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RESUMEN

Para esta investigacion se inicié con la evaluacion de dafios por inspeccion visual de
todos los componentes Wing Tip Fairing Assy, tomando en consideracion los criterios
de analisis de los cddigos para la inspeccion y reparacion de aeronaves se emiten los
reportes de inspeccién visual donde se detallan cada una de las indicaciones detectadas
en las superficies aerodinamicas. Los materiales empleados en la reparacion siguen la
configuracién del laminado de los componentes originales; malla de cobre, fibra de
carbono, kevlar y fibra de vidrio, ademé&s de una matriz de resina epoxica de la marca
AEROPOXY. Para la fundamentacién del proceso de restauracion nos basamos en las
recomendaciones emitidas por los manuales de mantenimiento del fabricante,
especificamente en los pardmetros de desbaste en escalonado y conformado al vacio de
los parches de reparacion.

El estudio de la resistencia mecanica de los componentes reparados, se logré con la
aplicacion del ensayo a flexion en tres puntos conforme la norma NTE INEN 2047, con
el que incluso se pudo establecer los valores de resistencia a la tensién, médulo de
elasticidad y porcentaje de elongacion de los materiales compuestos. Los resultados
obtenidos fueron evaluados y analizados en base a los parametros de aeronavegabilidad
de la FAA e investigaciones previas, siendo estas las referencias que validan el
procedimiento de reparacion sobre los componentes Wing Tip Fairing Assy compuestos
de materiales alternativos. Se define entonces que el proceso de reparacion por parches
escalonados en configuracion ovalada y conformado al vacio, es un método muy

efectivo en la restauracién de superficies de vuelo.

Palabras clave: Wing Tip, Aerodinamica, Aeronavegabilidad, Resistencia Mecénica,
Escalonado, Conformado, NTE INEN 2047, FAA.
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ABSTRACT

This investigation began with an evaluation of damage by visual inspection of all Wing
Tip Fairing Assy components. It was necessary to consider the analysis of the codes for
the inspection and reparation of aircrafts. For this, visual inspection reports were issued
detailing each of the indications detected on the aerodynamic surfaces. Besides, the
materials used in the reparation process follow the laminate configuration of the original
components; copper, carbon fiber, kevlar, and fiberglass mesh, as well as a matrix of
epoxy resin from the AEROPOXY brand. Furthermore, for the foundation of the
restoration process, we based on the recommendation given by the manufacturer’s
maintenance manuals, specifically in the parameters of step roughing, and conformed to

the vacuum of the repair patches.

The study of mechanical resistance of the repaired components was achieved with the
application of the reflection essay in three points according to the NTE INEN 2047
standard. In addition, it helped to establish the tensile strength values, elasticity
modulus, and the percentage elongation of composite materials. The results obtained
were evaluated and analyzed based on FAA airworthiness parameters and previous
research, these being the references that validate the repair procedure on Wing Tip
Fairing Assy composed of alternative materials. Then, the repair process defined by
staggered patches in an oval and vacuum shaped configuration is an effective method in

the restoration of flight surfaces.

Keywords: Wing Tip, Aerodynamics, Airworthiness, Mechanical resistance, Staggered,
Conformed, NTE INEN 2047, FAA.
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CAPITULO I. MARCO TEORICO
1.1. ANTECEDENTES INVESTIGATIVOS.

El CIDFAE centra sus estudios e investigaciones en las areas de aerodindmica,
estructuras y materiales compuestos, enfocandose principalmente en obtener soluciones

Técnico—Operacionales a la flota de aeronaves de la FAE [1].

Actualmente los fabricantes de aeronaves, orientan el disefios a la mejora de la
eficiencia y rendimiento de sus equipos, una de estas alternativas es la implementacion
de los WING TIP (Punta alar), logrando disminuir radicalmente el efecto de la
turbulencia (vortice o estela) sobre el ala. Los componentes fabricados con materiales
compuestos y utilizados en aeronaves son componentes con baja densidad, alta
resistencia a los efectos de la corrosion, excelentes propiedades mecanicas, sin duda son
capaces de soportar grandes cargas de disefio [2], estos materiales compuestos son un
gran aporte para la industria aeroespacial, Airbus SE ha sido una de las empresas
pioneros durante mas de 30 afios en el uso de materiales compuestos en sus jets
comerciales [3], El remplazo de un componente normalmente manufacturado en acero
por uno de materiales compuestos, implica la reduccion no solo de un 60-80 % en peso,
sino también de un 20-50% en componentes de aluminio [4], Fue durante la segunda
guerra mundial que se dieron los primeros ensayos reales con este tipo de materiales,
Alemania experiment6 con estos componentes en sus aviones de combate ubicados en la

punta de las semi alas [5].

Segun el estudio desarrollado bajo el nombre de “Sistemas de Reduccién de Resistencia
Inducida de Punta de Ala”, el investigador Llarena Espinoza Pelayo centra su trabajo en
como el uso de Wingtip ayuda a la reduccion de la resistencia inducida e incrementa el
desempefio por consumo de combustible. Para el desarrollo de la investigacion se tomo
como referencia el ala de un Airbus A-320 modelado en solidworks, y cuya simulacion
se lo practico en el médulo CFX de Ansys, los parametros que se tomaron en cuenta
fueron; altura y velocidad de crucero de 10000-11000 m a 830 Km/h (Parametros
utilizados para definir el comportamiento del flujo de aire). Bajo estas condiciones se



determiné que el uso de este tipo de componentes, reducen la fuerza de resistencia,
ayudan a la sustentacion y mejoran la aerodindmica y la eficiencia del combustible [6].

En la Politécnica de Catalufia se desarroll6 el tema de “Estudio aerodinamico de un
dispositivo de aleta de punta alar o winglet” por el sefior Pablo Guillen Lazaro, mediante
el programa de simulacion Ansys Workbench se analizo la variacion de la resistencia
aerodindmica del perfil del ala con y sin winglet, ademés de las ventajas que representa
su instalacion. Bajo un angulo de ataque de 6 grados y en condiciones operacionales se
logra reducir la resistencia y mejorar su sustentacion, en condiciones de pérdida o limite
no se obtienen buenos resultados en la mejora de la resistencia o la sustentacion, ya que
las fuerzas de resistencia no disminuyen al acercarse al winglet. Se puede concluir que
un ala que emplea el winglet mejora sus caracteristicas tanto en la resistencia al avance
como bajo la fuerza de sustentacion, al reducir el efecto torbellino en la punta del ala

generando asi menos resistencia inducida [7].

El Instituto Politécnico Nacional de la ciudad de Mexico presenta el tema “Analisis
Numérico de Propuesta de Winglet en Avioneta Comercial”, trabajo de posgrado del
Ingeniero Luis Fernando Hermosillo Carrillo el cual tiene como objetivo el estudio del
efecto sobre el semi-ala de la implementacion de un winglet, para el desarrollo de la
simulacion se trabajé bajo los siguientes parametros, avioneta Baron G58 con una
velocidad de crucero de 374 km/h - 413 km/h (limite), rango maximo 2741 km y un
techo de servicio de 6306 m. La aplicacion del winglet en las semi-alas desarrollo
efectos positivos sobre la aerodinamica de la avioneta, diminucion de la fuerza de
arrastre, aprovechamiento de la energia del vortice en energia de sustentacion (energia
para levantar el avion) y un aumento significativo de la estabilidad lateral de la avioneta,

sin alterar en si la estructura de fabrica [8].

En 2016 Juste Ruiz elabora una notable investigacion por parte de la uc3m, respecto al
“Disefio de un ala de avion mediante técnicas numéricas” teniendo como objetivo el
disefio bajo condiciones de vuelo del cajon estructural de un ala, los pesos del ala,
combustible y el motor generan fuerzas que afectan a la naturaleza de la sustentacion. El

proyecto analiza la estructura en forma de cajon del ala como una viga en voladizo. Las



condiciones o parametros tomados en cuenta para el disefio del proyecto fueron, datos
referenciales del ala de un Airbus A320, criterio de fallo de los materiales empleados, la
geometria fue disefiada en el software Solid Edge, y para el analisis y validacion de
resultados se empled Abaqus. Al comparar tanto modelos en aluminio como modelos en
materiales compuestos, si se reduce el espesor del aluminio las tensiones aumentan, en
cambio los materiales compuestos bajo las mismas condiciones de trabajo y espesores
resultaron ser mas eficientes. Al trabajar con materiales compuestos no solo se debe
tomar en cuenta el espesor del material también la direccion de las fibras, las fibras
sometidas a flexion deben estar a 0° (fibras en los revestimientos) y las sometidas a
cortante a 45° (largueros y costillas), en conclusion la fibra de carbono a diferencia del
aluminio 7178-T6 brinda una estructura de menor peso, mas resistente bajo las mismas

cargas pero a un costo mas elevado [9].

En el Instituto Politécnico Nacional de la ciudad de México, el Sr. Isay Lopez Luquefio
desarrollo la investigacion sobre “Optimizacién con materiales compuestos de la
estructura de un ala”, para el andlisis se emple6 dos materiales, aluminio y fibra de
Kevlar con resina epodxica, los resultados fueron favorables para el ala de fibra de
Kevlar, con un moédulo de Young mayor que el del aluminio, limites elasticos 490-1500
MPa para el material compuesto y 324 MPa para el Aluminio. Se logré6 mejorar la
integridad estructural y el factor de seguridad al reducir el peso con los materiales
compuestos, aumentando asi la carga util de la aeronave. A pesar del elevado costo de
fabricar un ala en su totalidad de material compuesto su rentabilidad se ve reflejada en la

capacidad de carga util de la aeronave [10].

En 2017 el CIDESI de la ciudad de Santiago de Querétaro, presenta el tema
“Caracterizacion mecanica de materiales compuestos manufacturados fuera de
autoclave” proyecto de posgrado desarrollado por el Ing. Victor Alfonzo Gomez, en
donde se establece procedimientos de manufactura y reparacion de materiales
compuestos empleados en aeronaves. Muchas aerolineas no cuentan con estos procesos
ya que se encuentran estandarizados por sus fabricantes y demandan de infraestructura
costosa y sofisticada, la reparacion de componentes aeronauticos fabricados de este tipo

de materiales se los realiza por medio de una pre-inspeccion no destructiva (tintas
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penetrantes, inspeccién visual, ultrasonido, golpeteo, etc.) para establecer el grado de
dafio y proceder a la seleccion del proceso de reparacion. Se determiné mediante el
analisis de resultados, que las mejores propiedades mecanica se obtuvieron de las
técnicas de manufactura de moldeo por transferencia de resina (RTM) y autoclave,
también se establecié que los procesos de reparacion mejoran cuanto mayor sea el
curado, resultando en una elevada temperatura de transicién vitrea y mejorando asi la

adhesion y la resistencia que tendra el componente [11].

La Escuela Superior de Ingenieria Mecanica y Eléctrica del Instituto Politécnico
Nacional de la ciudad de Mexico, desarrollé el tema de “Analisis de esfuerzos para el
disefio preliminar de un registro de inspeccion en el ala de la aeronave STELA-M1
fabricada en materiales compuestos”, trabajo de titulacién del Sefior Alberto Morales
Hernandez en donde se busca la modificacion de las alas de la aeronave para
implementar un registro de inspeccion o panel de acceso, estas modificaciones producen
discontinuidades en la piel, atiesadores, costillas y sobre el marco del registro,
modificando y redistribuyendo las cargas en la proximidad del mismo. Por lo que se
requiere una reparacion que garantice la integridad estructural sin poner en riesgo la
disminucion de la carga atil de la aeronave. Los resultados demuestran que la zona mas
critica se encuentra en las discontinuidades del material denominado como espuma, con
un valor maximo de esfuerzos de 53.5 MPa muy por debajo del valor de resistencia de
los materiales empleados, esto se debe a la ausencia de material entre el laminado
superior y la seccion de material de espuma, también se analizé los criterios para fallas
qgue son parametros indicativos que facilita la determinacion de la no existencia de
imperfecciones estructurales del panel, y que la zona con menor factor de seguridad
soporta un esfuerzo de una magnitud mayor de hasta el 85.8% a las establecidas en la
condiciones de disefio. El proyecto concluye con el disefio preliminar del proceso de
reparacion, que se puede realizar considerando la reparaciéon por bloques de laminado,

por cada capa o una reparacion para todo el panel [12].

Segun el proyecto de titulacion de la ESIME de la ciudad de Ticoman Mexico,
presentado por el Sefior Dolores Hernandez Leonardo designado como “Simulacion

experimental del comportamiento de reparaciones estructurales en aeronaves”, tiene
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como objetivo el disefio de probetas para ser ensayadas mecanicamente, y que simulen
reparaciones estructurales de materiales compuestos poliméricos muy comunes en
aeronaves, las limitaciones en la reparacion estructural de materiales compuestos se dan
por disponibilidad de material o equipo, y por tiempo pero también se toma en cuenta
otros aspectos importantes como, cargas maximas de disefio, compatibilidad y
durabilidad del material, acabado aerodindmico, END Yy su apariencia fisica, para poder
asegurar la confiabilidad en una reparacion permanente de todo un componente, se debe
tener la capacidad de establecerlo lo mas cercano posible o de acuerdo a su tiempo de
vida de disefio. Todas las reparaciones superficiales aerodindmicas dependeran del
tamafio y de su localizacion en la estructura, preferiblemente tratando de recuperar el
componente a sus condiciones de resistencia originales. Por lo tanto las reparaciones se
disefian para tolerar condiciones criticas de humedad y temperatura en funcion de las
propiedades de la resina, gracias a esta investigacion se logré determinar las
caracteristicas geométricas del cascaron o fuselaje, todas estas caracteristicas fueron
tomadas como parametros de disefio de las probetas, obteniendo de manera muy rigurosa
el comportamiento del material del que esta constituido el radomo del Boeing 757-200,
para poder validar el estudio y los ensayos de las probetas se empled el analisis de
estéreo correlacion de imagenes avanzada, con lo que quedé demostrado la versatilidad
de las reparaciones practicadas [13].

En 2004 se desarrolla en la ETSIA de la ciudad de Madrid, la investigaciéon sobre
“Analisis del proceso de soldadura por resistencia en materiales compuestos de matriz
termoplastica de interés aeronautico”, Tesis doctoral de la Ing. Irene Fernandez Villegas,
donde se plantea el uso de la técnica de soldeo por resistencia eléctrica para la
restauracion de componentes de materiales compuestos con dafios en estructuras
aeronauticas principalmente aviones de uso militar, esta aplicacion demanda de un
proceso de corta duracion, de facil implementacidn y que sea portatil, de este estudio se
desarroll6 un procedimiento en donde se aplica calor en las uniones con malla metélica y
bolsa de vacio pero sin la sobre presion del exterior, estas uniones intensificadas con el
proceso de laminado de polisulfuro de fenileno con fibras continuas de carbono,

presentan un nivel alto de resistencia a diferencia de las uniones indicativas fabricadas



bajo condiciones ideales y a las uniones adhesivas cuyo proceso es muy similar al de las
uniones soldadas por resistencias. Como conclusion de la investigacion realizada se
desarroll6 un proceso de soldadura con reforzado de fibra continua de carbono, con un
nivel de resistencia de alrededor del 80% con respecto a las realizadas en condiciones de
procesos Optimos como autoclave. Las uniones soldadas presentan una baja porosidad y
alta homogeneidad, con una resistencia del 75% del de las uniones de referencia y que
facilmente superan en un 50% a las adhesivas, siendo un proceso de soldadura rapida

con una duracion de alrededor de 15-20 minutos [14].
1.2. FUNDAMENTACION TEORICA.
1.2.1. Embraer EMB 314 Super Tucano.

El avion ALX A-29 Super Tucano, es una aeronave del tipo turbohélice, disefiada por
Embraer para ataque, ofensiva a tierra y para el adiestramiento de pilotos avanzados de
combate, la aeronave cuenta con fuselaje tecnoldgico de ultima generacion y equipos de
avionica que le brindan una vida util en servicio de hasta 18000 horas en operaciones
tipicas de entrenamiento, o 12000 horas operativas de vuelo en funcion de las cargas
(+7G/-3.5G) o de la naturaleza de la mision. La aeronave cuenta con bisagras laterales
de proteccién en la cubierta y estructura anticorrosion, la resistencia del parabrisas
soporta un golpe de pajaro a 270 nudos (138.9 m/s vuelo en crucero), con una
configuracion que ofrece una amplia variedad de instrumentos disefiada para cabinas de
vidrio y un entorno de cabina comodo Yy agil para sus pilotos, la misma que cuenta con
computadora para batalla, bombas guiadas por laser, cohetes, asientos eyectables de
latitud y velocidad cero similares a los aviones caza o supersonicos. El EMB 314 fue
disefiado para proveer un desempefio eficiente a baja y a media altitud de vuelo.
Externamente tiene capacidad de transporte de hasta 3 tanques de combustible, con una
capacidad optima de operacion bajo cualquier clima, incluso con capacidad de aterrizar

en distancias cortas en pistas de mediana infraestructura [15].

Tabla 1. Especificaciones Técnicas del Embraer EMB 314 Super Tucano.



FICHADE: |AERONAVE DE COMBATE |TIPO: |TURBOHELICE
ESPECIFICACIONES GENERALES
Denominacién EMB-314, A29 Super Tucano Superficie alar 19,4 m"2

Pais de origen

Brasil

Peso vacio

3.020 kg (6.658 libras)

Empresa fabricante

EMBRAER

Peso cargado

4.520 kg (9.965 libras)

Tripulacién 1 (A-29A), 2 (A-29B) Peso maximo al despegue 5.400 kg (11.464 libras)
1x turboprop Pratt &

Longitud 11,33 m (37,17 pies) Planta motriz Whitney Canada PT6A-
68C

Envergadura 11,14 m (36,55 pies) Potencia 1.193 kW (1.600 SHP)
1x H Il HC-B5MA-

Altura 3,97 m (13,02 pies) Hélices x Hartzell HC-BS

2 de 5 palas por motor

RENDIMIENTO Y ARMAMENTO
368milla/h 0 593km/h

Velocidad crucero:

Alcance 2,995 millas
Altura méxima de crucero: 35,008 ft
Velocidad de ascenso 79 ft/s

2 x ametralladoras 12,7 mm FN Hernstal M 3P, 1 x cafién 20

Arm r il R .
as de proyectiles mm encontenedor bajo el fuselaje.

Bombas convencionales MK81, MK82, MK82LGB, M 117

Lanzacohetes LM707 de 7 x 70 mm
AIM-9

Misiles Sidewinder.
MAA-1
Pirafia.

Python 3 o Python 4
FUNCION PRINCIPAL

Es un avién militar fabricado por EMBRAER de turbohélice, multifuncion para ataque ligero y para entrenamiento de pilotos de combate, avién
disefiado para ofensiva a tierra 'y contrainsurgencia. Esta aeronave tiene equipos modernos de avidnica ademas de un sistema de armas por guia laser.

Realizacion: Jonathan Montero 26 de Octubre del 2020 Aprobado por: Ing. Mg. Cesar

Arroba

Fuente: [15]

1.2.2. Aerodinamica.

Dentro de la Mecanica de Fluidos el estudio de las reacciones o fuerzas de los gases en
movimiento, sobre ciertos cuerpos u obstaculos se denomina aerodinamica. A la
aerodindmica se la puede dividir en funcion del nimero de Mach si es superior a 1

supersonica y si es inferior a 1 subsonica [7].



Las cargas y caracteristicas aerodinamicas son de suma importancia en el disefio
estructural de aeronaves varias de ellas como: la estabilidad, distribucion de presion en
todos los componentes del ala, empenaje, fuselaje, momentos de bisagra sobre las
superficies. Se obtienen mediante pruebas de fuerza y presion en tuneles de viento
subsénicos o transdnicos, ademas de la aplicacion de andlisis analitico que facilita

cuantificar la absorcion de impacto del tren de aterrizaje [16].
1.2.3. Wing Tip.

El wingtip es un dispositivo de punta alar empleado para reducir la resistencia inducida,
en la aerondutica este componente nos ayuda a mejorar la relacion sustentacion-
resistencia logrando asi disminuir la resistencia al movimiento, mejorando su eficiencia,

ahorro en combustible y un mayor alcance de vuelo [8].

Un componente alar evita que el flujo de aire forme vértices alrededor de la punta del
ala, ya que existe una diferencia de presiébn muy considerable entre las superficies
inferior y superior por lo que es necesario que exista cierta distancia entre el borde
exterior de los alerones y las puntas de las alas, este fendmeno puede expresarse como
una reduccion de la envergadura efectiva del ala, mediante experimentos se ha logrado
establecer que las alas que presentan puntas alares, aletas o tanques alares tienen una
envergadura efectiva mas amplia ayudando asi a compensar las pérdidas producidas por
el fendmeno de resistencia inducida [17].

El beneficio de la incorporacion de los componentes de puntas alares, es la reduccién en
la resistencia inducida tanto en el vuelo como en los despegues, su implementacion debe
ser tratada con mucho cuidado debido a que en el extremo del ala se produce un
momento flector a causa del peso del componente por lo que en aviones de gran

envergadura es prioritario el refuerzo estructural [18].
1.2.3.1. Caracteristicas de un dispositivo Wing Tip.

