ti pica a la flexión es de 

379. l MPa de una tela balancea.da. Las telas unidireccionales 

transfieren sus al tas propiedades de resistenc la a la torcedura y 

alto módulo al material compuesto. 

En la representación grá!"ica del esfuerzo/deformación de un 

material compuesto unidireccional de KEVLAR 49 en un autoclave 

(figura 4. 7), un material compuesto moldeado en una bolsa de vacio 

con un SOX en volumen de fibra, presenta un esfuerzo de tracción 

que está sobre 1, 380 MPa con una deformación a la falla de cerca 

del 2X. Nótese la lineal ldad de la curva esfuerzo/deformación. 

Este mismo material compuesto en compresión (figura 4. 8) deberá 

comportarse marcadamente diferente con respecto a la respuesta 

clásica de tracción frágl 1. En compresión el comportamiento es 

dúctll. En las primeras etapas de la apllcaclón de la carga, la 

curva esfuerzo/deformación es lineal. En un cierto punto, en este 

caso cerca de 241, 719 MPa, ocurre una desvlaclói;i en la llnealldad, 

y el material compuesto cede a una reglón plástica. Esta es una 

caracterlstlca de la fibra de KEVLAR 49, la cual representa un 

pandeo interno de los filamentos. 
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Propiedades ![picas del Coopuesto 

Bolsa de vacío, Jleslna epóxica Aoerlcan Ojana•ld BP-!MI lloldeada en ll!tocla"' 

UOUIM!ll OE IS!"Jfcf~E MODULO DE IS11JERZO DE MODULO DE IS11JERZO 
TEJIDO IRilCCIOH FLElUOH rLlllOH• CORTAHIE 

ESTILO • llP•. llP• • llP•. llP•. 111 •• 

Prso Lirrro 

m 45 441.115 2963!.! 344.65 27572 48,25 

Ptso Medi¡no ---
181 48 t13.58 27572 124814.8 344.65 26193.4122857.6 43.43 

201 48 37!.12 26193.4 314.65 21746.9 41.36 

285 48 37!.12 27572 1261'3.4 344.65 24814.B 121368.3 41,36 

328 45 m.12 26193.4 318.19 22746.9 41.36 

Unidirtcclona.1 

143 41 619.3 181.11 13425,9 nm.3 448.85 /124.87 3"79.416893 ll,78 /11.23 

243 48 112.11137.81 46872.4 111718.1 448.85 1172.33 42847.318271.6 48,25 131.lla 

• 32/1 ,- DíMtnsión MÍliMl tnnsverul/Prohndid¡d 
- Las propltd1du dt torsion y tiendo son equlnhntu, l 11enos que sun anohdu dt otu 11.inert, 
- Porctnh.Je por ASr~ D'H 1 a 60/1 dt DJ11tnsion 11uiMl transvusal/Prorundidad los t1cdulos dt tucclon y 

tlexion son !tulles. 

hbh. 4,5 Propled1du •cinicu tlplcu dr lu lelu retorunhs de XIVLllR 49 MÍS popuh.res en h. industrit 
uronáutic1 1 en un rugo dd 4il d 45 ;.: de volUMn de telt. 
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Combinando estos dos tipos de aplicación de cargas en una 

prueba de flexión, ocurre un tercer tipo de comportamiento (figura 

4. 9). En este caso, se real izó un estudio en donde una carga fue 

aplicada en 4 puntos de tal manera que los indicadores de 

deformación pudieran ser adheridos al centro del material 

compuesto. Los sensores de compresión del material compuesto se 

colocaron en la parte superior y los de tensión en la parte 

inferior. El al to esfuerzo de tracción del KEVLAR 49 ayudó al 

baJo esfuerzo de compresión y un cambio subsiguiente del eje 

neutro ocurrió a medida que la carga era aplicada. Los 

indicadores de deformación cedieron en dos distintas curvas; una 

en tracción y otra en compresión, la cual es una manifestación de 

las caracterlsticas únicas del KEVLAR 49. 

La estabilidad al medio ambiente de los materiales compuestos 

de KEVLAR 49 es generalmente buena excepto en medios ambientes 

extremosos. Esto es ilustrado por medio de la pequei'i.a pér"dlda de 

resistencia al cor"te después de que fue expuesto este material 

compuesto a medios ambientes sevel"'OS por periodos prolongados 

(tabla 4..6). Estos resultados indican que ha sido mantenida la 

unión resina-fibra y que se puede esper"ar una buena durabilidad 

del material compuesto. La tabla 4.6, sin embargo, también 

enfatiza que la matriz de resina empleada en particular puede 

tener un efecto significativo sobre la estabilidad del medio 

ambiente del material compuesto. 

La maquinabilldad de materiales compuestos de KEVLAR 49 es 

diferente a la de materiales compuestos de fibras reforzantes 

inorgánicas más f'r"áglles. La rigldez del KEVLAR 49 requiere de 

una acclón cortante en vez de una acción de trozado que sea 

utilizada para cor"tar las fibras. Para láminas delgadas de 

O. 25-0. 51 mm de KEVLAR 49 se pueden uti llzar los mismos procesos 

de f'abricación utilizados para la fibra de vidrio sin que se 

118 



~ 
~ 

co 

.. ';:¡ .... 
"' ... .. ~ c. .. 
"- . 
"'~ .. .!!! 
... .JO 

L. " .. .,, 
! "' 111 .,, ..., 

l.l 1.'I 

De-formación registrada <:..:>. 

O TRllCtlllN. 

X CllMPRt5IDH . 

l - l 
f f 

t • t 

""' 
IPCOitllOllRts Dt 
DtíDRMRtlDPC. 

Figura Ll.S Representación gráfica de las curvas es-fuerzo/ 
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Condiciones Esfuerzo de corle interi .. lnar • 

del Xtvlu 49/ 

llollo uhlente <12l'C> 

Epoxv ** 
Controlado 49.5 

AIUl hlrvhndo 
3,5lllos 

15.8 

Sll-.ttrl 

3,51l\os 
31.2 

Collllustlblt dt i.YfOn 

CTtXICO "AbJtt" JC-49) 45.5 

3,51iios 

Actitt WbrJcantt 
("SJtyih<>I"> 46.5 

3.5iiios 

ASfM ~2344 Corle dt vi51 corh., 

H Gr1do JnttrJor, PropÓsi to Glntr.1.I. 

*** Grado Exhrhr. Tr11peritun O h.. 

KHllr 49/ 

m1•c> 

[po)ly fH 

48.1 

21.2 

49.1 

48.1 

48.1 

O!Pa) 

r.Vldrio·"S" 

un•c> 
[pok!f*** 

19.2 

8 

19.2 

19.2 

19.2 

YABIJI 4.6 Estahilidd dr los iu.hrillu co11purstos Xtvlu 49 y fibra de Uidrlo-"S" 1 itedios Wlentes 

severos, por per(odos prolong1dos, 
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presenten dif'erencias surtcientemente grandes para que se 
requieran cambios en él los, pero en láminas más gruesas se 

requiere de un redisef'í.o de la herramienta. En general, el 

maquinado de materiales compuestos de KEVLAR 49 es similar al 

acabado de la madera que al acabado del metal. Se han 

desarrollado herramientas ':I procedimientos loS cuales resuelven 

muchos de los problemas del maquinado. 

APLICACIONES DIRECTAS 

Para poder anal izar las aplicaciones directas del KEVLAR 49 

en la estructura de algún avión comercial moderno y poder 

comprender arnpl lamente como las propiedades vistas de este 

material compuesto se ajustan perf'ectarnente a las exigencias 

estructurales de los aviones, es necesario contar con los 

conocimientos básicos de lo que es la estructura de un avión, los 

diversos tipos de carga a las que está sometida ':I los criterios 

aeroné.uticos generales para seleccionar los materiales que 

conf'orman los elementos estructurales corrientes. Para esto a 

continuación se dará una breve explicación de los puntos de 

interés antes mencionados. 

ESTRUCTURAS DE LOS AVIONES 

La estructura de un avión es una combinación de partes 

relacionadas, armazones ':I ensambles agrupados funcionalmente para 

integrar una máquina voladora más pesada que el aire. Para volar, 

el exterior del avión debe tener una forma aerodinámica. Dentro 

de esta forma deben de ir ajustadas piezas que tengan una alta 

relación de resistencia/peso, y capaces de soportar las fuerzas 

necesarias para equilibrar al avión en vuelo. Las fuerzas que 

actúan en la estructura de un avión se llaman cargas, algunas de 

estas son originadas por muy diversos factores dependiendo del 

tipo de aeronave ':I su mtsl6n especifica, otras por el contrario, 

se presentan indistintamente en todos los tipos de aeronaves. A 
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continuación se muestra en forma muy general una descripción 

simple de los diferentes tipos de carga que interactúan en la 

estructura de un avión, clasificadas en los sl.sulentes grupos de 

interés: 

CARGAS l NtERNAS 

Las cargas internas que actúan en un avión provienen del 

cargamento real y el combustible, las cuales son denominadas en 

conjunto como carga útll. 

CARGAS EXTERNAS 

Son aquel las que actúan externamente sobre un avión, siendo 

éstas: 

Cargas del aire; El aire puede ser considerado como una 

multitud de corrientes de fuerza que cambian continuamente de 

velocidad y dirección, en forma de turbulencia (ráfagas). 

Cargas por manlobra; El pi loto mismo ocasiona este tipo de 

cargas cuando opera o acciona los mandos de vuelo. Esto será 

siempre que el avión cambie de posición o dirección o de 

ambas a la vez. 

Cargas terrestres; Son aquel las que provienen del suelo, el 

cual reacciona con la estructura durante el rodaje, despegue, 

aterrizaje y manejo en tierra. 

CARGAS DIVERSAS 

Estas provienen de innumerables fuentes o causas, pudiendo 

ser internas o externas y dependen directamente de las condiciones 

especificas para las cuales el avión fue proyectado, pudiendo ser 

estas condiciones entre otras la velocidad y la altitud. Por 

ejemplo, muchas aeronaves que operan a grandes, al lltudes están a 
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presión o presurizadas interiormente lo cual generalmente 

representa una carga bastante grande en la estructura de un avión, 

parecida a la de un tanque a presión. La estructura alrededor de 

las puertas, ventanas y otros cortes se hace particularmente 

critica en estos disefíos. 

FATIGA 

Cuando un avión se encuentra en operación, en todo momento y 

en un rango muy diverso de intensidad, sus componentes 

estructurales se someten a la aplicación repetida de esfuerzos. 

Estos esfuerzos ocurren como resul tndo de las cargas antes 

mencionadas. La intensidad, frecuencia y distribución de estos 

esfuerzos dependen del componente estructural particular y el tipo 

de avión. Aunque estos esfuerzos generalmente son inferiores al 

punto de fluencia, el material puede fracturarse después de 

numerosas aplicaciones. Este tipo de falla es conocida como 

fatiga, la cual se está haciendo cada vez más importante en toda 

clase de aeronaves, ya que al ser tomada en cuenta en el disefto, 

la vida útl 1 de éstas ha sido alargada considerablemente, además 

de aumentar la seguridad de la tripulación y de los pasajeros. 

Además de ser consideradas las condiciones anteriormente 

mencionadas, los aviones son proyectados para algún propósito 

especifico, que es el que dicta propiamente el disef'io estructural 

requerido. Para real izar cualquier misión, las unidades deben de 

estar provistas de lo necesario para: contener equipo y carga 

t1t11; sostener los medios de propulsión¡ soportar el avión por 

medios de reacciones obtenidas de la atmósfi::ra¡ equilibrar el 

avión en vuelo. La forma, disposición y tamaf'io relativo de estas 

piezas, diferirá enormemente en los distintos dlsef'íos de aviones. 

dependiendo de la misión, los resultados especificas deseados 
(funcionalidad) y otros factores, 
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Para ser segura, la estructura del avión debe ser capaz de 

resistir un esfuerzo mucho mayor que el impuesto por su peso 

solamente. Cuando se ha preestablecido la misión de un diseflo 
determinado, los proyectistas proporcionan una estructura de 

acuerdo con las estrictas normas establecidad por la experiencia y 

la experimentación, para garantizar la seguridad. En general, los 

aviones son diseflados o calculados para resistir vez y media los 

máximos esfuerzos probables (Esto es, al tos factores de 

seguridad). 

Los elementos estructurales corrientes son: el fuselaje para 

contener la carga útl 1, las alas para suministrar la sustentación, 

los establllzadores para dar equilibrio, los controles para 

proporcionar una dirección tridimensional y la estructura del tren 

de aterrizaje. Independientemente del uso a que se destine el 

avión, todos estos elementos deben de tener gran reslstencla, poco 

peso, segur ldad y una ef lclente forma aerodinámica. 

Estos antecedentes como se dijo, serán útiles para poder 

analizar mediante una relación simple las aplicaciones directas de 

los materiales compuestos y en especial de la fibra aramida en la 

estructura de un avión comer"Cial moderno. Para este fin se ha 

elegido la estructura de un avión comercial donde se hace patente 

y en forma real el uso más evidente de estos materiales. Este 

avión es el Airbus 320 {Denominado A320), cuyo fabrlcante es un 

consorcio Europeo llamado Alrbus Industrie, al cual cuenta con la 

participación de diversas empresas aeronáuticas de nacionalidad 

Francesa, Inglesa, Espaf\ola 1 Alemana, Holandesa y Belga. Este 

consorcio surge en 1968 debido a las necesidades detectadas en ese 

momento por los paises involucrados, y con una visión hacia el 

futuro de crear una aeronave ideal para el transporte de pasajeros 

y carga a bajo c.:osto en los sectores de corto alcance {2, 000 km), 

a fin de adaptar el avión a las necesidades del mayor número 

posible de usuarios, permitiendo asi abrir el transporte aéreo a 

un porcentaje de la población mundial en continuo crecimiento, 

además de abastecer el tré.Cico de las lineas más modestas y de 
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tejer en todas las reglones del mundo una red cada vez más densa 

de comunlcaclones: caracteristlcas que los aviones de fuselaje 
ancho, gran capacidad y de medio a gran radio de acclón (de 3, 000 

a 8,000 km) que imperaban en esa época no podian satisfacer. 

Como puede observarse, las necesidades del mercado mundial de 

la aeronáutica comerclal no han camblado y· probablemente no 

cambien en un futuro cercano. Lo sorprendente aqul es que, estas 

necesldades se adaptan perfectamente a las necesldndes propias de 

nuestro pais. 

El avlón Airbus 320 no fue el primer producto de este grupo 

industrial, como tampoco ha sido el Ultimo, aunque se encuentra en 

la etapa inicial de su vida productiva. La razón por la cual se 

elige para el estudio es porque, como se dlJo, resulta ser el 

av16n más representativo en cuanto al uso de esta tecnología de 

materiales avanzados, pues se asume que hasta el momento, es el de 

más extensa apl icaci6n de materiales compuestos que cualquler otro 

avión comercial moderno conocldo de gran capacldad (mas de 100 

pasajeros} en el mundo occidental. Este avión, al ser un producto 

intermedio de este consorcio, ha tenido un desarrollo interesante. 

A continuacl.ón se dá un breve resúmen del mlsmo, asl como las 

caracteristlcas técnicas sobresalientes. 

1 NTRODUCI ENDO EL Al RBUS 320 ( A320) 

Alrbus Industrie fue el primer fabrl.cante en lntroduct.r un 

avión de pasl.l los gemelos provisto de dos motores a las líneas 

aéreas del mundo, el A300. Este tl.po de avión ha estado en 

servl.clo desde 1974. 

