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RESUMEN
La presente investigacion es acerca de la inspeccion visual en aviacion, existen muchos
tipos de inspeccion, que sirven para tener un mantenimiento y referencia de las
condiciones de cualquier componente, con la importancia de preservar el
funcionamiento de toda la aeronave. En la actualidad las aeronaves son cada vez mas
sofisticadas por lo que usan materiales que aligeran su peso en gran medida. En este
proyecto se expone con mayor detalle lo referente a la inspeccion de carenados de una
aeronave y como realizar una reparacion con fibra de vidrio junto con la documentacion
técnica AMS 125 SERIES 1-400 y el SRM de un B737-400, que describen los pasos
con mas detalle. El contenido de estos manuales es de interés para los técnicos de
aeronaves que realizan este tipo de tareas debido a que se constituye de varios pasos
que requieren una adecuada interpretacion de datos para garantizar la
aeronavegabilidad en las aeronaves. Para la ejecucién de este proyecto se considero
recursos humanos, monetarios, herramientas y equipos, que ayudaron a la ejecucion
del mismo. La familiarizaciébn con la inspeccién y mantenimiento, mediante todo lo
realizado en este proyecto patrén facilita el proceso de aprendizaje practico para los
estudiantes y docentes.
PALABRAS CLAVE
e AERONAVE HAWKER SIDDELEY
e AERONAVES - INSTRUMENTO DE CURADO

e AERONAVES - MANTENIMIENTO
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ABSTRACT

The present research is about visual Inspection in aviation, there are many types of
inspections, which serve to maintain and reference the conditions of any component,
with the importance of preserving the operation of the entire aircraft. Today's aircraft are
increasingly sophisticated and use materials that greatly lighten their weight. In this
project we will discuss in more detail the inspection of aircraft fairings and how to
perform a fiberglass repair along with the AMS 125 SERIES 1-400 and SRM technical
documentation for a B737-400, which describe the steps in more detail. The content of
these manuals is of interest to aircraft technicians who perform these types of tasks
because it consists of several steps that require proper interpretation of data to ensure
airworthiness in the aircraft. For the execution of this project, human and monetary
resources, tools and equipment were considered, which helped in the execution of the
project. The familiarization with the inspection and repair, through everything done in
this project pattern facilitates the process of practical learning for students and teachers.
KEYWORDS

e HAWKER SIDDELEY AIRCRAFT

e AIRCRAFTS - CURING INSTRUMENT

e AIRCRAFTS - MAINTENANCE



CAPITULO |

PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

1.1 Antecedentes

En la ciudad de Latacunga se encuentra ubicada la Unidad de Gestion de
Tecnologias de la Universidad de Las Fuerzas Armadas ESPE. Fue creada en el afio
de 2014 mediante la aprobacion del Consejo Provisional de la Universidad de Las
Fuerzas Armadas-ESPE, la institucion esta direccionada a promover el aprendizaje a
través de las practicas, apoyadas en el material de instruccidbn de sus diversos

laboratorios

La carrera de Mecanica Aeronautica de la Unidad de Gestion de Tecnologias (UGT)
de la Universidad de Las Fuerzas Armadas-ESPE desde su creacion es la encargada
en formar los futuros tecnologos profesionales en mantenimiento de aeronaves con un
perfil tedrico-practico que cumpla con un elevado estandar que exige la aviaciéon a nivel
nacional e internacional. Sus diversos laboratorios tales como el de motores jet,
inspecciones no destructivas, hidraulica, electricidad y electronica, aerodinamica,

materiales compuestos y otros aseguran un aprendizaje integro a los estudiantes.

La institucion crece mediante la investigacion e innovacién, generando asi una
cultura de busqueda de conocimientos, en donde vale destacar que todos estos
trabajos sirven de base para futuras generaciones. Para lo cual es importante describir
gue la presente investigacion esta enfocada en la inspeccion de las cubiertas del

fuselaje central seccién de las alas de la aeronave Hawker Siddeley HS 125 400 para



verificar que los carenados estén en perfecto estado, pues al momento no se ha

realizado una inspeccién y mantenimiento en esa area del fuselaje.

1.2 Planteamiento Del Problema

La Unidad de Gestién de Tecnologias cuenta con aviones escuela, uno de estos es
el avion Hawker Siddeley HS 125 400 que es utilizado para impartir clases practicas,
este al momento no ha recibido una inspeccion estructural de acuerdo al mantenimiento
programado de la aeronave, inspeccién que permita determinar el estado de las
cubiertas, en donde los conocimientos en la etapa de formacion del tecnélogo

repercuten en el area del campo profesional y laboral.

La falta de una inspeccién estructural que permita determinar rajaduras y deterioro
del material mediante el uso de equipos de inspeccion visual; imposibilita el desarrollo
de las practicas de mantenimiento que brinden la oportunidad al estudiante de
encontrarse en un entorno simulado en este sistema de servicio en tierra real que se

realiza a las aeronaves durante un chequeo diario

A largo tiempo el estudiante necesitard adquirir conocimientos de inspeccion y los
diferentes tipos de inspeccion, materiales y equipos necesarios para realizar dichas
tareas y realizarlas bajo el mantenimiento programado de la aeronave, evitando
excesivos gastos de mantenimiento y posibles fallas en otros sistemas del avién,

ademas de perder ciertos conocimientos que se pueden brindar a los estudiantes.



1.3 Justificacion

La inspeccién estructural de las zonas de la aeronave mediante una inspeccion
visual permitird alcanzar la interaccién ente las interfaces hombre-sofware, y con
esto obtener, una eficiencia al realizar inspecciones programadas de la aeronave,
ademas de instruir con el respectivo proceso y precauciones de una inspeccion, asi

como entender varios tipos de inspeccion.

Por lo tanto, es necesario una inspeccion estructural de las cubiertas del fuselaje
central seccion de las alas de la aeronave Hawker Siddeley HS 125 400 con esto el
futuro aspirante a mecéanico podra instruirse de forma correcta en llevar a cabo una

buena inspeccion.

Lo que conllevaria el no realizar una inspeccion estructural seria que el estudiante
ignore los conocimientos del mantenimiento programado de la aeronave y en un
futuro al no estar familiarizado con dicho sistema no podra realizar un correcto
procedimiento de inspeccidn, lo que llevaria un vacio al profesional respecto a este

tema.

1.4 Objetivos

1.4.1 General

e Realizar la inspeccion de las cubiertas del fuselaje central seccion de las alas de
la aeronave Hawker Siddeley HS 125 400 de acuerdo a la tarea 53-00-12
registrada en las tareas de mantenimiento programado de la aeronave, mediante

el uso del manual de mantenimiento de la aeronave y procedimientos técnicos.



1.4.2 Especificos

e Recopilar informacion acerca de la inspeccion y el material necesario para
cumplir con la tarea de inspeccion estructural 53-00-12.

e Analizar todo el proceso de inspeccion efectuado de acuerdo a la tarea 53-00-12,
para cumplir con el mantenimiento programado de la aeronave Hawker Siddeley
HS 125 400.