Un dispositivos alar Wing Tip es una superficie sustentadora que se instala en las puntas
de las alas de los aviones pero no coincide con el plano referencial de las mismas, su

funcién radica tedricamente en proporcionar una mayor eficiencia aerodinamica en las
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alas, reduciendo la resistencia inducida y contribuyendo a la sustentacién, ademas de
influir bajo regimenes operacionales subsonicos, en la estabilidad lateral y direccional de

la aeronave [8].

No wingtip device wingtip fence winglet

SR

drooped wingtip sharklet raked wingtip

Figura 1. Diferentes Tipos de Winglets.
Fuente: [8]
Un Wingtip es una extension de la punta del ala principal por lo que sus dimensiones y
nomenclaturas se definen en base al ala como punto de referencia, los efectos generados
por la implementacion de un componente alar, van desde la generacion de fuerzas
laterales que favorecen a la estabilidad del avién, hasta la disminucion de la resistencia

inducida y el aumento de la sustentacion o levantamiento inducido en las alas.

A continuacion se presentan los factores de disefio mas importantes para un componente

Wingtip:

Geomeétricos: Este factor describe el alargamiento y el flechado de la conicidad del

Wingtip disefiado.

Construccion: Se refiere a las caracteristicas que tendrd el componente, nimero de

aletas, ubicacién de la misma y complejidad.

Perfil: Las caracteristicas del perfil de igual manera como en las alas se relacionan con

el régimen de operacion, siendo el de mayor implementacion los del tipo subsénico.

Unién del ala al wingtip: Junta recta que se desplaza a lo largo de toda la cuerda de la

punta del ala [8].



1.2.4. Perfil aerodinamico.

Es el area transversal que genera una distribucion de presiones al desplazarse por el
fluido, produciendo asi sustentacién (Lift), en general se desea evitar el efecto de
arrastre o freno (Drag). Tanto el “Lift” como el “Drag” varian totalmente en relacién al
perfil del que se esté tratando, influyendo directamente en las mejoras aerodindmicas del

elemento [7].

Un perfil alar se define a través de multiples consideraciones de disefio estructural y
factores de disefio global como velocidad de disefio, coeficiente de planeo,
maniobrabilidad y carga util. El perfil aerodinAmico es un parametro importante a la
hora de disefiar un ala, su Unico objetivo es la reduccion de la resistencia al avance,

mejorando la sustentacion [6].
1.2.5. Perfil asimétrico.

Este tipo de perfil presenta el extrados y el intrados diferentes, generando una mayor
sustentacion pero también una mayor resistencia al avance. Su implementacion se limita
a aviones subsoénicos en condiciones de velocidades bajas, el hecho de que existan
diferencias en las dimensiones inferior y superior del perfil alar promueve la variacion
de presiones, y segun la ley de la conservacion de la energia cuando el fluido atraviesa el
perfil alar, se produce una presion en cada area de extrados y el intradds a velocidades
bajas presiones altas, y a velocidades altas presiones bajas. Principio fundamental de la
fuerza de elevacion donde el extradds soporta presiones inferiores a las que encontramos

sobre el intradds provocando el fenémeno de sustentacion [6].
1.2.6. Perfiles aerodindmicos NACA (Comité Asesor Nacional de Aeronautica).

Son perfiles aerodinamicos desarrollados por el Comité Asesor Nacional de
Aeronautica, su forma esta descrita por una serie de digitos seguidos de la palabra
NACA. Las secciones transversales de este tipo de perfiles son generados mediante el
ingreso de ecuaciones, lo que permite una gran precision en su disefio y la capacidad de

determinar sus propiedades [19].
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Figura 2. Perfil aerodinamico NACA 2412.

Fuente: [20]

1.2.7. Cargas que interviene en una aeronave durante el vuelo.

El equilibrio que presenta una aeronave en el aire se debe a la accion de cuatro fuerzas

importantes, la sustentacion, el peso, traccion y resistencia.

Para que el fendmeno de sustentacion se genere y el equilibrio con el peso se mantenga,
el avion debe avanzar en relacion al aire, este movimiento produce rozamiento y para

vencer dicha resistencia es fundamental la traccion.

La fuerza de traccion es el impulso que lleva al avion hacia adelante y es producido por
los motores, al igual que la traccién la sustentacion se opone al peso del avion y se

encarga de elevar la aeronave [21].

Sustentacién

Empuje - g ‘_j -Resistencia

Figura 3. Fuerzas que intervienen en el vuelo.

Fuente: Autor.

1.2.8. Materiales alternativos.

Son materiales artificiales o naturales que remplazan a los materiales convencionales por
tener un mejor desempefio, mayor eficiencia y ser menos contaminantes. Es gracias al

desarrollo de nuevas tecnologias que se ha logrado obtener materiales con buena
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eficiencia como las fibras y resinas, pero debido a este buen desempefio su costo es méas
elevado. Dentro de este grupo podemos incluir también a los materiales compuestos o

composites [22].
1.2.9. Materiales compuestos.

Son materiales que al ser combinados entre 2 0 mas mejoran sus propiedades, logrando
obtener cualidades poco usuales como una mejor de rigidez, dureza, peso, rendimiento,

conductividad, resistencia a temperaturas elevadas y a la corrosion [23].

Los materiales compuestos estan agrupados en tres categorias diferentes: los reforzados

con particulas o fibras y los laminares.

MATERIALES
COMPUESTOS

REFORZADOS REFORZADOS
- \] 4
CON FIBRAS CON PARTICULAS LAMINARES
1
| | | |
- ORIENTACION
A S - - y g
UNA SOLA CAPA MULTICAPA ALEATORIA LAMINADOS
_ FIBRA ORIENTACION METALES
\ \ | C o
FIBRACONTINUA DISCONTINUA LAMINADOS HIBRIDOS —1 erererente |71 REVESTIDOS
REFUERZO ORIENTACION ORIENTACION ORIENTACION I P
BIDIRECCIONAL PREFERENTE PREFERENTE PREFERENTE
REFUERZO ORIENTACION || orienTAC AN || oriEnTac AN | |capaciTADORES
INIDIRECCIONAL ALEATORIA ALEATORIA ALEATORIA DE MULTICAPAS
REFUERZO REFUERZO

] BIDIRECCIONAL BIDIRECCIONAL

|| REFUERZIO || REFUERZO
JINIDIRECCIOMAL JJMIDIRECCIONAL]

Figura 4. Clasificacion de materiales compuestos.

Fuente: Autor.
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1.2.9.1. Compuestos reforzados con fibras.

Son materiales compuestos con fibras rigidas en un matriz ductil y mas blanda,
resultando en un material compuestos con alta resistencia a fatiga, mayor rigidez, y una
mejora sustancial con respecto a la resistencia y el peso. La fuerza se transmite desde el
material a las fibras y son estas las que soportan la mayor parte de la carga, la alta
resistencia que el material presenta no varia aun bajo cambios elevados en la

temperatura.

Los factores que se deben tomar en cuenta en la conformacion de los materiales

compuestos reforzados con fibras son:

Geometria de las fibras: Podemos encontrar fibras con una configuracion alargada corta
0 continua, caracterizandose por la relacion I/d y con diametros que va desde los 10 a

150 micras.

Cantidad: Mientras mayor sea el volumen de las fibras en el compuesto mayor sera su
resistencia y rigidez, con una maxima fraccién volumétrica del 80% de fibra y 20% de

matriz.

Orientacion de las fibras: La orientacién que pueden presentar las fibras en un matriz
son muy variadas y de diversas configuraciones, las fibras cortas introducidas con
orientacion aleatoria presentan un mismo comportamiento en todas las direcciones del
material (Isotropico), si las fibras son largas y unidireccionales su comportamiento es
anisotropico, variando sus propiedades en funcién de la direccion en que es analizada.
Las fibras que tienen su rigidez y resistencia parelas a la carga aplicada se denominan
como capas de 0°, con el fin de tener una excelente resistencia en ambas direcciones
perpendiculares, se pueden incluir en las matrices fibras continuas y largas mediantes

arreglos ortogonales que van de 0° a 90°.

Propiedades de las fibras: Los compuestos reforzados con fibras son materiales con
poco peso, pero muy rigidos y resistentes. Al tener un punto de fusion alto sus

propiedades no se ven afectadas al trabajar con altas temperaturas siendo muy

13



importante el tener en cuenta al médulo y a la resistencia especifica al trabajar con este

tipo de compuestos [23].
1.2.9.2. Fibrade vidrio.

Este tipo de fibras son empleados en materiales compuestos por su alta resistencia a la
traccion y a la corrosion, bajo peso y rigidez por lo que su uso se limita a la industria
aerondutica en la fabricacion de componentes y estructuras secundarias a bajo costo, la
mayor parte de componentes de fibra de vidrio son instalados en lugares donde las
cargas de operacion son las mas bajas. Las fibras de vidrio se clasifican en fibras del tipo
S y E, las del tipo S son fibras con excelente resistencia a la traccion y las del tipo E

presentan propiedades dieléctricas [21] [24].

Tabla 2. Caracteristicas de la fibra de vidrio.

Caracteristicas Glass- Tipo S Glass-Tipo E
Traccion 45,81/ MPa 34,45 MPa
Médulo de elasticidad 87|GPa 72,4| GPa
Porcentaje de elongacion 5,4/ % 4,8(%
Densidad absoluta 2460(Kg/m® 2270 Kg/m®

Fuente: [24] [21]
1.2.9.3. Fibrade Carbono.

Los materiales compuestos constituidos de fibras de carbono son materiales con un
excelente rendimiento a temperaturas elevadas, alta resistencia a la traccion y fatiga,
elevado modulo ha tensién. Ademas de una baja densidad y peso, a pesar de ser un
material costoso su buen desempefio lo hacen muy util para la fabricacion de estructuras

primarias de aeronaves, aviones militares y naves espaciales [21] [24].

Tabla 3. Caracteristicas de la fibra de carbono.

Caracteristicas T-800H T-300
Traccion 5600 MPa 3500 MPa
Moadulo de elasticidad 294|GPa 230[(GPa
Porcentaje de elongacion 1,8(% 1,5|%
Densidad absoluta 1800| Kg/m® 1510| Kg/m?

Fuente: [24] [21]
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1.2.9.4. Kaevlar (para-aramida).

Las fibras aramidas son filamentos organicos (poliamidas aromaticas) de bajo peso y
gran resistencia al impacto, la traccion y a la abrasion, con excelente comportamiento a
temperaturas altas y a disolventes del tipo organico. Su alta dureza le da una buena
capacidad para absorber energia y su baja densidad lo vuelven un material débil a
esfuerzos de compresion, sus aplicaciones se orientan mas en la proteccion balistica,
confesion de cuerdas y cables, y en la fabricacion de radomos, galeras y alerones [11]
[21] [24] [25].

Tabla 4. Caracteristicas de la fibra de Kevlar.

Caracteristicas Kevlar 29 Kevlar 49
Traccion 1920|MPa 3600|MPa
Médulo de elasticidad 83|GPa 131|GPa
Porcentaje de elongacion 4% 2,8|%
Densidad absoluta 1440|Kg/m? 1620|Kg/m?

Fuente: [24] [25] [21]
1.2.10. Propiedades de las matrices.

La funcion de las matrices en materiales compuestos es mantener en disposicién correcta
a las fibras para transferir las cargas y protegerlas de la formacion de grietas. Una matriz
es responsable también del control de propiedades eléctricas y el comportamiento del
material frente a agentes externos como la temperatura y los quimicos, siendo la
aplicacion de matrices poliméricas las mas comunes en el campo de la ingenieria [21]
[23].

1.2.10.1. Matrices poliméricas.

Los composite de matrices poliméricas cuentan con aplicaciones muy variadas en el
campo de la ingenieria, sus propiedades excepcionales como una buena resistencia a los
efectos de la corrosion, la fatiga y a la abrasion, también una excelente relacion
resistencia-peso y alta rigidez, lo convierten en un material idéneo para la investigacion
y el desarrollo de nuevos compuestos. Las resinas son polimeros que al combinarse con

fibras forman el composite y se clasifican en termoestables y termoplasticas [26].
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1.2.10.2. Resinas termofijas.

Las resinas son el resultado de una serie de reacciones quimica irreversible,
especificamente las resinas del tipo termoestable tiene un bajo peso molecular y tiende a
degradarse a temperaturas elevadas. Algunos ejemplos son la resina epoxica, la poliéster

y las fenolicas, etc [26].
1.2.10.3. Resina Poliéster.

A temperatura ambiente las resinas Poliéster son liquidas, y son llevadas a estados
solidos en el caso de ser pre-aceleradas al adicionarle calor o un catalizador, para las
resinas no pre-aceleradas se les afiade acelerante y un catalizador. En los materiales
compuestos las resinas se presentan como polimeros termo-estables, al tener un costo
bajo son usados en materiales de baja resistencia, tienen poca adherencia a diferencia de
las resinas epoxicos, ademas de una baja absorcion de humedad y alta resistencia
quimica [27] [28].

Tabla 5. Caracteristicas de la resina Poliéster.

Caracteristicas de la resina Poliéster
Tension 40-90 MPa
Fluencia 60-160 MPa
Médulo de elasticidad 2,0-44 GPa
Resistencia 10,6-21,2 [J/m
Temperatura maxima 177 °C
Densidad absoluta 1100-1460 |Kg/m?®

Fuente: [28] [21]

1.2.10.4. Resina Epoxica.

Es una resina con excelentes propiedades y con un rango de adherencia de 13.8 MPa,
ideal para la industria aeroespacial. Sus propiedades van desde una alta resistencia al
impacto, mayor tenacidad, buena trasferencia de carga al reforzarse con fibras y elevada
resistencia térmica. El curado de la resina en autoclave mejora sus capacidades
mecanicas y prioriza el trabajo con fibras aramidas, carbono y vidrio, tiene un costo

elevado y trabaja muy bien a la intemperie, esto se debe a su baja absorcion de humedad
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y a su capacidad de amplia adherencia a la mayoria de superficies. Es utilizado en
estructuras primarias de aeronaves de uso militar y comercial [26] [28].

Tabla 6. Caracteristicas de la resina epoxica.

Caracteristicas de la resina Epoxica
Tension 55-130 MPa
Fluencia 125 MPa
Madulo de elasticidad 2,8-4,2 GPa
Resistencia 5,3-53 Jim
Poisson 0,2-0,33
Temperatura maxima 150 °C
Contraccion de curado 1-5,0 %
Densidad 1200-1300 [Kg/m?

Fuente: [28] [21]

1.2.10.5. Resinas termoplasticas.

Estos polimeros se convierten en fluidos al aumentar su temperatura, tienen una facil
moldeabilidad y al enfriarse se solidifica, este proceso es reversible y como ejemplo se
tiene a las poliamidas, al polipropileno y al polietileno. Es aplicado para obtener
materiales con pocas exigencias o con propiedades mecanicas inferiores de las que
manejan las resinas termoestables. Debido a su alto peso molecular, el proceso de

moldeo requiere de presiones y temperaturas elevadas [26].
1.2.10.6. Ciclo de polimerizacién o curado.

Durante la polimerizacion de las resinas se produce un cambio del estado liquido al
solido, acompafado de reacciones exotérmicas que desprenden calor. Esta solidificacion
no suele darse de manera inmediata, se debe adicionar catalizadores o acelerantes para
mejorar gradualmente el proceso, pasando de un estado liquido a un estado gelatinoso y
finalmente ha solido. El acelerante en las resinas poliéster se denomina octoato de

cobalto y el catalizador Mek peroxido [27].

Para realizar un buen curado hay que tener en cuentas ciertos factores previos al proceso
como: el tipo de resina a emplearse, temperatura ambiente ya que la mayoria de resinas

no se curan a menos de 16°C, humedad relativa (40-54%), tipo y cantidad de catalizador,
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exceso de rayos ultravioleta y a mayor temperatura y espesor de laminado menos tiempo
de gelificacion [21] [29].

1.2.10.7. Mek Peroéxido.

El Mek es un agente de curado de base peroxido, usado comunmente para la
polimerizacion de los poliésteres, tiene una reaccion violenta al combinarlos con &cidos,
sales de metales pesados, acelerantes y bases, si llega a contaminarse puede generar una

gran cantidad de gases e incluso ignicién [21] [30].
1.2.10.8. Materiales compuestos estructurales.

Estos composite son el resultado de combinar materiales compuestos con homogéneos,
sus propiedades dependes tanto de los materiales que lo componen como del disefio de
la geometria de los elementos utilizados. Los compuestos estructurales mas comunes son
los compuestos laminares, y los paneles tipo sandwich que separan las caras externas

mas fuertes con capas de material de menor densidad [31].

Unidirectional Cross-plied
quasi-isotropic

Figura 5. Configuracion de capas en compuestos estructurales.

Fuente: [23]

1.2.11. Moldes.

Los moldes son herramientas que se emplean para dar forma a una gran variedad de
piezas, facilitando el moldeo con resinas antes de la gelificacion y la impregnacion de

material en todas las areas del componente evitando asi la formacion de burbujas. Para
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su disefio se debe considerar que los moldes no solo se utilizan para modelar estructuras
0 piezas también pueden implementarse en procesos de reparacion para ciertas areas con
formas complejas, otros aspectos a tomar en cuenta son el desmolde, salidas de

inyeccion, entradas de aire, permeabilidad y curado, etc [32].

Un molde dependiendo de la complejidad de su geometria se puede identificar como
simple o sofisticado y para obtener piezas de materiales compuestos, los clasifican en
moldes tipo macho que producen un excelentes acabado superficial en la cara interior
del componente, y del tipo hembra con superficies lisas en la cara exterior de la pieza
[33].

1.2.12. Proceso de fabricacion de materiales compuestos.

El procesos de fabricacion para materiales compuestos estd dividido en 2 tipos, de
conformado por molde cerrado o de molde abierto, antes de seleccionar al mas adecuado
se debe tener ciertas consideraciones como geometria del componente, la resina y fibra
que se empleara, las caracteristicas mecanicas que requiere la pieza, acabado superficial,

costo y cantidad de componentes a fabricar [11].
1.2.12.1. Moldeo por bolsa de vacio.

También denominado Vacuum Bagging es un proceso para componentes de altas
prestaciones con una relacion muy precisa de fibra-resina, una vez cortadas las fibras de
refuerzo son recubiertas por resina muy minuciosamente y ubicadas en el molde,
entonces se procede a sellar la bolsa de vacio sobre los compuestos aun sin curar y se
elimina el aire, siendo la presion atmosférica la encargada de retirar el exceso de resina y
darle forma al laminado. Esta técnica es muy utilizada en la conformacién piezas de muy

alta resistencia y calidad.

19



|=—u=|

BOMBA DE VAcio

TRAMPA DE RESINA

PUERTO DE VACTO BOLSA DEVAG O
MANTA AIREACI SN/ ABSORCION
FILM PERFORADO
o LAMNADO
—— — — — LAMI NA ACRI LI CO

TE/IDO PELABLE

CINTA SELLANTE

Figura 6. Método de moldeo por bolsa de vacio.

Fuente: [34]

No todas las resinas se manejan bien con el sistema de vacio, algunas como el éster de
vinilo y los poliésteres extraen excesivas particulas de estireno que pueden contaminar la
atmosfera de trabajo de la bomba afectando directamente su rendimiento, en cuanto a
fibras las mas empleadas son kevlar, carbono y vidrio.

Los materiales compuesto conformados al vacio son sumamente resistente por tener un
mayor namero de lamidos con fibras de refuerzo y también por una distribucion
uniforme de la resina en todas las areas de las fibras. Al llevar un buen control del
proceso no solo estamos limitando gastos adicionales por una mala aplicacion de la
técnica, sino también se mejora las condiciones finales de las piezas producidas [35].

1.2.12.2. Bomba de vacio.

Las bombas de vacio son equipos que cumplen la funcién de reducir la presion interna
de un sistema hasta valores inferiores a la presion atmosférica. Su funcionamiento se da
bajo los mismos principios que un compresor con la diferencia que estas maquinas
succionan el aire y los gases nocivos del ambiente para generan vacio, actualmente en la
industria estas bombas se clasifican en bombas que trabajan con aceite y sin aceite, las
que emplean aceite alcanzan mayores niveles de estanqueidad y diferencia de presion de

hasta unos 0,5 mbar de vacio en sus camaras internas [36].
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Tabla 7. Bomba de vacio VIOT.

Caracteristicas Técnicas
Marca VIoT
Modelo VPES3
Voltaje 110/60 VIHz
Desplazamiento de aire 1,3 L/s
Vacio absoluto 0,1 mbar
Motor 0,25 hp
Revoluciones 1720 rpm
Capacidad de aceite térmico 230 ml
Dimensiones 330-125-255 [mm
Peso 8 kg

Fuente: [37] [21]

1.2.13. Regla de mezclas en materiales compuestos.

Es el proceso de homogeneizar la mezcla de un material compuesto y se emplea para

predecir su comportamiento elastico, y sus propiedades electricas y térmicas.

E, = % Eq. (2)
G2 = % Eg. (3)
Gr = z(ifvf) Eq. (4)
G, = M%’:’/m Eq. (5)

V12 = Ufo + UMVM Eq (6)

Las siguientes ecuaciones se establecen para fibras que son tejidas, en estos casos los

maodulos longitudinal y transversal son los mismos [32].

1 3
Ey = E, =V (SE +2Ey) +Ey Eq.(7)

E
Giz = 4Vf—M+1 Eq. (8)
3
G
Vi, = E%Z Eq. (9)
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Donde.