Siguiendo con el éxito del A300 vl.no el A310, con una cabina 

de vuelo electrónl.ca y un diseño de sislemas avanzados junto con 

los últimos avances en vuelo aerodinámico e ingeniería 

estructur-al. El A310-200 entró en servicio en 1983. 
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El A300-600 fue el siguiente paso, llevado a cabo mediante la 

apl lcaclón (sobre el A300 básico) de los avances en computadoras 

digitales y el control tecnológico de vuelo desarrollado para el 

A310. La aplicación efectiva del costo de los avances en 

aerodinámica y tecnologla estructural, los cuales también 

resultaron del programa A310, permitieron un nivel competitivo 

sobresal lente del disei\o del A300 básico, el cual serla mejorado 

más adelante. El A300-600 entró en servicio en 1984. 

La necesidad de reemplazar los obsoletos 727' s, 737' s y 

DC-9' s con un avión que ofreciera una mayor capacidad de carga 

útil y un mejorado rendimiento ha llegado a ser cada vez mé.s 

aparente. 

La respuesta por parte de Airbus Industrie es el 

completamente nuevo A320, un avión de 150 asientos, el cual 

satisface los objetivos antes mencionados, resultando económica y 

operativamente superior (figura 4.10). 
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El A320 es un avlón con un alcance de corto a medlo, pasl l lo 

únlco y provisto de dos motores que ofrece a las l lneas aéreas del 

mundo nuevos niveles de avanzada tecnologia y comodidad a 

pasajeros. 

Con el pasillo únlco de cabina mtiS ampllo disponible, provee 

excelentes niveles de comodidad a pasajeros mientras que los 

compartimientos de carga bajo el plso están dlmenslonados para 

aceptar compartlmlentos básicos (estándar). 

Los contenedores tienen Wla completa compatlbllldad con 

equipo de manejo básico terrestre, permitiendo a la carga del A320 

ser lnterllneada con cualquier avión de amplio cuerpo. 

Haciendo un uso óptimo de los conceptos avanzados de disef\o, 

técnicas de producción modernas, nuevos materiales, avanzada 

aviónica digital y sistemas de dlsel1o eficientes, el A320 ofrece 

una mejor economi.a de combustible y bajos costos de operación que 

cualquiera de sus competidores y además ofrece un alto grado de 

confiabilidad y mantenimiento del armazón de un avión con el menor 

costo que abarca todo para el el lente. 

En términos de comodidad de cabina, ya sea que se vuele en la 

clase turista o la primera clase de pasajeros, la versatl l ldad 

interior del A320 provee un nivel de comodidad inalcanzable por 

los aviones de vieja tecnologia y sus derivados: 

El A320 entró en servicio a flnes de Marzo de 1988 después de 

su certificación el 26 de febrero de 1988, respaldado por un libro 

de pedidos obtenido por ningún otro avión civil al principio de su 

vida operacional. 

El A320 está a.1 comienzo de su desarrollo de vida y los 

estudios del proyecto están todavia en camino a una versión con 

intensión de extenderlo, capaz de transportar un 20Y. más de 
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pasajeros y con un 50X más de capacidad de volumen de carga sobre 

la versión básica (flgs. 4. 11 y 4. 12). 

MATERIALES COMPUESTOS APLICADOS EN LA ESTRUCTURA DEL A320 

A continuación se presentan los elementos estructurales 

corrientes del avión A320 (figuras 4.13, 4.14, 4.15 y tabla 4. 7), 

asi como los diversos materiales compuestos denotados con patrones 

distintivos. 

129 



'ASlEHTOS <2 

.CARGA 

PESO HAXIHO DE DESPEGUE 

MOTORES UTILIZADOS 

ALCANCE 
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73,500 ku 
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~ARREGLO GENERAL DEL A320 <FIGURA 4.12) 

tn<t•ra•dur•no•\,..I. 
lnclur-1"411 auliu "4 I• pUn~• d• •I• 

...... 

ESPECIFICACIONES DEL A320 

Peso Máxl.mo de Despegue 

Peso Máximo de Aterr1 zajc 

Peso Máximo sln CombusUblc 

Capacidad Máxlma de Combustible 

Peso de Operación sln Cnrea (Uplcn) 

Número de asientos de 2 clases regulares 

Máximo número de asientos 

Carga bajo el piso 

Tipos de Motores que se pu~dcn uti l lzar 

131 

73,500 kg. 

64, 500 kg. 

60,500 kg. 

23,859 lt. 

-10,300 kg,. 

150 

179 

CFMI CFM56-5 

IAE V2500 
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FIQJM 1.15 ELlllllllOS r.sm:ruMI.r.s DEL AIRBllS A328 (J:SIRUCIUPll INIERIOR). 

" 

PATRONES: 

3 G UIDRIO 

5 llffi CARBOHO/UIDRIO 
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Refere"'ia C.. ponentes llaterlal 

l RadoMO, f.R!IAKIDA 
2 Aerorrtno(sl. F.CRRBOllO 
3 Alet& DGrnl. r.um10 

' fuuh.do de Aleta. r.um10 
5 Bordt ~linhro dtl Istlhllindor Uertfoat. r.um10 
6 Punta dtl lsh.biliudor Uertical. r.um10 
7 Ca.fa o Registro dt b Ui91 <Istru.cturd). F.CRRBOllO 
8 tl.Sn dt Cob <DiNCCio'n). CRRBOll0/111PRIO 
¡ Borde dt Sdih dtl tsbbilindGr Utrtlcll, f.U!DRIO 

' 19 :ci:::s~'~ f:~;~: 1~;1~:r ~:"°~tabllindor Morliontll CRRBOll0/111DRIO 

11 Ihu.dor. F.CRRBOllO 
12 C¡J¡-Registro dtl tshbllindor Horhonhl. F.CRRBOllO 
13 Borde Drbntero del Istabiliudor Horhontal. CRRBOll0/1111RIO 
14 Ahrón. F.CRRBOllO 
15 Sección Exterior" dt la Ah ta, F.CAJIBQ!IO 

16 StcclÓn lnhrior de h Aleta. F.CRRWllO 
11 Panel sobrt 11 A11. F.CRllBOllO 
18 Piión del fuselado dt Ala. AllAKIDAICARBO!IO 
¡¡ tKcth. del Motor (CapÓ), f,CAllBOllO 
29 Tusthdo de Ah hl1nhro, f.AllAKIDA 
21 Pantlu de Acceso blJo el Borde Drhntero. f.CAllBOllO 
22 Paneles dt Salid¡ baJo el Barde di! hlid.J.. F.CARIOllO 
23 Cllfa de Unión. F.CAllBOllO 
21 ruseh.do dt Ahtru1r11 (de nlida>. f,RRAKIDA 
25 Panel iiJo hiJo el Ata. F.CAllBOllO 
26 Lbiugrado de h Puerta !J iuseh.do de la Pin~& del trtn de F.CARBOllO 

Attrriujt Principd, 

27 Puerta dtl Tren de UerrinJe Prindpd, F.CAl!IOllO 
29 Riel d!l fusth.do del ih.p, F.CARBOllO 
2! funhdo dtl Ala lnhrMtdlo. RRAMIDA/CARBO!t0/1111RIO 
3i Puerta dtl tren dt Ka.riz. F.CRlllOllO 
31 Puerh. dtl Co111puti"iento dt Accesorios Ehctrinicos. CAlllOll0/1111RIO 
32 Plabform dt lbnttni"hnto !I Plntl dt SerJlcio. F.UIDRIO 
33 Puh Posterior dtl Co11pa.rtl11itnto de Cu-gil. F.UIDRIO 
34 Parte Posterior dtl Piso del Co111urth1iento dt Pillltlts. F.UllRIO 

35,36 y 31 Pisos de los Plntlts dt Cd'ln1. F.UllRIO 

TABLA 4.1 tabla de idtntUluclo'n dt los eltMntas estNcturalu dtl U211 y dt las 111aterialts co111puestos 
dt qui Htin Nchos. 



Jle!erorcla Cooporentes lbterlal 

lB U:gt~~l~:!trtildento d! hs Pl1lths dt los ~ccuorlos CRRBOllOIVIDRIO 

31 Pisos dt los Putlts dt 11 Clhlna. CIRBOttOIVl»RIO 

'"' Pisos dt los P&nfles dt h. Clhinl de Mlndo. CIRIOltOIVIDRIO 

41 Putn fiJu del Co11parth1hnto dt Cug1. MIDRIO 

42 Pisos dt los Paneln d1l Co11¡iuthdento de Cug¡, r.vm10 

tHt.A 4. 'l tallla dt ldentlflcaciÓn dt los tltMntos estructurdu del n3Zll y de los ~tuialu COMPUtstos 

dt qut estln hlchas (continuación>. 
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La fibra Aramida {patrón 1) se encuentra distribuida 

bé.sicamente en partes estructurales del fuselaje, las cuales son: 

El Radomo (referencia 1) y en los Fuselados de Ala Delantero y 

Trasero (refs, 20 y 24), el conjunto de estos fuselados junto con 

el Fuselado Intermedio de Ala {ref. 29) se denomina Carenado de la 

Panza de Fuselaje. Además de esta distribución, la fibra Aramida 

se encuentra combinada con otras fibras ref"orzantes en dos 

compuestos hibridos básicos, el primero es el de ARAMIDA/CARBONO 

{patrón 2), el cual está contenido en los Pilones de Fuselado de 

Ala (ref. 18) y el segundo es el de ARAMIDA/CARBONO/VIDRID (patrón 

6) contenido en el Fuselado Intermedio de Ala {ref. 29). 

Para poder comprender estas aplicaciones particulares, es. 

importante mencionar que atendiendo a las caracteristlcas 

mecánicas especificas y a los precios de las fibras la utillzaclón 

de materiales compuestos en partes aeronáuticas estructurales se 

establece generalmente en base a: 

1).- FIBRA DE VIDRIO: Cuando el costo resulta ser el criterio 

dominante. 

2).- FIBRA ARAHIDA: Para la resistencia especifica a la 

tracción y al choque (blindajes ligeros). 

3).- FIBRA DE CARBONO: Para aplicaciones a partes criticas, 

siendo éstas aquel las en las que si se 

sufre un dallo, éste repercute en la 

estabilidad y seguridad del avión. 

Estos elementos básicos son tomados en cuenta cuando se 

establecen las aplicaciones particulares, es por esto que en 

algunas partes especificas del avión un material aparece como el 

mejor candidato, ya que sus caracteristlcas particulares son 

dominantes con respecto a los demás materiales para su aplicación 
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en esa parte en particular. En otros casos un balance es 

requerido, de ahi la aparición de los materiales corepuestos 

hibrldos. 

Asi pues, se tiene entonces que en el Radomo (ref. 1) la 

fibra Aramlda {patrón 1) resulta ser la más indicada, ya que ésta 

proporciona las caracteristlcas requeridas para esa parte 

estructural, las cuales son la resistencia al impacto y sus 

propiedades dieléctricas y antlmagnéticas. Para la primera 

caracteristlca, como el Radomo se encuentra ubicado en la parte 

delantera de la cabina de tripulación, una de las funciones es la 

de abrir el paso lnlcial de la aeronave por el aire, por tal 

motivo está propenso a sufrir impactos severos, causados por 

violentas granizadas o parvadas de aves que, aunque no muy 

frecuentes, no dejan de ser factibles de ocurrir, sobre todo en 

las etapas de bajas alturas (despegue y aterrizaje), siendo 

verdaderos proyectiles de alto impacto, dado las velocidades 

apllcadas (de 400 a 600 km/h), el Radomo funciona aqui como un 

escudo inicial. Las propiedades dieléctricas y antimagnétlcas de 

la fibra Aramlda, resultan ser muy útiles en esta pieza, dado que 

en el interior del Radomo se encuentran contenidas las antenas de 

radar meteorológico y radar de seguimiento, por lo cual se 

requiere un material que no produzca interferencias magnét leas ni 

aloje corrientes parásitas. 

Con respecto a los Pilones de Fuselado de Ala Cref. 18) se 

conjuntan las mejores propiedades mecánicas de la fibra Aramlda y 

la buena rigidez de la fibra de Carbono, contenidas en el 

compuesto hibrido ARAMIDA/CARBONO (patrón 2), las altas 

resistencias especificas a la tracción de ambas fibras son las que 
destacan, ya que en estos elementos es donde precisamente está.n 

contenidos los puntos de apl icac16n de las fuerzas que hacen que 

el avión supere la resistencia al avance, real lee el frenado 

principal en el descenso y sujete los motores en tierra. Cabe 

mencionar que estos elementos no son en su total ldad de este 

compuesto hibrldo, también intervienen pequei\os componentes de 
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Titanio. que en conjunto con los elementos hechos del material 

compuesto hibrldo brindan un mayor ref'orzamlento a esta estructura 

para su óptimo y seguro funcionamiento. 

El conjunto de Fuselados de Ala Delantero, Intermedio y 

Trasero (refs. 20, 24 y 29), llamado también Carenado de la Panza 

del Fuselaje, sirve como el soporte principal del peso de la 

estructura completa del avión (Fuselaje, Ala y Estabilizadores), 

aqul se encuentran soportadas la carga del propio avión más la 

carga útil, guarda el tren de aterrizaje principal cuando el avión 

despega, contiene el tanque central del combustible y además sirve 

como base de la fuerte unión de ensamble del Fuselaje con el Ala. 

Todo este conjunto está propenso a impactos terrestres, ya sea por . 

manejo en tierra o por aterrizajes de emergencia, debido a su 

ubicación baja en la estructura compuesta del avión. 

Dadas estas condiciones, la aplicación de la fibra Aramida en 

los Fuselados de Ala Delantero y Trasero, asl como en las uniones 

superiores con el Ala, resulta ser la mejor por su al ta capacidad 
de absorción de energla, lo que proporciona buenas condiciones de 

amortiguamiento en el aterrizaje, por su elevada 1esistencia 

mecánica a los principales esf'uerzos, simples y combinados, 

presentes en estas partes y debidos a las cargas externas de aire, 

por maniobra y terrestres. 

Con respecto al Fuselado Intermedio de Ala, ubicado en la 

parte central del Carenado de la Panza (ref'. 29), este componente 

estructural está hecho de un material compuesto hl brido de fibras 

ARAMIDA/CARBONO/VIDRIO (patrón 6), el cual combina las 

caracteristicas deseadas en esta parte; por un lado, se tiene que 

las caracteristicas de absorción de energia para condiciones de 

amortiguamiento y la resistencia especifica a la tracción que 

conf'leren a la estructura la capacidad para soportar la carga útil 

cuando el avión se encuentra en vuelo, son dadas por la f'lbra 

Aramlda. La elevada rigidez especifica y la gran direccional ldad 
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de las propiedades de la fibra de Carbono, proporcionan excelentes 

comportamientos mecánicos a la estructura, sobre todo en su 

resistencia a la compresión (superior a la de la Aramida) que la 

hace ideal para soportar gran parte del peso del avión en tierra. 

La fibra de Vidrio se apl lea aqui para disminuir el costo de la 

estructura, dada la gran superficie de esta, sin sacrificar por 
ésto las especlf'icaciones mecánicas proyectadas. 