¢ Implementar un hot bonder moderno para el curado de materiales compuestos y

simular una reparacion estructural con fibra de vidrio.

1.5 Alcance

La inspeccion estructural de la aeronave Hawker Siddeley HS 125 400 de acuerdo a
la tarea 53-00-12 registrada en las tareas de mantenimiento programado de la
aeronave, va dirigida tanto a docentes como a estudiantes de la carrera de mecanica
aeronautica de la Unidad de Gestion de Tecnologias de las Fuerzas Armadas — ESPE
en el cual se permite la familiarizacion e instruccion durante las operaciones de

mantenimiento.



CAPITULO Il

MARCO TEORICO

2.1 Carenado

Es la parte de una estructura cuyo propésito principal es producir una superficie lisa o
una union lisa donde se unen dos superficies, ayudando a suavizar el flujo de aire entre
esas dos superficies (ej.: alas y el fuselaje). Es importante que los carenados izquierdo
y derecho estén construidos de manera idéntica. Otra funcién de los carenados es
reducir el arrastre mientras se navega a velocidades transonicas y, también reducir el

consumo de combustible.

Figura 1. Carenado derecho ala-fuselaje.

2.2 Inspeccién

Es el acto de examinar una aeronave o componente de aeronave para establecer la

conformidad con un dato de mantenimiento (Direccion General de Aviacion Civil, 2019).



Es el primer paso para realizar una reparacion, ya que a través de las inspecciones
se tiene una idea del nivel de dafio existente. La presencia de dafios en las piezas de
materiales compuestos, es encontrada generalmente en el curso de alguna inspeccion.
Los métodos de inspeccidén corresponden con diferentes tipos de tecnologia y se
utilizaran unos u otros en funcion de las exigencias de las normativas, la disponibilidad

de los equipos y la experiencia.

2.2.1 Inspeccion en materiales compuestos

a. Inspeccion visual

La inspeccion visual es la forma mas antigua y mas comuan de NDI para aeronaves.
Aproximadamente el 80 por ciento de todos los procedimientos de NDI se realizan
mediante los meétodos visuales directos. Este procedimiento de inspeccion puede
mejorarse en gran medida mediante el uso de combinaciones adecuadas de
instrumentos de aumento, boroscopios, fuentes de luz, escaneres de video y otros
dispositivos. La inspeccién visual proporciona un medio para detectar y examinar una
amplia variedad de discontinuidades de la superficie del material y los componentes,
como grietas, corrosion, contaminacion, acabado de la superficie, uniones de
soldadura, conexiones de soldadura y adhesivos (Federal Aviation Administration,

1998).

Las ayudas Opticas aumentan los defectos que no pueden verse a simple vista y
también permiten la inspeccion visual en areas inaccesibles (Federal Aviation

Administration, 1998).



b. Inspeccidn ultrasénica

Su funcionamiento se basa en la impedancia acustica, la que se manifiesta como el
producto de la velocidad maxima de propagacion del sonido y la densidad del material.
Esta energia del sonido se mueve a través de la muestra de prueba para detectar
discontinuidades y su vez es mostrada en una pantalla grafica. El ultrasonido permite la
medida de espesores reales, asi como la localizaciéon y medida de defectos internos

(micro fisuras, inclusiones, poros, etc.)

b.1 Fundamentos tedricos

Se denominan ultrasonidos a ondas producidas por vibraciones mecanicas de
frecuencia superior a 20000 ciclos por segundo, o sea, 20 kHz (maxima audible). Los
ultrasonidos mas utilizados son de frecuencias comprendidas entre 105 y 107 ciclos por
segundo, y se propagan en linea recta, pudiendo atravesar espesores de acero de
varios metros. Su amortiguacion es grande en gases e intermedia en liquidos (Aguilar,

2016).

Puesto que el comportamiento y la propagacién de los ultrasonidos son de
naturaleza ondulatoria, para que una discontinuidad o defecto sea detectable mediante
esta técnica, es necesario que su dimension en el sentido de propagacién de la onda
sea mayor que una semilongitud de onda, pues Unicamente en ese caso la onda
atravesara con seguridad el defecto y aparecera una variacion de la intensidad soénica
medida. Asi pues, el limite de deteccién de esta técnica depende casi exclusivamente

de la frecuencia de los ultrasonidos utilizados (Aguilar, 2016).



b.2. Técnicas de inspeccidn ultrasénica

Se emplean dos técnicas béasicas de inspeccion ultrasonica: impulso-eco y

transmisién a través.

Receive

Generale and receive
Generale —

Pulse-echo Z
Sound path

Receive 7

Generate / Receive

Generate —

Through-transmission

Figura 2. Técnicas por pulso-eco y transmision directa.
Fuente: (Federal Aviation Administration, 1998)

b.2.1 Inspeccion de pulso-eco

Este proceso utiliza un transductor para transmitir y recibir el pulso ultrasénico. Los
pulsos ultrasénicos recibidos estan separados por el tiempo que tarda el sonido en
llegar a las diferentes superficies desde las que se refleja. El tamafio (amplitud) de una
reflexion estéd relacionado con el tamafio de la superficie reflectante. El patrén de
respuesta ultrasénica de pulso-eco se analiza en base a la amplitud y separacion de la

sefial (Federal Aviation Administration, 1998).



b.2.2 Inspeccién através de la transmision

Esta inspeccién emplea dos transductores, uno para generar y otro para recibir el
ultrasonido. Un defecto en la ruta del sonido entre los dos transductores interrumpira la
transmision del sonido. La magnitud (el cambio en la amplitud del pulso de sonido) de la
interrupcién se utiliza para evaluar los resultados de la prueba. La inspeccién a través
de la transmision es menos sensible a los defectos pequefios que la inspeccién por eco

de impulsos (Federal Aviation Administration, 1998).

b.3 Deteccion de discontinuidades

La inspeccion ultrasénica puede detectar facilmente fallas que producen interfaces
reflectantes. La inspeccion ultrasonica se utiliza para detectar discontinuidades
superficiales y subsuperficiales, tales como: grietas, cavidades de contraccion,
explosiones, escamas, poros, delaminaciones y porosidad. También se utiliza para
medir el espesor del material y para inspeccionar la estructura adherida en busca de

vacios de union (Federal Aviation Administration, 1998).

c. Pruebas de tap

La prueba de toque es usada para una evaluacion rapida de cualquier superficie de
aeronave accesible para detectar la presencia de delaminaciéon o desprendimiento. El
procedimiento consiste en golpear ligeramente la superficie de la pieza con un martillo u
otro objeto liviano con un maximo de 2 onzas. La respuesta acustica se compara con la

de un &rea buena conocida (Federal Aviation Administration, 1998).
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@ b

Figura 3. Muestra de matrtillo especial.
Fuente: (Federal Aviation Administration, 1998)

