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Las estructuras aeronáuticas fabricadas mediante laminados de material compuesto experimentan 
fenómenos de daño como consecuencia de las severas condiciones térmicas y químicas a las que se ven 
sometidas en vuelo. Las microgrietas son una de las manifestaciones más comunes en cuanto a daño se 
refiere. Por ello, el estudio de su generación y propagación es fundamental de cara a la mejora en las 
tareas de diseño. 

En este trabajo, se estudian los procesos de generación y propagación de microgrietas en probetas de 
laminados de fibra de carbono, fabricados por moldeo por transferencia de resina (RTM), sometidas a 
diferentes condiciones de ciclado térmico e inmersión en agentes corrosivos. En dicho estudio, se 
obtuvieron imágenes de las probetas mediante la técnica de tomografía computarizada (TC) por rayos X. 
Gracias a tales imágenes, se extrajeron datos geométricos de las microgrietas, así como sus trayectorias 
preferenciales, que contribuyeron a entender los mencionados fenómenos de generación y propagación. 

La investigación ha proporcionado nuevos conocimientos sobre la compleja interacción entre los distintos 
mecanismos de daño. 
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The aeronautical structures manufactured by composite laminates experience damage as a result of the 
severe thermal and chemical conditions to which they are subjected during flight. Microcracks are one of 
the most common manifestations in terms of damage. Therefore, the study of its generation and 
propagation is fundamental in order to make improvements in design processes. 

In this work, the processes of microcrack generation and propagation in carbon fiber laminate samples, 
manufactured by resin transfer molding (RTM), subjected to different conditions of thermal cycling and 
immersion in corrosive agents, are studied. In this study, images of the specimens were obtained using the 
X-ray computed tomography (XCT) technique. Thanks to these images, geometric data from the 
microcracks was extracted, as well as their preferential trajectories, which helped to understand the 
aforementioned generation and propagation phenomena. 

This research has provided new insights into the complex interaction between different damage 
mechanisms. 
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 Introducción  
Los materiales compuestos tienen cada vez más peso dentro 
de la industria aeronáutica y las solicitaciones que tienen que 
soportar los elementos estructurales fabricados con ellos son 
más exigentes.  

Debido a sus buenas propiedades específicas, los compuestos 
laminados basados en carbono/epoxi han adquirido mayor 
relevancia en aplicaciones aeronáuticas y espaciales. Este 
interes ha dado lugar a numerosos trabajos de investigación 
sobre el comportamiento del daño en todas las escalas, tanto 
micromecánica como mesomecánica. Como resultado, 
tenemos una buena comprensión de su comportamiento bajo 
carga mecánica, lo que nos permite utilizarlos en el diseño de 
baja temperatura, aplicaciones no vitales, como conos de cola 
y algunas partes del fuselaje de aviones subsónicos. 

McManus et al. [1, 2] investigaron el agrietamiento de la matriz 
en laminados CFRP bajo carga térmica. Nairn [3, 4] realizó 
ensayos de fatiga térmica en varios tipos de laminados CFRP 
para obtener la relación entre la tasa de crecimiento de la 
densidad de grieta en la matriz y la tasa de liberación de energía 
[5]. Mediante la ley de París modificada, la resistencia de 
diversos materiales a la formación de grietas en la matriz fue 
caracterizada. 

Henaff-Gardin et al. [6, 7] analizaron el agrietamiento de la 
matriz tanto en capas a 0 como a 90, relacionando la tasa de 
liberación de energía con el agrietamiento de la matriz.  

Existen enfoques analíticos efectivos para el estudio de 
agrietamiento de la matriz bajo carga térmica. Sin embargo, 
algunos estudios solo consideran el agrietamiento de la matriz 
en una sola capa [1–5] y otros consideran solo laminados de 
capas cruzadas [6, 7]  . Por ello, se cree necesario analizar el 
agrietamiento de la matriz en estructuras de mayor complejidad, 
estudiando su evolución tridimensional. 