La fibra de Carbono (patrón 5) como se dijo anteriormente, es 

utilizada en partes criticas, las cuales son aquellas que si 

sufrieran un daf\o éste repercutirla seriamente en la estabilidad, 

control y seguridad del avl6n, estas partes críticas son los 

Sustentadores, Establ l lzadores y los Dlreccionadores, los cuales 

proporcionan fislcamente la estabilidad, control y dirección 

tridimensional del avión. Estas partes criticas están compuestas 
por los Alerones (ref. 14), secciones exteriores e interiores de 

la Aleta, también conocidas como Flaps Exteriores e Interiores 

(refs. 15 y 16), el Estabilizador Vertical (refs, 5 1 6 y 7). el 

Timón de Cola (ref. 8), el Estabilizador Horizontal (refs. 10, 12 

y 13) y el Timón de Profundidad o Elevador (ref. 11). Todos estos 

componentes estructurales están sujetos a carg~ externas de gran 

magnl tud, causadas por aire y por maniobra, las cuales son 

apl !cadas indistintamente y combinadas durante el vuelo, la fibra 

de Carbono resulta ser aquí la má.s adecuada dado principalmente a 
su excelente módulo de elastlcidad (superior a la de la Aramida), 

el cual conf'iere al material una excelente rigidez que es muy úti 1 

en estas estructuras debido a que en éstas se apl lean cargas de 

gran magnitud, de las que ya se ha hecho referencia, impidiendo 

con ésto cualquier deformación critica probable dentro de las 

especificaciones de diseño. 

Dentro de estas estructuras se encuentra un material 

compuesto hibrldo hecho de las fibras VIDRIO/CARBONO (patrón 4), 

especificamente en el Timón de Cola (ref. 8), Borde Delantero del 

Establ llzador Horizontal (ref. 13) y en Acceso del Borde de Sallda 

del Estabil lzador Horizontal (ref. 10). Aqui la fibra de Vidrio 
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aminora el costo de las estructuras sin sacrif'lcar las respuestas 

mecánicas proyectadas para las cargas externas en esas áreas. En 

la parte inferior del avión puede encontrarse la fibra de Carbono 

en las Puertas del Tren de Aterrizaje Principal (ref. 27), en la 

Puerta de Tren de Nariz (ref. 30), en los Rieles del Fuselado del 

Flap (ref'. 28) y alrededor de los Bordes de Ala (refs. 21 y 22). 

Nuevamente. estos elementos requieren de la excelente rigidez que 

proporciona la fibra de Carbono, debido que son, 

respectivamente, partes móviles sujetas a fuerzas intempestivas, 

guias de f'luJo de aire y elementos ref'orzantes de estructuras 

mayores. 

Por último, con respecto a la fibra de Carbono, ésta se puede 

ver aplicada en las Carcazas de los motores (ref. 19), las cuales 

son consideradas como unas de las partes frias de los motores. Se 

eligió esta flbra en virtud de que es la que mejor soporta la 

temperatura generada por el motor en esa parte, pero 

principalmente su elección fue debida a su buena reslstencln a la 

tracción y a su excelente rigidez que combinadas ayudan a esta 

estructura a soportar la fuerza de inversión de flujo de salida 

del motor, la cual actúa cuando el avión frena en el aterrizaje, 

siendo sin duda una parte critica. 

Finalmente, se tiene la fibra de Vidrio (patrón 3) que, como 

se dijo anteriormente, es utilizada cuando el costo resulta ser un 

cri ter lo importante y además se cumple con las especificaciones 

mecánicas de dlsel'io. Este material compuesto se encuentra 

aplicado en su mayorla en la estructura secundarla (dentro del 

avión), encontrándose especif'icamente en los Pisos de Cabina y 

partes posteriores de los Compartimientos de Carga y de Paneles 

(ref's. 33 a 37}, y combinada con f'ibra de Carbono (patrón 4) se 

encuentra en lo.s Pisos de la Cabina de Tripulación (ref's. 38 a 

40). La utilización de este hibrldo aquí es necesaria para 

soportar el peso de los equipos de los accesorios electrónicos. 

En el exterior del avión (estructura primaria) la fibra de Vidrio 
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(patrón 3) se encuentra aplicada en la Puerta de Compartimiento de 

Accesorios Electrónicos (ref. 31}, en el Fuselado de Ala (ref. 4), 

en el Borde delantero del Estabilizador Vertical (ref. 5), en la 

Punta del Estabilizador Vertical (ref. 6) y el Borde de salida del 

Estabilizador Vertical ( ref. 9). En estos componentes, 

nuevo.mente, se ha considerado el costo sin el sacrlf'icio de las 

propiedades mecánicas exigidas. 

BENEFICIOS OBTENIDOS DE LA APLICACION DE MATERIALES COMPUESTOS EN 

EL A320 

Como se ha visto, las aplicaciones particulares de estos 

materiales compuestos en la estructura del avión A320 han 

obedecido un proceso de investigación, experimentación y 

desarrollo que ha permitido su adecuada selección para los 

dif'erentes componentes estructurales, de tal rorma que se han 

aprovechado las mejores ventajas de cada uno de estos materiales 

con respecto a los demás, según sea la aplicación en el componente 

del cual se trate. Dentro de estas ventajas, sin duda alguna, las 

que más han sobresalido han sido las propiedades mecánicas, tules 

como las altas resistencias especificas .;,, los principales 

esfuerzos, la rigidez, la tenacidad y sobre todo la baja densidad, 

la cual está implicita en las propiedades especificas. Además de 

estas propiedades, que en mayor o menor grado tienen cada uno de 

estos materiales, existen otras propiedades que poseen estos 

materiales, también en diversos grados, las cuales son: Elevadas 

resistencias a los agentes atmosféricos (corrosión}, qu1micos y a 

la abrasión; Buena resistencia a la llama; Posibi lldad de rabricar 

estructuras complejas en una operación única¡ Mayores resistencias 

a la fatiga frente a aleaciones metálicas utilizadas para el mismo 

fin; Baja transmisión de vibraciones; Dificultad en la propagación 

de cualquier tipo de grietas en las estructuras hechos de estos 

materiales; y Posibilidad de optimizar la orientación de las 

f'i bras (anisotropia) para "hacer a la medida" el material de la 

estructura con el fin de cubrir las exigencias de resistencia y 

rigidez especificadas. 
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Todas estas propiedades ventajosas en conjunto con la 

apl icaci6n de los materiales compuestos en los componentes 

aeronáuticos estructurales, generan múltiples beneficios para 

esta industria, dentro de los cuales algunos son más evidentes o 

directos, otros por el contrario, con una relación menos evidente, 

son producto del efecto multiplicador de las propiedades y de los 

bemef'icios más directos. A contlnuac16n se presentan todos estos 

beneficios derivados de las propiedades ventajosas, directos y 

generales. 

BENEFICIOS DIRECTOS 

Como consecuencia de la amplia utilización de los materiales . 

compuestos en componentes estructurales se tiene: 

• Desarrollo y avances en nuevos materiales. 

Como consecuencia de las excelentes propiedades especif'lcas y 

las bajas densidades se tiene: 

• De 1 20 al 25Y. de ahorro en e 1 peso por 

componente, 

metálicos. 

en comparación con materiales 

• Un ahorro en el peso de cada avión de 800 kg, el 

cual supone el 15Y. del total del peso. 

Como consecuencia de la posibilidad de f~brica.r estructuras 

complejas mediante la slmpl1f'icaci6n del número de elementos que 

las conforman, se tiene: 

• Reducción de partes consideradas (conjuntos más 
integrados). 
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Como consecuencia de la reducción de peso muerto, resistencia 

a la ratiga y resistencia a medios ambientes severos, se tiene: 

• Reducción en el costo directo de operación. 

• Reducción de mantenimiento fisico. 

• Menor consumo de combustible. 

BENEFICIOS GENERALES 

Como consecuencia de la reducción de peso muerto se tiene: 

• Mejoradas capacidades de operación y prueba¡ 

Aumento del radio de acción: Aumento de la carga 

tlt i l; Aumento de la velocidad: Aumento de la 

manlobrabi lidad; Lo que en conjunto se traduce en 

un rendimiento superior y capacidad superior para 

la producción de ingresos o beneficios. 

• Reducción importante de consumo de combust 1 ble y 

costos de operación. 

Como consecuencia de las excelentes propiedades mecánicas, 

resistencia a la fatiga, dificultad en la propagación de cualquier 

grieta en la estructura y resistencia a los medios ambientes 

severos, se tiene: 

• Alta confiabilidad. 

• Reducción de mantenimiento flslco y los costos 

i nvo 1 ucrados. 

Como consecuencia de la flexlbll idad en el disefio y la 

fabricación de estructuras geométricas complejas (tanto primarias 
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como secundarlas) en una operación única, la slmpllcldad en el 

número de elementos que conforman a las estructuras en conjuntos 

mas integrados y la pos1b111dad de optimizar la orientación de las 

fibras (anlsotropla) para "hacer a la medidaº las estructuras 

aeronáuticas, se tiene: 

• Unlca adaptabilidad de 

mercado (Adaptación 

mercado). 

compra o venta en el 

según necesidades del 

• Flex1b111dad en la d1spos1c16n o arreglo de la 

Cabina de Pasajeros. 

• Completa compatibilidad con el equipo y servicio 

terrestre existente en cada aeropuerto. 

• Numerosa reducción en partes mecánicas. 

• Disefios en linea con los requerimientos mundiales 

para los 90' s y de más allá.. 

• Dlsef'ios enfocados a brindar beneficios máximos al 

usuario en cada aspecto de las operaciones de la 

aerollnea. 

De estos beneficios generados, tanto directos como generales, 

se desprenden dos laportantes conceptos que reflejan plenamente y 

en f"or-. llé.s real l& convenlencla de utll lzar: esta nueva 

tecnologla, l'll que pueden servir como lndlces de coaparaci6n para 

con otras aeronaves de capacldades slallares. Estos conceptos son 

los beneflclos económicos desprendldos del am\.llsls anterior, los 

cuales son: El BaJo ConsUJIO de Co•bustlble y la Reducción de los 

Costos Directos de Operaclón. BaJo estos criterlos econóralcos se 

puede determinar, coltO ya se dlJo, 1165 dlrectamente las ventajas 

que resultan de la incorporación de esta. nueva tecnologia, debido 

145 



a su utilidad comparativa mediante el denolninador comí.In que 

resulta ser el dinero. BaJo este razonamiento, la empresa Airbus 

Industrie utiliza estos criterios para la promoción de sus 

productos, compartmdolos con otros de diferente procedencia 

(fabricante) y de slmllares caracterlst1cas. A cont1nuac16n se 

presentaré. una serle de gré.flcas proporcionadas por Airbus 

Industrie las cuales reflejan la conveniencia de la utlllzaclón de 

nuevas tecnologias, tales como la de los materiales compuestos 
(f'lgs. 4. 16, 4. 17, 4. IB y 4. 19). 
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~A320 COMPARACION EN CONSUMO DE COMBUSTIBLE (FIGURA 4.16) 

CONSUMO RELATIVO DE 
COMBUSTIBLE POR VIAJE ex> 

927 ( kM) 
CLASE MIXTA DE ASIENTOS 

+37% 

+11% 

+2.5% +3% ~ 
-·- ---~--[,J-

A3 ';;~~ ;1; 
V2SOO CFM56-5 -300 -400 

+28% 

-1 
MD MD 
- 7 -88 

ASIEHTOS150 150 124 144 192 144 115 .144 

(FIGURA 4.i?l 
COHSUNO DE COHBUSTJBLE 
POR AS I EHTO (X) 927 CkM) 

CLASE HIXTA DE ASIEHTOS 

+35% 

+24% Ffü1 

-¡ m l-i-1-ir 
V2500 A

32º 737 737 757 MD 
CFM56-5 -300 -400 -200 -83 

+55% 

+34% 

~ . -- --. 

MD MD 
-87 -88 

AS! EHTOS 150 150 124 144 192 144 115 144 
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~ .. .. 

~ A3Z0 COSTOS RELATIVOS DE OPERACION POR ASIENTO 

COSTOS RELATIVOS DIRECTOS 
DE OPERACION POR ASIENTO (X) 

927 CkM) 
CLASE MIXT~ DE ASIENTOS 

~2% 

+5% +5% 

DATO +0.6o/o --------- 1-

+23% 

A320 737 737 757 MD MD MD 
V2500 CFM56-5 -300 -400 -200 -83 -87 -88 

ASIENTOS 150 150 124 144 192 1.44 115 144 

<FIGURA 4.18) 
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~A320 LO ULTIMO EN REDUCCION DE COSTOS (FIGURA 4.19) 
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En estas gráficas como puede observarse. se real iza una 

comparación sistemática de dif'erentes aeronaves con 

caracteristicas siml lares a las del A320. En todas las gráf'icas 

se toma como base el resultado obtenido por el A320 con su motor 

más económico (el V2SOO), este resultado es denotado como un dato 

base, el cual es omltldo ya que representa la confidencialidad de 

la serle de resultados obtenidos por la empresa Airbus sobre los 

análisis realizados a su propia aeronave A320, de aqui el caré.cter 

de "relativo" que se les dá a los inidlces de comparación. De 

cualquier forma, estas gráficas representan actualmente la forma 

más evidente de detectar los beneficios generados por la 

apl lcación de nuevas tecnol igias y la consecuencia de seguir 

desarrol lé.ndolas. 

Para la primera gráfica (fig. 4. 16) se tiene que el indice de 

comparación es el consumo relativo de combustlble por vlaje, lo 

que slgnlflca que para una misma distancia (de 927 km) se tienen 

los resultados del consumo de combustible de las diferentes 

aeronaves. Estos resultados están dados en porcentaje tomando 

como base la actuación del A320 con su motor má.s económico. Aqui 

se puede observar que existen diferencias significativas, 

inclusive sobre el mismo A320, que con el s6lo hecho de cambiar de 

motor (del V2500 al CFM56-5) se incrementa el indice en 2.SY. sobre 

el resultado base. Las aeronaves que exceden por mucho (más del 

25Y.) al resultado base son los MD' s 88 y 83 ambos con 144 asientos 

y el B-757-200 con 192 asientos: y los que exceden al resultado 

base en un porcentaje no mayor al 15Y. son el B-737-300 con 124 

asientos y el B-737-400 con 144 asientos, además del propio A320, 

que con el motor CFH56-5 excede en 2.5Y. sobre ·el resultado base, 

teniendo la misma capacidad de asientos. Finalmente~ en esta 

grá..fica se tiene el HD 87 el cual se encuentra con un valor 

intermedio con respecto a los porcentajes de los grupos antes 

mencionados con un 19Y. sobre el resultado base, esta aeronave 

cuenta con el menor número de asientos ( 115) lo que resulta una 

deficiencia de 35 as lentos con respecto al A320 que puede resultar 

importante en la asignación de costos por asiento. 
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En la segunda gráfica (flg. 4.17), el indice de comparación 

el consumo relatlvo de combustible por asiento sobre el dato 

base del A320 con el motor V2500, este indice representa el 
consumo de combustible por viaje (para 927 km) de cada aeronave, 

dividido entre sus respectivos números de asientos. Aqui se 

presentan también resultados interesantes, como el de la aeronave 

8-757-200 que pasa a ser la siguiente más económica después de las 

versiones del A320, con un 7X por encima de éstas: siendo que en 

la gráfica anterior (flg 4, 16) resultaba ser la peor opción. 