Una respuesta "plana” o "muerta" se considera inaceptable. La respuesta acustica de
una buena parte puede variar dramaticamente con los cambios en la geometria, en
Cuyo caso se requiere un estandar de algun tipo. Toda la zona de interés debe ser
aprovechada. La superficie debe estar seca y libre de aceite, grasa y suciedad. La
prueba de toque se limita a encontrar defectos relativamente poco profundos en las
pieles con un grosor inferior a .080 pulgadas. En una estructura de panal de abeja, por
ejemplo, la linea de union del lado lejano no se puede evaluar, lo que requiere un
acceso de dos lados para una inspeccién completa. Este método es portatil, pero no se
producen registros. La precision de esta prueba depende de la interpretacidén subjetiva
del inspector de la respuesta de la prueba; por lo tanto, solo personal calificado debe

realizar esta prueba (Federal Aviation Administration, 1998).

d. Shearografia

La sehearografia fue desarrollada para mediciones de deformacion. El proceso ahora
proporciona un medidor de tension de video de campo completo, en tiempo real, en
areas extensas. Es una forma mejorada de holografia, que requiere que la parte esté
bajo estrés. Se utiliza un laser para la iluminacion de la pieza mientras esta bajo tensién

(Federal Aviation Administration, 1998).
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La salida toma la forma de una pantalla de video procesada por imagen. Esta técnica
se ha utilizado eficazmente en la localizacion de defectos, como desuniones y
delaminaciones, a través de mdltiples lineas de enlace. Es capaz de mostrar el tamafio
y la forma de las anomalias del subsuelo cuando la parte de prueba esta correctamente
estresada. La shearografia se ha desarrollado como una herramienta util para NDI

(Federal Aviation Administration, 1998).

Se puede usar facilmente en un entorno de hangar, a la vez que cumple con todos
los problemas de seguridad del laser. Otras aplicaciones incluyen la prueba en
estructuras de panel de abeja, como aletas y superficies de contro (Federal Aviation

Administration, 1998).

La shearografia ofrece un gran aumento en la velocidad de inspeccion al permitir
inspecciones de estructuras en el avion sin su eliminacion, asi como inspecciones de

grandes areas en solo segundos (Federal Aviation Administration, 1998).

e. Termografia

La termografia es una técnica NDI que utiliza radiante electromagnético, energia
térmica para detectar defectos. La presencia de un defecto esta indicada por una
variante de temperatura anormal cuando el articulo esta sujeto a condiciones normales
de calentamiento y enfriamiento inherentes a la vida util, y / o cuando se calienta o
enfria artificialmente. Cuanto mayor es la resistencia del material al flujo de calor, méas
facilmente se puede identificar el flujo debido a las diferencias de temperatura causadas

por la falla (Federal Aviation Administration, 1998).
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f. Radiografia

La radiografia (rayos X) es un método NDI utilizado para inspeccionar materiales y
componentes, utilizando el concepto de adsorcién diferencial de radiacién penetrante.
Cada muestra bajo evaluacién tendra diferencias en densidad, espesor, formas,
tamafios o caracteristicas de absorcion, absorbiendo asi diferentes cantidades de
radiacion. La radiacidbn no absorbida que pasa a través de la pieza se registra en
peliculas, pantallas fluorescentes u otros monitores de radiacion. Las indicaciones de
condiciones internas y externas apareceran como variantes de contrastes negro /
blanco / gris en la pelicula expuesta, o variantes de color en pantallas fluorescentes

(Federal Aviation Administration, 1998).

RADIATION

VOID
l____(_’_l//SPECIMEN

FILM

; \ kCK} AFTER PROCESSING

BLACK wWHITE AREA
AREA AREA V::IETE

GRAY

AREA

Figura 4. Radiografia.
Fuente: (Federal Aviation Administration, 1998)

2.3 Materiales Utilizados en la Industria Aeronautica

Los primeros intentos del hombre por volar se resumen en artefactos de madera y

plumas, en paracaidas artesanales, en globos aerostaticos y dirigibles hechos de tela y
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papel gracias al aire caliente, en planeadores (causando varios accidentes para los
inventores), y ya por fin, a finales del siglo XIX, los primeros aviones, ya pensados con

motores y hélices (Membrives, 2017).

Los materiales compuestos fueron introduciéndose en la estructura y semiestructura
de las aeronaves durante y después de la Il Guerra Mundial. En los 60 se empezé a
producir de forma comercial la fibra de carbono por primera vez, ya en los 80 se
provoc6 un punto de inflexion en el momento en que Airbus empez6 a desarrollar e
incorporar piezas de materiales compuestos en sus aeronaves (Membrives, 2017). Los

primeros materiales para la construccién de aviones:

Figura 5. Artefacto de madera y plumas.
Fuente: (Membrives, 2017)

2.3.1 La madera

La madera y la tela fueron los primeros materiales en utilizarse para la construccién

de aeronaves, es similar a la fibra en su forma de constitucion ya proporcionaban una
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resistencia adecuada con un peso muy reducido, la desventaja es que sufre cambios en
tamanfo y sus propiedades con la variacion de humedad, y ademas, se ve sometida al

ataque biolégico (degeneracion de material).

2.3.2 El acero

El acero tiene excelentes cualidades de resistencia, pero su densidad es 3 veces la
densidad de las aleaciones de aluminio, y hasta 10 veces la de la madera lo que
presenta una gran desventaja, ademas que tiene severos problemas de corrosion al
entrar en contacto con aleaciones de aluminio (ésta también se da entre aleaciones de
aluminio, pero es menor, por ser su potencial de oxidacibn mas semejante). Sin

embargo, sustituyo a la madera en la construccion de aeronaves.

El acero aun es esencial para la fabricacion de algunos componentes, como pueden
ser el tren de aterrizaje, herrajes, bancadas de motor, etc. Su coste es inferior al de otro
tipo de aleaciones. Es tres veces mas pesado que el aluminio, pero también tres veces

mas resistente (Membrives, 2017).

2.3.3 Aluminio

El aluminio es un metal que relne una serie de propiedades mecanicas excelentes
dentro del grupo de los metales no férreos debido a que es muy ligero, es resistente a
la corrosion, gracias a la capa protectora caracteristica de 6xido de aluminio, resiste a
los productos quimicos y puede estar expuesto a la intemperie, al mar, etc. (Membrives,

2017).
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2.3.4 El Duraluminio

Es el méas representativo del grupo de aleaciones de aluminio que son endurecibles

solamente por tratamiento térmico, fue la primera aleacién industrial a base de aluminio.

El duraluminio contiene alrededor del 4 % de Cu, 0.5 % de Mg y manganeso Yy hierro.