En el siguiente trabajo, se ha estudiado el comportamiento de 
laminados de carbono con distinta estructura geométrica 
sometidos tanto a cargas térmicas cíclicas como expuestos en 
largos periodos de tiempo a agentes corrosivos, con el objeto 
de comprender el fenómeno de iniciación de las microgrietas en 
la matriz y su posterior dinámica de propagación a lo largo del 
laminado. Para ello se han utilizado técnicas de tomografía 
computarizada por rayos X. 

 Materiales y Fabricación 

 Materiales y secuencia de apilado 
Para realizar el estudio de daño se seleccionan dos tipos de 
tejido de fibra de carbono. El primero, un tejido satén 
convencional siguiendo un patrón 5HS y el segundo, un tejido 
NCF (Non-crimped Fabric) biaxial con fibras a +/- 45 grados. 

A su vez, ambos tejidos se combinan con dos sistemas de 
resina diferentes para generar los cuatro laminados a analizar. 
Se trata de sistemas de resina epoxi específicas para su uso en 
fabricación mediante moldeo por transferencia de resina. Las 
secuencias de apilado se resumen en la Tabla 1. 

 

Panel Resina Tejido Apilado 

P1 R1 NCF [(+/-)(0/90)]2s 

P2 R2 NCF [(+/-)(0/90)]2s 

P3 R1 5HS [0/90]4s 

P4 R2 5HS [0/90]4s 

Tabla 1. Secuencia de apilado de los laminados analizados. 

 Proceso de Fabricación 
El proceso de fabricación se lleva a cabo utilizando un molde 
con un espaciador de 3 mm de espesor, sometido a 25 
toneladas. La inyección de resina se realiza a 110ºC, una vez 
finaliza la inyección se incrementa la temperatura a 2ºC/min 
hasta llegar a 180ºC, permaneciendo en dicha temperatura 2 
horas para completar el ciclo de curado. 

 Generación del daño 

 Ciclado Térmico 
Por una parte, las probetas obtenidas de los laminados 
indicados en la Tabla 1, son sometidas a un ciclado térmico que 
simula la operación en vuelo de una aeronave. El material es 
introducido en una cámara térmica con atmósfera controlada en 
la que la temperatura va oscilando entre -55ºC y 72ºC. El 
material es retirado de la cámara en los siguientes estados de 
carga con el fin de analizar la evolución del daño; tras 400, 800, 
1200, 1600 y 2000 ciclos. 

 Inmersión en agente corrosivo 
Por otra, son sometidas a un baño en agente corrosivo, 
concretamente en Metil Etil Cetona (MEK). Se analiza material 
que ha permanecido inmerso en éste disolvente de 1 a 6 días. 

 Análisis del daño 
Los escaneos fueron realizados utilizando un equipo de 
microtomografía Phoenix Nanotom  160 kV de General Electric, 
con detector Hamamatsu 7942-25SK (2K x 2K) y tubo de rayos 
X nanofoco con emisor de molibdeno. Se instaló un blanco de 
molibdeno durante los escaneos, en modo 0 nanofoco, sin 
añadir ningún filtro adicional. El voltaje del tubo de rayos X para 
la adquisición se establece en 60 kV y la corriente se fija en 200 
µA. En cada tomografía 2200 proyecciones radiográficas son 
realizadas a lo largo de los 360º de rotación. El tiempo de 
exposición se establece en 500ms, tomando 8 imágenes para 
realizar cada proyección radiográfica alcanzando 3 horas cada 
adquisición tomográfica. Debido a la posición relativa entre 
muestra y detector se alcanza un tamaño de voxel isotrópico de 
3.3 x 3.3 x 3.3 µm. Los escaneos de tomografía computarizada 
de rayos X se reconstruyen mediante el software Phoenix 
datos|x, para así exportar el volumen a analizar en secciones 
transversales. Posteriormente las imágenes son tratadas 
usando los softwares ImageJ, VGStudio y Avizo (v9.5). 
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Figura 1. Microgrietas en panel P1 con tejido NCF sometido a 800 ciclos a través del espesor. 