E¢: Modulo de elasticidad de la fibra.

V. Volumen de la fibra.

Vm: Volumen de la matriz.

Em: Mddulo de Young de la matriz.

vi. Poisson de la fibra.

vm: Poisson de la Matriz.

Gt: Modulo de cizalladura de la fibra.

Gwm: Modulo de cizalladura de la Matriz [21].
1.2.14. Rotura de laminados.

Para analizar la resistencia de los materiales compuestos se emplean adaptaciones de los
criterios de rotura para materiales isétropos, como son el calculo de tensién, y
deformacion méaxima y los criterios cuadraticos, lo cual se toman en consideracion a
modo de criterios empiricos sin embargo se basan en principios matematicos utilizados
en el disefio de la mecénica estructural de refuerzo con fibras. Una vez se ha establecido

esto, en una lamina tejida o unidireccional se determina lo siguiente.
X: Traccién longitudinal.

Y: Traccion transversal.

X’: Compresion longitudinal.

Y’: Compresion transversal.

S: Cizalladura longitudinal.
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Posteriormente establecido los datos se puede determinar algunos parametros de la
rotura bidimensional inclusive prever la resistencia en materiales ortétropos que trabajan

bajo condiciones de tension y deformacion de manera combinada [32].
Criterio de la maxima tension.

Para este criterio el signo del calculo de la relacién resistencia/tension nos indica si el
material se encuentra bajo compresion o traccion. Se relacionan los resultados de tres
ecuaciones para el calculo de la resistencia siendo el valor méas bajo el limite de rotura
del material, una vez conocidas las tensiones de cada una de las laminas se determina
cual lamina es mas critica, entonces se procede a determinar el factor de seguridad de
cada lamina y se toma al valor minimo como factor de seguridad del laminado, en
conclusion este criterio establece que la situacién de falla se genera cuando un

componente de tension llega a su valor maximo uniaxial.
Criterio de la maxima deformacion:

Se centra en la falla del material al sobrepasar un cierto limite de deformacion sobre una
zona puntual, también considera tres condiciones de falla como la méxima deformacion

en la direccion de las fibras, en direccién transversal y deformacion por cizalla o corte.
Criterios de fallas polinomiales:

Esta categoria de criterios no distinguen el modo de falla ni la fase donde se produce la
ruptura, consideran que es necesario establecer pardmetros solo en base a ensayos
normados de traccion, compresion y pruebas de corte, todos ellos con resultados

obtenidos en laboratorios especializados [21].
1.2.15. Ensayos destructivos para materiales compuestos.

Al fabricar un equipo o una estructura los ingenieros deben verificar que los materiales
empleados cumplen con las especificaciones de servicio requeridas por el disefio. La
aplicacion de ensayos destructivos nos ayuda a identificar las propiedades mecanicas de
los diferentes composite, el proceso de ensayo busca caracterizar bajo ciertas normas un

namero pre-establecido de probetas, con equipos y bajo condiciones adecuadas de
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prueba. Existen varios institutos normalizadores que validan los procedimientos de

caracterizacion mecénica, entre las mas reconocidas tenemos:
ISO: Organizacion Internacional de Normalizacion.

ASME: Sociedad Americana de Ingenieros Mecanicos.

INEN: Ecuatoriano de Normalizacion.

La ASTM (Asociacion Americana de Ensayo de Materiales) ha desarrollado un gran
namero de normas para el ensayo de materiales, entre la que podemos destacar la norma

para la caracterizacion de materiales compuestos [38] [39].
1.2.15.1. Ensayo de flexion en tres puntos.

Es el ensayo que se emplea para conocer la calidad del material compuesto, y determina
el modulo de Young y la resistencia de las fibras tanto para materiales homogéneos
como poliméricos. Las probetas son cargadas hasta obtener el fallo (deformacién

maxima) de las fibras exteriores estas se pueden dar a compresion o traccion [11].

!

Figura 7. Esquematizacion del ensayo de flexion en tres puntos.

Fuente: [40]

1.2.16. Ensayos no destructivos para materiales compuestos.

En los ensayos no destructivos para materiales compuestos, es recomendable la
implementacion de procedimientos de anélisis capaces de evaluar todas las indicaciones
importantes detectadas, pues debido a que son materiales multilaminares y anisotropos

sus imperfecciones tienen un comportamiento mucho mas complejo.
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El curado de materiales compuestos de altas prestaciones se realiza normalmente por el
apilado de fibras pre-impregnadas en secuencia, es durante este proceso de produccion
que algunos de los defectos pueden introducirse, pero también a causa de la exposicion

al ambiente, la erosion, fatiga o impacto.

En la siguiente tabla se detalla los defectos mas comunes y sus causas:

Tabla 8. Defectos en fabricacion.

DEFECTO CAUSA
Arrugamiento ataque por disolventes o gelcoat mal curado
Picadura resina demasiado viscosa

Mala adherencia de la |Unificacion inadecuada del laminado, largo tiempo de curado

resina o0 contaminaciondel gelcoat
Manchas falta de homogeneidad en la resina
Estrias flotacion del pigmento
. . mol nt
Afloramiento de fibras d-es oldado antesde
tiempo
Ojos de pez gel-coat desplazado de sussitio
Vejigas presencia de aire o disolvente
Cuarteado resina mal procesada o curado insuficiente

Agrietamiento tipo

estrella gel-coat demasiado viscoso

Lixiviacion laminado a la intemperie

Fuente: [41]

A continuacién se presentan aquellos defectos que son producidos en condiciones de
servicio [41].

Tabla 9. Defectos producidos bajo condiciones de servicio.

CONDICIONES DE

SERVICIO DEFECTOS

Roturas en la matriz, agrietamiento, rotura de

Fatiga e impacto fibrasy delaminacion.

Rayos Separacion en la interfase fibra-matriz y delaminacion

Plastificacion en la matriz, debonding y
corrosion quimica en las fibras (vidrio y kevlar)
Erosion Disminucion del espesor

Efectos ambientales

Fuente: [41]
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1.2.16.1. Técnica de inspeccion visual.

La inspeccion visual es uno de los principales méetodos de deteccion de defectos
externos, se piensa que es una inspeccion inicial que no tiene mucha precision ni
confianza, no obstante es la base para poder determinar el alcance del dafio, su
ubicacion, profundidad y tamafio del defecto. Para esta técnica se utilizan instrumentos
de ampliacién visual como lupas, microscopios, boroscopios, linternas y espejos. En
materiales compuestos se puede mejorar los resultados con la implementacion de tintas
penetrantes llegando a ser un método altamente sensible en la deteccion de grietas sobre

superficies opacas [42].

A — Intensidad de luz
B8 — Angulo
C —Distancia desde la superficie

Haz de luz incidente

Superficie agrietada
Figura 8. Esquema de inspeccidn visual.

Fuente: [28]

1.2.16.2. Técnica del golpeo.

Consiste en aplicar pequefios golpes sobre las superficies afectadas y las zonas sin
defectos alrededor del dafio para detectar cambios en la resonancia y posibles anomalias
en el laminado interno, es una técnica sumamente subjetiva y se limita a la experiencia
del operario. Por su grado de simplicidad se la considera como una aproximacion inicial
en las inspecciones de servicio, sin embargo al carecer de cualificacion estandar y
condicionar sus resultados a la interpretacion subjetiva no es recomendable su aplicacion

ni su uso [41].
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Figura 9. Test de golpe con moneda.

Fuente: [43]

1.2.16.3. Inspeccion por ultrasonido.

Es una técnica Util para detectar dafios internos y deslaminaciones, a través de la emision
de ondas de sonido de alta frecuencia por algunos medios como el agua, aceites o gel,
los impulsos iniciales son generados por transductores piezoeléctricos de frecuencia fija
y las indicaciones son registradas por un receptor y analizadas en las variaciones del
patron del eco en un osciloscopio. Existen dos métodos aplicables para la inspeccion
ultrasénica, la inspeccion de pulso-eco con una unidad de bdsqueda tipo transmisor-
receptor, y la técnica de transmision directa que emplea columnas de agua a cada lado

del componente para transmitir y receptar las ondas ultrasonicas [44].
1.2.16.4. Emision acustica.

El principio en que se basa el ensayo de emision acustica, es que durante la creacion y
propagacion de un fallo se libera cierta energia elastica en forma de ondas transitorias y
para determinar su presencia y ubicacion se distribuyen varios sensores inductivos sobre
la muestra. Esta técnica es capaz de dar resultados muy fiables sobre el nivel de dafio por
impacto y tiene una alta sensibilidad a la deslaminacién y al agrietamiento, pero en
superficies que presentan maultiples defectos se dificulta la interpretacién de datos y la
caracterizacion del dafio. Para su uso se requiere de la aplicacion de cargas externas al

componente que lo lleven simular el estado de dafio [45].
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1.2.16.5. Inspeccion por Radiografia-X.

Las inspecciones de caracter radiografico ayudan en la deteccion de grietas superficiales
e internas que no se pueden apreciar claramente sobre las superficies, este procedimiento
solo puede ser realizado por tecnicos aprobados ya que se expone a los componentes a
rayos-X con un revelado en camaras aisladas. Una vez se obtienen los resultados a la
pelicula se contrasta con la zona no defectuosa y se emiten los criterios de analisis,
algunas areas oscuras que se observan en las radiografias del composite, son el resultado
de la extension de grietas y humedad incrustada, actualmente como un desarrollo de las
inspecciones radiograficas se ha incorporado sistemas de unidades portatiles, y

resultados de salida a modo de fallas contrastadas a color [44].
1.2.16.6. Termografia.

La termografia se basa en la deteccidén de dafios o defectos por radiacion infrarroja, es
una técnica que analiza de manera no destructiva los cambios en el gradiente de
temperatura de los materiales lo que hace posible clasificarla, en pasiva cuando la
inspeccion se realiza solo con la variacién de temperatura del material y su entorno o
activa cuando una fuente de calor externo pre-calienta las superficies. Al tener
relativamente una baja conductividad térmica para el procedimiento de materiales
compuestos se emplea cadmaras especiales de infrarrojo y software de andlisis avanzados,
si un defecto como la deslaminacion o las grietas se presenta, el gradiente de
temperatura en la zona cambia mostrando no solo su geometria y tamafio, sino también
su profundidad. Este ensayo ademas se puede utilizar en la inspeccion de parches de
reparacion y es muy util con en el andlisis de criterios de mantenimiento para la toma de

decisiones rapidas [46].
1.2.17. Reparacion de materiales compuestos.

En las estructuras de materiales compuestos la mayoria de los dafios o defectos son
provocados por la acumulacion de dafios méas pequefios, ocasionados por las diferentes

cargas a las que el componente se somete durante toda su vida de servicio. También
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como resultado de cargas puntuales e impactos que sobrepasan los limites de disefio o
inclusive por condiciones ambientales [11].

El estdndar béasico de cualquier restauracion en aeronaves, es que el componente
reparado debe tener un comportamiento igual en aerodinamica, fuerza y rigidez a la
estructura original. Por consiguiente sus reparaciones se realizan bajo especificaciones
del manual de fabricante o codigos de regulacion aerondutica, siempre y cuando dichos
datos estén disponibles [44].

Para poder establecer un méetodo de reparacion adecuado es fundamental analizar ciertos
factores como el tipo de componente a reparar y sus requerimientos funcionales,
necesidades estructurales y superficiales de la reparacion, y el grado de complejidad del

desmontaje de la pieza [11].

Si se sigue un debido procedimiento las reparaciones sobre superficies aerodinamicas
delgadas son relativamente sencillas, y se caracterizan por la aplicacion de parches pre-
impregnados de resina sobre el &rea desbastada del dafio [13].
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Figura 10. Esquema del proceso de reparacién para materiales compuestos.

Fuente: [28]

1.2.17.1. Inspeccion de estructuras compuestas.

Cada area dafada se evalla de manera individual y la reparacion se disefia en base al
cumplimiento de todos los requisitos impuestos por el departamento de mantenimiento
del fabricante y descrito en los SRM (Manuales de reparacion estructural).
Generalmente no se puede describir todos los procesos, pero se toman en cuenta algunas
consideraciones fundamentales para la mayoria de reparaciones. En una inspeccion lo
que se busca es establecer el alcance del dafio y seleccionar un método adecuado para su
reparacion [47].

1.2.17.2. Diferencia entre reparaciones de estructuras metalicas y compuestas.

En superficies metalicas se requiere de tratamientos especiales que aseguren una buena

adherencia y aumente asi la energia superficial, por ejemplo para aleaciones de aluminio
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se aplica el proceso de anodizacion con &cidos cromicos o fosforicos, lo que producen
una capa de oxido de alta resistencia y con porosidades adecuadas para la adherencia. Al
poseer los metales las mismas propiedades en todas las posiciones, sus parches de
reparacion deben asegurar un mismo grosor o un calibre mayor a la piel original, pero no
mas ya que la carga en el &rea de reparacion aumentaria, segin los manuales de
reparacion el escalonado alrededor del area a reparar deben ser de unas 50 veces el
espesor de la piel. En materiales compuestos en cambio las capas del parche se orientan
en las mismas direcciones que se refleje en los requisitos de resistencia del material, y
para obtener uniones mas fuertes las superficies de materiales compuestos se someten a

procesos de secado que eliminan la humedad [48].
1.2.17.3. Disefio de reparaciones.

Un proceso de reparacion sobre superficies de materiales compuestos requieren de un
analisis completo de todos los aspectos importantes que influirdn a la pieza reparada
durante condiciones normales de trabajo, las cargas ciclicas, los sistemas de proteccién
contra el ambiente e incluso los criterios de disefio para la tolerancia al dafio deberan ser
revisados previo al disefio y a la seleccion de materiales para la reparacion. Es
fundamental llevar un registro de toda la aplicacion del proceso, principalmente en las
areas de preparacion superficial, control de curado y distribucion de temperaturas de las
fuentes de calor, adicionalmente se aconseja verificar la seguridad basandose en
manuales del fabricante o codigos para la reparacién de materiales compuestos, también
se recomienda tomar como punto de referencia en las inspecciones de dafios y
verificacion de superficies, al cddigo 43.13-1B de Métodos, Técnicas y Préacticas

Aceptables de Inspeccidn y Reparacion de Aeronaves [41] [44].
1.2.17.4. Propagacion de grietas.

En el disefio y construccion de aeronaves se emplea el concepto de componentes
estructurales a prueba de fallas, refiriéndose a aquellas estructuras que a pesar de
presentar dafios, estan en la capacidad de soportar cargas sin llegar a un limite de fallo
catastrofico. Por lo que es fundamental para los disefiadores poder predecir la velocidad

de propagacion de las grietas y como estas se comportan al estar sometidas a fatiga, para

31



este estudio las herramientas de andlisis mas Utiles son las hojas de datos de ESDU,
siendo algunos de los resultados mas importantes los presentados a continuacion; las
tensiones en zonas cercanas a la punta de una grieta al ser analizadas con los factores de
concentracion de tension elastica tienden al infinito, por la suposicion que el radio de la
punta es cercana a cero. No obstante con el andlisis de la mecénica de fractura elastica
lineal, se observa que el campo de tension en la punta tiene el mismo comportamiento

que todos los cuerpos elasticos agrietados [49].
1.2.17.5. Reparacion sin parches.

En este procedimiento se pueden distinguir 3 métodos de restauracion: por rellenado,
aportacion de resina y fusion de resinas del tipo termoplasticas. El rellenado es aplicable
para estructuras dentadas donde exista la perdida de material sin delaminacion ni
prolongacion de grietas sobre la matriz, la resina epoxica o poliéster que se emplea es
cargada con fibras de vidrio en configuracion de microesferas o fibras cortas y es
aplicable para estructuras de madera o metal, siempre y cuando las resinas presenten
excelentes propiedades de adherencia al material a reparar. A consecuencia de un deéficit
en el proceso fabricacion ciertas zonas sufren delaminacion por fallo mecanico y si las
superficies presentan problemas de adherencia la inyeccion de resina es el procedimiento
mas efectivo de reparacidn, el principal problema que presenta es asegurar una fluencia
apropiada de resina al interior de toda la delaminacion; por ello es apropiado elevar la

temperatura del componente a fin de mejorar el acceso de resina [11].
1.2.17.6. Reparacion con parches.

La reparacion con parches externos es una técnica de recuperacién de superficies de
laminados con un alto porcentaje de restauracion de sus propiedades mecanicas, para la
elaboracion de los parches se recomienda utilizar materiales semejantes al del laminado,
no obstante si se desea un tejido o un apilamiento cuasi-isotropico el espesor tiende a
incrementarse. Existen 3 opciones para el laminado de parches externos que se pueden
aplicar en el proceso de reparacion, laminacion directa, pre-conformado del laminado y
utilizacion de laminas pre-curadas. Es fundamental también el control de la humedad

sobre la superficie a reparar, si esta supera el 0,5 % es recomendable reducirla
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calentando el area o seleccionando adhesivos resistentes a la humedad, parte de las
limitaciones de la técnica de parches externos se da por un cambio en la trasferencia de
cargas de la zona reparada, esto ocurre por la aparicion de esfuerzo de flexion en las
uniones adhesivas que bajo compresion, tienden a reducir la estabilidad
significativamente frente al pandeo, asi mismo algunas exigencias de acabado superficial

dificultan la implementacion de este método [41].

Con el desarrollo de las reparaciones con parches escalonados se evita los problemas de
excentricidad en la trasferencia de carga a la estructura y se reduce significativamente la
tension de pelado sobre el adhesivo. Su sistema de apilado habitualmente tiene la misma
configuracién de fibras que el laminado a reparar, por lo cual el comportamiento
mecénico del componente restaurado varia muy ligeramente. Las Unicas dificultades que
se pueden presentar durante el proceso se relacionan directamente con la duracion del
mismo, no solo por el tiempo que toma preparar la superficie dafiada, sino también por
el tiempo que les toma a los operarios apilar los parches y eliminar la toda la humedad
del laminado [11] [50].

! ] « Lamina extra

Parche con L ]

I — P
reparacion
——

L ] - Lamina extra

[ |
Adnesive — Laminas de
reparacion

N —

Parche escalonado

Figura 11. Reparacion mediante adhesivo con parche a nivel y escalonados.

Fuente: [50]

1.2.17.7. Reparacion para dafios de una superficie y nucleo.

Este tipo de reparaciones se aplican en materiales compuestos de fibra de vidrio con un
nucleo afectado que requiere de una configuracion en angulo vertical, el problema que
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se podria ocasionar con una mala reparacion en este tipo de dafio, es que si el
componente se dobla durante el vuelo el parche se puede desprender y ocasionar un
aleteo aerodindmico. La principal diferencia entre las reparaciones de laminas de
materiales compuestos y la de materiales compuesto con nucleo, es que el laminado
original ayuda a retener al parche de y al nicleo durante la flexion de las superficies, y

Ileva una capa extra superpuesta que aumenta la resistencia de la reparacién [51].

Socavado 1/8”

—-|<J

Recortar el micleo

" Parche

Relleno
Figura 12. Reparacidn en socavado con parche superpuesto.

Fuente: [43]

1.2.17.8. Reparacion para estructuras laminares.

Las estructuras laminadas que no tienen nucleo requieren de diferentes reparaciones que

dependen del grado de dafio, ubicacion y espesor de laminado.

Reparacion con remplazo de capas: Para este tipo de reparaciones se requiere del
remplazo de capas de laminado dafiadas por nuevas, la capas son curadas bajo calor y
presion para obtener las misma resistencia del compuesto original, los nuevos parches
pre-cortados e impregnados se ubican en el area desbastada con la misma orientacion de
apilado que el original, los parches de superposicion suelen ser 1 pulgada mas grande
que la altima capa de reparacion y se utilizan como un puente entre la capa original y la

reparacion [43].
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%" Escalonado tipico

Figura 13. Reparacion en corte escalonado con remplazo de material dafiado.

Fuente: [43]

Reparacion por orientacion de capas: Sigue el procedimiento de reparacion en
escalonado pero con capas en diferente orientacion, algunos manuales de reparacion del
fabricante usan esta técnica para evitar que las capas del parche se deslaminen en caso
de un alto impacto, pero en muchas ocasiones si el parche no se ajusta al area del
escalonado crea un espacio de aire en los bordes, en este caso se consideraria a la

reparacion no aeronavegable [47].

e .
I
|

Figura 14. Variacion en la reparacion de corte escalonado con capas alternadas.

Fuente: [43]

Reparacion por dafio de fibra a través de la pieza: Para dafios que involucran la
afectacion de todas las capas del laminado, se procede dependiendo del ndmero de
capas, espesor, ubicacion y tamafio del dafio. Si el laminado presenta un gran espesor el
area de reparacion aumenta, para evitar esto se puede desbastar a ambos lados de la
superficie solo si se tiene acceso al lado opuesto, ocasionando asi que el area de

reparacion disminuya [51].
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Figura 15. Corte escalonado en ambas direcciones para laminados gruesos.

Fuente: [43]

1.2.17.9. Reparacion con parches escalonados.

Al existir una amplia variacion de factores en la composicion y aplicacion de estructuras
laminadas es importante seleccionar las condiciones mas idoneas para el proceso de
restauracion, estas condiciones se pueden obtener de manuales de mantenimiento del
fabricante o de codigos de regulacion aerondutica. En el caso de no existir
especificaciones, se debe establecer un analisis de ingenieria mas complejo que permita
la cuantificacion de las cargas finales de disefio, fatiga y condiciones de exposicion
ambiental segin las Regulaciones Federales de Aviacion (FAR’s 23.305, 23.307 y
23.573) [52] [51].