Es la aleacion de seis componentes por lo menos:

e Aluminio

e Cobre

e Magnesio

e Manganeso
e Silicio

Hierro

2.3.5 Aleaciones de aluminio

Las aleaciones de Aluminio son el resultado de la combinacién del aluminio con
otros metales como el Manganeso, cobre, cinc 0 magnesio. Pesan poco, pero resultan
altamente resistentes, dos cualidades muy apreciadas en aviacion. Sin embargo,
presentan un problema, y es que, aun siendo el aluminio anticorrosivo, sus aleaciones
tienden a corroerse. Por esta razon se usan distintos medios para prevenir su deterioro.
El caso mas conocido es el Alclad, una aleacion de aluminio cubierta de aluminio puro

(Membrives, 2017).
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Titanioo
4%

Aluminio

74%

Figura 6. Materiales empleados en el avion A340.
Fuente: (Membrives, 2017)

2.3.6 Titanio

El metal es de gran dureza, resistente a la corrosién y de propiedades fisicas
parecidas a las del acero, y aleado con el hierro y otros metales se lo utiliza para la

industria aeronautica y cuando esté puro, se tiene un metal ligero (Membrives, 2017).

a. Aleacion de Titanio

La alta resistencia y baja densidad del titanio garantizan un papel positivo para el
metal en aplicaciones para el motor y el fuselaje. Es dificil imaginar como serian hoy en
dia los actuales niveles de rendimiento del motor, las relaciones de peso, la velocidad

del avidn, sin titanio (Membrives, 2017).

El titanio capaz de funcionar a temperaturas desde bajo cero a 600°C se usa para
discos, cuchillas, ejes y cubiertas de ventilador para los motores, asi como para el
compresor de alta-presion y otros elementos. Las aleaciones con fuerza hasta

1200MPa se utilizan en una amplia variedad de aplicaciones en el avion, desde
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pequefias piezas que pesan solo unos pocos gramos, a las estructuras del tren de
aterrizaje y vigas grandes de las alas de hasta 1 tonelada. Hoy en dia, gracias al titanio,

aviones como el 777 pesan un 10% menos (Membrives, 2017).

2.3.7 Aleaciones de magnesio

Es la aleacion mas ligera: pesa cuatro veces menos que el acero. Su relacion
resistencia-peso es excelente y se maneja con facilidad. Sus usos son muy concretos:
partes de asientos, cinturones de seguridad, en la caja del tren y de los rotores de los
helicdpteros. Sin embargo, se ha ido reemplazando por aleaciones de Aluminio, por

problemas de corrosion e inflamabilidad (Membrives, 2017).

2.4 Materiales compuestos

Los ACM (materiales compuestos avanzados) consisten en fibras de alta resistencia
y alta rigidez extensional incrustadas en una matriz o material aglutinante. Este
compuesto de dos materiales separados y distintos forma un nuevo material Unico con
propiedades diferentes de cualquiera de los materiales constituyentes. Es la alta rigidez
extensional de las fibras (alta resistencia a las cargas aplicadas) lo que permite que los
materiales compuestos avanzados reemplacen el aluminio o el acero como material
estructural. Una de las caracteristicas Unicas de ACM que los hace tan atractivos para
los disefiadores es la capacidad de adaptar los laminados al colocar las fibras donde se
necesitan para transportar cargas. Esto da como resultado un material estructural con
mayor resistencia y menor peso que el disponible actualmente con materiales metalicos

(Air, 2001).
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2.4.1 Fibras

La funcién principal de las fibras es transportar carga y proporcionar la rigidez de la
pieza requerida. Carbono, boro y aramida (Kevlar) son las tres fibras avanzadas que se

utilizan en los aviones navales (Air, 2001).

a. Carbono

La fibra de carbono (o grafito) tiene 0.0003 pulgadas de diametro. Est4 hecho de un
material sintético similar al hilo de alfombra. Las fibras se carbonizan en un ambiente
inerte a temperaturas alrededor de 3000 ° F. La fibra de carbono tiene una baja rigidez
a la flexion que le permite ser tejida en varios patrones. Se puede doblar alrededor de
un objeto del diametro de una punta de lapiz y se puede usar facilmente para fabricar
piezas contorneadas complejas. La mayoria de las piezas compuestas avanzadas

utilizadas en los aviones navales estan hechas de fibras de carbono (Air, 2001).

b. Boro

La fibra de boro tiene 0.005 pulgadas de diametro. Se realiza mediante deposicion
guimica de vapor de boro elemental sobre un alambre de tungsteno limpio de 0.0005
pulgadas de didmetro. La fibra de boro tiene una alta rigidez a la flexién y no puede
doblarse alrededor de un objeto mas pequefio que el diametro de una moneda de diez
centavos. Debido a esta rigidez a la flexion relativamente alta, las fibras de boro no
pueden ser tejidas en tela o utilizadas para piezas contorneadas complejas. Su uso en

aviones navales se ha limitado al estabilizador horizontal del F-14 (Air, 2001).



19

c. Aramida (Kevlar)

El material de aramida es un polimero sintético. Las fibras de Kevlar estan hechas
del polimero mediante un proceso de hilado en hiumedo con chorro seco. La fibra Kevlar
de DuPont tiene un didmetro de 0.0005 pulgadas y actualmente es la Unica fibra de
aramida disponible comercialmente. La fibra de Kevlar, como la fibra de carbono, tiene
una baja rigidez a la flexion que le permite ser tejido en varios patrones. Aunque la fibra
tiene excelentes propiedades de tension, las propiedades de compresion son pobres, lo
que limita su uso en aplicaciones estructurales a conductos internos, cubiertas de
acceso no estructurales, carenados y cubiertas de helicopteros ligeramente cargados

(Air, 2001).

2.4.2 Matriz

El material que sostiene o soporta las fibras en el laminado se denomina matriz.
Ademas de proporcionar soporte para las fibras, la matriz proporciona enlaces de fibra
a fibra y une las capas o laminas juntas formando un laminado. Los tres materiales
matriciales actualmente en uso en aviones navales (que son todos termoestables) son
epoxis, bismaleimidas y poliimidas. Los criterios que rigen la seleccion de un material
matricial generalmente se basan en la operacion de temperatura de la parte en cuestion

y la temperatura de servicio del material (Air, 2001).

a. Epoxis

Las resinas epoxi utilizadas para materiales de matriz en aeronaves navales curan a

350 ° F y tienen una temperatura de servicio de 250 ° F. La mayoria de las piezas
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compuestas avanzadas en aviones navales y en aplicaciones comerciales usan resinas

epoxidicas como material matriz (Air, 2001).

b. Bismaleimidas

Las resinas de bismaleimida son resinas de poliimida de temperatura de servicio
intermediario, se curan a 450 ° F y tienen una temperatura de servicio de 350 ° F. En
general, se usan en areas de la aeronave que experimentan temperaturas de

funcionamiento superiores a 250 ° F pero inferiores a 350 ° F (Air, 2001).

c. Poliamidas (PMR)

Las resinas de poliimida PMR utilizadas como materiales de matriz son resinas de
alta temperatura de servicio. Curan a 650 ° F y tienen una temperatura de servicio de
550 ° F. Los materiales de polimida PMR han visto un uso muy limitado como
materiales de matriz y se han utilizado exclusivamente en componentes del motor (Air,

2001).