 

 Resultados 

 Mecanísmos de daño 
De las tomografías realizadas a distinto número de ciclos 
térmicos se observa que en los laminados de NCF las 
microgrietas se concentran en los cúmulos de resina generados 
por la distorsión del cosido y tienen como dirección principal de 
propagación la del patrón de cosido. 

Tal como se puede observar en las Figuras 2 y 3, en las que se 
exponen imágenes de ambas capas del tejido biaxial NCF, la 
dirección principal de progación de las grietas es aquella 
marcada por el patrón de cosido. En la Figura 2, se muestra el 
tejido biaxial que une fibras unidireccionales a +/-45º, mientras 
que la dirección principal de propagación es la 0º (siguiendo los 
puntos de cosido que unen ambas capas). En la Figura 3, se 
corrobora el mismo fenómeno, ésta vez para capas a 0º/90º. 
Puede verse cómo la grieta en ambas capas forma 45º respecto 
a las fibras, siguiendo el camino marcado por el hilo 
termoplástico. 

   

   
Figura 3. Microgrietas en panel P1 con tejido NCF sometido a 800 

ciclos en una capa biaxial a 0º/90º. 

Una vez la grieta alcanza los bordes del cúmulo de resina se 
reorienta en la dirección de la fibra, prosiguiendo por la 
entrecara fibra/matriz. 

Ésta interacción entre direcciones principales y secundarias de 
propagación se torna de mayor complejidad debido a la 
superposición de tejidos biaxiales a través del espesor. En la 
Figura 1, pueden observarse tanto grietas contenidas en una 
capa biaxial como otras que progresan de una capa a otra en 
aquellas zonas en las que coincidan cúmulos de resina, 
creando grietas que crecen a través del espesor girando en 
función de la orientación del patrón de cosido en cada nivel.  

Este efecto puede verse en la Figura 4, en la que se proyectan 
todas las grietas a través del espesor (dirección Z) y se 
muestran conjuntamente en el plano XY.   

 

 

 

 

Figura 2. Microgrietas en panel P1 con tejido NCF sometido a 800 
ciclos en una capa biaxial a +/-45º. 
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Figura 4. Proyección en Z (dirección fuera de plano) del laminado 
NCF en el que se observan las direcciones de propagación de las 

microgrietas. 

 Conclusiones 
La investigación ha proporcionado nuevos conocimientos sobre 
la compleja interacción entre los distintos mecanismos de daño. 

Es bien sabido que los puntos de cosido en laminados NCF 
generan una morfología compleja dentro del laminado de 
material compuesto, que resulta en dos efectos principales: 

 - En primer lugar, se producen desorientaciones locales en el 
plano de las fibras cerca de los puntos de cosido. 

- En segundo lugar, generarían dos tipos diferentes de cúmulos 
de resina. Las regiones en las puntadas y las regiones en la 
entrecapa debido al bucle de hilo de costura. 

Se ha podido constatar un mayor daño en los laminados 
fabricados con tejido NCF respecto al tejido convencional 5HS 
a mismo número de ciclos. Esto se debe a la interacción del hilo 
termoplástico con la matriz epoxídica. En éste tipo de laminados 
se ha podido observar que la iniciación de las microgrietas 
ocurre ya tras el proceso de curado de los laminados debido a 
la decohesión de la entrecara matriz-termoplástico. El posterior 
proceso de ciclado térmico posibilita la progresión de dichas 
grietas en las direcciones del cosido de la fibra. 

 
Figura 5. Decohesión entre hilo termoplástico y matriz. 

 
Figura 6. Distorsión generada por los puntos de cosido en laminados 

NCF. 
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