Preparacion general del proceso: Al realizar cualquier reparacion es importante seguir
todas las recomendaciones y pautas del manual del fabricante, su incumplimiento parcial
o total resulta en restauraciones no aprobadas ni aptas para el vuelo, cada tipo de dafio
tiene un procedimiento determinado y toda esta informacion se obtiene de los manuales

de reparacion y documentos tecnicos debidamente aprobados [43].

Determinacion del dafio: Previamente a la rectificacion del defecto, el area afectada
debe limpiarse e inspeccionarse visualmente, con esto se logra conocer el tipo de dafio,
su extension y grado de afectacion. Una vez delimitado su alcance se verifica mas a

fondo con otros END vy se lo clasifica [51].
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Tabla 10. Clasificacion de dafios segln la Autoridad Federal de Aviacién Alemana (Luftfahrt-Bundesamt).

Clasificacion de dafios
Tipo Descripcion

Destruccion a gran escala que requiere una reconstruccion parcial del
Dafioclase 1  |componente. Cada destruccion de mas de 300 mm de didmetro y cada dafio de
un larguero es una destruccién a gran escala.

Dafios a estructuras primarias y secundarias, agujeros y fracturas que se
Dafio clase 2  |extienden a través de un componente sandwich y una escala de menos de 300
mm de didmetro.

Dafios a las estructuras primarias y secundarias, pequefios agujeros o fracturas
Dafioclase 3  |en las capas de recubrimiento externas, si no van acompafiadas de dafios a las
capas de soporte 0 capas de recubrimiento internas.

Erosion, raspaduras o mellas que no estdn acompafiadas de fracturas o

Dafio clase 4
roturas.

Fuente: [53]

Configuracion del area a reparar: Segun los manuales de reparacién los operarios
deben estar en la capacidad de identificar el tipo de material, el proceso de fabricacion y
ciclo de curado, el nimero de capas y orientacion de las fibras en apilado, ademas del
sistema adhesivo y matricial. En general para evitar complicaciones durante las
reparaciones es recomendable eliminar los dafios siguiendo patrones ovalados o

circulares, evitando asi la concentracidn de estrés que provoca las esquinas afiladas.

Se aconseja que el area del defecto debe ser esbozada en papeles antes de proceder con
la reparacion, al obtener estos perfiles podemos saber cuél serd la ubicacion de los

parches y el espacio que abarca [43]

Preparacion de materiales: Todos los materiales requeridos van a estar debidamente
identificados dentro de las especificaciones del manual. Compuestos de relleno como
resinas, adhesivos y fibras de refuerzo, tendran la misma naturaleza y configuracion que

el laminado del composite [51] [45].

Fibra seca y resina: Las reparaciones de laminado humedo se realizan con parches de
fibra seca que el técnico empapa manualmente con resina. EI contenido de resina en la
tela impregnada debe ser de un 40-50% en peso, pero algunas de estas proporciones se
calculan mas exactamente en base a especificaciones técnicas de la resina y el material

de refuerzo [51].
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Remocién del dafio: Un lijado manual para remover dafios es facil de controlar pero
nada eficiente con el tiempo, en cambio los lijados mecénicos son mucho mas rapidos
pero necesita de un cuidado extra para no afectar las zonas no dafiadas. Mediante el
desbaste mecanico se busca remover solo capas con defecto y asi establecer el nUmero

de parches y la geometria del area a reparar [45].

Desbaste escalonado: Se realiza eliminando el dafio de una manera sucesiva y
escalonada, por cada lamina de fibra y matriz que se retira, se reduce el area de la capa
siguiente sin dafiar a las subyacentes y dejando un espacio normado para la ubicacion de

los parches.

El escalonado se logra reduciendo ¥2 pulgada de desbaste a medida que se estrecha hacia
el centro del defecto (trabajando una capa a la vez desde el perfil mas externo hacia
abajo y hacia el centro del dafio). Mientras se trabaja en la reparacion se inspecciona
visualmente la superficie lijada buscando un ligero brillo que nos indique la presencia de
nuevas lamina hay que tener un cuidado especial en no eliminar la Gltima capa durante la

operacion, esto se consigue desbastando a una ligera presion y con baja velocidad [43].

El siguiente procedimiento define el area que sera escalonada y plantea la cantidad

necesaria de espacios para la ubicacion de los parches de reparacion.

a. Delinear toda el area del defecto que sera removida.

b. Expandir el radio de reparacion en % pulgada por cada capa de desbaste.

c. Al usar un parche de superposicion el radio se extendera 1 pulgada adicional.

d. Para un dafio con una extension de 3 pulgadas, se presenta el siguiente esquema de

medidas.
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Figura 16. Ejemplo del tamafio total de una reparacion con falla de 3 pulgadas.

Fuente: [43]

Limpieza después de remover el dafio: Las reparaciones después del lijado deben ser
limpiadas minuciosamente para eliminar todos los residuos de polvo o aceites, visto que
las fuerzas de adhesion estd directamente relacionada con el estado de las superficies
[47].

Preparacion de parches: Los parches de refuerzo para reparacién conservan la
orientacion original de las ldminas dafiadas, de hecho los materiales de refuerzo buscan
tolerar el mismo nivel de cargas de tension que las fibras originales, cada una de estas

capas de remplazo presentan 1pulgada méas grande que la anterior.

Un componente reparado con una orientacion de fibras inadecuadas no podréa flexionarse
correctamente ante cualquier tension, esto provoca que su resistencia se reduzca
drasticamente, causando la falla total de la pieza. Segun los manuales de reparacion
estructural la cantidad de parches cortados deben ser los necesarias para remplazar a los

dafadas y si se requiere colocar algunos adicionales [51].
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CAPAS REQUERIDA PARA LA REPARACION
5 CAPAS NECESARIAS SEGUN DIBUJO
1 CAPA DE RELLENO PARA EVITAR LA DEPRESION DEL NUCLEO
1 EXTRA PARA APLICAR DE REFUERZO Y EVITAR LA DEPRESION

1 CAPA EXTRA NO-ESTRUCTURAL PARA MEJORA DEL ACABADO
Figura 17. Dimension de los parches de reemplazo para el corte escalonado.

Fuente: [51]

Compactacion por vacio: Esta accion se realiza basicamente compactando con la
bomba de vacio los parches de fibra, eliminando asi burbujas atrapadas y exceso de
resina, también modelando el contorno restaurado y manteniendo a la reparacion en

forma segura durante el curado [51] [45].

Curado: En la mayoria de los casos las condiciones de curado dependen del proceso de
fabricacion del componente, en general el método se aplicara bajo los principios exactos

de presion y calor recomendados por el fabricante [51] [47].

Acabado superficial: Con el acabado se busca remover todo tipo de excedentes y
conservar las caracteristicas aerodinamicas de la superficie restaurada, adicionalmente si
se requiere un borde de pluma se debe aplicar una lija de grano 240 sobre las orillas de
la capa superior y alrededor del area de reparacion [43].

Instalaciones y equipos de seguridad: Es necesario realizar un acondicionamiento
apropiado de las areas de trabajo, garantizando no solo seguridad y flexibilidad en el
proceso, sino también un adecuado control de la humedad, temperatura y agentes

contaminantes. Asi mismo los equipos de proteccion personal son requeridos ya que
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crean una barrera entre los materiales nocivos y la salud de los operarios, cualquier

persona que trabaje en estos entornos tiene la responsabilidad de utilizarlos [51].

1.3. OBJETIVOS.

1.3.1.

1.3.2.

Objetivo General.

Analizar la resistencia mecéanica de la punta de ala WING TIP-FAIRING ASSY

luego de ser reparada con materiales alternativos.
Objetivos Especificos.

Evaluar el dafio de la punta alar WING TIP-FAIRING ASSY mediante
inspeccion visual para definir la zona a reparar.

Reparar el dafio de la punta de alar WING TIP-FAIRING ASSY utilizando
materiales alternativos y siguiendo recomendaciones del fabricante.

Evaluar la resistencia mecéanica de la parte reparada mediante pruebas fisicas,
verificando que se encuentre dentro de los pardmetros de funcionamiento
recomendados.

Desarrollar un procedimiento para la reparacion de superficies de vuelo de

aeronaves utilizando materiales alternativos.
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CAPITULO II. METODOLOGIA

En el presente capitulo realizamos una descripcion muy detallada de todos los
materiales, herramientas y equipos que se emplearon en el desarrollo del trabajo
experimental, ademas incluimos la metodologia aplicada, las propiedades de resinas y
fibras seleccionadas, y los procesos de ensayos no destructivos y reparacion para

materiales compuestos.
2.1. MATERIALES Y EQUIPOS.

Son todos los medios fisicos utilizados en la elaboracion del trabajo experimental y el

analisis de datos.

Tabla 11. Descripcion de materiales y equipos utilizados.

MATERIALES Y EQUIPOS

Pieza fundamental de toda la organizacién
COMPUTADOR. i
del trabajo.

Instrumentos de medicion utilizados para
CALIBRADOR, CINTAY

establecer la geometria del dafio sobre los
REGLA PARA MEDIR.

componentes.

Instrumentos para trazar y obtener los
INSTRUMENTOS PARA

3 perfiles de corte para los parches de
MARCACION Y CORTE.

reparacion y las zonas de desbaste.
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BALANZA DIGITAL.

Equipo para el céalculo de masa de los

materiales de reparacion.

PAPEL FOAMY

Material utilizado en la ubicacion de los
bosquejos de desbaste y para la obtencion

de las medidas de los parches.

MOTOR TOOL.

Equipo usado para el desbaste del area de

restauracion.

MOLDE MACHO.

Herramienta para apoyar la reparacién

durante el moldeo por vacio.

BREATHER.

Tela de sangrado que permite la salida de

excedente de resina de los parches.
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Es una pelicula perforada que impide la
adherencia de la tela de sangrado a la
RELEASE FILM. . .
reparacion, y ayuda a controlar la salida de

resina y el paso de aire.

Es una lamina extra que se ubica sobre la
superficie restaurada para facilitar el
PEEL PLY. L ) .
desprendimiento, dandole una rugosidad

adecuada a la reparacion.

Es la bolsa de empaque para el proceso de
vacio, esté4 fabricada de nylon en el orden
VACUUM BAGGING FILM.
de 50 p, y en ella van todos los materiales

para el laminado de la reparacion.

YELLOW SEALANT TAPE. Cinta de sellado para aplicaciones al vacio.

Bomba generadora de vacio parcial,
BOMBA DE VACIO. empleada para extraer moléculas de aire
del sistema de bolsa de vacio.

Fuente: Autor

2.1.1. Resina epoxica.

La resina epdxica que se empled en la restauracion de los componentes WING TIP-
FAIRING ASSY es la resina recomendada por la empresa AEROPOXY del tipo
PR2032, que presenta caracteristicas como: un color &mbar claro y viscosidad media,
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ideal para aplicaciones estructurales. El curado se lo realiza con el endurecedor PH3660
y una vez combinado, la resina tiene un tiempo de trabajo de 1 hora antes del gelado.

Esta resina cuenta con una excelente capacidad de humectacién y curado a temperatura
ambiente, ademéas cumple con todas las garantias de la Administracion de Seguridad y
Salud Ocupacional (OSHA), lo que la hace una resina ideal para aplicaciones estructural

en aeronaves. Sus proporciones adecuadas son 100:27 por peso 0 3 a 1 en volumen.

Epoxy Resin

Figura 18. Resina de alto desempefio AEROPOXY PR2032.

Fuente: Autor

2.1.2. Fibrade vidrio.

La fibra de vidrio proporcionada en los talleres de la CIDFAE se caracteriza por ser una
tela tejida en tono blanco semitransparente, con orientaciones de fibras en horizontal y
vertical de 0-90°, el tejido se forma de pequefas hebras flexibles y suaves al tacto, en su
manejo deben usarse equipos de proteccién ya que al desprenderse, las pequefias fibras

producen picazén e irritaciones.
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Figura 19. Fibra de vidrio marca HEXCEL.

Fuente: Autor
2.1.3. Fibra de carbono.

La fibra de carbono facilitada por los talleres de la CIDFAE presenta un tono oscuro a
una orientacion horizontal y vertical de 0-90°, tiene un tramado de hebras en

configuracién tipo tela muy suaves al tacto e inoloro.

Figura 20. Fibra de carbono.

Fuente: Autor

2.1.4. Fibra Aramida.

La fibra de aramida que se presenta en el taller de materiales compuestos de la CIDFAE
cuenta con caracteristicas como, un tejido de finas hebras de color amarillo, orientacion

bidireccional (0-90) °, hebras inoloras y suaves al tacto.

Figura 21. Fibra aramida.

Fuente: Autor
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2.2. METODOS.

Para evaluar adecuadamente el presente trabajo experimental se necesita de ciertos

métodos que ayuden al desarrollo de cada una de las etapas del proceso.
Estudios preliminares.

El analisis bibliografico sobre temas de investigacion referentes a disefio, construccion y
reparacion de componentes alares winglets o wingtip, permiten identificar todos los
métodos a seguir al definir que esfuerzos soporta la pieza, propiedades y caracteristicas
de los materiales compuestos empleados en la fabricacion y bajo que estandares o
cddigos se pueden establecer procedimientos de reparacion que no afecten al normal
funcionadito de las aeronaves y estén aprobados por agencias reguladoras de aviacion.

Andlisis de resultados.

Los componentes wingtip se evaluaran en base a los resultados obtenidos de los ensayos

a flexion, en estado original y una vez reparados.
2.2.1. Nivel o Tipo de investigacion.
Bibliogréfico.

El método bibliografico aplicado nos permitid recopilar toda la informacion necesaria
para determinar los aspectos aerodinamicos de las probetas, los criterios de analisis para
ensayos no destructivos en materiales compuestos y los pardmetros de reparacion que

cumplan con las normativas de la Administracion Federal de Aviacion.
Descriptivo.

Mediante el método descriptivo el trabajo experimental analiza la importancia de un
buen desarrollo del proceso de reparacion, ya que los resultados pueden variar en
funcién del no cumplimento de los parametros estipulados en los manuales de

mantenimiento.

Experimental.
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El trabajo es del tipo experimental, porque es necesario seleccionar una técnica de
reparacion adecuada, que conserve las propiedades mecéanicas de los componentes y

cumpla con las normativas de agencias reguladoras de aviacion.
De campo.

El método de campo fue fundamental para obtener informacion de los técnicos sobre el
procedimiento de fabricacion de los componentes, materiales empleados, modos de
fallo, reparacion de dafios, ademéas de recolectar la mayor cantidad de datos de la

configuracién de las probetas en el ensayo a flexion.
2.2.2. Plan de recoleccion de informacion.

Para el proceso de recoleccién de informacion se procede con consultas a fuentes
bibliograficas respecto al tema de investigacion, principalmente tesis, articulos técnicos,
libros y sitios web, también se efectud encuestas de caracter directo a los técnicos del
laboratorio de materiales del CIDFAE.

La finalidad de aplicar el plan de recoleccion de informacion es obtener un conocimiento
mas amplio sobre conceptos, técnicas y parametros, que serdn empleados en los
procedimientos de reparacion y posterior andlisis de la resistencia de los componentes
wingtip. De igual manera se practicaran ensayos de inspeccion visual a todas las
superficies afectadas y ser registrara los resultados a modo de fichas de técnicas de

evaluacion.
2.2.3. Recoleccion de la informacion preliminar.

En esta parte se detalla la técnica de evaluacion de dafios por inspeccion visual y el
ensayo de flexion de tres puntos, ademas de los parametros fundamentales para el

proceso de reparacion.
2.2.3.1. Inspeccidn visual.

La técnica de inspeccion visual nos proporciond un procedimiento adecuado para

evaluar las discontinuidades localizadas en las superficies de los componentes, algunas
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como las grietas detectadas son considerablemente importantes pues se relacionan
directamente con las fallas de caracter estructural en aeronaves. Para mejorar su
efectividad fue necesario el uso de instrumentos de ampliacion visual y fuentes de luz

artificial.
Proceso de inspeccion visual.

a. Previamente se realiza una inspeccion del area a evaluar, eliminando todo tipo de

objetos extrafios, impurezas sobre superficies y verificando la seguridad de los

componentes.
Tabla 12. Componentes alares que seran sometidos a inspeccion visual.
COMPONENTES WING TIP
WING TIP — FAIRING ASSY 1 WING TIP — FAIRING ASSY 2 WING TIP — FAIRING ASSY 3

Fuente: Autor

b. Se debe proveer una intensidad de luz apropiada sobre las areas a inspeccionar,

enfocandose alin mas en aquellas zonas donde el acceso es complejo.
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Figura 22. lluminacion con Idampara de las zonas a inspeccionar.

Fuente: Auto

c. Para una evaluacién de este tipo se necesita del mayor confort del espacio de trabajo,
la temperatura del ambiente, el viento, la lluvia e incluso el ruido, pueden ocasionar
que los operarios pierda su concentracion, creando un aumento de la probabilidad de

cometer errores en la deteccion.

Figura 23. Laboratorios de materiales compuestos de la CIDFAE.

Fuente: Autor

d. La ergonomia del proceso también influye en el aspecto de la interpretacion de
discontinuidades, pues una deficiente posicion de inspeccion afecta no solo la
actitud y las decisiones de los operarios, sino también su motivacion.

e. Aparte de la limpieza superficial previa se procede con una mas minuciosa de las
zonas a inspeccionar, eliminando todo rastro de contaminantes que dificulten la

deteccién de indicaciones existentes.
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Figura 24. Remocién de impurezas superficiales de los componentes wingtip.

Fuente: Autor

f. Cuidadosamente se inspecciona toda el area con la ayuda de instrumentos Opticos y
linternas. Para la deteccion de grietas se ubica al haz de luz de la linterna sobre la
superficie a un angulo de 5° a 45° y en direccion al rostro del operario pero sin llegar
a cegarlo y si dirigimos a la linterna bajo un angulo recto a la grieta determinaremos
su longitud. En el caso de no obtener buenos resultados se puede optar por la
aplicacion de otras técnicas de END como, tintas penetrantes, particulas magnéticas o

incluso corrientes parasitas.
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Tabla 13. Caracteristicas del dafio superficial de los componentes Wing Tip.

COMPONENTES WING TIP

LONGITUD DE

DESCRIPCION UBICACION GRIETA DETALLE DEL DANO
500 mm del borde
WING TIP — de salida y a 60 105 mm
FAIRING ASSY 1
mm del extrados.
510 mm del borde
WING TIP - de salida y a 45 100 mm
FAIRING ASSY 2 .
mm del intrados.
490 mm del borde
WING TIP — de salida y a 60 120 mm

FAIRING ASSY 3

mm del extrados

Fuente: Autor

g. Una vez se ha evaluado todas las discontinuidades, se efectda un informe escrito que
documenta las caracteristicas de cada una de ellas incluyendo fotografias, valores de
medicion como el tamafio y la forma, su ubicacion en la superficie, ademas se incluye
un registro visible de la discontinuidad, esto ayuda a que el documento sea mas
completo y se puedan evaluar los dafios a través de criterios de aceptacion y rechazo.
[44]
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Tabla 14. Resultados del ensayo por Inspeccién visual.

REPORTE DE INSPECCION VISUAL

DATOS INFORMATIVOS

Revisado por:

Ing. Mg. Cesar Arroba

Realizado: Jonathan Montero
Fecha de Fecha de
Lugar de Inspeccion: Laboratorios de la CIDFAE . L 01/07/2021 -, 05/07/2021
inspeccién: aprobacion:
Descripcion WING TIP - FAIRING ASSY 1 Reporte N°: 1
DATOS DEL ENSAYO
Inspeccion: Visual Esquema de inspeccion

Ubicacion de la

500 mm del borde de salida 'y a 60
mm del extrados

indicacion:
Capacidad: (6-6,5) kN
il B ==t
danl |
Espesor : 2,7mm

Medidas de la probeta:
Largo, Ancho

(1080x123) mm

EQUIPOS
Linterna
Equipos de iluminacion
Luz natural
Equipos 6pticos Lupa

I
i
Elementos de medicion Calibrador = T
-r

CARACTERISTICAS DE LOS DEFECTOS

Estado de la probeta

Rotura de matriz

Esquema del dafio

Agrietamientos

Plastificacion de la matriz

Delaminaciones

Separacion de la interfase fibra-
matriz

Rotura de fibra

Debonding

RS

Corrosion quimica de fibras

el

RESULTADOS OBTENIDOS

La grieta tiene una longitud de 105 mm y presenta una ligera rotura de las fibras superficiales de carbono, segin la Agencia de Regulacion
Alemana para componentes fabricados con materiales compuestos (carbono, kevlar y fibra de vidrio) los dafios con una extension inferiores a 300

mm son reparables.
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REPORTE DE INSPECCION VISUAL

DATOS INFORMATIVOS

Realizado: Jonathan Montero Revisado por: Ing. Mg. Cesar Arroba
. Fecha de Fecha de
Lugar de Inspeccién: Laboratorios de la CIDFAE . -, 01/07/2021 L, 05/07/2021
inspeccion: aprobacion:
Descripcion WING TIP - FAIRING ASSY 2 Reporte N°: 2
DATOS DEL ENSAYO
Inspeccion:

Esquema de inspeccion

Ubicacion de la

510 mm del borde de saliday a

indicacion: 45 mm del intrados
Capacidad: (6-6,5) kN
R —
Reparacion: eparacion con parches
escalonados
Espesor: 2,5 mm
Medidas de la probeta:
Largo, Ancho (1080x123) mm
EQUIPOS
Linterna
Equipos de iluminacion
Luz natural
Equipos 6pticos Lupa
Elementos de medicion Calibrador m

CARACTERISTICAS DE LOS DEFECTOS

Estado de la probeta

Rotura de matriz

Esquema del dafio

Agrietamientos

Plastificacion de la matriz

Delaminaciones

Separacion de la interfase fibra-

matriz

Rotura de fibra

Debonding

Corrosion quimica de fibras

RESULTADOS OBTENIDOS

reparables.