2.4.3 Adhesivos

Los adhesivos de pelicula se usan en la construcciéon de piezas fabricadas a partir de
ACM para unir miembros de ndcleo de panal y / o miembros de subestructura a capas
de laminado. Estos adhesivos se pueden cocinar durante el proceso de curado del
laminado o se pueden curar secundariamente después de que se complete el proceso
de curado del laminado. Los epdxicos son los materiales predominantes utilizados para

adhesivos en aviones navales (Air, 2001).
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e Los adhesivos de pelicula epoxi que curan a 350 ° F generalmente tienen una

temperatura de servicio de 250 ° F. Una excepcion notable es el sistema

adhesivo utilizado para unir piezas de emparedado de panal F-14. Este
sistema tiene una temperatura de servicio de 350 ° F (Air, 2001).

e Los adhesivos de pelicula epoxi que curan a 250 ° F generalmente tienen una

temperatura de servicio de 180 ° F (Air, 2001).

2.4.4 Prepeg

El material preimpregnado es el componente basico de los compuestos avanzados.
Consiste en fibras preimpregnadas con un material matriz parcialmente curado. Es
suministrado por un fabricante de preimpregnado en laminas delgadas en dos formas
diferentes, preimpregnado unidireccional (fiboras todas en una direccion) vy
preimpregnado tejido (fibras tejido en un tejido especifico). Las fibras en ambas formas

son continuas (Air, 2001).

2.45 Laminado

Las pieles y los detalles de la subestructura (costillas, largueros, etc.) se fabrican
laminando capas de preimpregnado. Las capas de preimpregnado se cortan a la
orientacion y forma requeridas y se apilan juntas en direcciones especificas para
obtener la rigidez y resistencia requeridas. Este apilamiento se cura en un autoclave
utilizando calor y presion (100-200 psi), para formar un laminado soélido. Orientaciones
de capas tipicas utilizadas para piezas de aviones son 0, 90, +45 y -45 grados (Air,

2001).
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2.5 Las aplicaciones de compuestos en aviones incluyen

e Carenados

e Superficies de control de vuelo

e Puertas de tren de aterrizaje

e Paneles de borde delantero y trasero en el ala y estabilizador

e componentes interiores

e Vigas de piso y tablas de piso

e Estructura primaria estabilizadora vertical y horizontal en aviones grandes.

e Estructura principal de ala y fuselaje en aviones grandes de nueva generacion.
e Aspas del ventilador del motor de turbina

e Heélices

(5 Carbon fibre Vertical

Wing tip fences stubiliser

Aramid fibre

Allerans Haorizontal

Glass fibre stabiliser

Glass and carbon
7 tibre hybrid

Fixed leading edge
upper and
lower panels

Beily fairing skins Overwing panel

Trailing edge upper and lower
panels and shroud box

Spoilers

Main and centre
landing gear doors

Nose landi Pylon fairings gf"‘?” Iat;'lding gearleg
ose landing gear doors and nacelles cowlings inng door

Not shown: carben fibre passenger floor panels and struts

Figura 7. Aplicacién de materiales compuestos al A340.
Fuente: (Cutler, 2005)
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2.6 Tipos de reparacion en materiales compuestos

Reparacion cosmética: En este caso, a través de las inspecciones se
determina que la integridad estructural del componente no ha sido afectada.
Este tipo de reparacion es llevada a cabo para proteger y decorar la superficie.
Reparaciones temporales: Se realiza cuando una pieza en servicio posee
pequefios dafos, los cuales son detectados, pero no afectan a la integridad
estructural de la pieza. Sin embargo, si no se reparan pueden provocar
posteriormente la propagacion debido a factores como la humedad o la fatiga.

Las reparaciones temporales logran recuperar la funcionabilidad de la pieza,
pero durante un corto periodo de tiempo. La reparaciéon mediante el uso de
parche puede ser llevada a cabo, con un minimo de preparacion, para
proteger el componente hasta que éste quede fuera de servicio, para una
posterior reparacion estructural.

Reparaciones estructurales: Si el dafio ha dafiado la estructura debido a
una fractura de las fibras o delaminacion, la reparacién abarcara el remplazo
de las fibras dafiadas, o el ndcleo en el caso de las estructuras sandwich, con
el fin de lograr las propiedades mecanicas iniciales. Si el area dafiada es muy
pequefia, puede analizarse la posibilidad de realizar una reparacién estructural

0 cosmética.
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2.7 Equipo de reparaciéon de materiales compuestos (Heater system)

Es un sistema de reparacion de materiales compuestos autbnomo, compacto y
portable y esta disefiado para realizar operaciones de curado de resinas compuestas.
Cada equipo comprende medicidon y control de temperatura, generacion de vacio y

monitoreo.

Figura 8. Hot Bonder Kkit.

2.7.1 Sistemas de vacio internos

El aire entra al equipo por medio de una toma de aire del panel frontal y se dirige a
una (s) valvula (s) de aguja de regulacién de vacio. El flujo de aire presurizado es
medido por la vélvula reguladora y canalizado a la entrada de la bomba de vacio,
produciendo el nivel de vacio deseado para la reparacion. El vacio se genera cuando el
aire presurizado pasa a través de un venturi, que crea un area de baja presion. El aire
de escape se ventila través de un silenciador de escape incorporado en el equipo que
reduce el nivel de ruido del escape de aire. Una caja de ventilacién dirige el escape del

interior del equipo hacia afuera para evitar la contaminacién de los componentes
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interiores. El vacio generado pasa a través de una valvula de retencion y se enruta
hacia el panel frontal con un acople de conexién rapida. La valvula de retencién se usa

para evita que el vacio se perdera a través de la bomba en caso el aire de entrada falle.

2.7.2 Sensores y acondicionamiento de seiial

Los termopares (TC) y los transductores de vacio generan voltajes analdgicos que
deben amplificarse, almacenados y convertido en datos digitales antes de que la CPU
pueda procesar la informacion. Las sefiales de las termocuplas son encaminadas desde
las tomas del panel frontal a las tarjetas de circuito de conversion y entrada analégica
del equipo y que estan conectados a la CPU a través de un enlace de comunicaciones

en serie de alta velocidad.

Figura 9. Termopares.

2.7.3 Fundamentos de control

El sistema de control de calor utilizado en los enlaces calientes se conoce como

sistema de circuito cerrado. Esto significa que la salida de calor se controla mediante la
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retroalimentacion de los termopares de entrada, que estan en contacto con el calor. El
controlador mide constantemente la diferencia (error) entre la temperatura de consigna

(esperada)y la temperatura real (medida), intentando corregir la diferencia.

Como con cualquier sistema de control, muy poca o demasiada accidén correctiva
puede dar como resultado un rendimiento y estabilidad de sistemas eficiente. Los
parametros de control seleccionados correctamente ayudan a minimizar su impulso y

rebasamiento del punto de ajuste por la temperatura del curado real.

Figura 10. Manta Térmica.