También se tiene que el B-737-300 con 124 asientos se encuentra en 
un 24X por encima del dato base del A320, considerando este nuevo 

indice esta aeronave ya no representa la siguente mejor opción 

después de los A320's, como lo era en la primera gráfica . Aqui 

se deduce que el número de asientos puede significar la diferencia 

de elección. Finalmente, en esta grá.flca se puede ver que 

nuevamente la mejor opción son las dos versiones del A320, sin 

cambios significativos del indice de comparación anterior con 

respecto a este nuevo indice, y se puede ver también que las 

aeronaves restantes incrementan sus porcentajes, particularmente 
el MD 87 que parece ser la opción menos interesante. 

La tercer grá.fica (fig. 4. 18) hace una comparación de estas 

mismas aeronaves pero ahora con respecto al indice de costos 

relativos de operaci6n por asiento. La empresa Airbus supone que 

en los costos de operación se involucran factores tales como: el 

Combustible, el Mantenimiento de la aeronave, la Tripulación de 

vuelo, las Cuotas de aterrizaje, la Inversión de la aeronave en 

si, su Aseguramiento, su Depreciación, los Intereses y el 

Aprovechamiento. Nuevamente, el cé.lculo de estos !'actores es de 

carácter confidencial por parte de la empresa y designa como un 

dato base al resultado obtenido por el A320 con su motor más 

económico, lo interesante aqui es que el 0.6Y. que aparece en el 

A320 con motor CFMSS-5 es precisamente gene7ado por el motor 

mismo, ya que los aviones A320 son iguales en todo lo demás. Con 

respecto a las otras aeronaves, cinco de seis de ellas no 
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sobrepasan del tsr.. lo interesante es que el B-757-200 se mantiene 

en buen lugar e inclusive mejor que las otras aeronaves 

comparadas, como lo son las B-737-400, B-737-300 y las MD' s 83 y 

88 respectivamente, esto se debe sln duda a su mayor capacidad 
(192 asientos) lo cual resulta ser una ventaja cuando los indices 

se obtienen considerando el número de asientos. Nuevamente 

aparece el MD 87 con el excedente porcentual m~ alto (23Y.) lo que 

lo hace ser la opc16n menos adecuada. De cualquier f'orma, la 

meJor opción resultan ser nuevamente las versiones del A320, 

particularmente la que tiene el motor más económico CV2500). 

Por últlmo, la cuarta gráfica (flg. 4.19) muestra una 

interpretación compuesta de los dos últ1f!loS indices de comparación . 

vistos, en la cual podemos apreciar la ubicación que tienen unas 

de las aeronaves anal izadas anteriormente con respecto a estos 

indices en forma slmul tánea. Dentro del grupo de aeronaves visto, 

además del A320 en sus dos versiones, se encuentran los B-737-300 

y 4.00 y las MD' s 83 y 88. Estas cuatro aeronaves son consideradas 

corno de tecnologia intermedia, apareciendo a rti;iales de los so· s y 
prlnclpios de los 80' s, teniendo rangos máximos de combustible 

extra por aslento y costos dlrectos de operac16n extra por aslento 
de 34 y 12~ respectivamente, por encima del dato base del A320 con 

motor V2500. Otro grupo de aeronaves, el cual se encuentra muy 

leJos de los A320 con respect.o a los indices de comparación es el 

de las aeronaves B-727-200, DC-9-30 y 8-737-200, consideradas como 

un grupo de vieja tecnologla aparecido en el mercado a mediados de 

los 60's, este otro grupo tiene rangos máximos aproximados de 

combustible extra por asiento y costos directos de operac16n extra 

por asiento de 85 y 21.5Y. respectivamente, sobre el dato base del 

A320 con motor V2500. En esta gráfica no aparecen las aeronaves 

B-757-200 y MD 87 vistas en las gráficas anteriores, debido a que 

no se pueden ubicar en los grupos tecnológlcos. Por un lado se 

tiene que el B-757-200 aparece a prlnclplos de los BO's y a pesar 

de que no tiene mucha diferencia de edad con respecto al A320 (el 

cual aparece a finales de los 80' s), no es considerado en el grupo 

de tecnologla totalmente nueva, dado que aunque su indice de 
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combustible extra por asiento entra dentro del grupo de los de 

tecnologia totalmente nueva (con un 7X), su indice de costo 

directo de operación extra por asiento entra dentro del grupo de 

tecnologla intermedia (con un 5X). El mismo caso se puede 

observar en el MD 87, que aunque es una aeronave relativamente 

nueva (a mediados de los BO's), sus indices de combustible extra 

por .aslento y costos directos de operación extra por asiento 

entran dentro del grupo de aeronaves de vieja tecnologia con 55 Y 

23Y. respectivamente; lo cual indica que la clasificación 

tecnológica relativa a la empresa Airbus está en función de sus 

indices económtcos y no en función de la apariéión de las 

aeronaves en el mercado. De cualquier forma, nuevamente se puede 

apreciar la ventaja evidente del A320 en sus dos versiones sobre 

las demás aeronaves de capacidades si mi lares, gracias a la 

apl lcaci6n de avanzadas y nuevas tecnologlas, que dentro de las 

cuales, la utilización de mater"iales compuestos es una de las más 

relevantes. 

En el análisis hecho a las gráficas anteriores se observa que 

realmente, la utl l lzaclón de materiales compuestos en el A320 se 

traduce efectivamente en un rendimiento y capacidad superiores con 

respecto a otras aeronaves de caracteristicas similares, que 

aunque también utilizan materiales compuestos en algunas partes 

estructurales, no los utilizan en las mismas Proporciones que el 

A320 (15Y. del peso total). Además estas gráficas demuestran que 

los beneficios que se obtlenen de la utilización de materiales 

compuestos en los componentes estructurales del A320 tienen un 

gran impacto en la eficclencla comercial y económica de la 

aeronave, ya que los factores económicos utilizados para la 

comparación con las otras aeronaves (Los cuales son el consumo de 

combustible y los costos de operación) son precisamente algunos de 

los criterios más importantes que las aerollneas comerciales a 

nivel mundial utillzan para la selección en la compra de sus 

equipos. Por todo esto resulta de gran importancia seguir 

desarrollando esta tecnologla para que pueda ser utilizada en 
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mayores proporciones y asi seguir obteniendo riuevos benef'lclos e 

incrementar los ya exlstentes hasta llegar al l lml te, si es que 

exlste4 

EL Fl1lU!IO 

Teniendo los materiales compuestos propiedades tan 

extraordinarias. Por qué no se utlllzan en mayor proporción en la 

fabricación de nuevos aviones comerciales?. La figura 4.20 

muestra la evolución del empleo de materiales compuestos en 

aviones de la Alrbus Industrie en la que queda patente su uso 

creciente, con un ligero retf.oceso en el A340, debido a · 

dificultades tecnológicas para obtener de f'orma económica 

elementos estructura.les de las dimensiones de les de esta 

aeronave, dlsenada para transportar 250- pasajeros en vuelos 

lntercontlnentales. Por lo tanto, el incremento en la ut111zac16n 

de materiales compuestos en esta industria dependerA del 

comportamiento en servicio de estas aeronaves de gran capacidad, y 

de la puesta en marcha de nuevas técnicas que perml tan la 

fabrlcaci6n económica de grandes estructuras primarias. 
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En cualquier caso, los materiales compuestos han supuesto 

el mayor avance desde la introducción de las aleaciones 
de aluminio en los anos 30' s en el campo de los materiales 

para estructuras de avión. De ahi su merecida f'ama. 
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CAPITULO V. - AHALlSlS DE FALLAS 

INTllODOCClON 

Este capitulo abarcará las técnicas para el anál lsls de 

fallas en los componentes y traduclré. el ané.llsls de fallas en un 

incremento de conoclmlentos de dlsei\o para. la correcta selección 

de materiales, con lo que se complementaré. de esta manera, los 

crlterlos generales sobre la selección vistos en el capitulo 111. 

Este capitulo termina con una descrlpclón de técnicas de 

evaluación no destructivas para detectar grietas y fallas en 

algunos componentes aeroná.utlcos fabricados con materiales 

compuestos. 

V.1. - CAUSAS DE FALLAS 

Las fallas pueden ser causadas por errores de dlsef\o o 

deflclenc las en una o Inés de las siguientes categorlas: 

1. - Deflclenclas de dlsefto. 

- La. ralla que considera adecuada.mente el efecto de muescas. 

- Conoclmlento inadecuado de las cargas de servicio y del 

medio ambiente. 

- DU'"lcultad en el aná.llsis de esfuerzos y de cargas en 

piezas complejas. 

2.- Deficiencia en la selección del material. 

- Pobre relación entre las condiciones d~ servicio y el 

criterio de selección. 

- lnformac16n inadecuada del material. 

- Demasiado énfasis dado al costo y no el suficiente a la 
calidad. 

3.- Imperfección en el material debido a la manUfactura. 
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4. - Sobrecarga y otros abusos en servicio. 

5. - Mantenimiento y reparación inadecuados. 

6. - Factores ambientales. 

- Condiciones que van mé.s allá. de las . permitidas en el 
disefio. 

- Deterioro de las propiedades debido al tiempo de exposición 

al medio ambiente. 

Por otro lado, existe un natural entendimiento del porqué las 

organizaciones son renuentes a publicar información acerca de sus 

fallas¡ pero hasta que tal información sea disponible en forma 

regular, cada generación continuará hacienda las mismos errores 

que la generación anterior. Existe la necesidad vital para la 

creación de un programa de inter-industria para reunir inf'ormaclón 

acerca de fallas y construir una base de datos nacional de 

experiencias en fallas y soluciones. 

V.2.- TIPOS DE FALLAS 

Los componentes de ingenieria fallan en servicio de las 

siguientes formas generales: 

1.- Excesiva deformación elé.stica. 

2.- Excesiva deformación plé.stica. 

3. - Fractura. 

4. - Pérdida de la geometria requerida de la pieza a través de la 
corrosión y desgaste. 

Los tipos de fallas mé.s comunes están listados en la tabla 

5. 1 Para cada tipo de falla se dan sus tipos de carga, tipo de 

esfuerzo y condiciones de operación generalmente asociada con su 

tipo de falla. También, es listada la propiedad del material que 

usualmente es uti llzada en la selección de un material para 

resistir el tipo de falla. Esta tabla debe ser combinada con la 
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flgura 3.2 para una llustración más completa del tipo de falla 

contra la propiedad del material. 

V. 3. - TECNICAS DE ANALISIS DE FALLAS 

Cuando el problema de determinar la causa de una falla y 

proponer una acción correctiva debe realizarse, existe un 

procedimiento para llevar a cabo el aná..lsls de fallas. 

Frecuentemente un anál lsis de fallas requiere de los esruerzos de 
un equipo de personas, incluyendo expertos en el comportamiento de 

materiales. análisis de esruerzos, vibraciones, estructuras 

sorlsticadas y técnicas de análisis. 

INSPECCI ON DE LA FALLA EN SU LUGAR DE ORIGEN 

El primer paso es el inspeccionar la falla en el sitio del 

accidente lo más pronto posible después de que el accidente 

ocurre. Esta visita al sitio debe ser documentada con 

fotograf"ias; para que el material que ralló sea removido 

ré.pldamente y empiecen las reparaciones. Es mejor tomar 

fotograf"ias en color. Se debe empezar tomando rotograf"ias a una 

distancia y después avanzar hacia el si tia de la falla. Se deben 

tomar fotograf"ias de diferentes ángulos. Deben realizarse 

cuidadosamente descripciones a grandes rasgos ·y notas detalladas 

para que de ésta manera se oriente a los fotografos y se permita 

una completa reconstrucción de la escena meses o anos después 

cuando se esté en un análsis de disef\o o en una sala de tribunal. 

Los siguientes datos crltlcos deben ser obtenidos durante la 

lnspecclón de la falla en el lugar de origen. 

159 



!IODOS DE llPOS lt CARr.1 mos n muwo 
FALUl UTA• un- l"fU• TIA(• 

uu. uo•. to. uo11. 
ll!AC!UM 

ll!AGIL X X X X 
ll!AC!UM X ' .. ' .. X 
IMIC!IL * 
rA!lr.1 lt 

CICLOS 
... X ' .. X 

AL!OS '* 
JA!lr.1 H 

CICLOS 
... X . . . X 

JllJOS 

FA!IGA l'OR . .. X . . . X 
CGRR9SJOH 

PAHIIO X . . . X . . . 
CODICIA * X . . . ... X 

IUIDICIA Lllt!A X . . . . . . X 

:3ol~º X . . . . ' . X 

• A•llca Mhrialu dile U tu solutntt. 

HMlllonn dtciclas • 

COllUl COIUll 
SIOM• U, 

. . . . . . 

. .. X 

. .. X 

. .. X 

. .. X 

X ... 
X X 

X X 

'.' X 

!OOERA!UM II 
OPERACIOH . 

UHI, 11111111 ALU, 

"· 
X X ' .. 

' .. X X 

X X X 

X X X 

... X X 

X X X 

X X X 
... .. ' X 

. .. X X 

... Artlculos ruutr.tnh l!tPtnditntts l!rl UtQO tr&nscurrldo. 

CRllERIOS GOOAAU!DllE UllLES 

FAJIA LA SELECtltl DE 111\IERIALES 

Tt11veratura dt trlllsicid'n en h. 

fiJ:~r~nPf¡ª~M:~ 1~df~~~: 
dt duren. 

Rts{stenc{a a h. tncci6n1 
~s sttnc a corhnte dt ctden· .. 
~!ts¡i~ci:5~ I~ /~!~!ff1 ;~~ 
stnola dt los n,tcos lUJMll\05 
111 los 15funias, 

Ductilidad uUtlc1 !J plcf cí· 
cllco de h, dtrl:fc1ón t lstl-r H:JHdl ti\ OS l.UMll OS ti\ 
th';~:~n.. ante su vida 

Rtsisttncia 1 ¡a hti91 ~r cr 
rrosid'n PlH e iu.ttpll y iº"-f Plnantr 11 p1n t tMPo s 111-

""-
~di~o c!!,:!f!1 ~0i~:o~P~!~r. 

luishncia a h. ced1nch. 

f:~~n:a.1;U:~r"!:sf:nU~'11ºl 1 
uruerzo de ru5tura pua fa 
te11Ptntur1 11 vi l HtiU.W, -!slurno r,111¡&1 o i.,..¡,10 y 
m!•:1·:.~1: .:i.i:~r.: 1.:.•·-

tallll S.l Rtlacio~n tntre MiOdos dt talh colltUllU v condiclonn qut productnJ1 hlla. 

160 



1.- Localización relativa de todas las piezas fracturadas unas con 

otras. 

2. - Identiflcaclón del origen de la falla. 

3. - Orientación y magnitud de los esfuerzos. 

4. - Dirección de la propagación de la grieta y la secuencia de la 

falla. 

5.- Presencia obvia de defectos en el material, concentraciones de 

esfuerzos, etc. 

6. - Presencia de oxidación, mezcla de colores y productos de 

corrosión. 

7. - Presencia de dafios secundarlos no relacionados con la falla 

principal. 