La grieta tiene una longitud de 100 mm y presenta una ligera rotura de las fibras superficiales de carbono, segln la Agencia de Regulacién Alemana
para componentes fabricados con materiales compuestos (carbono, kevlar y fibra de vidrio) los dafios con una extensién inferiores a 300 mm son
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REPORTE DE INSPECCION VISUAL

DATOS INFORMATIVOS

Realizado: Jonathan Montero Revisado por: Ing. Mg. Cesar Arroba
Laboratorios de la Fecha de Fecha de
Lugar de Inspeccién: . ., 01/07/2021 ., 05/07/2021
CIDFAE inspeccion: aprobacion:
Descripcion WING TIP - FAIRING ASSY 3 Reporte N°: 3
DATOS DEL ENSAYO
Inspeccién: Visual Esquema de inspeccion
490 mm del borde de
Ubicacion de la saliday a 60 mm del
indicacion: extrados —
Capacidad: (6-6,5) kN ‘ m
Reparacion: Reparaci6n con ‘ ‘31 LR
p ’ parches escalonados 1 | ‘ ‘ﬁ’ )
Espesor: 2,7mm — ‘ = !

Medidas de la probeta:
Largo, Ancho

(1080x123) mm
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EQUIPOS

Equipos de iluminacion

Linterna

Luz natural

Equipos 6pticos

Lupa

Elementos de medicion

Calibrador

C G

CARACT

ERISTICAS DELOS DEFECTOS

Estado de la probeta

Rotura de matriz

Agrietamientos

Plastificacion de la
matriz

Delaminaciones

Separacion de la
interfase fibra-matriz

Rotura de fibra

Debonding

Corrosién quimica de
fibras

Esquema del dafo

RESULTADOS OBTENIDOS

Se presenta una longitud total de grietas de 120 mm con rotura de las fibras superficiales de carbono. Segun la Agencia de Regulacién
Alemana para componentes fabricados con materiales compuestos (carbono, kevlar y fibra de vidrio) los dafios con una extensién

inferiores a 300 mm son reparables.

Fuente: Autor.
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2.2.3.2. Reparacion de componentes fabricados con materiales alternativos.

Las piezas a reparar se denominan WING TIP — FAIRING ASSY vy estan fabricados de
materiales alternativos como la fibra de vidrio, fibra aramida y malla de cobre. El
método de reparacion recomendado para este tipo de componentes es el de traslape o
parches escalonados, por los que se debe retirar el material de las zonas afectadas a
modo de escalones para posteriormente ser remplazadas por un parche con la misma
configuracién de apilado, logrando asi conservar la resistencia del material original. El
proceso se lo realiza impregnando a las telas de resina epdxica y ubicando primero a la
malla de cobre, la fibra de carbono, el kevlar y superficialmente la fibra de vidrio, todo
esto curado al vacio, y verificando posteriormente la resistencia eléctrica de la malla de
cobre. Al ser un componente aerodinamico, para la reparacion se implementara el uso de

un molde macho que conserve las superficies y le de soporte al proceso.

Sus reparaciones se basan en el SRM 3730 del A29 Super Tucano, y en pardmetros de
reparacion de materiales compuestos que estan sujetos al cumplimento de normas y
codigos de aviacion como AC43.13-1B y el manual de ABARIS para la reparacion de
dafios en materiales compuestos. A la punta alar se la considera también como un
componente de caracter no estructural con 17 taladrados de %4 y un espesor del material

de 2.6 mm.

N
R

Figura 25. Componente Wing Tip.

Fuente: [54]
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Evaluacion de las zonas del dafo.

Previamente establecidas las areas que seran sometidas al proceso de restauracion, se
debe verificar que todos los equipos, materiales y condiciones de trabajo sean las méas

adecuadas para la aplicacion de las técnicas de reparacion.

Al tratar cualquier falla superficial por fractura o agrietamiento, hay que tener en cuenta
que si no se corrige a tiempo el dafio tiende a extenderse, volviéndose en muchos casos
imperceptible por debajo de la superficie. Un método poco convencional para evaluar las

areas afectadas por un agrietamiento es el Tap-test (Test del golpe).

Como recomendaciones previas a la aplicacion de los parches humedos se tiene que:
toda superficie lijada o desbastada mecanicamente tiene que ser aspirada, pues las
impurezas como el polvo impiden una adhesién segura. En cuanto a la orientacion de las
fibras, la funcién de los parches es remplazar las capas de fibra dafiadas respetando el
orden de apilamiento, permitiendo de esta manera conservar las propiedades mecéanicas

del componente.
Obtencion del molde.

El SRM 3730 propone un molde de laminado con fibra de carbono de 4 capas, no
obstante en el AC43.13-1B sefiala que este tipo de reparaciones no se aplica a radomos

de material compuesto con kevlar o grafito.
Delimitacion de la zona a reparar.

Segun el SRM 3730 la zona de reparacion se debe delimitar con cinta adhesiva de 2.54
cm de espesor para proteger del desbaste las zonas aledafias al dafio. Los componentes
Wing Tip tienen grietas que abarcan toda la zona superior donde se ubican las luces
exteriores de los aviones, con una longitud de 105, 100 y 120 mm, segun la Autoridad
Federal de Aviacion de Alemania “Luftfahrt-Bundesamt” los dafios con una extension
inferiores a 300 mm son reparables, al encontrase la longitud de dafio cumpliendo con el

criterio se procede con la reparacion.
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Materiales.

En la siguiente tabla se expone los materiales que seran empleados para la reparacion, y

la informacion técnica de cada uno de ellos.

Tabla 15. Materiales usados para la reparacion de componentes Wing TIP.

ORDEN MATERIAL DENOMINACION DESCRIPCION

o1 Fibra de vidrio 1781-50 Material con las mismas caracteristicas que el utilizado por
EMBRAER y fabricado por HEXCEL, segln el SRM 3730.

02 Fibra aramida 98-611 Tejido liso de alto médulo.
03 Fibra de carbono 01-00602 Tela tejida de (0-90) °.

Malla de cobre Material con las mismas caracteristicas que el utilizado por
04 3CU7-125A

EMBRAER y fabricado por DEXMET, segln el SRM 3730.

Resina epoxica Resina de altas prestaciones para trabajos de aeronautica,
05 PR2032 .
fabricado por AEROPOXY.
06 Manta absorbente 01-14810 Fabricada por AIRTECH.
Peel Ply Lamina que ayuda al desprendimiento, dandole también una
07 09-00100

rugosidad adecuada a la reparacion.

08 Sealint tape 01-14850 Cinta parta sellar bolsas de vacio.

09 Bolsa de vacio 01-14805 Fabricada por AIRTECH.

Fuente: Autor.

Recursos requeridos.

e Recurso humano: Tecnicos y supervisores especializados en materiales
compuestos.

e Recurso material: Taller de materiales compuestos con instalaciones
neumaticas, bomba de vacio de 0.1 mbar, acoples para vacio, mandémetro con
capacidad de 30-0 inHg, motor tool, multimetro, calibrador pie de rey, balanza

digital estilete, mascarilla y guantes.
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Configuracion de la reparacion.

La aplicabilidad de este proceso se define exclusivamente para la reparacion de
componentes WING TIP-FAIRING ASSY.

a. Diagnéstico del dafo.

Figura 26. Esquema de desmontaje del componente Wing Tip.

Fuente: [54]

1. La figura 21 muestra en esquema de desmontaje para el componente Wing Tip a
reparar

2. Una vez desmontado los componentes se procede a definir las areas donde se
aplicaran las reparaciones.

3. Por medio de un calibrador o escalimetro, evaluar que la longitud del dafio no

sobrepase el limite establecido de 300 mm para materiales alternativos.

Tabla 16. Longitud de las zonas a reparar.

DELIMITACION DE LAS ZONAS A REPARAR

COMPONENTE LONGITUD AREA DE REPARACION
105 mm
WING TIP - FAIRING ASSY 1
100 mm

WING TIP — FAIRING ASSY 2
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120 mm

WING TIP - FAIRING ASSY 3

Fuente: Autor.

Obtener un molde macho de un componente Wing Tip en buen estado y verificar
que las superficies se acoplen perfectamente a las zonas de reparacion.

Elaboracion del molde para reparacion.

Debido a la ubicacion del dafio se procede a cubrir de vinil toda la superficie interna
de una pieza servible, también encerar y pulir en periodos de seis aplicaciones la
cera desmoldante para obtener una superficie completamente lisa. Igualmente la

aplicacion de cera liquida aporta a un facil desmoldado.

Figura 27. Area a laminar.

Fuente: Autor.

Cortar la fibra de carbono con las siguientes medidas cuatro telas de 1200 mm x 430
mm y pesarlas en una balanza digital para calcular la cantidad exacta de catalizador
y resina a emplearse.

Mezclar la resina epdxica y el catalizador, con el peso total de las fibras de carbono
a una proporcion de 100:27 como lo indica la hoja técnica de la resina
AEROPOXY.

Resina = Masa total de la fibra xlzl;) Eg. (10)
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Catalizador = Masa total de la fibra x% Eg. (11)

Mezclar durante 1 minuto todos los componentes hasta homogeneizarlos, tomando
en cuenta que el tiempo de trabajo de la resina es de 60 minutos aplicarlas con
espatula sobre cada una de las telas que iran en el interior de componente de manera
uniforme.

El orden de orientacion de cada una de las telas de fibra de carbono se presenta a

continuacion.

Tabla 17. Orden de orientacion de las fibras de carbono.

ORIENTACION DE LAS TELAS DE FIBRA DE CARBONO
ORCI?AEIL\IADE MATERIAL ORIENTACION
1 Fibra de carbono 0°,90°
2 Fibra de carbono +45°/-45°
3 Fibra de carbono 0°,90°
4 Fibra de carbono +45°/-45°

Fuente: Autor

Segun el Manual de Abaris seccion 11, se debe ubicar sobre las capas de carbono la
tela nylon y la manta de absorcion cortadas con la siguiente medida: 1200 mm x 430
mm.

Colocar sobre la membrana absorbente 2 acoples de vacio y envolver al componente

como se muestra a continuacion.

Cinta de sellado

Bolsa devacio

Cinta de sellado

~—Cinta de sellado

Figura 28. Esquema de sellado al vacio.

Fuente: [54]
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10.
11.

2.

Realizar la conexion para el vacio ubicando un corte en cruz sobre cada acople e
insertando sobre la primera conexion el vacuometro, y en la segunda conexion
rapida la manguera del sistema de vacio.

La bomba de vacio debe estar encendida durante una hora a una presion negativa de
20-21 inHg.

El curado se lo realiza por 24 horas aproximadamente y a temperatura ambiente.

Ya finalizado el tiempo de curado se procede a desfundar y a desmoldar la pieza
cuidadosamente y para quitar los excesos de fibra de los bordes, se emplea
herramientas del tipo rotativa como los motortool.

Desbaste del &rea de reparacion.

Se debe desbastar el area del dafio para darle una forma circular u ovalada, la
longitud minima de escalonado por cada tejido se establece en funcién del espesor
de laminado: por largo del parche, en base al EA-06702 EXTRA si el dafio tiene
una longitud de menos de 100 mm se puede aplicar las relaciones de 1:10 - 1:40; si

la distancia es mayor a 100 mm se aplica la relacién 1:50.

Largo <100 mm = 10T, 40T
Largo >100 mm = 50T

RELACION: ESPESOR DE LAMINADO: LARGO DE PARCHE (1:10, 1:40,1:50)
Figura 29. Longitud minima de escalonado.

Fuente: Autor.

Una vez terminado el escalonado por desbaste, se procede a limpiar todos los
residuos del proceso con una aspiradora neumatica y aplicando acetona con un pafio

sin pelusas en las superposiciones.
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Tabla 18. Forma del area de desbaste.

DELIMITACION DEL AREA DE DESBASTE

CONFIGURACION DE A
COMPONENTE DESBASTE AREA DE DESBASTE

Ovalado
WING TIP - FAIRING

ASSY 1

Ovalado
WING TIP - FAIRING
ASSY 2

Circular
WING TIP - FAIRING

ASSY 3

Fuente: Autor.

Segun el SRM 3730 se debe verificar la resistencia eléctrica de la malla de cobre
sobre el area desbastada, colocando las puntas a una distancia minima de 25.4 mm y
en diferentes posiciones del desbaste, la resistencia en el area debes ser de no mas
de 20 mOhm.

Proteger el area desbastada con una pieza cortada de bolsa de vacio, para evitar que
la zona se contamine.

Aplicacion de los parches de materiales alternativos y malla de cobre.

cubrir de vinil toda la superficie del molde macho, también encerar y pulir en
periodos de seis aplicaciones la cera desmoldante para obtener una superficie
completamente lisa. Igualmente la aplicacién de cera liquida aporta a un facil
desmoldado.

Garantizar una buena ubicacion del molde sobre el area a reparar asegurando asi que
los parches de reparacion no afecten la aerodinamica del componente.

Las dimensiones de los parches deben seguir las medidas de las areas escalonadas y

se ubicaran en la orientacion de las fibras originales.
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Tabla 19. Orientacién del material de los parches de reparacion.

ORIENTACION DE LOS PARCHES DE REPARACION
ORDEN )
DE MATERIAL ORIENTACION
CAPA

1 Malla de cobre 45°

2 Fibra de carbono 45°

3 Fibra de carbono 0°

4 Fibra de carbono 0°

5 Fibra de kevlar 0°

6 Fibra de kevlar 0°

7 Fibra de vidrio 0°

8 Fibra de vidrio 0°

Fuente: Autor

Remover la pieza de bagging film de proteccién del area de desbaste para proceder
con el laminado.

Humedezca todas las superposiciones y los parches con resina, coléquelos sobre la
superficie de una hoja de plastico con la secuencia del apilado presentada en la tabla
19. A continuacién procederemos a detallar las ecuaciones para el céalculo de la

cantidad de resina y catalizador que seran utilizados.

Resina = Masa total de la fibra x% Eg. (10)

Catalizador = Masa total de la fibra x% Eg. (11)
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Fibra de vidrio
Fibre de vidrio
Fibra de keviar
Fibra de keviar

) Fibra de catbono
. Fibra de carbono
Fibra de carbono

Malla de cobre

Figura 30. Apilado de las capas del material alternativo y la malla de cobre.

—

Fuente: Autor

Las zonas de reparacion deben curarse por la técnica de bolsa de vacio y con el
soporte de un molde macho para conservar la forma aerodinamica del componente,
primero colocamos sobre la superficie la tela de nylon, luego la pelicula perforada y

el breather.

Figura 31. Proceso de bolsa de vacio para la reparacién con parches escalonados.

Fuente: Autor

Colocar sobre la membrana absorbente o breather 2 acoples de vacio y envolver al
componente como se muestra en la figura 28.

Realizar la conexion para el vacio ubicando un corte en cruz sobre cada acople e
insertando sobre la primera conexion el vacuometro, y en la segunda conexion
rapida la manguera del sistema de vacio.

La bomba de vacio debe estar encendida durante una hora a una presion negativa de
20-21 inHg.

65



El curado se lo realiza por 24 horas aproximadamente y a temperatura ambiente.

10. Finalizado el curado a temperatura ambiente retiramos la bolsa de vacio, el molde
macho y la tela nylon, procedemos inspeccionar la reparacion y una vez aprobada
aplicamos un post-proceso de acabado superficial con una lija de grano 400, con la
finalidad de mantener la forma aerodindmica de la superficie del componente.

Tabla 20. Acabados superficiales de los componentes.
APLICACION DE ACABADO SUPERFICIAL SOBRE EL AREA RESTAURADA
COMPONENTE | CONFIGURACION AREA RESTAURADA
DE PARCHE
Ovalado
WING TIP-
FAIRING ASSY 1
Ovalado
WING TIP-
FAIRING ASSY 2
Circular
WING TIP-
FAIRING ASSY 3

Fuente: Autor.

Test de la resistencia eléctrica de la malla de cobre.

Al medir la resistencia eléctrica de la malla de cobre el SRM 3730 especifica el uso
de lija de grano 240 para exponer el centro de la reparacion y una zona aledafia a la
misma una vez expuestas las mallas, limpiarlas con un pafio sin pelusas y acetona, y
proceder a medir la residencia eléctrica entre las dos.

Nota: Si la medida obtenida con el multimetro es mayor a 40 mOhm, la reparacion
se debe repetir.

Posteriormente al test de resistencia eléctrica, cubrir con una capa fina de fibra de

vidrio empapada en resina Yy catalizador, todas las zonas expuestas.
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Tabla 21. Fichas técnicas del proceso de reparacion para los componentes Wing Tip— Fairing Assy.

FICHA TECNICA DE REPARACION DEL COMPONENTE WING TIP — FAIRING ASSY

DATOS INFORMATIVOS

Realizado: Jonathan Montero Aprobado por: Ing. Mg. Cesar Arroba
Lugar: Lab‘g?ggj’_\sEde | Fechade reparacién: | 06/07/2021 agfgggggn 11/07/2021
Descripcion WING TIP - FAIRING ASSY 1 Componente N°: 1
PARAMETROS DE REPARACION
Matriz: Resina epoxica Fraccion volumétrica: 50% Esquema de apilado de capas:
Material de reparacion: Fibra d'e:iﬁfarbono Y |Fraccion volumétrica: 50% 7.8 Fibra de carbonal - i i
de vidrio ; .
Configuracion de las fibras: Tejido Estratificado: Al vacio ‘ - )T
Orientacion 0° Tratamiento de Ambiente T 1
: curado: 1-6 Fibra de vidrio -[ -‘
Presion de vacio: 0,1 mbar Temperatura: 20°C
Peso de las fibras: 239 Humedad relativa: 50,8%
Cantidad resina/catalizador: (19/4 ) gramos Tiempo de vacio: 3 horas
DISENO DEL SISTEMA TRASLAPE
Parémetros de 8
disefio b
Longitud de dafio (LD) mm: 105 7
Si LD<=100 mm 1:10-1:40 &
Si LD>100 mm 1:50 26 1 5
Tipo de Parche Ovalado r — 4
1 10 \ —
Espesor promedio del componente (mm): 2,6 r—ma
Numero de Capas: 8 | %///’%/////%%
Diametro mayor/menor del parche 8 (mm) 157/100 | W////’%mj
Diametro mayor/menor del parche 7 (mm) 150,5/93,5 2,6 | WM%
Diametro mayor/menor del parche 6 (mm) 144,0/87,0 | Wmm
Diametro mayor/menor del parche 5 (mm) 137,5/80,5 | W/////////%%// //X/%
Diametro mayor/menor del parche 4 (mm) 131/74,0 _—-_ﬂ_
Diametro mayor/menor del parche 3 (mm) 124,50/67,50 3,25
Diametro mayor/menor del parche 2 (mm) 118,0/61 105
Diametro mayor/menor del parche 1 (mm) 111,5/54,5
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FICHA TECNICA DE REPARACION DEL COMPONENTE WING TIP — FAIRING ASSY

DATOS INFORMATIVOS

Realizado: Jonathan Montero Aprobado por: Ing. Mg. Cesar Arroba
Lugar: Lab(gz:g)lrzlisEde la Fecha de reparacion: 06/07/2021 agsggzg%n' 11/07/2021
Descripcion WING TIP - FAIRING ASSY 2 Componente N°: 2
PARAMETROS DE REPARACION
Matriz: Resina epdxica Fraccion volumétrica: 50% Esquema de apilado de capas:
Material de reparacion: Fibra d'e:igfgbono Y |Fracci6n volumétrica: 50% 7.8 Fibra de carbonol : |
de vidrio s ,
Configuracion de las fibras: Tejido Estratificado: Al vacio ‘ . RA‘
Orientacién 0° Tratamiento de Ambiente (|
: curado: 1-6 Fibra de vidrio ‘-[ .‘
Presién de vacio: 0,1 mbar Temperatura: 20°C
Peso de las fibras: 209 Humedad relativa: 50,8%
Cantidad resina/catalizador: (16,6/3,3) gramos Tiempo de vacio: 3horas
DISENO DEL SISTEMA TRASLAPE
Parédmetros de 8
disefio
Longitud de dafio (LD) mm: 100 7
Si LD<=100 mm 1:10- 1:40 b
Si LD>100 mm 1:50 26 5
Tipo de Parche Ovalado 4
1 10 ) N fTJ’
Espesor promedio del componente (mm): 2,6 | WJ////%% S
Numero de Capas: 8 | W/////%m 2
Diametro mayor/menor del parche 8 (mm) 152/100 | W///%Wm
Diametro mayor/menor del parche 7 (mm) 145,5/93,5 2,6 | Wm%/m .|
Diametro mayor/menor del parche 6 (mm) 139/87,0 | %/////////’///%W%
Diametro mayor/menor del parche 5 (mm) 132,5/80,5 WWW%MW
Diametro mayor/menor del parche 4 (mm) 126/74,0 | |
Diametro mayor/menor del parche 3 (mm) 119,5/67,50 3,25 «
Diametro mayor/menor del parche 2 (mm) 113,0/61 100
Diametro mayor/menor del parche 1 (mm) 106,5/54,5

FICHA TECNICA DE REPARACION DEL COMPONENTE WING TIP — FAIRING ASSY

DATOS INFORMATIVOS
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Realizado Jonathan Montero Aprobado por: Ing. Mg. Cesar Arroba
Lugar: Labocr:zi\tglr:lgsEde la Fecha de reparacion: 06/07/2021 agfcfg:c?gn: 11/01/202
Descripcion WING TIP - FAIRING ASSY 3 Componente N°: 3
PARAMETROS DE REPARACION
Matriz: Resina epoxica Fraccion volumétrica: 50% Esquema de apilado de capas:
Material de reparacion: Fibra dlezzigzbono Y |Fraccién volumétrica: 50% 7.8 Fibrade T : |
de vidrio carbono 3 ;
Configuracion de las fibras: Tejido Estratificado: Al vacio [——]
Orientacion: 0° Tratamiento de Ambiente ‘ _f__'
curado: 1-6 Fibra de vidrio ‘-[ .‘
Presion de vacio: 0,1 mbar Temperatura: 20°C
Peso de las fibras: 169 Humedad relativa: 50,8%
Cantidad resina/catalizador: (13,3/2,6 ) gramos Tiempo de vacio: 3 horas
DISENO DEL SISTEMA TRASLAPE
Parametros de disefio 8

Longitud de dafio (LD) mm: 120 7
Si LD<=100 mm 1:10-1:40
Si LD>100 mm 1:50 26 e 6
Tipo de Parche Circular r e 5 ,

1 10 | 4
Espesor promedio del 2,6 % 3
componente (mm): [ —
Numero de Capas: 8 | 9
Diametro del Parche 8 (mm) 172 | W////%//////)/%///%m
Didmetro del Parche 7 (mm) 159,00 2,6 | W/////W//m ]
Diametro del Parche 6 (mm) 152,50 N 3 ‘
Diametro del Parche 5 (mm) 146,00 '—W%W
Diametro del Parche 4 (mm) 139,50 | |
Diametro del Parche 3 (mm) 133,00 3,25 «
Diadmetro del Parche 2 (mm) 126,50 120
Diametro del Parche 1 (mm) 120,00

Fuente: Autor
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2.2.3.3. Procedimiento para ensayo de flexion en 3 puntos.