Muchas variables pueden influir en el rendimiento del sistema de control de calorias.
Los principales factores son el calor. fuente, carga de calor, colocacion y respuesta del
sensor, y condiciones ambientales. Las fuentes de calor pueden ser mantas térmicas,
lamparas infrarrojas, calentadores de aire de tipo bobina y calentadores de malla de
fibra de vidrio. Cada uno de estas fuentes cambiaron la energia eléctrica en calor y

tuvieron ese calor a la carga. Las cargas de calor segun el tipo de material a curar, la
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masa térmica de la pieza, el tamafio y el area de superficie de la pieza, y la capacidad
de la parte para transferir calor. La colocacion del sensor de temperatura es critica para
el lazo de control para la conexion con precisibn a la temperatura parcial. Las
condiciones ambientales afectan la cantidad de pérdida de calor durante el curado, la

capacidad del calor para distribuir de manera uniforme, y la estabilidad del proceso.
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CAPITULO Il

DESARROLLO DEL TEMA

3.1 Introduccidén

El presente trabajo de titulacion esta dirigido a ser de gran beneficio tanto para los
docentes como para los estudiantes de la Unidad de Gestion de Tecnologias, pues se
convertird en un medio de formacién practico-instructivo para comprender de mejor
manera la estructura y aplicabilidad del método de inspeccién mas utilizado en el
campo de la aviacion, posteriormente la manipulacién de un kit hot bonder para
reparacion de estructuras compuestas pues es de suma importancia para evitar errores
indeseados y un dafio grave al equipo ya que puede desajustarse por muchas

circunstancias.

3.2 Preliminares

La inspeccidn visual, que se lleva a cabo desde los inicios del campo de la aviacion,
es la referencia basica de todo técnico de mantenimiento de una aeronave para
mantenerla en aeronavegabilidad. Ademas, es importante para la indicacion del estado
de componentes y partes de la aeronave ya sea estructurales o del sistema moto
propulsor, incluso ayuda a la prevencion temprana de eventos dafiinos en cada
sistema. Las inspecciones se basan en la deteccion y examinacién de grietas en la
superficie de los paneles del fuselaje de la aeronave, que son particularmente

importantes debido a su relacion con las fallas estructurales.
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El hot bonder es un sistema de reparacibn compuesto de calefaccion eléctrica
controlado por multiples entradas de sensor (termocuplas) y una pantalla grafica de
estado, este equipo proporciona un control finito de la aplicacion de calor, el vacio y el

tiempo necesario para curar resinas compuestas y adhesivos.

El equipo proporciona al mundo de la reparacion y fabricacion de materiales
compuestos con tecnologia de control de procesos estandar. El controlador es
compacto y portable, ademas es de facil manipulaciéon, ya que utiliza software y
hardware de alta tecnologia para proporcionar al técnico de reparacion de compuestos

un control completo del proceso de curado por adhesion en caliente.

Como se puede interpretar, el funcionamiento de la aeronave depende de la
aeronavegabilidad de su estructura y de las inspecciones periddicas que esta tenga a
lo largo de su vida util, ademas de las reparaciones estructurales, es por ello la
necesidad de una simulacion de reparaciéon con fibra de vidrio a un carenado, en este
capitulo se presenta informacion detallada de los procedimientos para realizar la
inspeccion de las cubiertas del fuselaje central seccidén de las alas del aviébn Hawker
Siddeley HS 125 400, perteneciente a la UGT, como referencia los procedimientos
estipulados en la documentacién técnica: tarea 53-00-12 y capitulo 57 del SRM,
mismos que sera de gran ayuda para la adaptacion y entrenamiento de los estudiantes
dentro del campo aerondautico, ademas se describe estudios de viabilidad y de insercién
gue se consideraron para la elaboracion del mismo y se tomd en cuenta los siguientes

factores:
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3.2.1 Factor Técnico

La UGT es el primer beneficiario de este proyecto pues esta enfocado al
procedimiento de inspeccion de las cubiertas del fuselaje central seccién de las alas del
avion Hawker Siddeley HS 125 400, como referencia la documentacion técnica
estipulados en; la tarea 53-00-12 y el capitulo 57 del SRM de la aeronave, e igualmente
aporta como medio de entrenamiento interactivo y funcional a la vez, en tal virtud se
considera viable, ya que ademas se dispone de informacion técnica de varias
aeronaves similares y documentaciéon propia del fabricante de mencionada aeronave,

asi mismo del discernimiento técnico en este tipo de tareas.

3.2.2 Factor Econdmico

Para la realizacion de este procedimiento de inspeccion de las cubiertas del fuselaje
central seccion de las alas del avion Hawker Siddeley HS 125 400, fue fundamental
analizar los costos que genero las herramientas, materiales y equipos a utilizar para su
ejecucion, asi como también se considero los gastos personales para la conclusion de

mencionado proyecto.

3.3 Desarrollo

Los carenados reducen el arrastre cuando el avién va a velocidad transoénica,
también el consumo de combustible al suavizar el aire entre dos superficies, las alas y
el fuselaje en este caso. Es importante que los carenados izquierdo y derecho estén
construidos de manera simétrica. De todas formas, son paneles muy importantes,

deben ser mantenidos en buen estado e inspeccionarse en revisiones programadas.
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Entre los procedimientos establecidos para continuar con la inspeccion de las
cubiertas del fuselaje central seccion de las alas del avion Hawker Siddeley HS 125
400, como referencia la documentacion técnica estipulada en; la tarea 53-00-12 y el
capitulo 57 del AMM de la aeronave dispuestos en los anexos a y b, se siguieron los

siguientes pasos:

3.3.1 Mantenimiento

Para este procedimiento se realiz6 la remocién de los carenados de los dos lados del
fuselaje central de la aeronave Hawker Siddeley HS 125 400. Para esta tarea se tomé
como referencia informacién investigada del AMM de la aeronave anteriormente
mencionada, dispuesta en el anexo a, debido a la necesidad de conocer las
herramientas a utilizarse y las precauciones al momento de efectuar dicha tarea. Puesto
gue para realizar los procedimientos en el desmontaje de los carenados es necesario

utilizar las herramientas adecuadas.

Antes de realizar el desmontaje de los carenados se debe comprobar que los
destornilladores sean de media luna. Tanto para tareas de remocion, instalacion y
ajustes se lo realiz6 con este tipo de herramienta manual para evitar aislar la cabeza de

los tornillos.

Los tornillos que no se aflojen facilmente se les debe aplicar un agente removedor de
corrosion para evitar aislar la rosca del tornillo y del ancla de sujecion e incluso

preservar el avellanado de la piel.
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Figura 11. Destornilladores media luna.
Fuente: (Amazon, 2019)

Procedimiento de remocién de los carenados de la aeronave Hawker Siddeley HS
125 400, se tom6 como referencia los pasos basado en la documentacion técnica,

removiendo la ferreteria de sujecion.

Figura 12. Carenados desmontados.
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Una vez finalizada la remocion, se realizd el proceso de limpieza con microfibra
humedecida con MEK para eliminar los restos de adhesivo sobre las superficies donde
este estaba aplicado. Tener en cuenta la MSDS como referencia, dispuesta en el anexo

c, para manipulacién de productos quimicos.