Es importante entrevistar al personal de operación y 

mantenimiento para obtener su versión de lo que sucedió y asl 

aprender acerca de cualquier operación histórica inusual, tal como 

una vibración o ruido inusual anterior a la falla. Cuando sea 

posible, la falla debe ser llevada al laboratorio para un análisis 

más detallado. Cualquier corte que deba ser requerido, debe ser 

real izado alejadamente de la superficie de la fractura para que de 

ésta manera no se altere esa superficie. 

muestras deben ser obtenidas de material 

que no fallaron. Muestras de los 

Cuando sea posible, las 

idént leo o componentes 

procesos de fluidos, 

lubricantes, etc. deben ser obtenidas para fallas relacionadas con 

la corrosión. Debe de asegurarse que todas las piezas sean 

clasificadas y codificada su identificación en las notas. 

Se debe tener un gran cuidado en la conservac lón de la 

superficie de la fractura. Nunca deben tocarse las superficies 

fracturadas, y no se debe tratar de armarlas de nuevo. Hay que 

evitar lavar la superficie fracturada con agua a menos que haya 

sido contaminada con agua de mar o fluidos de extlnguidores de 

incendio. Para prevenir la corrosión en la superficie de la 

fractura, se debe secar la superficie con un Compresor de aire a 
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chorro y libre de agua y colocar la pieza en una evaporadora o 

empacarla con un desecante adecuado. 

Cuando la superficie de la falla no puede ser removida del 

lugar de origen para su lnvestlgacl6n en el laboratorio, es 

necesario llevar el laboratorio hacia el lugar de origen. 

ANTECEDENTE HI STORI ca E I NFORMACI ON 

Un caso histórico completo sobre el componente que falló debe 

ser desarrollado lo más pronto posible. Idealmente, mucha de esta 

información debe ser obtenida antes de hacer la visita en el 

sitio, ya que con ello resultarán observaciones más acertadas y 

preguntas más concretas. La siguiente es una lista de datos que 

deben ser reunidos. 

t. - Nombre de la pieza, números de identificación, propietario, 

usuario, y fabricante. 

2. - Función de la pieza. 

3. - Datos sobre la historia de servicio, incluyendo !.nspecci6n 

de bitácoras y registros de operación. 

4. - Discusión con personal de operación y con testigos acerca de 

cualquier condición o evento inusual antes de la falla. 

5.- Documentación sobre materiales utilizados en la fabricación de 

la pieza. 

6. - Información sobre los métodos de manufactura y fabricación 

utl l lzados, incluyendo códigos y normas cualesquiera. 

7. - Documentación sobre las normas y técnlcas de inspección que 

fueron aplicadas. 

8. - Fecha y tiempo de la falla; condiciones ambientales y de 

temperatura. 

9. - Documentación sobre las normas de diseño y cálculos realizados 

en el disefio. 

10. - Una colección de dibujos de fábrica, lncl uyendo las 

modificaciones hechas al diseño durante su manufactura o 

instalación. 
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INSPECCION HACROSCOPICA 

Se deberá r-eal izar una lnspecc16n macroscópica en 

ampl lflcaclones que varien de lx hasta cerca de lOOx. Ciertamente 

este tipo de inspección debe ocurrir en el sitio de la falla, pero 

es mejor repetirlo en el laboratorio en donde la l luminaclón y 

otras condiciones son más favorables. El propósito de la 

inspección macrosc6plca es el observar la magnl tud de las 

caracterlstlcas de la fractura, la presencia o ausencia de 

grietas, la presencia de cualquier tipo de defectos y la presencia 

de productos de corrosión y de oxidación. Muchas de las 

inspecciones son real izadas en el rango de lx a lOx. Un 

amplificador iluminador de lOx es una buena herramienta para este 

tipo de estudio. Al lr"~baJar en ese rango de ampl 1f'icac16n, se 

debe tratar de hacer un avalúo inicial del origen de la falla y de 

este modo reducir la reglón de la fractura para un estudio más 

amplio en mayores amplificaciones. 

INSPECC! ON KI CROSCOPI CA 

Se deberá real izar una inspección microscópica a través de 

amplificaciones mayores a lOOx. El término cubre la utilización 

de instrumentos tales como el microscopio electrónico de barrido 

(SEM-Scanning Electron Microscope), el microscopio de transmisión 

electrónico CTEM- Transmlssion Electron ~lcroscope) y el 

anal lzador de mlcroprobetas de rayos X. Todos estos instrumentos 

usualmente son utl l izados en un laboratorio moderno. Cuando son 

ut 11 izados adecuadamente proveen una información de al to valor 
para el diagnóstico. 

El microscopio electrónico de barrido (SEM) inspecciona la 

superficie actual de la fractura con un rayo de electrones en una 

cámara de vac10 (tlpicamcnte de 25x50xl25 mm }. Una imagen de 

electrones retrodlspersados es registrada en un tubo de rayos 

catódicos (CRT- Cathodlc Ray Tube). Amplificaciones de 1.000x a 
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40,000x son disponibles. La lmaccn llene gran profundidad de 

campo y un carácter trldimcnsional. Esto ha~e que el SEM sea 

principalmente útil para la lnspecclón de fracturas. La 

propagación de la grieta asociada con un modo de fractura 

particular deja una apariencia caraclcristlca sobre la superficie 

de la fractura. Estas fractograffas son directamente reveladas 

por el SEM y proveen una ldentlflcaclón del modo de la fractura 

(figura 5, 1). Cuando el SEM es equipado con un dispositivo de 

rayos X dlspersador de encrgia, pueden ser detectados y anal izados 

cuantitativamente elementos con número atómico mayor a 10. Esta 

capacidad de mlcroanál isls es muy út 11. 

f"ICUílA s.1 EJEHPLO m: UNA F'RACTOCRAF"IA REALIZADA COfl UH 

HICROSCOPIO tLECTROHICO DE BARRIDO. 

PRUEBAS ADICIONALES 

Usualmente es necesario obtener otros tipos de datos 

experimentales con el objeto de unir las piezas del rompecabezas 

que nos gu1.e a la ldcntlflcación de la causa de la fractura. La 

determlnaclón de la composición de la masa del material es parte 
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del proceso de ldentiflcación de éste y verificar que las 

especlflcaclones fueron satlsfechas. Algunas fallas son causadas 

simplemente por una confusión de materiales durante la manufactura 

o el mantenimiento. En el campo de trabajo se dispone de patrones 

para la identificación rápida de los materiales. 

También es importante la medición de propiedades mecánicas de 

una muestra del material que falló que no fue utl llzada. Algunas 

veces no es fáci 1 adquirir suficiente material que no se utilizó 

para maquinar muestras para pruebas de tracción o de impacto, y es 

entonces necesario deducir las propiedades de los resultados de 

una prueba de dureza. 

Es importante probar la parte que falló con varias técnicas 

de pruebas no destructivas con el objeto de buscar fallas, 

hendiduras, grietas escondidas, etc.. Algunas veces una sección 

del material es profundamente atacada con ácido para revelar 

defectos tales como la segregación, concentración de hidrógeno, 

zonas descarburizados o sitios suaves. 

ANALISIS DE LOS DATOS 

El análsis de los datos es el paso crit leo de conjunción de 

los hechos y de las piezas dentro de una descripción coherente de 

la causa de la falla. Todos los datos deben ser verificados y 

marcadas en contraste con la hipótesis y cualequler contradicción 

deberán desecharse, ya sea confirmada o descartada como falsa. Un 

anal lsta de fallas experimentado no sólo considera la información 

disponible, sino que también toma nata 'de la falta de 

caracterist leas que de acuerdo a su experiencia debieran de estar 

presentes. Es muy común que una falla sea causada por más de un 

factor. Por ésto, el desarrollo de una hipótesis vacl lante no es 
usualmente un procedimiento honrada. 
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A menudo, cuando es obvio que faltan datos criticas, es 

necesario reexaminar el sitio de la falla ':f/O empezar de nuevo el 

análisis de falla. En esta etapa puede ser muy útil reunir a un 

grupo de expertos de diferentes dlsclpllnas, para que de esta 

manera se tengan los más variados puntos de vista para asi poder 

sustentar el análisis, tanto como sea posible. 

Algunas veces hacer una prueba en la que falle un modelo o 

inclusive de un duplicado de tamaño real y completo de la unidad 

que f'al 16 puede ser muy 11 ustrati vo. Pueden ser út t les los 

modelos computarizados de la dlstrlbuc16n del esf'uerzo o la 

temperatura, la velocidad de propagación de la grieta por ratiga, 

etc., en problemas complejos de fraclura. 

REPORTE DE F Al.LA 

El reporte del análisis de falla es uno de los reportes 

técnicos más dlflclles, porque una falla es a menudo una cuestión 

de gran sensibilidad que puede estar sujeta a implicaciones 

legales. El mejor procedimiento es apegarse a los hechos, 

absteniendose de conjeturas y conservar la termlnologla técnica al 

mlnimo. 

V.4.- EVALUACION NO DESTRUCTIVA 

La evaluación no destructiva es un método de análisis de 

lngenteria en el cual la detección de fallas y defectos del 

material es combinado con una predicción de la vida restante del 

componente con debida considerac16n de la f'alla. La detccc16n de 

fallas mediante el uso de una variedad de ensayos f'islcos son 

conocidas como pruebas no destructivas (NDT-nondestructive 

testlng) e lnspecc16n destructiva (NDl-nondestructive 
lnspectlon). Los seis principales métodos utl l lzados en NDI son 

listados y descritos brevemente en la tabla 5.2. En af\os 

recientes se ha real izado un gran progreso en los métodos NDI 

mediante la apllcacl6n de la microelectrónica, los métodos de 
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procesamiento de sef\ales, el procesamiento computarizado de los 

datos y la automatización de los métodos NOI. Aún con este 

progreso, la incapacidad de los métodos NDI de proporcionar 

información cuantltatlva de fallas es la desventaja principal de 

la amplia aplicación de la evaluación no destructiva. Los 

investigadores continúan trabajando en el perfeccionamiento de las 

técnicas NDI. 

TECNICAS GENERALES DE INSPECCION NO DESTRUCTIVAS 

La radlografla está basada en la absorción diferencial de 

radiación penetrante, usualmente rayos X o rayos gama. La 

radiación no absorbida que pasa a través de la pieza produce una 

imagen que es debida a las variaciones en el espesor o la densidad 

y es registrada en una pellcula f'otográflca, una pantalla 

fluorescente o un intensificador electrónico de imagen. En 

general, la radlografla puede detectar solamente caracterlstlcas 

que tienen un espesor apreciable en una dirección paralela al haz 

de radiación. De este modo, la habilidad de la radlograf'la para 

detectar discontinuidades planas, como las grietas, depende de una 

adecuada orientación del operador para obtener una vista óptima y 

detectar defectos que no pudiesen ser mostrados en una simple 

radiogra.fla. La gran ventaja de la radiografla es que es capaz de 

detectar fallas internas que están locaUzadas por debajo de la 

superficie de la pieza. Las caracteristlcas q~e muestran un 2X o 

una mayor diferencia en la absorción comparada con el material 

circunvecino pueden ser detectadas. La inspección radiográfica es 

utilizada extensivamente en fundiciones y piezas soldadas. 
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En la lnspecclón ultrasÓnlca son ut1lh.ados rayos de ondas 

sonoras de alta frecuencia (de 1 a 25 MHz) para detectar fallas 

superficiales y subsuperflciales. El ultrasonido y la radiografia 

son las dos técnicas prlnclpales para la detecc16n interna de 

defectos. Las fallas son detectadas mediante el monl toreo de una 

o más de las siguientes sef\ales: 1) la reflexión de energia de 

superficies de discontinuidades internas, interfaces metal-gas o 

interfaces metal-liquido, 2) el tiempo de paso de una onda sonora 

a través de la pieza o 3} la atenuación de un rayo de ondas 

sonoras mediante la absorción y la dispersión en el interior del 

metal. La lnspecc16n ultrasónica tiene un poder penetrante 

superior¡ alta senslbllldad, la cual permite la detección de 

rallas muy pequei\as; y una gran exactitud que cualquler otro 

método NDI en la determinación de la posición de las f'al las y en 

la estimación de su tam.af\o y forma. Sin embargo, la 

interpretación de la sef\al ultrasónica puede ser muy engaffosa. 
Ningún otro método NDI requiere de una mayor experiencia y 

conoclm,lento del operador como éste. 

Los métodos óptico-visuales están limitados a los defectos 

superficiales. Las técnicas están bien establecidas. 

En la 1nspecc1dn con corrientes de Eddy la inducción 

electromagnética es ut11izada para detectar defectos superficiales 

como hendiduras, recubrlmlentos, grietas o de cualquier otro metal 

para detectar dlferenclas en la composlclón o microestructura. 

Trunblén pueden ser utlllzadas para medir el espesor de un 

recubrimiento no conductivo en un metal conductivo. Debido a que 

es una técnica de inducción electromagnética no requiere de un 

contacto eléctrico directo con la p1eza que está siendo 

inspeccionada. Por lo tanto, la técnica es adaptable a una 

inspecc16n de alta velocidad en producción. Es muy versátll y 

puede ser aplicada a muchos problemas de inspección con materiales 

eli!ctrlcatnente conductores. Cuando se utilice este método se debe 

de poner atenclOn para detectar posibles sef\ales í'alsas debidas a 
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las propiedades del material o caracteristicas que no están 

relacionadas con el problema en cuestión. 

la J.nspecc1Ón con líquidos penetrantes depende de un liquido 

que pmietra dentro de las cavidades o grietas que están abiertas 

hacia la superficie. El 1 iquido debe tener una alta habll idad de 

mojado ':/ la superf.'icie debe de estar limpia':/ seca antes de que le 

sea ~plicado el penetrante. Superf"icies extremadamente rugosas 
son adecuadas para dar falsas indicaciones de defectos. Después 

de que el liquido ha penetrado en la abertura, el exceso de 

penetrante es removido ':/ se aplica un agente revelador sobre la 

superficie. El revelador actúa como un secante para ayudar a la 

flltraci6n natural del penetrante fuera de las grietas ':I paro. 

esparcir el penetrante en los bordes asi como ampliar el ancho 

aparente de la falla. Después de que el penetrante ha sido 

revelado, es examinado visualmente con una buefia luz blanca para 

detectar indicaciones de fallas. Los penetrantes que contienen 

tinturas fluorescentes son examinados con luz ultravioleta 
(negra}. La inspección con liquidas penetrantes es la mé.s 

sencilla ':/ menos costosa de todos los métodos NDI, pero tiene la 

mayor llmltacl6n, de que solamente puede detectar fallas que están 

abiertas a la superficie. 

La lnspecclán con partículas magnét leas es una técnica para 

detectar f.'al las superficiales o subsuperficlales en materiales 

ferromagnéticos. Se basa en el hecho de que las fallas 

superficiales producen una salida de campos magnéticos que pueden 

ser detectados mediante el uso de particulas ferromagnéticas 

finamente divididas aplicadas sobre la superficie. El equipo no 

es demasiado complejo, existiendo o no una limltación debido al 

tamaño o forma de la pieza que está sii:indo inspeccionada. La 

llmltaci6n básica es que el método es solamente aplicable a 

materiales ferromagnéticos. A menudo es necesaria una 

desmagnetización después de que se realiza la inspeccl6n, asi como 

de la limpieza de particulas magnéticas sobre la SUJ?erficle. 
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CAUSA PARA RETIRO 

Para sistemas de lngenleria en que las consecuencias de falla 

son muy grandes, por ejemplo, motores de aviones o reactores 

nucleares, han sido desarrollados procedimientos de lnspecclón muy 

conservadores. Por ejemplo, los rotores de un motor de una 

turbina de gas son limitados por su corta vida a la fatiga. Los 

estándares de funcionamiento actuales requleren que los motores 

sean dlsef'iados de tal forma que no má.s de un motor de ml 1 ralle en 

la vida designada de servicio, Después de que una turbina ha 

servido para una vida de dlsef'io, toda sus partes son removidas del 

servicio. Sin embargo, debido a la dlstrlbuclón estadistlca de la 

vida a la fatiga para componentes aparentemente idénticos, muchos 

de los componentes que son retirados de servlclo llenen todavia 

una larga vida útil restante. 