Para aplicar el ensayo de flexion a los componentes WING TIP-FAIRING ASSY, se
buscd replicar la estabilidad que tiene al trabajar como una extension mas del ala, para lo
cual se ubico 3 platinas de tol sujetadas con pernos y tuercas a modo de topes en cada
una de las probetas, lo que evitara una deformacién precipitada de las caras internas y le

dard un comportamiento mas efectivo ante la aplicacion de las cargas de ensayo.

Figura 32. Instalacion de topes en las piezas reparadas previo al ensayo de flexion de 3 puntos.
Fuente: Autor
La norma ecuatoriana NTE INEN 2047:96 establece el tipo de método de ensayo para
determinar la resistencia a la flexion de los materiales plasticos rigidos. Segun la norma
la carga se debe aplicar a velocidad constante y sobre el punto medio de la longitud de la
probeta hasta que esta falle. Los apoyos no deben estar cargados bajo tension y se ubican

a 200 mm del punto de aplicacion de la carga.

Figura 33. Ensayo de flexion de 3 puntos de los componentes Wing Tip-Fairing Assy reparados.

Fuente: Autor
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CAPITULO I11. RESULTADO Y DISCUSIONES
3.1. ANALISIS E INTERPRETACION DE LOS RESULTADOS.

Para este capitulo se exponen los datos asociados a la evaluacion y analisis de resultados
obtenidos de los ensayos a flexion en 3 puntos de los componentes Wing-Tip en estado
servible y una vez sometidos al proceso de reparacion. Las fichas de reporte registran en
orden cada resultado de las probetas ensayadas y nos ayuda a verificar si las

reparaciones cumplen o no, con los pardmetros de funcionamiento recomendados.

En cada reporte se evidencia también los parametros de ensayo segun la norma INEN
2047:96, ademas de una descripcion detallada de la configuracion de las probetas en
estado servible y reparadas.

3.1.1. Fichas de reporte de los ensayos de flexion de 3 puntos de los componentes
en estado servible.

Tabla 22. Fichas reporte del ensayo a flexion en 3 puntos.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
A FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA

INGENIERIA MECANICA
FICHA DE RECOLECCION DE DATOS
DATOS INFORMATIVOS

Lugar: Centro de trasferencia de tecnologias de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria Civil y
Mecénica.

Fecha: 09-03-2021 | Ciudad: | Ambato

Méquina: Méquina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X.

Realizado por: Jonathan Montero Revisado por: Ing. Mg. Cesar Arroba

Descripcion: WING TIP — FAIRING ASSY 1 Componente N°: 1

PARAMETROS DE ENSAYO

Tipo de ensayo: | Flexion en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96
Configuracion: Tejido Estratificado: Al vacio
Matriz: Resina epoxi Fraccion volumétrica: 50%
Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fraccién volumétrica: 50%
Orientacion: 0° Curado: Al ambiente
Numero de 8 Orden de capas: 2 fibras de carbono + 6 fibras de
capas: vidrio
Temperatura: 20°C Humedad relativa: 50,8 %
Espesor: 2,7mm Velocidad de ensayo: 0.86 MPa/min
Distancia entre Diametro de los puntos
apoyos: 400 mm de apoyo y aplicador de 30 mm
la carga:
RESULTADOS
Componente: Carga méaxima (N) Esfuerzo méaximo (MPa) Médulo de flexion (MPa) Flecha maxima
(mm)
WING TIP-
FAIRING 6266,59 47,50 1217,79 10,9176
ASSY 1
GRAFICA
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Observaciones: Al componente 1 se lo considera como un perfil en U en referencia a las
dimensiones de la seccién transversal donde se aplica la carga, obteniendo como
resultado un esfuerzo maximo de flexion de 47,50 MPa a una carga de 6266,59 N, y a
una flecha méxima de 10,917 mm. Se plantea para el célculo del angulo de deflexion la
longitud desde el punto de aplicacion de la carga de 200 mm hacia un apoyo, dandonos
un angulo de 12,50° a una elongacién méaxima de 0,11054%.
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UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
A FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA
INGENIERIA MECANICA

FICHA DE RECOLECCION DE DATOS

DATOS INFORMATIVOS

Lugar: Centro de trasferencia de tecnologias de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria Civil
y Mecénica.
Fecha: 09-03-2021 | Ciudad: | Ambato
Méquina: Méguina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X.
Realizado por: Jonathan Montero Revisado por: Ing. Mg. Cesar Arroba
Descripcion: WING TIP — FAIRING ASSY 2 Componente N°: 2
PARAMETROS DE ENSAYO
Tipo de ensayo: Flexion en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96
Configuracion: Tejido Estratificado: Al vacio
Matriz: Resina epoxi Fraccion volumétrica: 50%
Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fraccion volumétrica: 50%
Orientacion: 0° Curado: Al ambiente
Numero de capas: 8 Orden de capas: 2 fibras de carbono + 6 fibras de
vidrio
Temperatura: 20°C Humedad relativa: 50.8 %
Espesor: 2,5 mm Velocidad de ensayo: 0,86 MPa/min
Distancia  entre Didmetro de los puntos
apoyos: 400 mm de apoyo y aplicador de 30 mm
la carga:
RESULTADOS
Componente: Carga maxima (N) Esfuerzo maximo (MPa) Médulo de flexion (MPa) Flecha maxima
(mm)
WING TIP-
FAIRING ASSY 5560,24 45,42 1344,72 11,00013
2
GRAFICA
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Observaciones: Al componente 2 se lo considera como un perfil en U en referencia a las

dimensiones de la seccidn transversal donde se aplica la carga, obteniendo como

resultado un esfuerzo maximo de flexién de 45,42 MPa a una carga de 5560,24 N, y a

una flecha méxima de 11,00013 mm. Se plantea para el calculo del angulo de deflexién

la longitud desde el punto de aplicacion de la carga de 200 mm hacia un apoyo,

dandonos un &ngulo de 12,59 ° a una elongacion méxima de 0.1031%.

A

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA

INGENIERIA MECANICA

FICHA DE RECOLECCION DE DATOS

DATOS INFORMATIVOS

Lugar: Centro de trasferencia de tecnologias de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria Civil y
Mecénica.
Fecha: 09-03-2021 | Ciudad: | Ambato
Méquina: Méquina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X.
Realizado por: Jonathan Montero Revisado por: Ing. Mg. Cesar Arroba
Descripcion: WING TIP — FAIRING ASSY 3 Componente N°: 3
PARAMETROS DE ENSAYO
Tipo de ensayo: | Flexion en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96
Configuracion: Tejido Estratificado: Al vacio
Matriz: Resina epoxi Fraccién volumétrica: 50%
Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fraccion volumétrica: 50%
Orientacion: 0° Curado: Al ambiente
Numero de 8 Orden de capas: 2 fibras de carbono + 6 fibras de
capas: vidrio
Temperatura: 20 °C Humedad relativa: 50,8 %
Espesor: 2,7 mm Velocidad de ensayo: 0,86 MPa/min
Distancia entre Diametro de los puntos
apoyos: 400 mm de apoyo y aplicador de 30 mm
la carga:
RESULTADOS
Componente: Carga méaxima (N) Esfuerzo méaximo (MPa) Maédulo de flexion (MPa) Flecha maxima
(mm)
WING TIP-
FAIRING 6179,98 46,77 1232,65 7,82
ASSY 3

Observaciones: Al componente 3 se lo considera como un perfil en U en referencia a las

dimensiones de la seccion transversal donde se aplica la carga, obteniendo como

resultado un esfuerzo maximo de flexién de 46,77 MPa a una carga de 6179,98 N, y a

una flecha maxima de 7,82 mm. Se plantea para el calculo del angulo de deflexion la

longitud desde el punto de aplicacion de la carga de 200 mm hacia un apoyo, dandonos

un angulo de 8,96 ° a una elongacién maxima del 0,0791%.

GRAFICAS

DE RESULTADOS

N° Componente | Carga maxima (N) | Esfuerzo maximo (MPa) | Mdédulo de flexion (MPa) Flecha maxima
(mm)
c1 6266,590 47,5 1217,79 10,918
c2 5560,240 45,4 1344,72 11,000
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c3 6179,980 46,8 1232,65 7,820
Promedio 6002,270 46,563 1265,053 9,913
Desviacion

estandar 314,556 0,862 56,659 1,480
CARGA MAXIMA (N)

6400,000
6200,000
6000,000
5800,000
5600,000
5400,000
5200,000

Cc1 C2 Cc3 Promedio

EN 6266,590 5560,240 6179,980 6002,270

ESFUERZO MAXIMO DE FLEXION (MPa)

48,0

47,5

47,0

46,5

46,0

45,5

45,0

44,5

44,0

C1 C2 Cc3 Promedio
m MPa 47,5 45,4 46,8 46,563
EVALUACION Y OBSERVACIONES

Modulo de flexién promedio (MPa) 1265,053
Flecha méxima promedio (mm) 9,913

% de elongacion promedio 0,09758
Angulo de flexion promedio (°) 11,35

Espesor promedio (mm) 2,6

Fuente: Autor
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3.1.2. Fichas de reporte de los ensayos de flexion de 3 puntos de los componentes

sometidos a un proceso de reparacion.

Tabla 23. Fichas reporte del ensayo a flexion en 3 puntos sobre los componentes Wing Tip-Fairing Assy reparados.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA

INGENIERIA MECANICA

FICHA DE RECOLECCION DE DATOS
DATOS INFORMATIVOS

Lugar: Centro de trasferencia de tecnologias de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria Civil y
Mecénica.
Fecha: 22-07-2021 | Ciudad: | Ambato
Méaquina: Maquina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X.
Realizado por: Jonathan Montero Revisado por: Ing. Mg. Cesar Arroba
Descripcion: WING TIP — FAIRING ASSY 1 Componente N°: 1
PARAMETROS DE ENSAYO
Tipo de ensayo: | Flexion en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96
Configuracion: Tejido Estratificado: Al vacio
Matriz: Resina epoxi Fraccion volumétrica: 50%
Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fraccion volumétrica: 50%
Orientacion: 0° Curado: Al ambiente
Numero de 8 Orden de capas: 2 fibras de carbono + 6 fibras de
capas: vidrio
Temperatura: 20 °C Humedad relativa: 50,8 %
Espesor: 2,7 mm Velocidad de ensayo: 0.86 MPa/min
Distancia entre Diametro de los puntos
apoyos: 400 mm de apoyo y aplicador de 30 mm
la carga:
RESULTADOS
Componente: Carga méaxima (N) Esfuerzo méximo (MPa) Médulo de flexion (MPa) Flecha maxima
(mm)
WING TIP-
FAIRING 7055,92 53,5 1452,16 12,4966
ASSY 1
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Observaciones: Al componente 1 reparado se lo considera como un perfil en U en
referencia a las dimensiones de la seccidon transversal donde se aplica la carga,
obteniendo como resultado un esfuerzo maximo de flexion de 53,53 MPa a una carga de
7055,92 N, y a una flecha méaxima de 12,49 mm. Se plantea para el calculo del angulo de
deflexién la longitud desde el punto de aplicacion de la carga de 200 mm hacia un
apoyo, dandonos un angulo de 16,58 ° a una elongacién méaxima de 0,1265 %.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
A FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA

INGENIERIA MECANICA
FICHA DE RECOLECCION DE DATOS
DATOS INFORMATIVOS

Lugar: Centro de trasferencia de tecnologias de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria
Civil y Mecénica.
Fecha: 22-07-2021 | Ciudad: | Ambato
Méquina: Méquina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X.
Realizado por: Jonathan Montero Revisado por: Ing. Mg. Cesar Arroba
Descripcion: WING TIP — FAIRING ASSY 2 Componente N°: 2
PARAMETROS DE ENSAYO
Tipo de ensayo: Flexién en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96
Configuracion: Tejido Estratificado: Al vacio
Matriz: Resina epoxi Fraccion volumétrica: 50%
Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fraccion volumétrica: 50%
Orientacion: 0° Curado: Al ambiente
Numero de capas: 8 Orden de capas: 2 fibras de carbono + 6 fibras de
vidrio
Temperatura: 20 °C Humedad relativa: 50.8 %
Espesor: 2,5 mm Velocidad de ensayo: 0,86 MPa/min
Distancia entre Diametro de los puntos
apoyos: 400 mm de apoyo y aplicador de 30 mm
la carga:
RESULTADOS
Componente: Carga méxima (N) Esfuerzo méximo (MPa) Maédulo de flexion (MPa) Flecha
méxima (mm)
WING TIP-
FAIRING ASSY 2 5493,48 44,95 1654,02 13,6703
GRAFICA
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Observaciones: Al componente 2 reparado se lo considera como un perfil en U en
referencia a las dimensiones de la seccion transversal donde se aplica la carga,
obteniendo como resultado un esfuerzo méaximo de flexion de 44,95 MPa a una carga de
5493,48 N, y a una flecha maxima de 13,6703 mm. Se plantea para el calculo del angulo
de deflexion la longitud desde el punto de aplicacion de la carga de 200 mm hacia un

apoyo, dandonos un angulo de 15,64° a una elongacion maxima de 0.128 %.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
A FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA
INGENIERIA MECANICA
FICHA DE RECOLECCION DE DATOS
DATOS INFORMATIVOS
Lugar: Centro de trasferencia de tecnologias de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria Civil
y Mecénica.
Fecha: 22-07-2021 | Ciudad: | Ambato
Méquina: Méquina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X.
Realizado por: Jonathan Montero Revisado por: Ing. Mg. Cesar Arroba
Descripcion: WING TIP — FAIRING ASSY 3 Componente N°: 3
PARAMETROS DE ENSAYO

Tipo de ensayo: Flexion en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96
Configuracion: Tejido Estratificado: Al vacio
Matriz: Resina epoxi Fraccion volumétrica: 50%
Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fraccion volumétrica: 50%
Orientacion: 0° Curado: Al ambiente
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Numero de capas: 8 Orden de capas: 2 fibras de carbono + 6 fibras de
vidrio
Temperatura: 20 °C Humedad relativa: 50,8 %
Espesor: 2,7 mm Velocidad de ensayo: 0,86 MPa/min
Distancia entre Diametro de los puntos
apoyos: 400 mm de apoyo y aplicador de 30 mm
la carga:
RESULTADOS
Componente: Carga méxima (N) Esfuerzo méaximo (MPa) Médulo de flexion (MPa) Flecha maxima
(mm)
WING TIP-
FAIRING ASSY 3 5368,87 40,77 1113,64 14,1515
GRAFICA
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Observaciones: Al componente 3 reparado se lo considera como un perfil en U en
referencia a las dimensiones de la seccidn transversal donde se aplica la carga,
obteniendo como resultado un esfuerzo méaximo de flexion de 40,77 MPa a una carga de
5368,87 N, y a una flecha méaxima de 14,1515 mm. Se plantea para el céalculo del angulo
de deflexion la longitud desde el punto de aplicacion de la carga de 200 mm hacia un

apoyo, dandonos un angulo de 16,19° a una deformacion maxima del 0,143284%.

GRAFICAS DE RESULTADOS
N° Componente | Carga maxima (N) | Esfuerzo maximo (MPa) | Mddulo de flexion (MPa) Flecha méaxima
(mm)
CR1 7055,92 53,5 1452,16 12,497
CR2 5493,48 44,95 1654,02 13,67
CR3 5368,87 40,77 1113,64 14,152
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Promedio 5972,757

46,407

1406,607

13,440

Desviacion
estandar
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CR1

CR2
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Promedio

m MPa 53,5

44,95

40,77

46,407

EVALUACION Y OBSERVACIONES

Modulo de flexién promedio (MPa) 1406,607
Flecha maxima promedio (mm) 13,440
% de elongacion promedio 0,1325
Angulo de flexion promedio (°) 16.13
Espesor promedio (mm) 2,6

Fuente: Autor
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3.2. ANALISIS DE RESULTADOS.

Comparacidn entre los resultados obtenidos del ensayo a flexion en tres puntos, de los
componentes WING TIP-FAIRING ASSY en estados servible y reparado. Se establece
el promedio de carga maxima y esfuerzo maximo de flexion para los componentes en
estado servible, ademas de su desviacion estandar que nos ayudan a ejecutar un analisis
entre los resultados obtenidos de los componentes ensayados, con otras fuentes
bibliograficas de investigacion que nos permitan emitir criterios de aceptacion y rechazo
para las superficies restauradas.

DESVIACION ESTANDAR DE LA CARGA MAXIMA (N)

7500
7000

MAX (6316,8N)

6500
6000 CMP (6002,27N)
5500 MIN (5687,7N)
5000
4500
4000
3500
3000
2500
2000
1500
1000
500
0
CR1 CR2 CR3
. N 7055,92 5493,48 5368,87
e CMP (N) 6002,270 6002,270 6002,270
e VAX (N) 6316,826 6316,826 6316,826
MIN (N) 5687,714 5687,714 5687,714

Figura 34. Desviacién estandar de la carga maxima.
Fuente: Autor
En la grafica comparativa de la carga maxima de los componentes en estado servible y
reparado, nos arroja que el componente CR1 presento una carga de 739,094N por

encima del limite méaximo de 6316,8 N, mientras que los componentes CR2 y CR3
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presentaron una carga de 194,22N y 318,84N respectivamente por debajo al limite
minimo de 5687,7 N.

DESVIACION ESTANDAR DEL ESFUERZO MAXIMO DE
FLEXION (MPa)

MAX (47,425 MPa)
ER/P 46,56 a)
MIN (45,702 MPa)

{

CR1 CR2 CR3
mm MPa 53,5 44,95 40,77
e EMP (MPa) 46,563 46,563 46,563
e MAX (Mpa) 47,425 47,425 47,425
MIN (MPa) 45,702 45,702 45,702

Figura 35. Desviacion estandar del esfuerzo maximo de flexion.

Fuente: Autor

Para la grafica comparativa del esfuerzo méaximo de flexion, los componentes en estado
servible nos aportaron con un limite maximo de 47,425 MPa y minimo de 45,702 MPa
con respecto al promedio. ElI componente CR1 que presento una longitud de grieta de
105 mm, obtuvo un valor de esfuerzo de flexion de 6,075 MPa por encima del limite
maximo, mientras que los componentes CR2 y CR3 con longitudes de grieta de 100 mm
y 120 mm, presentaron un esfuerzo de flexion por debajo del limite minino de 0,752
MPay 4,932 MPa respectivamente.
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A continuacion se presentan los resultados del ensayo a traccion. Recuperado del trabajo
de titulacion “Caracterizacion del material del borde de ataque del avion A-29 B”
presentado por la Ingeniera Ana Carvajal, y fundamentado por los Ingenieros Macias
Francisco y Ortiz Bryan en su proyecto “Implementacion de un procedimiento para

obtener informacion de dafios en el borde de ataque del avién A-29B.