Figura 13. Limpieza del carenado.

Se procede a restaurar cualquier dafio al acabado de la pintura del carenado y
también a desmontar los paneles de acceso dispuestos sobre los carenados para su

respectiva limpieza con ayuda de destornilladores planos.

Figura 14. Pintura de los carenados.
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Figura 15. Panel de acceso.

Con los elementos ya desmontados se dio paso a limpiar cada elemento con alcohol
industrial y microfiora de acuerdo al Manual de Practicas Estandar (SOPM) se
considerd los manuales no customizados pertenecientes a la aeronave Boeing 737
dispuesto en el anexo d. Antes de realizar la manipulacion de cualquier producto

guimico se debe estar familiarizado de lo siguiente:

e Tener en cuenta el riesgo de los productos quimicos que se utiliza en el
mantenimiento de aeronaves debido a que varios de estos productos son

nocivos para la salud.

RIESGO A LA SALUD INFLAMABILIDAD

4. MORTAL 4. EXTREMADAMENTE INFLAMABLE
3. EXTREMADAMENTE RIESGOSO. 3. INFLAMABLE

2. RIESGOSO. MBUSTIBL!

1. RIESGO LEVE SE CALIENTA
0. MATERIAL NORMAL

REACTIVIDAD

4 PUEDE DETONAR

3 PUEDE DETONAR, PERO REQUIERE
DE UNA FUENTE DE INICIO.

2 CAMBIO QUIMICO VIOLENTO.

1 INESTABLE §1 SE CALIENTA

0 ESTABLE

Figura 16. Identificacidon de liquidos.
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e Verificar en el registro MSDS del agente quimico el grado de riesgo para
identificarlo con la respectiva etiqueta de seguridad y evitar percances al

momento de Ssu uso.

Inflamabilidad

Salud Reactividad

Casos
Especiales

Figura 17. Seméaforo de riesgo.

Finalizada la limpieza general de componentes, se realizo la lubricacion en las anclas
de sujecién con la finalidad de mantenerlos en buenas condiciones ya que la aeronave

permanecio en storage por muchos afos, dichos elementos han adquirido corrosion.

Figura 18. WD-40.
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3.3.2 Procedimiento de Inspeccién de los carenados

Este procedimiento se dirige mas a una investigacion de la documentacion técnica de
referencia en especial a la tarea de mantenimiento 53 00 12, el cual esta en el
mantenimiento programado, que describe el procedimiento para inspeccionar la
superficie de los carenados y minimizar el efecto de dafos estructurales de la aeronave,
el método a menudo se denomina inspeccién estructural y debe efectuarse de manera

obligatoria cada 4 afios.

El contenido de la tarea 53 00 12 es de gran ayuda para los técnicos de aeronaves
gue realizan trabajos de inspeccién en los carenados del ala y fuselaje central y asi
brindar una mejor alternativa para los docentes y estudiante que forman parte del
campo aeronautico del pais. Se toma de referencia lo estipulado en el mantenimiento
programado de la aeronave debido a que nos brinda un mayor entendimiento e
interpretacion para realizar de mejor manera este tipo de trabajos, los cuales son de

suma importancia y es por ello que se detalla en el anexo b,

Figura 19. desprendimiento de pintura.
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3.3.3 Instalacién de los carenados

Para este procedimiento se realiz6 la instalacion de los carenados en su respectivo
lado del fuselaje central de la aeronave Hawker Siddeley HS 125 400, se tom6 como
referencia informacion investigada del AMM de la aeronave mencionada anteriormente,
dispuesta en el anexo a. Al momento de la instalacién se debe tener en cuenta lo

siguiente:

« Realizar una inspeccion visual previo a la instalacion.
» Limpiar con agentes de limpieza los componentes para la instalacion.

» Fijar con tornillos los carenados a las superficies del fuselaje y ala.

Figura 20. Instalacion de carenados.

3.3.4 Procedimiento de reparacion con fibra de vidrio

Este procedimiento se dirige mas a una investigacion de la documentacion técnica de

referencia en especial al SRM del 737-400, el cual es una reparacion del tope del
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estabilizador horizontal dispuestos en los anexos e y f, se procedi6 examinando
visualmente la extension del dafio y la delaminacion. En el caso de haber agua o

suciedad en las partes cercanas a los dafios se procede a eliminarlas.

Figura 21. Delaminacion en el Tip.

a. Remocién y preparacion del &rea dafiada
Se enmascaré el area daflada lo que permitid la superposicion de las capas de
reparacion, se procedi6 ligando ligeramente el area enmascarada con papel de lija No

150.

Figura 22. Preparacion del Tip.
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b. Preparacion y aplicacién de las capas de reparacion

Se prepard y aplic6 una capa de reparacién para cada recubrimiento dafiado y la
orientacion del recubrimiento de reparacion mas externo debe ser el mismo que en el
laminado original, todo esto debe realizarse de manera secuencial como se detalla en el

anexo e.

Se consulté la identificacion de la estructura del componente especifico para
determinar el nimero, orientacién y material del laminado utilizado en la estructura
original. El material a utilizarse fue BMS 9-3; Tipo D, H-2 para las capas de reparacion

adicional dispuesto en el anexo i.

Figura 23. Fibra de vidrio BMS 9-3; Tipo D, H-2.

Se procedié a cortar tres pliegos de fibra de manera redondeada requerido para
recubrir la reparacion. En el parche, se usé un recubrimiento de tela para cada manta

de fibra dafiada en el laminado original como se especifica en el componente
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especifico, la capa debe ser de + 45 ° con respecto a la convencidn de orientacion de la
capa dada en la identificacion estructural de componentes para adaptarla a la forma

original, dispuesta en el anexo e.

c. Impregnar las capas con resina

Se cortd la tela impregnada a los tamafos requeridos para cada revestimiento
individual del parche y se procedié a distribuir la mezcla de resina 1, preparada como se
muestra en el anexo g, para cubrir adecuadamente el tejido y de forma uniforme con
una escobilla de goma para impregnar la tela y eliminar el aire atrapado. El contenido

de resina del tejido impregnado debe ser del 55 £+ 5 por ciento en peso.

Figura 24. Peso de la resina.
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Figura 25. Resina epocast 50-Al1 US.

Figura 26. Hardener 946 US.

d. Procedimiento de colocacion y embolsado

Se coloco los recubrimientos en el siguiente orden; cinta sellante alrededor del area a
curar a 2 in del parche, las termocuplas a 2 mm alrededor del parche, pelicula de tejido
de capa despegable (peel ply) para evitar que la resina se adhiera a los demas

recubrimientos de embolsado, una pelicula de liberacion perforada (release film
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perfored) que sirve para filtrar el exceso de resina a una manta de fibra de vidrio para
gue recoja el exceso de resina, una pelicula de liberaciéon no perforada (release film not
perfored) para evitar que pase resina hacia las mantas térmicas, un plumén (breather)
gue ayuda a la compactacién y a producir una estructura libre de huecos, para
finalmente aplicar el embolsado al vacio (vacuum bagging film) donde va incrustado las

tomas de succion y mandémetro. Anexo f.