El aproximarse a una causa para retiro (RFC, 

retirement-f'or-cause) permltlrá que cada componente sea utilizado 

durante toda su vida segura a la fatiga, puesto que será retirada 

de servicio solamente cuando un defecto observable llegue a un 

determinado tamaf\o. El tama.fio del defecto al cual el componente 

no es considerado como seguro es establecido por medio de la 

combinación de NOI con anál lsls mecánicos de fractura. 

V.5.- APLICACION DE LAS TECNICAS NDI EN ESTRUCTURAS AERONAUTICAS 

FABRICADAS CON MATERIALES COHPUESTOS 

El desarrollo de técnicas efectivas de inspección para 

estructuras de materiales compuestos presenta un serlo reto para 

la industria aeronáutica, ya que la clave para el amplio y 

continuo uso de los materiales compuestos en esta industria 

dependerá de la habl l idad de detectar fallas y defectos en las 

estructuras. Los métodos de inspección dl5:ponibles para las 

estructuras de materiales compuestos desaf'ortunadamente requieren 

que el inspector sea capaz de dlstingulr una ampl la variedad de 
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defectos atribuibles a las anomalias del procesamiento, asi como 

también a los daf\os y/o degradaciones inducidas por el medio 

ambiente. 

En la industria aeronáutica, as1 como en otras industrias 

manufactureras, es generalmente aceptado que el propósito primario 

de los programas de control de cal !dad-seguridad es el detectar 

defectos estructurales que pudiesen ocurrir durante los procesos 

de manufactura o reparación. Esta meta incluye la necesidad de 

garantizar que todos los componentes conserven el nivel de calidad 

'I la integridad estructural deseados en su dlsef\o. Impl lci tamente 
en este obJet i vo está la necesidad de proveer un programa de 

inspección capaz de detectar las sef\ales de deterioro y de 

prescribir una reparación adecuada para cualquier daño que pudiera 

ocurrir durante el servicio de vida anticipado de los componentes. 

Los programas de inspección están bien establecidos por los 

fabricantes de aviones de materiales convencionales. El 

inspeccionar una estructura tipica de un avión metálico, es 

esencialmente una búsqueda de grietas o fallas, las cuales, si se 

dejan de detectar o se permite su crecimiento podrian dar como 

resultado una falla estructural. Incluidas en esta categoria de 

fallas, se encuentran los diversos tipos de corrosión, las cuales, 

Junto con la fragilizaclón y la fatiga, representan las causas 

primarias para las fallas estructurales esenciales en aviones 

metálicos. 

A modo de contraste, la inspección de las estructuras de 
materiales compuestos es un proceso mucho más complejo. Los 

materiales compuestos son materiales de al to rendimiento, 

generalmente seleccionados para utilizarse en la industria 

aeronáutica debido a su alta resistencia y rigidez, bajo peso, 

resistencia a la fatiga y su tolerancia de deterioro. No obstante 

a -sus interesantes ·propledades 1 los materiales compuestos ·son· 

sumamente sensibles no solamente a su medio aml;iiente operacional, 

sino también a las reacciones de su proceso de fabricación. Los 
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defectos y las fallas que pueden ocurrlr durante la fabricación de 

materiales compuestos, o durante su vida en servicio, pueden 

trastornar el balance mecánico de la fibra y la matriz, la cual 

provee a los materiales compuestos sus caractistlcas únicas. 

Con el objeto de dlst lngulr la dlferencla entre una falla 

serla y una condición que no amenaza la integridad estructural de 

la parte en estudio, los inspectores deben tener el conocimiento 

suficiente de los principios de diseno de los materiales 
compuestos, construcción de materiales y métodos de fabricación. 

Deben de estar fami l larizados en cómo los elementos de enlace 

están colocados, cómo las capas agrupadas están hechas sobre 

medida para asi tomar ventaja de la naturaleza anlsotróplca . 

(direccional) de las estructuras de materiales fibrosos adheridos 

por medio de resinas y de cómo deben de estar unidos y fijados a 

otros elementos estructurales para crear el ensamble final. En 

ésto se encuentra el mayor problema con la tecnologia de NDI, como 

es aplicada en las estructuras de materiales compuestos. El 

centro de la investigación se encuentra en el desarrollo de 

equipos de inspección los cuales eliminen o al menos mlnlmizen el 

Juic lo humano. 

Además de un cuidadoso entendimiento de cómo las estructuras 

de materiales compuestos son fabricadas, los inspectores deben 

saber de las 1 Lml tac iones de los métodos convenc lona les NDl/NDT. 

Aun cuando algunos dlsposltivos pueden ser efectivos en 

estructuras metálicas, todavia no han probado ser herramientas de 

lspección confiables para materiales compuestos. Otro factor a 

ser considerado es que las técnicas NDI/NDT desarrolladas para 

estructuras de materiales compuestos han sido preparadas según el 

medio ambiente_ de manufactura. 

Los investigadores señalan que las realidades de un medio 

ambiente operaclona! son· realmente contrastantes con. el medio 

ambiente de manufactura controlado. Por ejemplo, una vez que las 
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partes han sido instaladas en el avión, pueden llegar a ser 

inaccesibles. También, durante los af'íos de set"vicio operacional, 

esté.n expuestos a un innumerable ciclo de cargas y fenómenos 

meteorológicos como lo son las temperaturas extremas, viento, 

lluvia y hielo. Pero aún con el medio ambiente controlado que 

existe· durante la fabricación, el proceso se presta a problemas 

potenciales ocasionados por un fraguado irregular, un maquinado 

inadecuado, una incorrecta orden de almacenaje, aire atrapado, 

humedad y otras posibilidades. 

TIPOS DE FALLAS EN MATERIALES COMPUESTOS Y CAUSAS QUE LAS ORIGINAN 

Con referencia a los materiales compuestos, existe una amplia 

gama de defectos y/o daf\os que pueden ocurrir, y que varlan con 

respecto al t lpo de estructura. Existen defectos que se apl lean 

más especlflcamente a las estructuras de tipo sandwich apanalado. 

Un centro aplastado por compresión, por ejemplo, esta normalmente 

asociado a un daf'¡o causado por impacto en la estructura. Otro 

defecto común en este tipo de estructuras es el· centro comprimido. 

Este puede resultar debido al exceso de adhesivo espumoso (la 

espuma de expansión choca con las paredes adyacentes de la celda) 

o puede ser causada por un inadecuado f'raguado. 

Los huecos en los adhesivos pueden ser resultado de que el 

alre quede atrapado durante la unión, por la pérdida de presión de 

unión durante el fraguado o debido a la excesiva humedad en el 

adhesivo. Un flujo pobre de adhesivo o insuficiente presión de 

unión durante el f'raguado puede causar también un pobre llenado 

del pegamento. La falla en la adhesión también puede ser debida a 

sobrecargas estructurales. 

Las fallas lnterlaminares (separación de las capas) son 

generalmente causadas debido a dafios de impacto, pero, al igual 

que las fallas en la adhesión, pueden también ser resultado de 

sobrecargas estructurales. Los materiales compuestos con matriz 

de resinas frágiles son más vulnerables a dai'ios causados por 
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impacto y delaminaciones subsiguientes. Los investigadores 

sef'i.alan que las delaminaciones iniciales tienden a crecer más 

rápidamente en laminaciones con bajo contenido de resina debido a 

su baja resistencia al deslizamiento interlaminar. Además, las 

delaminaciones crecen mas rapidarnente si la lámina contiene 

huecos. 

Cuando existe evidencia de grietas, ranuras, abolladuras, 

hundimientos, muescas, raspaduras, cortes, abrasiones, 

desgarraduras y perroraciones implica el rompimiento de las f"ibras 

(la estructura rundamental de los materiales compuestos). Este 

tipo de dafio es normalmente asociado con da.f\os por impacto con 

objetos externos. Sl son demasiado serveros, el dafio por impacto 

puede causar penetración en la cara superficial o la capa externa 

de una estructura de material compuesto. Ciertas grietas pueden 

ser causadas por sobrecargas estructurales, ,como evidencia de 

otros dafios visibles, como pueden ser esfuerzos cortantes en 

cabezas de sujeción de arrastre u hoyos en las uniones elongadas. 

Inevitablemente, las grietas y las perforaciones proveen un punto 

de entrada a la humedad, la cual establece el periodo para los 

problemas de corrosión. 

Existe un interés especial con respecto a la corrosión en las 

estructuras. La corrosión en una cara superficial o en el centro 

de un material compuesto puede causar delamlnación, falla en la 

adhesión intercapas, huecos en el laminado y desuniones entre 

dobleces y superficies, y entre dobleces y dobleces. Cuando 

existen perforaciones para drene.Je inadecuadas en. los paneles 

instalados en las cubiertas de entrada o si los hoyos del drenaje 

se llegan a tapar, pué'de presentarse la corrosión. También, la 

corrosión puede ser causada debido al acoplamiento galvánico de 

diferentes metales o el acoplamiento de metales an6dicos, como el 

acero aleado o el aluminio. con material catódi~o como la fibra de 

carbono (en ausencia de revestimiento u otra capa protectora). 
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Huchos de los fluidos utilizados en la av1ac16n (gasolinas, 

aceites, fluidos anticongelantes, removedores de pintura y 

solventes limpiadores} pueden causar ablandamiento y :falla 

eventual de recubrimientos protectores, asi como en pasta para 

rellenar huecos, selladores y ciertos adhesivos. Una vez que el 

deterioro comienza, tiende a atacar la reslna de la matriz la 

cual, en respuesta, degrada sus propiedades mecé.nlcas . Este tlpo 

de d~o de_manda una 1nspecc16n intensa para daf\os secundarlos ya 

que muchos f."luidos pueden contaminar los mecanismos de apoyo y 

control. 

Cuando los recubrlrn1entos del sellador y de la pasta para. 

rellenar huecos son apl lcados excesivamente sobre materiales 

compuestos cuya base es la fibra, la superficie se puede agrietar 

debido a las dií'erenclas en los coertcientes de expansión térmica 

entre un substrato sólldo y una resina de r-el leno menos estable. 

Con la expostclón de los elementos, las grletas tienden a 

incrementarse en ta.mallo y profundidad. Los investigadores hacen 

notar que las grietas se pueden propagar no solamente en la 

superficie sino también en el Interior de la lámina en si. 

El desprendimiento parcial de una cara superficial puede 

afectar los bor-des de ataque sobresalientes de una estructura 

aeronáutica de material compuesto. El desprendlmlento parcial 

puede ser debido a una ralla en la pintura. por impactos de 

obJetos externos o por fabrlcac16n inadecuada en la etapa de 

desbaste. El desprendimiento parcial puede progresar rápidamente 

si el vehiculo vuela a altas velocidades, especialmente si el area 

aíectada permanece desprotegida. Usualmente~ adecuados selladores 

protectores de bordes o tiras protectoras para la últ1ma capa 

pueden ev1tar muchos de los desprendlmlentos parciales. 

Las fallas en la pintura pueden tener un erecto degenerativo 

sobre la integridad de la estructura de materiales compuestos. 

Las fallas en la pintura pueden ser causadas por una acción 

quimlca, por una erosión debida al viento o a la lluvia, a la 
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abrasión, a los rayos y el calor debidos al sol o a la inadecuada 

aplicación de la pintura en sl. Algunas manifestaciones de las 

fallas en la pintura son la apariencia opaca (como un gis), que 

presenta burbujas, desprendimientos parciales, cuarteaduras, 

ablandamientos, descascaramlentos y grietas muy finas. Se 

sobrentiende que todas las resinas de las· matrices de los 

materiales absorben cierta humedad; sin embargo, si son protegidas 

adecuadamente contra los elementos, los materlales compuestos 

laminares pueden retener su estabilidad por un periodo lndefinldo. 

Pero sl el acabado de la pintura se deteriora las propiedades 

mecánicas de la resina sometida del material compuesto seran 

disminuidas rápidamente. 

La marca de una descarga eléctrica no controlada es 

usualmente muy obvia. En un choque severo e inesperado de un 

relámpago, la resina de la matriz se evaporizara y el centro del 

panal no metálico se carbonizará. También, las desuniones, las 

delamlnaclones y el rompimiento de fibras son comunes. Los dafios 

visibles incluyen marcas de quemaduras alrededor de los 

sujetadores de las uniones, agrietamientos o cuarteaduras en las 

capas flamables de aluminio o quemaduras externas en/o cerca del 

los puertos de descarga estáticos. Semejantes dafios pueden ser 

prevenidos por medio de una revlslón eléctrlca en forma periódica 

del sistema de descarga. 

Cuando se analiza el valor de las técnicas NDI/NDT, es 

importante entender que no todas las técnicas son, por definición, 

comparativas. Las técnicas NOI/NDT están basadas en la suposición 

de que las partes del avlón de idéntica conflguracl6n, hechas de 

Idénticos materiales, producirán idénticas respuestas. Sl la 

respuesta no es idéntica o sl es considerada a estar fuera de una 

patrón estándar predeterminado, se puede suponer la existencia de 

un defecto. No obstante, existen momentos en los cuales los 

cambios detectados en la inspección e interpretados como defectos, 

son actualmente caracteristicas de disefio dentro de la estructura. 
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HETOIXJS Y TECNICAS DE INSPECCION DE MATERIALES COMPUESTOS EN 

AERONAUTI CA 

Existe una variedad de métodos y técnicas de inspección 

utilizadas en la industria aeronáutica, pero la más sobresaliente 

es la lnspecclÓn visual, debido a las siguientes razones; la 

lnspecc16n visual no requiere de equipo costoso, tampoco se 

requiere determinar ol tiempo invertido ni personal con 

entrenamiento especial. Sin embargo, debido al tamaf\o de algunos 

aviones comerciales modernos, hasta una inspección visual puede 

ser una tarea muy tardada. 

Mortunadamente para los operadores de las flotas de hoy en 

dia, el que se encuentre en condiciones de navegar el aparato es, 

en su mayor parte, verificable por medios vlsu~les. Una vez que 

se ha detectado un da5o o un deterioro, de alguna manera, esta 
área af'ectada se deberásometer a continuas inspecciones visuales 

y/o a una prueba de TAP. 

En combinación con la inspección visual, la prueba de TAP es 

probablemente la técnica más comúnmente utilizada de inspección 

para uniones y piezas de materiales compuestos. La prueba de TAP 

es realizada con un instrumento despuntado, uti llzAndose a menudo 

una moneda grande o un objeto circular similar. Con este 

instrumento se real izan golpes continuos sobre la superf'lcie de la 

pieza inspeccionada, hasta detectar irregularidades en los sonidos 

producidos, siendo estos cambios de sonido sef\al de 

irregularidades en el material. En la práctica común, la prueba 

de TAP es utilizada para localizar posibles desuniones, 

de laminaciones y agua en los centros de las células del panal. La 

prueba de TAP también tlenr. desventajas. No se pueden detectar 

huecos pequef'i.os, f'al las en los nodos de las Uniones o pequef'ias 

cantidades de humedad y es más una inspección de sensibilidad del 

operador que una inspección visual. Ciertos recubrimientos (que 

contienen rellenas de sl l 1c6n o cerámica), hojas delgadas de 

aluminio, cintas sensibles a la presión y pel lculas de apl lcaclón 
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semejante deben ser removidas de la superficie antes de real izarse 

la prueba de TAP. 