ENSAYO DE TRACCION EXPERIMENTAL

Probeta Carga maxima (N) | Esfuerzo maximo (MPa) | Mddulo de flexion (MPa) | Deformacion (mm)

PE 9108,96 365,46 12918,35 3,68

ENSAYO DE TRACCION SIMULADO

PS 9108,96 367,78 15130 3,16

Promedio 9108,96 366.62 14024,18 342
ENSAYO DE TRACCION SIMULADO PARA PROBETAS REPARADAS

PR1 9108,96 368,71 14885,8 3,22

PR2 9108,96 422,75 13984,1 3,93
Promedio 9108,96 395,73 14434,95 3,58

ESQUEMA DEL BORDE DE ATAQUE

En conformidad a la simulacion de las reparaciones ejecutadas por F. Macias y B. Ortiz,
los resultados obtenidos son muy cercanos al material ensayado experimentalmente por
A. Carvajal. Concluyendo que la probeta PR1 reparada en base a los procedimientos del
SRM 3730, posee una buena resistencia con un error relativo del 0,4% del promedio de
los esfuerzo maximos del material original sin reparar. En la probeta PR2 se muestra un
error relativo del 4,05% bastante alejado de la resistencia, esto se debe a que no se
cumplieron todos los pardmetros de reparacion establecidos por el manual de

mantenimiento del fabricante.

A partir de la informacidn presentada anteriormente podemos establecer un criterio de

evaluacion para los resultados de la desviacion estandar del esfuerzo maximo de flexion,
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donde el componente CR2 y CR3 presenta un porcentaje de error relativo del 1,64% y
10,79% respectivamente por debajo del limite minimo del esfuerzo maximo promedio, y
el resultado del componente CR1 es del 11,35% por encima del limite maximo del

esfuerzo promedio.

DEFORMACION UNITARIA MAXIMA

0,0015
0,00145
0,0014 —
0,00135 —
0,0013 —
0,00125 —— ———— ————— —
0,0012 —— ———— ————— —
0,00115 ——- ———— ————— —
0,0011 —— ———— ————— —
0,00105 ——- ———— ————— —
0,001 ——— | —____MAX(0,0009815)
/P (0,0009757)
0,00095 MIN (0,0009698)
CR1 CR2 CR3
Deformacion unitaria 0,001265 0,001281 0,001432
e EMIP 0,00097567 0,00097567 0,00097567
— AX 0,00098152 0,00098152 0,00098152
MIN 0,00096981 0,00096981 0,00096981

Figura 36. Deformacion unitaria.
Fuente: Autor
En la grafica del comportamiento de la deformacién unitaria maxima de los
componentes reparados con respecto al estado servible, muestran que el componente
CR1 presenta un error relativo del 22,4% con respecto al limite maximo de deformaciéon
unitaria 0.0009815, en los componentes CR2 y CR3 se registra un porcentaje de error

relativo del 23,37% y 31,45% respectivamente.
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Para establecer su limite maximo de deformacion unitaria, nos basamos en los requisitos
de reparaciones con parches para aeronaves militares, planteado por el libro de
Materiales compuestos para estructuras de aeronaves, de los investigadores A. Baker, S.
Dutton y D. Kelly.

ALGUNOS REQUISITOS PARA REPARACIONES DE PARCHES, EN AERONAVES MILITARES DE ALTO
RENDIMIENTO

Requerimientos Estructgurrljieglmarla Estructura delgada Sub-estructura compuesta
Temperatura de servicio 54-104 °C 54-104 °C 54-82 °C
Deformacién unitaria 0,4% de la restauracion de | 0,4-0,6% de la restauracion Recuperacion  de  fuerza
o cortante y resistencia
maxima la fuerza. de la fuerza. .-
mecénica.
Rigidez Sin disminucion: aumento local moderadamente aceptable
Peso Cambio minimo Minimo; critico en - las Cambio minimo
superficies de control

Cambio méximo de 2 mm; | Menos de 1 mm si la
Aerodinamica menos de 1 mm si se | superficie requiere control o | Sin limitaciones particulares

requiere cuidado cuidado

Configuracién de - . . . .
g Tipicamente curvado con diferentes espesores, incluidas las caidas de las capas

laminado
Absorcion de humedad 1% antes de la reparacion
Espectro de carga Durable hasta dos cargas severas de vida util

Factores de entorno

. Exposicion a alta humedad, combustibles y fluidos hidraulicos
ambiental

Temperatura maxima de

180 ° C, la Temperatura de curado similar a la del material base
curado del parche

Presion maxima de curado L. R
Normalmente no autoclave, generalmente atmosférico o inferior

del parche

Accesibilidad Por lo general solo trabajos en exteriores

Instalaciones / habilidades Lo més simple posible, acorde con una eficiencia rentable de reparacion
Calidad Baja porosidad; atenuacion acustica baja

Segun la informacidn obtenida de los resultados del ensayo a flexion en tres puntos y del
material bibliografico presentado se precisa que el valor de limite maximo, es el
promedio de la deformacion unitaria maxima de los componentes en estado servible con

un porcentaje de error relativo del £0,6%.
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CAPITULO IV. CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

4.1. CONCLUSIONES.

El método de inspeccion visual aplicado segun el AC43.13-1B y en base al EA-
06702 EXTRA identifico dafios por grietas en el laminada con un
comportamiento similar al de los materiales elasticos agrietados, y en funcion de
la longitud de agrietamiento, los componentes WING TIP-FAIRING ASSY 1y 2
presentan un area maxima de reparacion de 123,30 cm?® y 119,39 cm?’ en
configuracién ovalada, mientras que para el componente WING TIP-FAIRING
ASSY 3 el 4&rea méxima de reparacion fue de 232,35 cm?.

Para el proceso de reparacion de los componentes alares es posible implementar
el SRM 3730 del A29 Super Tucano, y los manuales de mantenimiento para
aeroplanos ARCUS M vy aviones EXTRA 300-200L, puesto que presentan
materiales de manufactura en sus componentes con caracteristicas semejantes a
los planteados en la reparacion, siendo los materiales alternativos seleccionados
aquellos con la misma configuracion del laminado original, 1 malla de cobre a
45°, 2 capas de fibra de carbono a 45° y a 0°, continuando con 2 capas de fibra
aramida o kevlar a 0° y finalizando con de 2 capas superficiales de fibra de vidrio
a 0°, todo estos materiales contenidos en matriz de resina AEROPOXY.

La resistencia mecanica promedio obtenida de los componentes wingtip en
estado servible es de 6002,27N ensayados a flexion, y en componentes reparados
se alcanzo un valor promedio de 5972,75N. Segun la FAR 23.305 las estructuras
de materiales compuestos, deben poder soportar cargas limite de disefio, sin
presentar deformaciones perjudiciales permanentes durante al menos 3 segundos,
de este modo se valida el proceso de reparacion al considerar que el componente
WING TIP-FAIRING ASSY 1 reparado se encuentra en estado servible,
presentando una cargar maxima de 7055,920N en un periodo de 7 segundos
luego del limite maximo real de 6266,59N considerandolo para este caso como

una carga de disefio.
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e En resultado a la investigacion bibliografica elaborada, se disefid un proceso de
reparacion para materiales alternativos, a modo de parches escalonados y
conformados al vacio, proceso que se puede validar por el bajo porcentaje de
1,64% de error relativo, del esfuerzo méximo de flexion obtenido por el WING
TIP-FAIRING ASSY 2 reparado. presentdndolo como un método muy préactico
para la restauracion de superficies aerodinamicas afectadas por grietas, con una

longitud de dafio de hasta 120 mm y un espesor de material promedio de 2,6 mm.
4.2. RECOMENDACIONES.

e Para la aplicacion del conformado de los parches de reparacién, es necesario un
molde de soporte tipo macho que conserve la forma aerodindmica de los
componentes. Su superficie debe estar cubierta por 6 capas de cera desmoldante
y una de alcohol polivinilico, esto ayudara a que durante el desmolde del soporte
no se afecte la zona de reparacién ni el conformado de los parches.

e El sistema de dosificacion de la resina debe cumplirse bajo todas las
especificaciones técnicas del fabricante, por cuanto el tiempo de trabajo puede
verse afectado por un curado prematuro de los componentes.

e La configuracion del desbaste se selecciona, una vez se tenga establecidas las
areas de reparacion pues en ocasiones la misma zona puede contener varios
defectos, siendo necesaria una estimacion global de los dafios superficiales.

e Para el trazado de los esquemas de desbaste sobre las superficies del componente
alar, es adecuado el uso de materiales flexibles y resistentes a la humedad como
papel fomix o las propias bolsas de vacio, esto ayudara a facilitar el traslado de
las medidas de desbaste hacia la los parches de reparacion.

e Debido a lo delicado de la ubicacion de los materiales de reparacion, se debe pre-
impregnar de resina una tela de fibra de refuerzo y ubicarla a modo de sandwich
entre dos bolsas de vacio, de esta forma no se producira un deshilado de las
fibras y se mejorara el contorno de los parches.

e Todos los materiales que interviene en el proceso tiene un alto grado de

toxicidad, esto hace que para su manipulacion se requiera no solo de equipos de
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proteccion personal, sino también de disolventes que permitan la limpieza de las
zonas de trabajo y en caso de tener contacto con las resinas faciliten su

desprendimiento.
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Anexos.
Anexo 1. Resina epdxica utilizada para la reparacion de los componentes.

PRO-SET.
HANDLING PROPERTIES

Technical Data Property Standard Units | 72°F (22°C)  77°F (25°C) | B5°F (29°C)

150g Pot Life ASTM D247 1 minutes 15-19 11-15 9-13
LAM -1 25 500 Pot Life ASTM D247 1 minutes 15-19 10-13 9-13

Viscosity Mixed ASTM D2196 cP 594 616 501
LAM —224 Viscosity (resin) ASTM D2196 cP 1731

Viscosity (hardener) | ASTM D2196 cP 75
LAMINATING EPOXY MIX RATIO
COMBINED FEATURES

Weight 3.51 100:28.6
Low viscosity for quick wet out of synthetic Weight Range 3.06:1-3.24:1 | 100:25.2-100:30 8
composite fabrics; especially effective with Volume 3.00:1 100:33.3
Kevlar® and carbon fiber. Volume Range 3.47:1-2.84:1 | 100:28.9-100:35.3
Fazt cure zpeed hardener provides 40 DENSITY
minute working time at 77°F {25°C). A typical = -
laminate will be gelled in about 1.5 to 2 hours.

: : Cued Ib/gal (g/cc) | 9.69 (1.16)
Optimized for hand wet out and machine Besin Ib/gal (o/cc) 9 58 (1.15)
impregnation in contact molding, vacuum Har de ner Ib/gal g/cc) | 8.38 (1.00)
bagging and Light RTM applications.
VISCOSITY VS TEMPERATURE

Room temperature cure properties suitable

1200
for many composite components and

1100
structures. 1000
T, a= high as 193°F (90°C) with proper post a0
cure providing excellent temperature stability 5 ?gg
and great part cosmetics. E 500
Z
Cost effective, high performance epoxy g 5w
formulation for synthetic composite = ;gg
manufacturing. 200
Quality-contrel tinting is available at no extra 100
charge; simply add "QC" after the product o

50 (] 70 980 100 110 120 130

code on your order. &0
Temperatwe (F)
Rev 4 /Dec 2015 Shelflife is 3 years for resin and 2 years for

hardener when properly stored?.
Test specimens were neat epoxy (without fber reinforce ment).
Typical values, not to be consiued as specification.

LAM-125~LAM-224

LAMINATING EPOXY

MECHANICAL PROPERTIES
RT Gelaton RT Gelaton RT Gelaton
+ 120°F (49°C) + 140°F (60°C) + 180°F (82°C)
x8 hrs x8 hrs x 8 hrs

72F (22°T) 77F (25°C)

Property Standard Units x4 wik 2wk

Hardness ASTM D2240 Type D 85 87 g 2
Compression Yield ASTM D695 psi (MPa) 15,800 (109) 16.300 (112) 14.600 (1071) 14,600 (1071) 14,600 (1071)
Tensike Strength ASTM D&38 psi (MPa) 10,900 (75) 11,400 (79) 11,000 (76) 11,000 (76) 11,100 {77)
Tensile Modulus ASTM De38 psi (GPa) 5.35E+05 (3.69) 5.72E405 (3.94) 5.47E+05 (3.77) 5.22E+05 (3.8) 4956405 (3.41)
Tensilke Elongation ASTM D&38 ] 3.2 40 56 56 56
Flexural Strength ASTM D790 | psi (MPa) 7,500 (121) 6,300 (128) 18.900 (130) 18,800 (130) 19,700 (136)
Hexural Modulus ASTM D790 psi (GPa) 5.26E+05 (3.63) 541E+05 (3.73) 5.12E+05 (3.53) 5.07E+05 (3.9) 4.75E+05 (3.28)
THERMAL PROPERTIES

RT Gelation RT Gelation RT Gelation
+ 120°F (49°C) + 140°F (60°C) + 180°F (82°C)
x8hrs x8hrs x8 hrs
195 (97) 201 (94) 216 (102)

T2F (22°C) T7F (25°C)
x4 wic x2 wi

ASTME1640" | °F(°C) 170 (77) 170 (786)

Property Standard Units

Tg DMA Peak Tan Delta

Tg DMA Onset Storage Modulus ASTM E1640" °F(°C) 151 (66) 151 (66) 171 (77) 177 (81) 193 {90)
To DSC Onset— 1t Heat ASTM E1356 °F(=C) 139 (&0) 138 (59) 155 (68) 178 (81) 184 (84)
Heat Deflection Temperature ASTM Deda °F(*C) 135 (57) 137 (58) 148 (64) 161 (72) 179 (B2)
To DSC Ultimate ASTM E1356 °F(*C) 192 (89F

"1 He, 3°C per minute

# pdditiaral post cure may be required; contact Technical Department for defails.

2 Store PRO-SETE Epoxy resins and hardeners atroom t2mperature in sealed comtiners until shortly before
use. As with many high-performance epoxy resins, repeated exposure 1 0w t2mperatures during storage
may cause the resin 1o crysmllize. ff this accurs, warm the resin o 125°F and str o dissole crysiks.
Hardeners may form carbamation when exposed o G0, and moisture in the atmosphere for extended periods
«of time. Prevent carbamation by protecting hardeness from exposure until immediately prior 1o processing.



Anexo 2. Norma utilizada para el ensayo de flexion de 3 puntos.

INEN

INSTITUTO ECUATORIANO DE NORMALIZACION

Cluito - Ecuador

NORMA TECNICA ECUATORIANA NTE INEN 2 047:1996

PLiST!ICDS. DETERMINACION DE LA RESISTENCIA A LA
FLEXION DE LOS MATERIALES PLASTICOS RIGIDOS.

Primera Edicion

FLASTICE DETERMIMATON OF FLESUAL FROFPERTIES GOF RS0 PLASTIC MATERIALS
First Edilicn

DEECRPTORES Piislioos, higas, Bminas, planchas, aorbicas, smlodn, orsmo, Paadn

PL O30 0

COLE G786 8D, 144,27

[ [ R i
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G5 B340 PL D307 30
Morma Técnica FLASTICOS. NTE INEN
Ecuatoriana | DETERMIMACION DE LA RESISTENCIA A LA FLEXION DE LO'S 2 0471955
Obligatoria MATERIALES PLASTICOS RIGIDOS. 1996-03
1. DRJETO

1.1 Esta norma estsblece wn métado de ensaya para determingr la resistencia a ks flaxidn de los
materiales plésticos nigidos, en forma de barras rectanguiares, de medidas nomalizadas o no,
muoldeadas directarments o cortadas a partir d2 hojas, placas u otras formas.

2 ALCANCE

2.1 Esta norma s aglica Unicamentz a3 las probetas apoyvadas en sus extremos, soporiadas sin
tensian y cargadas en la mitad de su longitud.

3. DEFINICHINES
3.1 Flecha. Es la distancia recomida durants |a flexicn, a partir de su posicion inicial, por la superics
interior o superior de la probeta en la zona de aplicacién de |a carga.

3.2 Esfuerzo de flexion an un instante dado del ensayo. Es ls tensidn maxima de |a fibra externa
del material en la seccicn de la probets situada en la zona de aplicacion de la canga.

3.3 Esfuerzo de flexion correspondients a una flecha convencional. Es el esfuerzo de flexion dz
una flecha igual a 1,5 weces el espesor d2 13 probeta.

3.4 Esfuerzo de flexion a la carga maxima. Es 2l esfusrzo de flexidn en & momento en que ks
carga aglicada alcanza 2l valor mazimo.

3.5 Esfuerzo de flexion en |a rofura. Es & esfuerzo de fleden en &l instante de la rotura.
4. METODO DE ENSAYD

4.1 Fundamento
4.1.1 Con este método pueden determinarse las caracieristicas siguienies:

4.1.1.1 Bl esfuerzo de flexidn y 1a flecha de rotura de los materiales gue s= rompen antes de sloanzar
o alcanzando |3 flecha convencional.

4.1.1.2 El esfusrzo dz flexidn para la flecha convencional de los matedales que no s rompen antes
o en la flecha convencional.

(Continiz)

CESCRIPTORES: Pliaticos, hoas, Bmines, planchs, aoricas, mebooo, s, Paibn
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4.1.1.3 El esfuarzo de flexion para la carga maxima, en el caso de materiales que alcanzan ka carga
maxima ames & &n la flecha convencional

4.1.1.4 El esfuerzo de flexion en la rotura © para la carga maxima, en el caso de que la flecha
convancional no se haya sobrepasado o si aquells 58 axige en I3 espaceficacion dal matarial.

4.1.1.5 Ei mbdulo aperente de elsshicidad an fewon. E| madule de slasboidad en flexion debe
consilsrarse uricaments como un valor aproximado del medulo de elasticidad de Young.

4.2 Equipn

4.21 Miquma nommel de ensayo. Convenientemente construida v calibrada para permitir el
desplazamients relativo del (il de carga con relacidn a los apoyos, @ welecidad regulable ¥
apreamadarmente constande v que indigue las cargas oon una precision da £ 1 % y |as flechas con
una precision de + 2%, La rigidez del aparato sera tal que la deformacion elastica de todo el sisterma
ng exceda el 1 % de la flecha maxima de |a probeta

4.2.2 Tanto &l il de carga coma los apoyos deben tener come minimio |a anchura de |a probeta v
sus radics de apoya (ver figura 1) seran kos siguientss:

Fo= Smm 01 mm
rg = il,h i # 0,2 WM pans sapasored €8 probets nkeionss o igusles 8 3 mm y 2 mm £ 02 mm pam
papaEores supetionme s 3 mm

L diplancin @ntry apoyos seel ragLiatls

FIGURA 1. Posicion de la probeta durante el ensayo

4.3 Preparacicn de las probetas,

4.3.1 Se preparan barras de seccadn rectangular, sagun |a nonma de especificacionas del producto a
enzayar

(Contintia}
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4.3,2 Las probetas que se especifican en &xta narma son las siguientes
4.3.2.1 Frobetas normales, Las medidas normales sardn

Longitud rinima; 1= &0 mm
Anchura: b= 10 ek 0,8 rim
Espasor, &= 4mme 02 mm

4.3.2.2 Qtras probefas. Cuando no es posible o no s desen usar las probelas normales, éstas deben
#egirse de forma que se sdapten & |as reglas siguientes:

) La langiud v &l espesor de (8 probets deben estar &n [a misma relacidn gue &n |a probeta nomal,
© SEN
| min = 20 & en donde & = espeser &e 1a probata &n milimetros,

b} La anchura de |a probeta podri ser, b = 25,8 £ 0.5 o para simplificar, conforme con |a tabla 1,
dada la poca influsnais gue 1a anchura de |a probeta tiene sobre (a8 caracteristicas da flesxidn,

¢} Para matenales que tengan fibras gruesss la anchura debe eater comprendida entre 20 mm y 50
AiFr,

TABLA 1 Anchurs da s Fobels

Eapadid ¢ Anghirs &
mm L]
le @5 3 ﬂ
4« & % § “
i<we =10 Il} ® 05
W« asd0
Maw ¢ 8
M s b0 ﬂ)
4.3.2.3 Materinbes aniséiropos,

a) En @ caso de materiales aniséiropos, |as probatss deben elepirse de tal forma que o esfuerzo
o ﬂ.muﬁ“ sufran (a8 mismins durants @ Ensayo 8 apligus en 8l mamo sentds que 108 que
puscun sulrir, en la prictica, los correspondiantes productos

b} La Relscién entre la probets |I|-n-:u|! su aplicacidn determina |a posibilidad o impositikdad de
rauzlr:pmblll narmales, ¥ &0 63 Uime caso se tendrd en cuenta bo indicado en & el

{Continda)
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¢) Ademas es preciso considerar que la posicion o el senfido de 13 eleccion, v las medidas de las
prabetas tienen a veces wna influgncia rmuy grande sobre los resultades. Esto particularmentes es
cierta 2n &l caso de los materiales estratficados (ver figura 2).