Figura 27. Embolsado.

e. Curado de lareparacion

Los tiempos del curado de las resinas de laminado se basan en la temperatura
ambiente (70 a 80 ° F; 21 a 27 ° C); temperaturas mas altas simplemente aceleraran el
curado dispuesto en el anexo f. Se debe utilizar una manta térmica. Mantener un vacio
de 22 pulgadas de mercurio minimo durante todo el ciclo de curado. Finalizado el
curado se procede a retirar el embolsado y se inspecciona el parche para asegurarse

de que no existan agujeros, ampollas y areas con exceso de resina.
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Figura 28. Ciclo de curado a 250°f (121°C).
Fuente: (Aircraft B. , 2018)

Figura 29. Hot bonder Kkit.
3.4 Analisis De Costos
Al inspeccionar las cubiertas del fuselaje central seccion de las alas de la aeronave
Hawker Siddeley HS 125 400 y al implementar un hot bonder para tratamiento de
materiales compuestos, se tomo en cuenta el apoyo por parte de personal capacitado y

habilitado en este tipo de equipos y también durante la inspeccién de los carenados,
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ademas se tuvo que esperar mucho tiempo en cuanto al equipo a implementar en este
proyecto ya que fue adquirido en el exterior, mismo que fue indispensables para la

elaboracion de este proyecto de graduacion.

3.4.1 Rubros

El costo total de la realizacion de este proyecto practico se detalla en los siguientes
rubros; asesoria técnica, material fungible utilizado, costos secundarios (material de

oficina).

3.4.2 Costos Primarios

Este costo comprende al material utilizado para la inspeccion de los carenados de la

aeronave Hawker Siddeley HS 125 400, perteneciente a la UGT.

3.4.3 Asesoria Técnica

El costo de la asesoria técnica estd dado por la asesoria recibida respecto a la
adquisicién del equipo traido desde el exterior. Para la reparacion del tope del

estabilizador horizontal.

Tablal
Costos Asesoria Técnica

No DETALLE COSTO

1 Asesoria Técnica 160.00 USD

TOTAL 160.00 USD
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3.4.4 Materiales Fungibles

En la siguiente tabla se detallan los materiales que se utilizaron para la inspeccion

los carenados de la aeronave Hawker Siddeley HS 125 400.

Tabla2

Costos de materiales fungible§ y lubricante

ORD DESCRIPCION CANT V.U V.TOTAL
1 Tinher 2 It 3.00 3.00
2 Tela panal 1m 2.00 2.00
3 Pintura poliuretana + catalizador 11t 20.00 20.00
4 Lubricante WD-40 lu 4.00 4.00
5 Scotch Brite lu 0.50 0.50
6 Microfibras 2u 2.00 2.00
7 Lija 150 3u 0.75 0.75
8 Equipos de Proteccion Personal 1 kit 10.00 10.00
9 Brocha %2 " lu 1.00 1.00
10  Cernidor de pintura 2u 0.50 0.50
11  Hot Bonder 1 kit 1600 1600

TOTAL  1643,75%

3.4.5 Costos Secundarios

En la siguiente tabla se detallan los costos que intervienen en el desarrollo de la

parte tedrica del proyecto de grado.



Tabla3

Costos Secundarios

No MATERIAL COSTO
1 Gastos de movilizacion 200.00 USD.
2 Internet 30.00 USD.
3 Impresiones de borradores 15.00 USD.
4 Resma de Hojas de papel bond 8.00 USD.
5 Empastados, Anillados y CD del proyecto. 30.00 USD.

TOTAL 283.00 USD.

3.4.6 Costo total
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En la siguiente tabla se detalla el costo total que se utilizd para realizar este proyecto

de graduacion.

Tabla4

Costo Total

No DESIGNACION COSTO

3 Asesoria Técnica. 160,00 USD.

4  Material fungible y lubricante USD.

5 Gastos secundarios 283,00 USD.
TOTAL 443 USD.
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CAPITULO IV

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

4.1 Conclusiones

Se recopilé la informacion técnica adecuada para el proceso de inspeccién
estructural 53 00 12, ademéas del material a utilizarse en la inspeccion de los
carenados de la aeronave Hawker Siddeley HS 125 400 perteneciente a la
Unidad de Gestion Tecnologias-ESPE, necesarios para llevar a cabo el proceso
descrito en capitulo tres y determinar las condiciones fisicas que presentaban las
cubiertas de la seccion central ala-fuselaje.

El proceso de inspeccion se efectué en conformidad a la tarea 53 00 12, que
esta especialmente descrito para cumplir con el mantenimiento programado de la
aeronave y se determind las respectivas acciones correctivas para mantener en
Optimas condiciones los carenados ya que son componentes muy importantes de

la estructura de la aeronave y su desempefo.

Se implementdé el kit hot bonder en este proyecto, y se determiné su
funcionalidad, precauciones de seguridad, y los debidos parametros de
mantenimiento, que el equipo debe tener al momento de la manipulacion por
parte del personal aeronautico. El equipo es o6ptimo para instruir a los
estudiantes debido a su facil manejo en la reparacion de materiales compuestos
ya que terminaron de manera satisfactoria en este proyecto de grado,

cumpliendo cada uno de los objetivos planteados.
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4.2 Recomendaciones

e Antes de realizar cualquier tarea de inspeccion visual sobre componentes
estructurales se deben revisar los datos técnicos suministrados por el fabricante
de la aeronave, estas inspecciones, deben ser comprendidas correctamente por
todas las personas involucradas con el mantenimiento de la aeronave; de no
hacer la tarea respectiva se veria afectada la seguridad de la aeronave. Las
tareas estan ajustadas a una explicacion de mayor del alcance dado por el

manual especifico en cada aeronave.

e Al momento de efectuar la inspeccion el técnico de mantenimiento se  debe
equipar de todos los materiales a utilizar, como lupas para ampliar el campo de
visualizacion, en el caso que las areas carezcan de luz la utilizacion de linternas
es necesario, si existen areas de dificil acceso se utiliza sondas boroscopicas,
con el fin de detectar fallas y defectos sobre las superficies estructurales de
manera mas eficiente.

e Para garantizar la correcta operacion del kit hot bonder el personal aeronautico
debe utilizar mascarillas con filtros para evitar la inhalacion de los vapores
guimicos que se desprenden de la resina al aplicar calor y evitar el contacto con
las mantas térmicas debido a que generan una temperatura aproximada de 350
°F. Antes de la operacion, para garantizar un buen desempefio al momento de
utilizarlo se debe comprobar la conexion de alimentacion este en buenas
condiciones sin dafos visibles o aislamientos, verificar que el voltaje de

suministro sea de 100 V y asegurarse de que las conexiones se encuentren
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limpias, “el aire cargado de aceite o cualquier tipo de suciedad puede danar el
secado”, limpiar con aire a presion, de esta manera se asegura un buen

desempenio del equipo al momento de utilizarlo.
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