La prueba de llquldos penetrante$ ha sido utilizada, 

principalmente, para detectar grietas en estructuras metálicas; 

sln embargo, este método está teniendo su principal aplicación en 

la inspección de estructuras de materiales compuestos. 

especificamente en la detección de defectos superficiales. Cuando 

el liquido penetrante es aplicado, se introduce dentro del defecto 

por una acción capilar. La tintura es entonces sacada del 

defecto, dando como resultado que se haga visible éste en forma de 

mancha. Una desventaja del uso de los liquidas penetrantes es 

que, una vez que han sido aplicados, el área contaminada debe ser 

limpiada completamente. El 1 iquido penetrante es ut i 11 zado con 

mayor efectividad en áreas en las que ya se han detectado posibles 

defectos y cuando una intensa inspección visual no es muy 

convincente. 

Cuando una inspección visual o una prueba de TAP son 
insuf'icientes para detectar defectos escondidos en las uniones de 

las estructuras o de materiales compuestos, es frecuentemente 

utilizada la radlografla. La pri~clpal ventaja que ofrece la 

radlografia es que es capaz de detectar defectos a través de 

diferentes densidades en el material. Los rayos X son dirigidos a 

la pieza y se registra la absorción que surren en una pelicula 

sensible a los rayos X. Los cambios en las caracteristlcas de 

absorción del material aparecen en diferentes grados de opacidad, 

indicando las anomal ias en la configuración interna de la pieza. 
Los rayos X son más efectivos para detectar det'ectos y 

contaminación en los ensambles con centro de estructura ti.Po 

panal. Los depósl tos de agua pueden ser detectados mediante una 

pelicula de rayos X cuando las células contienen agua hasta un lOX 

de la al tura del centro. 
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Los métodos ultrasónicos han empezado a tener mayor difusión 

para usarse en estructuras aeronáuticas de materiales compuestos. 

Están basados en el uso de ondas sonoras con frecuencias arriba de 

las que capta el oido humano. Estas ondas ultrasónicas tipo 

pulsares son inducidas dentro del ensamble mediante un transductor 

de transmisión. A medida que las ondas viajan a través de la 

pieza e interactúan con el material que está siendo inspeccionado, 

cual4:1uier cambio significativo en las propiedades acústicas del 
material afecta los· patrones de onda. Tales cambios son recogidos 

por el transductor de recepción¡ la información es entonces 

desplegada en un osciloscopio. 

Existe un grupo muy versáti 1 de técnicas de inspección por 

ultrasonido conocido como la inspección ultrasdnlca pulso-eco. 

Tiplcamente, este sistema produce las ondas ul lrasónicas pulsares 

las cuales son reflejadas fuera de la superficie y regresan en 

forma de eco. Este eco es desplegado en un osciloscopio como una 

sef'ial discreta para cada superficie reflectora. El método 

pulso-eco tiene la ventaja de ser un método simple de contacto 

(solamente necesita acceso desde un sólo lado); sin embargo, la 

pieza debe de ser llmpiada y pulida; las superficies rugosas 

tienden a interferir con estas pruebas de contacto, degradando la 

sefíal de transmisión. Cuando se utl llzan en paneles de estructura 

de tipo sandwich, el método pulso-eco es efectivo solamente en la 

cercania de la superficie de la lámina y la sensibilidad decrece 

en función de la profundidad de la lámina. 

La técnica ultrasónica de transmlslÓn cont lnua es considerada 

como un método de inspección preciso¡ sin embargo, también 

requiere de un acoplador y de un acceso por ambos lados de la 

pieza. No obstante, tiene la ventaja de ser capaz de detectar 

discontinuidades en toda la profundidad de las láminas multicapas. 

Dos transductores son uti llzados, uno para transmi tlr las ondas de 

sonido desde el lado de acceso al operador y el otro para recibir 

la sefial del otro lado de la pleza. Las anomalias tales como la 
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delamlnaclón y los huecos atem1an la señal transmltlda y se 

muestran corno lrregularldades. 

Muchos dai\os son causados por calor dejando vlsibles ciertas 

marcas tales como la inevitable decoloracl6n o la presencia de 

burbujas en el acabado, por lo que los metales de los substratos 

sobrecalentados pueden requerir un NDT adicional tal como la 

prueba de. dureza. Otra NOT rápida, es la medición de 

conductividad en el metal afectado. El medidor de conductividad 
es un dispositivo utilizado para este prop6slto. Es básicamente 

un comparador; compara la diferencia en conductividad de un 

material conocido contra un material del que se sospecha ha 

sufrido un daf\o causado por calor. 

Los recubrlm1entos termoluminlscentes son rociados sobre la 

superficie de la pieza. Después de que la pieza se seca, es 

calentada o sometida a luz ultravioleta. Las a.reas desunidas 

responden a la irradiación por medio del cambio en su apariencia, 

llegando a ser obscuras o claras, dependiendo del medio especifico 
que sea utilizado. 

Los sistemas portátiles termográficos han sido desarrollados 

para permitir la lnspecc16n de estructuras de materiales 

compuestos en el campo. Egtos sistemas de rastreo termográf1co 

pueden detectar varios defectos en materiales compuestos, tales 

como desuniones o humedad en el centro de la estructura de panal. 

Las áreas que están siendo inspeccionadas son calentadas 

localmente mediante el movimiento de una fuente de calor a través 

de la superficie, Al mismo tiempo, una cámarB. rastreadora 

dU"erencia entre las reglones calientes y f'rias, indicando la 

existencia de anomal ias. 

Después de la fabricacl6n o de una reparación, la prueba de 

inmersión en agua caliente es a menudo utilizada en paneles 

metálicos de estructura de tipo sandwich. La .Parte es sumergida 
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en agua cal lente y, a medlda de que el al re se expande dentro de 

las células del centro y es expulsado, se manlflesta un burbujeo 

en el sltlo mlsmo de escape. Un problema con esta prueba es que 

el agua puede penetrar en una área de la pleza mientras se real iza 

la inspección en otra área. Por lo que, la prueba de escape de 

agua caliente es normalmente utilizada solamente en piezas 

pequef'ias las cuales pueden ser sumergidas en un tanque de poca 

prof'undidad relativa. 

La habilidad para detectar fallas o defectos en estructuras 

de materiales compuestos es crucial 

expansión en la industria aeronáutica. 

para su uso continuo y 

Sin embargo, debido a las 

pecullaridades de las materiales compuestos, éstos requieren de un 

inspector que sea capaz de distinguir entre un defecto y un 

material en condiciones normales. Los investigadores aseguran que 

el equipo de inspección, tales como los que se han discutido 

anteriormente, ellminarán o al menos minimizarán, la necesidad del 

Juicio humano. 

V.6.- PRUEBA DE FATIGA DE TAMAllO NATIJRAL DEL A320 

Una vez que se ha descrito en qué consiste el anállsis de 

fallas, además de haber visto algunas técnicas de inspección y 

pruebas no destructivas, es importante mencionar que en la vida 

real no son suficientes estas pruebas para evaluar estructuras 

aeronáuticas y asi perml tir que cada componente estructural sea 

utilizado a su máxima extensión de vida. También se requieren de 

otras pruebas, las cuales son definidas como destructivas. Estas 

técnicas son muy útiles tanto en la selección de materiales para 

fabricación de componentes estructurales, como en la certificación 

de su :funcionamiento ya sea en componentes estructuras 

fabricados con éstos. Dentro de éstas se encuentran las pruebas 

de tracción, compresión, impacto, dureza y la de fatiga, esta 

última, que como se mencionó en el capitulo anterior, tiene una 

gran importancia en las estructuras aeronáuticas. Es precisamente 

la prueba de fatiga la que a continuación se describe y que 
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corresponde a un caso práctico de evaluacl.ón, tomando como ejemplo 

a la compaf'i.ia Airbus Industrie y a su producto A320, el cual se ha 

venl.do analizando. habl.endo si.do denominada a ésta como la "Prueba 

de Fatiga de Tamaño Natural" , 

Imaginese que está usted sentado en la cabina de un avión 

cerca del ala, esperando el despegue en un dla borrascoso ... 

A medida que el avl.ón se desplaza por el aire, usted siente 

el movimiento causado por el viento turbulento, usted vé cómo el 

ala se :flexiona hacia arriba y hacia abajo y tal vez usted se 

pregunte a si mismo. "Cuánto tlempo mé.s se mantendrá doblándose 

de esa manera? 11
• Usted podria continuar su vuelo con mayor 

tranquilidad si supiera que cada tipo de avión Airbus es sometido 

a torsión, doblado, vibración y a esfuerzos de :fatiga millones de 

veces antes de que el primero sea puesto en ser.vicio. Esta es la 

"Prueba de Fatiga de Ta.mafia Natural". En Europa, todos los 

fabricantes de aviones cumplen con requerimientos de certlflcaci6n 

para probar una estructura representativa de cualquier nuevo avión 

para un equivalente de su vida de dlsef\o. 

El primer producto Airbus, el A300, fue sometido a este 

riguroso programa de prueba, asi como lo fue mé.s recientemente el 

A320. Las compafiias participes de la Airbus involucradas en todos 

estos programas también cuentan con una considerable experiencia y 

conocimiento de sus proyectos individuales del avión. Toda esta 

experiencia es puesta en práctica para la prueba de fatiga del 

A320. Independientemente de las cuestiones legales y aspectos de 

certl:flcación la prueba de fatiga de tamai'i.o natural, en el caso 

del A320, sirve a un número importante de propósitos. 
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PROPOSITOS 

e La prueba a la estructura de un avión es ut 11 lzada para 

Justificar un comportamiento satisfactorio a lo largo de 

la vlda esperada del avión. 

• la prueba es utilizada para probar, la funcionalidad 

del dlsef!.o. También es importante cuando se desarrollan 

derivados con pesos de operación de mayor capacidad. 

• Es utilizado para establecer el programa de lnspecclón 

estructural. 

• El programa de la prueba permite una rápida ldentlflcaclón 

de cualquier punto débl 1 en la estructura primaria. 

dependiendo de cuándo y dónde ocurre algún daf!.o, la Alrbus 

Industrie Inmediatamente decidirá sobre la acción 

correctiva que debe realizarse. Esta podrla ser desde una 

completa modificación del programa de producción de un 

avión, con una readaptación en servicio, hasta un ajuste 

en el programa de inspección. 

PROGRAKA DE LA PRUEBA 

Como fue mencionado al prlnclplo, Alrbus Industrie hace algo 

má.s que solamente satisfacer un requerimiento de certificación. 

La prueba de la estructura del avión A320 es sometida a un total 

de 120,000 vuelos simulados, completamente representativos de cómo 

un avión en servicio opera actualmente. De hecho, esto es el 

equivalente a dos y media veces la vida de un avión, basados en el 

dlsef'í.o económico de vida de operación de 48, 000 vuelos. 

Las compañlas participes de Airbus Industrie están totalmente 

Involucradas en el programa de la prueba, como lo fueron en su 

momento para el A300 y el A310. Esto conlleva a una excepcional 

innovación eficiente y racional de efectuar la prueba. 
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Normalmente, se puede esperar que un a:vión completo sea 

ensamblado, instalado en un equipo gigante de prueba y después 

sometido a esfuerzos cicllcos. Airbus Industrie se decidió en un 

método de prueba llamado "multl-secclón". En esta prueba el 

fuselaje tomado como muestra es dividido en tres partes 

principales, cada una sobrepuesta a la parte contigua. Este 

método de prueba posee distintas ventajas: es mucho menos 
compllcado que si se realizara a una estructura de avión completa 

y permite que la prueba continúe en las secciones restantes si es 

que aparece un dafio en una de el las. Este programa de prueba 

puede real izarse más rápidamente. 

Algunos componentes principales son omitidos de las muestras . 

de prueba. por ejemplo los soportes y los mecanismos de 

transmisión de aterrizaje principal y de nariz. Estos son 

sus ti tui dos por componentes que simulan el peso, debido a que 

solamente se requieren cargas de éstos como datos para la prueba 

de la estructura del avión. Sin embargo, deb!Co a que todas las 

partes principales del avión necesitan ser probadas, estos 

componentes son sometidos a sus propias pruebas de ratiga y 

estática. 

A continuación se anal izará el programa de la prueba en si. 

Cada una de las principales secciones es instalada en un equipo de 

prueba. Si se tomase la muestra que abarca la sección central del 

fuselaje y el ala, el equipo de prueba consistirla 

fundamentalmente de varios gatos hldrá.ul leos colocados en 

diferentes sitios del ala y fuselaje como puntos de aplicación de 

carga. La sección central del fuselaje es cerrada en cada extremo 

y es sometida a una presurización de cabina (AP). Para evitar las 

enormes cantidades de aire comprimido y de éste modo disminuir el 

periodo de ciclos de la cabina, el fuselaje es llenado con bloques 

de pollestireno expandido. El sistema total es controlado por una 

computadora en la que se registra toda la .información de la 
"misión de fatiga". 
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KISION DE FATIGA 

Con todo ésto se está simulando un vuelo tlplco simple, desde 

el comienzo al encender los motores y al rodar por tierra antes 

del despegue, al despegar, vuelo de crucero, descenso, aterrizaje 

y rodar por tierra después del aterrizaje (Figura 5. 2). Este 
"vuelo" llplco es repetido durante todo el programa de vuelo, cada 

vuelo toma aproximadamente cinco minutos para simularse. Para 

hace~lo más completo se alimenta al programa de computadora los 

datos sobre f'uertes ráfagas de aire ocasionales. Aterr 1 zaJes 

forzosos y otras cargas semejantes, que pueden ocurrir durante la 

vida operacional del avión, también son allmentadas en el programa 

de computadora. Para el A320-100, el vuelo simulado es de una 

hora de duración con un peso tipico de despegue (TO\./- Typical 

take-OfT Weight) de 56 toneladaz y una presión de cabina de 556 mb 

(55. 572 kPa). Es slmi lar un vuelo ti pico del A320-200 con un TOW 

de cerca de 58 toneladas. Estos son pesos de despegue comunes en 

cada vuelo, los cuales son menores que los representativos del 

máximo permisible. 

LA PRUEBA 

La final ldad de la prueba es la de someter a esfuerzos 

cicllcos la estructura del avión a un equivalente de 120,000 

vuelos simulados. El programa consiste de dos fases principales. 

La primera, hasta 60, 000 vuelos que corresponde a la simulación de 

una vez la vida del avión antes de la certificación. De 60, 000 

hasta el fin del programa en 120, 000 vuelos, se hace la fase de 

propagación de la grieta. Esto permitirá a los especialistas de 

disefio y fatiga el observar el comportamiento del avión con la 

presencia de grietas naturales y artificiales. Esta es la parte 

en que se mide la tolerancia del avión con el dan.o de la prueba, 

que es la parte más importante de todo el programa de prueba. 

En varias etapas de la vida de las muestras, la prueba es 

detenida y la estructura es inspeccionada para localizar algún 
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daf\o que pudiese ocurrir y f'uera necesario r~parar o inclusive 

hacer una modif'icación de la pieza. Estas inspecciones también 

son útiles para los especial is tas de ensayos no destructl vos 

(NDT), ya que les ayuda a desarrollar los métodos de inspección, 
los cuales acompaJ'ian al programa de inspección estructural para el 

avlón en servicio. 

ANALISIS DE LA PRUEBA 

Cuando se han real izado la simulación de los 120 1 000 vuelos, 

esto no es el f'inal de la prueba ya que faltan muchas cosas por 

realizar. Una parte particular de la muestra puede ser sometida a 

una prueba de medición de esf'uerzos residuales o como en el caso 

de la sección del fuselaje, puede someterse a ciclos de 
presurlzac16n de cabina (l!.P) adicionales. Entonces las muestras 

son desmanteladas y sometidas a ensayos no destructivos e 

inspecciones detalladas de laboratorio. 

REPERCUSIONES 

Todo lo mencionado hasta el momento dá una imagen de la 

situación ideal. Sin embargo se tienen algunas realidades, las 

cuales Airbus Indlstrle, como un fabricante, y los operadores 

nccesi tan considerar. Frecuentemente y a pesar de que se real izan 

estas pruebas siempre existe la posibi lldad de falla. Si ésto 

sucede muy tarde en la vida de la muestra, no tiene un gran ef'ecto 

sobre el avión. Sl el dafio ocurre al principio o sl es 

signif'lcativo, entonces algo debe hacerce. A este respecto el 

A320 ha trabajado extremadamente bien, teniendo ventajas 

considerables de experiencias previas en los A300 y A310. 

De todas las investigaciones a la f'echa, la gran mayorla de 

las f'al las son de una naturaleza menor, no estando relacionadas 

con la seguridad y sin requerir cambios significativos en el 

diseño. De esas fallas, algunas fueron descubiertas al principio 

del .programa y fueron corregidas antes de la entrega del primer 
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avión de la producción. Algúnos de los resultados que se 

encuentren después, requerirán de una acción retrospectiva sobre 

el avión !{a en servicio, asi bien como en aquellos en las lineas 

de ensamble. 

Todos los resultados son analizados desde el principio hasta 

el fin para ver si existe alguna lmpllcaclón en el programa del 

avión. 51 éste es el caso, se tomará una decisión de un modo u 

otro. dando lugar a una modificación, y si es asl, la modificaclón 

será. realizada. Airbus Industrie muy bien puede considerar un 

programa de 

decidir qué 

inspección alternativo, 

rumbo tomar. Existen 

perml tiendo al operador 

casos en donde no hay 

alternativa; esto sucede cuando el tiempo que se necesita para 

realizar la inspección es el mismo o es mayor que el que se 

necesita para real izar una modificación. 

En la medida de lo posible, Airbus Industrie se ha esforzado 

por establecer los principios para las adaptaciones y/o 

inspecciones para igualar los objetivos del mantenimiento 

principal de la parada temporal, los cuales son establecidos para 

20,000 vuelos u ocho años. 

CONCLllSION 

Desde el punto de vista del operario una consideración 

importante son las repercusiones del programa de servicio del 

avión, el cual se publlca en Boletines de Servicio adicionales y 

son distribuidos directamente al operarlo por la compalUa Airbus 

Industrie. 

Sin embargo, la parte más importante de todo ésto, desde 

todos los puntos de vista, es el hecho de que el A320 ya ha sido 

probado hasta la "destrucción" y ha mostrado que sobrevivirá 

muchos otros vuelos más de los proyectados. 
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CONCLUSIONES 

Como se ha visto, los materiales en la industria aeroná.ut1ca 

han sido hlst6rlcamente una de las bases del desarrollo 

técnológlco de los pueblos, habiendo sido motivo de cambios 

culturales y de modos de vida, también se ha visto que han ido 

evolucionando con el tiempo (maciera, acero, aluminio, metales y 

aleaciones ligeras, pal !meros, superaleaclones, materiales 

compuestos, etc.) siendo cada vez más lndustrlal lzados y con 

caracterlsticas flslcas y mecánicas más notables, que satisfacen 

las exigencias cada vez más severas a las que son sometidos. 

Una de las razones de la evolución técnica e industrial de la 

aeronáutica en los paises desarrollados es que, cuando f"ue 

preciso, la industria encontró entre los materiales existentes 

las propiedades necesarias para cumplir las exigencias de dlsefio 

que en su momento se presentaban, conf'orme fueron incrementtlndose 

estas exigencias, se inició una busqueda de nuevos materiales que 

cumplieran con éstas. As!, entonces, se llevaron a cabo en los 

laboratorios las investigaciones necesarias, mediante las 

modlf'lcaclones pertinentes a los existentes bien por la 

introducción de otros nuevos materiales, para conseguir la 

solución requerida, de tal f'orma que los materiales se hallan cada 

vez más industrializados y actualmente en los paises desarrollados 

implican del 20 al 30'Y. de su actividad industrial e intervienen en 

la constitución de todos los productos existentes y nuevos y, en 

general, están presentes en todos los campos de la industria 

aeronáutica. 

Con lo anteriormente expuesto, parecerla razonable concluir 

que actualmente existe una nueva claslflcaclón para todos los 

materiales existentes, integrada simplemente en dos categorias: 

los materiales tradicionales y los nuevos materiales, siendo 

aparentemente un objetivo persistente el que, los nuevos 

materiales desplacen por completo a los materiales tradicionales; 
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CONCLUSIONES 

Como se ha visto, los materiales en la industria aeronáutica 

han sido hlstórlcamente una de las bases del desarrollo 

técnológlco de los pueblos, habiendo sldo motivo de cambios 

culturales y de modos de vida, también se ha visto que han ldo 

evolucionando con el tiempo (madera, acero, aluminio, metales y 

aleaciones ligeras, pol imeros, superaleaclones, materiales 

compuestos, etc.) siendo cada vez más lndustrle.llzados y con 

caracterlstlcas flslcas y mecánicas más notables, que satisfacen 

las exigencias cada vez más severas a las que son sometidos. 

Una de las razones de la evolución técnica e industrial de la 

aeronáutica en los paises desarrollados es que, cuando fue 

preciso, la industria encontró entre los materiales existentes 

las propiedades necesarias para cumplir las exigencias de disef\o 

que en su momento se presentaban, conforme fueron incrementándose 

estas exigencias, se inició una busqueda de nuevos materiales que 

cumplieran con éstas. Asi, entonces, se llevaron a cabo en los 

laboratorios las investigaciones necesarias, mediante las 

modif'lcaciones pertinentes a los existentes o bien por la 

introducción de otros nuevos materiales, para conseguir la 

solución requerida, de tal f'orma que los materiales se hallan cada 

vez más industrializados ':/ actualmente en los paises desarrollados 

implican del 20 al 30Y. de su actividad industrial e intervienen en 

la constitución de todos los productos existentes y nuevos y, en 

general, están presentes en todos los campos de la industria 

aeronáut lea. 

Con lo anteriormente expuesto, parecerla razonable concluir 

que actualmente existe una nueva clasif'lcac16n para todos los 

materiales existentes, integrada simplemente en dos categorias: 

los materiales tradicionales y los nuevos materiales, siendo 

aparentemente un objetivo persistente el que, los nuevos 

materiales desplacen por completo a los materiales tradicionales; 
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pero esta conclusión no resulta del todo vállda ya que, tanto en 

la industria aeronáutica como en otras, pueden existir materiales 

tradicionales que, renovados o tratados apropiadamente, se hallen 

en condiciones de cumplir perf'ectamente las nuevas exigencias 

técnicas. 

Asi. por eJemplo, hoy en d1a el duraluminio ha pasado a ser 

ya uz:i material tradicional y relativamente caro, pero a pesar de 

esto sigue siendo, a base de los elementos de aleación y los 

nuevos tratamientos superficiales, un excelente material y es muy 

probable que en los próximos 20 af'ios todavia se siga empleando en 

numerosas aplicaciones: importantes de la industria aeronáutica. 

Por lo tanto, los materiales tradicionales (vidrios, aceros, 

aleaciones de aluminio, maderas, etc.) llenen que evolucionar por 

tratamientos fislco/qulmicos, nuevos tratamientos térmicos y 

superficiales, etc., mcJorándolos para que puedan competir con los 

nuevos materiales (materiales compuestos), consiguiendo un 

equilibrio dinámico entre ambos. 

Por otro lado, el material compuesto nace en los 

laboratorios, pero debe pensarse, desde el principio de la 

1nvest1gac1ón, en su industrial lzación, pues de lo contrario su 

aplicación será muy l imi lada. 

No debe olvidarse que las empresas de aviación comerciales 

son las que perciben directamente la necesidad de los materiales 

compuestos, teniéndose que relacionar 

empresas privadas (fabricantes) y 

con los laboratorios de 

públicas (centros de 

investigación y universidades), creando instruh)entos para valorar 

los esfuerzos de investigación, estudios, prospectivas, 

especificaciones, etc., para los responsables de la investigación. 

Desgraciadamente en nuestro pais no se dé. de manera eficiente la 

segunda relación. 

Por lo anterior se puede concluir que es necesario difundir 

las ciencias de estos nuevos materiales hacia los sectores 
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económicos, tecnológicos y sociales de nuestro pa1s, 

principalmente en la industria aeronáutica, que como se dijo al 

principio del presente trabajo, constituye un factor clave en el 

desarrollo de cualquier nación y dando además por sentado que 

estos nuevos materiales son de carácter multi-instltucional y 

multidisclplinar, mentalizando a la opinión especializada que 

puede ser factible la fabricación de compon~ntes aeronáuticos 
sencillos u otros productos relacionados. 

Asi pues, la estrategia en la investigación de los materiales 

compuestos debe ir acompafíada de la correspondiente estrategia 

industrial para conseguir fabricaciones accesibles y no 

excesivamente costosas. En primer término deben promoverse y 

desarrollarse aquellos materiales adecuadamente probados, 

interrelacionando investigación e industria, para que luego no 

surjan problemas en la fabricación y utilización de los materiales 

en estudio. 

Ciertamente, los materiales compuestos pueden favorecer el 

avance tecnológico de la Industria Aeronáutica Nacional, pero para 

que esto ocurra es necesario además mostrar las grandes ventajas 

que presentarlan estos materiales a nivel industrial y nacional, 

estas ventajas no nada más son de carácter técnico, sino también 

de caracter económico, politico y social. Razónes por las cuales 

surge la necesidad de introducir estos nuevos materiales, para tal 

efecto se presentan las s 1gu1cntes reflexiones. 

Resulta un hecho claro que las industrias (incluyendo la 

aeronáutica) de los paises desarrollados durante los últimos afias 

se han visto influenciadas por cuatro importantes factores: 

l. - La necesidad de economizar energia. 

2. - La urgencia de conservar el medio ambiente. 
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3. - La conveniencia de disminuir el consumo de 

materiales estratégicos. 

4. - La necesidad de aumentar la compet 1 ti vi dad en los 

mercados. 

En este contexto los materiales compuestos pueden ocupar un 

impor:tante lugar, ya que la innovación de los materiales afecta 

directamente al progreso de múltiples sectores además del de la 

aeronáut lea. 

Algunos pal ses industrial izados (incluyendo México) son 

deficitarios en las fuentes de energla no renovables (petróleo, 

gas, etc.) o tienen ciertos problemas de rentabilidad económica en 

la explotación de otros recursos. Son precisamente estos nuevos 

materiales los que pueden conducir a un sensible ahorro energético 

y a la sustitución o mejor uso de materiales tradicionales 

escasos, sl se tiene en cuenta aquel los procesos que obtengan 

materiales tanto nuevos como tradicionales a base de materias 

primas anteriormente desechadas e incluso de residuos 

aprovechables, además de buscar aquellos materiales compuestos 

cuyos procesos de f'abricación produzcan la nienor contaminación 

posible del medio ambiente, necesidad que en los momentos actuales 
se hace prioritaria. 

Con respecto al tercer factor mencionado, es importante hacer 

notar que generalmente se pueden considerar como materiales 

estratégicos a aquel los que reúnen las siguientes caracteristlcas: 

a). - No se producen o, al menos, no se obtienen en 

cantidades suf'lclentes. 

b). - Son esenciales para la producción industrial. 

c). - Tienen pocos o nlngún otro sust i tute. 

d), - La producción está concentrada en un número 

restringido de terceros paises. 
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En esta condiciones resulta necesaria la sustitución de 

ciertos materiales estratégicos, en función de su escasez e 

hipotético corte de suministro, por otros nuevos materiales de 

iguales o mejores caracter1sticas, más accesibles y, a ser posible 
más económicos. 

Evidentemente la sustitución de n1ateriales estratégicos, 

importados o no, por otros de tecnologia propia, disminuye la 

vulnerabll idad de la industria y sobre todo optimiza la defensa 

comercial nacional, al reducir la dependencia en materiales del 

exterior. 

Con respecto al cuarto factor mencionado, se puede decir que . 

la competitividad industrial exige, entre otras medidas, la 

utilización de nuevos materiales que impliquen un menor costo y 

que ofrezcan mejores propiedades, ya que los nuevos productos 

precisan de un abaratamiento, con una calidad aceptable, mediante 

la introducción de estos nuevos materiales, más ligeros, 

resistentes y f'iables. 

Asimismo, los procesos industriales mejorarlan su 

productividad si se utilizaran estos nuevos materiales, que 

generan menores desperdicios y tienen menor consumo de energía, 

que la requerida para cualquier metal o aleación. 

Por otra parte, la competitividad industrial se alimentarla 

del carácter multldisclpllnarlo que conllevan estos nuevos 

materiales y, consiguientemente, de ·Ja intervención 
multisectorlal, seiíalada anteriormente. que tiene muchos de los 

nuevos productos, 

Resumiendo de las reflexiones anteriores, se puede concluir 

que la introducción de los materiales compuestos en la industria 

aeronáutica nacional e inclusive en otras industrias, vendria 

motivada por los siguientes factores: 
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• Ahorro de energia en los procesos de fabricación y en el 

empleo de los productos finales. 

• Eliminación de residuos daf\inos para el medio ambiente y 

la salud. 

• Sustitución de materiales considerados estratégicos. 

• Aumento de la competitividad industrial tanto para la 

mejora de los procesos como por las superiores 

caracterlstlcas y aumento de calidad de los productos 

finales. 

• Economla en el reemplazo de materiales, por aumento de la 

duración (menor corrosión y mayores resistencias). 

• Mejor aprovechamiento de los materiales durante los 

procesos de fabricación. 

• Aumento de la seguridad en el trabajo reduciendo los 

costos derivados de accidentes de fallos de mater lal. 

• Reciclado de los materiales. 

• Aprovechamiento de los residuos. 

• Incremento del valor añadido de los productos mediante la 

consecución de mejores caracteristlcas. 

• Creación y multiplicación de segmentos innovadores dentro 

de la Industria Aeronáutica Nacional y además de otras 

Ir.dustrias Nacionales. 

Por todo lo anteriormente dicho. resulta de vital importancia 

continuar difundiendo el desarrolla· de la Industria Aeronáutica 

Nacional mediante el también desarrollo de estos novedosos 

materiales, recordando siempre, y en todo momento, que el modo en 
que aprovechemos nuestros recursos hará de nuestro país el 
desarrollo que tanto buscamos. 
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