FIGURA 2. Posicion de la probeta de ensayo en relacion a la longitud y anchura de las
laminas

L] "

== =N\
i Il_ "'H._

' - - Senbide do la langitud
el progacio
i :t I ] j penlide de 1y @i
[ e prockicts
N a

- —— —i— o

4.2.3 Nimevo de probelas
4.2.3.1 Fara |a realizacion del ensayo deben ermplearse come minimo 5 probetas,

4.3.3.2 Los resuliades obienidas en |as probetas que se rompen fugra del tercio central de la longitud
entre apoyas deben rechazarse y deben ser reermplazadas por otras 1anias probstas.

43233 Cuando el material presema diferencias imporantes de caracter’sticas de flexign en 2
direcciones principales deben ensayarse separadaments estas 2 direcciones.

4334 Si en su ubtlizacion el material va & estar somelido B un esfUSrZ0 COM WNE OnEntEcion
diferente & alguna oe las direcciones principales, s& recomisnda que s efectie el ensaye segun la
citada oriemacion.

4.3 4 Acondizionamienta de las probefas

4.2.4 1 Acondicionar las probetas a una de las siguientes atmasferas normales,

B WO PCyasn r 5% 00 humedsd ralklive,
bl 23"C & FCy50% & 5% de humadad relaiha
¢ 0 PCyla% « 6% de Puameded rolniva

4.3.4.2 Para cada una de |as atresferas normales indicadas en &l nurmeral 4.2.4.1, |a duracicn narmal
del acondicionamiento sera de 85 a 94 h.

{Contintia)
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4.4 Procedimiento
4.4.1 Rzalizar & enzayo en uno de los casos indicades en el numeral 4.3.4.1.

4.4.2 Medir |z anchura b con una aproedmacion de 0,1 mm y 2l espesor & con una aproximacion de
0.02 mm

4.4.3 Ajustar |3 distanciz entre spoyos L a un valor comprendido entre 15y 17 veces 2l espesar de s
probeta.

4.4.4 Medir la distancia enire apoyos con una precision de 0,5%.

4.4.5 La velocidad de ensayw, =i no se indica otra cosa en la especificacion del material, s= establzcz
por la ecuacion siguients:

Ca cornda

V= m'l'ﬂ-."ln il @R O OeRplazemanic del (1Y de canga con relaciin @ [aB A0avoa, gn millmines

W = Yeoried O GafeBcide e mimymiln, FmL 000 o le indcans et ke easacioar! S ded makarial,
L = JSatsnch erie apoyos. an TlirmeTos.

® = Egpesor g2 i prodets, en miSimeiros

4.4.6 Una wez obtenida la velocidad de ensayo se carga la probeia en |z mitad dz |a distancia entre
apoyas (wer figura 1) sin chogue.

447 Si s= desea medir &l mddulo de elasticidad, calculer a partir de la grafica registrada
sutomaticarments o anotanda los valores de |a carga v de la flecha, con suficients frecusncia, & fin de
poder trazar una curva carga-flecha precisa.

4.4.8 Cusndo |3 probetas se rompen antes o en & momento de alcanzar |3 flecha convencional,
anotar Iz carga y s flecha de rofura.

4.4.9 Cusndo |3z probetas no e rompen antes o en la flecha comvencional, anotar |3 carga en la
flacha conwvencional.

4.4.10 Si == especifica, proseguir el enzayo sin nterupcion mas alla de 1z flecha convencional hasts
gue s& produzca |3 rofura o hasts gue se alcance wia carga madma, v anotar |a carga y |3 fliecha en
una u odro de estos purtas.

4411 Cuando las probetas alcanzan la carga maxma antes de slcanzar |a flecha convencional,
anotar ks cargs maagma v |a flecha comespondisnts.

4.5 Caleulos

4.5.1 Esfusrzo de flexion o,

(Continuz)
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A80,0, Esbiersa de fasion of pars une carga P se oo cua en megapascales (1MPa = 10,2 gloe®)
vl | AN wigueTE

T W

Endency:

of = @plusrzo die S one megapadcalan
Wow regmerls Seacr en Sewion por mille sl pars W caega F, delo por e scusciln §iguleris

M o=

£n donde

W = mgrmgnie flesor, @ Newica par milmairs

F = cargn, #n Newwon

L. = ciafnnc m enive apoyns, an miimelrog.

W= i de imercia de o secoiin mola gn milmaios cubicos
&) Enoal casa o @i seecion rectan guisr

b

W e

o iF L
o8

o) & M ge pupresa en Mewion por millmetre v W e milimetos clbicon o ¢ 18 ObINGE B
megapascales.  Pare obierer un clieu o P procies ol B3 io de Pasion lorkenda e cears
I comparara horontal del momerio lescr pem la Becha @ &8 puede EEGINGY B BCURCIR
Ligularia;

AFL [ e i’
2ba" 1

Em ehore

o1 = pefuer7o da Seaadn, w0 magapascales
& = 8acha medica an o punic TEdD AEITE SROYOS. ERPIESAGS @0 MiTEioY

6.2 Moo aparente de o aslc idad 5y

4.8.2.1 Para calcular B en megapescales 0 TR Una Cuna cargs -Beche o perl de ke ool s
alibaridon.

(Continus)
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4.5.2.2 El modulo aparente de elasticidad se determina a partir de la poreion lineal en el ongen de la
curva carga-flecha. utizando al menos para cada curva 5 valores de la flecha y de |a carga E. se
determina mediante |a ecuacion siguiente:

L ar
Ty Al

£n genos:

Er e mdaulo aparente de alasticidad. en megapascales:

Low  distuncin wire mooyos, on mimetros,

B o= nonhen de e probein, &0 mbimatyos

¢ aspesar o e probeta e riimebios,

A F o« o0l ngremento de b corpa ontre ¥ punios slogadon en le parts recta ikl de @ curve
Seaha, a0 hawirn,

Ay o+ dierancies de fechas comrespondmnts & A¥, s mEimeros

4.5,3 En todos los casos se obtendra el valor de |a desviacion tipica,

4.6 Informe de resultados,

4.6.1 Como resultado final debe regortarse la meda antmética de los resultados de la determinacian,
4.6.2 \dentificacion, lo mas completa posible, del matenal sometido a ensayo,
4.6,3 Método de preparacion de las probetas,

4.6.4 Medidas de las probetas y longitud entre apoyos utilizadas,

4.6,5 Cuando las probatas se rompen:

4.6.5.1 E esfuerzo de flexidn en la rotura, su media aritmétioa y desviacion tipica,
4.6.5.2 La flecha en la rotura, su media aritmética y su desviacién tipica.

4.6.6 Cuando las protetas no se rompen:

4.6.6.1 El esfuerzo de flexién para |a flecha convencional,

4.6.6.2 El esfuerzo de flexion y la flecha en |a carga mixima, su media aritmética y desviacién tipica
&n cada caso,

4.6.7 Eventuaimente la curva carga - flecha, con ef valor de la media antmética del modulo aparente
de elasticidad, E, y Ia desviacion tipica de E.

4.6.8 Medo de acondicionamiento y smdsfera de ensayo.
4.6,9 Norma Técnica Eouatordana NTE INEN de referencia

(Continia)
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APENDICE Z

Z1 DOCUMENTOS NORMATIVOS A CONSULTAR
Esta norma no reguiers de otras para su aplicacicn
Z. 2 BASES DE ESTUDIO

MWorma espanola UNE 53022, Listenaies plashcos. Deferminacion de las carscteristicas de fexian de
Ios materiales plasticos rigidos. Instiuto Macional de Racionalizacion del Trabajo. Madnid, 1673

Morma Infemacional 30 178 E Flasfics. Defemminstion of fexurs! properties of ngid plastics.
International Organization for Standardization, Ginsbra, 1875
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Anexo 3. SRM 3730 del A29 Super Tucano.
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Anexo 4. AC43.13-1B Meétodos, Técnicas y

reparacion de aeronaves.

a/e/ae

Préacticas aceptables para inspeccion y

AC 43.13-1B

CHAPTER 3. FIBERGLASS AND PLASTICS

SECTION 1. REPAIR OF LIGHT LOAD LAMINATE STRUCTURES

3-1. GENERAL. There is a wide vanation
in the composition and structural application
of laminates, and it is essential that these fac-
tors be given major consideration when any
restoration activities are undertaken. To a
sitnilar extent, there alse exist many types of
laminate structure repairs that may or may not
be suitable for a given condition  For flus rea-
sof, it is important that the aircraft or compo-
nent manufachurer’s repawr data be reviewed
when determining what specific type of repair
is permissible and appropriate for the damage
at hand.

NOTE: Review Material Safety Data
Sheets for material to be used. When
handling materials, prepreg fabries,
or parts with prepared surfaces, ob-
serve shelf life. Latex gloves and ap-
proved masks must be worn.

a. The materials used in the repair of
laminate structures nmst preserve the strength
weight. aerodynanuc characteristics, or electri-
cal properties of the original part or assembly.
Preservation 1s best accomplished by replacing
damapged matenial with material of identical
chemical compesition or a substitute approved
by the mamefacturer.

b. To eliminate dangerouns stress con-
cenfrations, avoid abropt changes in
cross-sectional areas. When pessible, for scarf
joiunts and facings, make small patches round
ot oval-shaped. and round the comers of large
repairs. Smooth and properly contour asrody-
namic surfaces.

¢, Test specimens should be prepared
during the actoal repair.  These can then be

subjected to a destructive fest to establish the
guality of the adhesive bond in the repaired

Par 3-1
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part. To make this determination valid the
specimens must be assembled with the same
adhesive batch mixture and subjected to curing
pressure, temperature, and time identical to
those mn the actual repair.

32, FIBERGLASS LAMINATE RE-
PAIRS. The following repairs are applicable
to fiberplass laminate unsed for non-structeral
fairing. covers, cowlings, honeycomb panel
facings, etc. Prior to undertaling the repair,
remove any paint by vsing nommal diy sanding
methods. Bead blasting may be used but can-
tion mmst be exercised not to abrade the sur-
faces excessively

NOTE: Chemical paint strippers
must not be used.

NOTE: These repairs are not to be
used on radomes or advanced com-
posite components, such as graphite
(carbon fiber) or Kevlar,

CAUTION: Sanding fiberglass lami-
nates gives off a fine dust that may
cause skin and/or respiratory irrita-
tion unless suitable skin and respira-
tion protection is nsed. Sanding alse
creates static charges that attract dirt
or other contaminants.

a. Check for voids and delamination by
tap testing (See chapter 5.) When the surface
of a fiberglass laminated structure is scratched,
pitted. or eroded; first wash with detergent and
water to remove all of the dirt. wax. or cxide
film Then scrub the surface with an accept-
able cleaner. After the surface 1s thoroughly
cleaned, sand it with 280-gnt sandpaper, and
again nse an acceptable cleanser to remove any
sanding gesidue and moisture.  This i3

Fage 3-1
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essential. as any moisture remaming on the
serface will inhibit the cure of the resin Dyy
the fiberglass lanunate theroughly prior to
bonding repair. Mix enough resin, using the
manufacturer’s  mstmections, to  completely
cover the damaged area. and apply one or two
coats. Cover the resin with a peel ply to ex-
chude all air from the resin while it is curing.
After the resin has cured, remove the film and
file or sand the swrface to conform to the oripi-
nal shape of the part. Ensure that all edges of
the lamunate part are sealed to prevent water
absorption.  Then refinish it to match the rest
of the structure.

b. Superficial scars, scratches, swface
abrasion, or rain erosion can genetally be re-
patred by applying one or more coats of a swit-
able low temperature resin, catalyzed to cure at
foom temperature, to the abraded surface. The
munber of coats requared will depend upon the
type of resin and the sevenity of the damage.

(1) Damage not exceeding the first layer
or ply of fiberglass laminate can be repaired by
filling with a putty consisting of a compatible
foom-temperature-setting resin and clean short
glass fibers. Before the resin sets. apply a
sheet of peel ply over the repair area and work
out any bubbles and excess gesin.  After the
resin has cured, sand off any excess and pre-
pare the area for refimshing.

(2) Damage deep enough to seriously
affect the strength of the laminate (usually
more than the first ply or layer of fabric) may
be repatred as illustrated in figore 3-1. Coat
the sanded area with rocm-temperature-setting
resin and apply contoured pieces of glass fab-
ric soaked in resin.  Apply a peel ply sheet
over the repair and work out any bubbles and
excess resin.  After the resin has cored, scrape
off the excess resin and sand the swface of the
repair to the original contour.
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DAMAGE TO FACING

DAMAGED MATERIAL
j_ REMOVED BY SAMDING

REPLACED LAMINATIONS
SANDED 10 CONTOUR _'x

FIGURE 3-1. Typical laminate (facing) repair.

(3) Damage that extends completely
through one facing and into the core requires
the replacement of the damaged core and fac-
mg. A method for accomplishing this type of
repair is shown in figure 3-2.  An alternate
method for repairing the facing 15 shown m
figure 3-3. The damaged portion is carefully
trimmed owt to a cirevlar or oval shape and the
core material 15 removed completely to the op-
posite facing. Exercise caufion so as not to
damage the cpposite facing or to start delanu-
nation between the facings and the core around
the damage.

DAMAGE TD FACING AND CORE

DAMAGED CORE

T |- so7 ] REWOV
) /

WET LAMIKATED PATCH
- —

FACING SCARFED
ED FOR PATCH

CORE REFLACED

FIGURE 3-1. Typical core and facing repair.
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HOLE TRIMMED. thL
){I- NOWVEL 'l -'- 'I NG
'al P-PEEL

%

WET-LAMINATED PATCH WITH
AYER OF TH {

e MT

TEMPORARY TER
ELOCK OR MO
COMPLETE _-‘ STEP-PEEL

WG AND WET .l RINATING
HG N A SIMILAR OPERATION

OFPOSITE FA

FIGURE 3-3. Typical stepped joint repair.

¢. Use replacement core stock of the
same material and density as the origmal (or an
acceptable substitute) and cut it to fit sougly in
the trimmed hole. Observe the direction of the
original core. When all of the pieces of re-
placement facing laminations are cut and
soaked in resin, coat all swrfaces of the hole
and the scarfed area with resin. Then ceat all
surfaces of the core replacement with resin and
insert it into the hole. After all of the pieces of
resin-impregnated glass-fabric facing are in
place and lned up with the oniginal fi-
ber-onentation, cover the entire area with a
piece of peel ply and carefully work down the
layers of fabric to remove any air bubbles and
excess resin. Apply light pressure by means of
sand bags or a vacoum bag. When the resin
has cured, sand the repair to match the original
contonr and refinish the surface.

3-3. REPAIRINGHOLES.

a. Scarf Method. If the damaged area is
less than 3 inches in diameter. the damage may
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be removed by either sanding with a power
sander or hand sanding with 180-gnt
sandpaper.

(1) Scarf back the edges of the hole
about 50 times the thickness of the face ply
Thoroughly clean cut all of the sanding residue
with a cloth wet with an acceptable cleanser.

(1) Prepare the patches by (see fis-
ure 3-4) laying the proper weight fiberglass
cloth impregnated with resin cn a piece of peel
ply. A weight of resin equal to the weight of
the patch provides a 50-percent ratio.

A, FILL THE GLASS CLOTH WITH RESIN.

@
@

GOWER THE GLASS GLOTH WITH PEEL PLY ARD
TRIM |T TE» THE PROPER SEE WITH SCISE0RS.

FIGURE 3-4. Preparing the fiberglass sandwich
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(3) Make a sandwich by laving a second
layer of peel ply over the patch before cutting
it to the required size and shape. Sandwiching
will prevent the patch from raveling when cut.
Brush a good coat of resin over the scarfed
area. Remove cne piece of peel ply from the
first patch and lay the patch in place. Work all
of the air out of the resin and remove the top
peel ply. Cut the next larger patch so 1t will
overlap the first patch by at least one-half mch.
Eemove one piece of peel ply from this patch
and center the patch over the first one. Work
all of the air out of the resin Continue laying
in patches, each overlapping the one below it
by at least one-half inch, until you have the re-
quired number of layers (see figures 3-5
and 3-6) plus an extra ply to restore original
strength to the repaired area.

DAMAGED lﬂhi

15* APPROY,

e T

8. AEMOVE THE DAMAGE AND SCARF THE EDGES OF
THE HOLE.

€, LAY IN THE SHEETS OF RESIN.IMPREGMNATED
FIBERGLASS CLOTH,

oy

O. WHEN THE REPAIR HAS CURED. SMOOTH IT TQ
MATCH THE EONTOUR OF THE ORIGINAL STRUC-
TURE.

FIGURE 3-5. Scarfed repair to 8 nonstruciral laminated
fiberglass component.
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FIGUEE 3-6. Symmetrical layup same as original num-
ber of plies, plns ons exma ply.

(4) Cover the entire repair with peel ply
and carefully work out all of the air bubbles
from the resin - Apply pressure over the repair
with tape or sandbags and allow 1t to cure
After the repar has cured, remove the excess
resmn by filing or sanding the swface to the
contour of the original part. Smooth the sur-
face with fine sandpaper and refinish it to
match the original part.

(%) An altenate layuop method that
works ecqually well is to place the larger patch
over the scarfed area first. and then each sub-
sequent smaller patch over this. Both types of
repair are finished in exactly the same way.

(6) The scarfed joint method (see fig-
ure 3-7) 13 normally vsed on small punctures
up to 3 or 4 inches 1n maximum dimension and
in facings that are made of thin fabric that is
difficult to peel.

b. Step-Joint Method. The scarf method
of repairmg a lanunated fiberglass face sheet
of a honeycomb structure 15 the easiest method
to use. In this type of repamr, the damage is
outlined with a compass. If a square or rectan-
gular repair is more appropriate then the dam-
age is outlined using a straight-edge and a
compass to round out the corners.
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HOLE TRIMMED. CORE
REMOVED, AND FACING
+ SCARFED

OR MOLD

COMPLETE BY SCARFING AND WET-LAMMNATING
OFPOSITE FACING IN A SIMILAR OPERATION

FIGURE 3-7. Typical scarf joint repair.

(1) The configwation of the repair
should be that which will remove the least
amount of sound matenial — Extend the
cleaned-out area for a distance egual to the
mumber of plies to be removed, less 1inch
For exanple, if you must remove three plies,
extend the repair for 2 inches beyond the
cleaned-cut area.  Each layer should be 1 inch
beyond the layer below. Use a sharp kmife or
other type of cutter to cut through the top laver,
being careful not to damage the underneath
layer. Use several passes with the kmife rather

than one deep cut. (See figure 3-8.)

(2) Begin with one corner of the patch
and carefolly pry it loose and peel it up wntil
all of the laver is removed. Next, mark the ex-
posed layer 1/2inch inside the opening and
carefully cut and remove it. Contime uofil
you have removed all of the damaged or de-
laminated layers.

Par 3-3

FIGURE 3-§. Carefully cut through each layer of Shar-
glass cloth and remove it from the damaged area.

(1) Lightly sand. then scrub the entire
area with an acceptable cleanser Prepare the
patches exactly as you did for the scarf
method, cutting each layer to exactly the size
of the material removed. Brush in a coat of
resin. lay in the patch of the smallest size, and
carefully work out all of the air bubbles from
the resin. Now, lay in the next larger size
patch to lock the first layer of fiberplass cloth
wmto place. Repeat the process until the dam-
age area is filled.

(4) Butt the top layer of cloth to the
opening in the face ply and cover the entire re-
pair with peel ply. Carefully work all of the air
bubbles out of the resin and put pressore on the
repair with either sandbags, or another appro-
priate method, such as vacrum bagging. (See
figure 3-0.) After the top repair has hardened,
repeat the process on the bottom.

34, SAMPLE BAGGING AND CURING
PROCESS. Figure 3-9 shows a fypical bag-
ging arrangement for a localized sepair in
which patch plies of prepreg are cuged with a
layer of adhesive, and a heating blanket 1s used
to supply heat.
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Vacuum Bag Breathor plies
Heating blan ket
Wacuum hose
and be Caul plats
K Non-porous separator
film

Vacuum bag

sealing compound T cugly

Wiras

Caul plate optional [rol used for
tapered overlay patches or
curved surfaces)

Repair plies
of palch plate
Adhesive kayer [for
adhesive boadi
patch of doubler saly)

FIGURE 3-9. Sample bagging layup cross section.

a. The materials used for most bonded
repairs require elevated temperatures and pres-
sure, during their cure, to develop full strength.
The following paragraphs describe the opera-
tions required to enclose the repair in a vac-
mm bag. When the part to be cured can be
placed in an autoclave, additional pressure and
heat can be applied For cured-in-place parts.
vacuum pressure and portable heat blankets
usnally suffice.

(1) When selecting materials, especially
the parting agent film the temperature at
which the repair is to be cured must be known
Polyvinyl alcohol (PVA) film i5 ideal when the
bonding temperature does not exceed 230 °F.
PVA film has very high tear resistance and may
be heat-sealed effectively. When the bond
temperature is not above 180 °F. polyvimyl
chleride film can be used. For temperatures up
to 450 °F, a pelyvinyl fluoride film is used.
These three types of films are available in a va-
riety of weights and widths. Most nylon bag-
ging films are used for temperatures up to
400 °F.

Pages 3-8

(2) When all repair details are in place
and ready to be cured. they are enclosed in a
bag of plastic film or thin mubber  Air 15 re-
moved from the bag by a vacuum source so
that atmospheric pressure exerts a pressure on
the repair as it is cured.

(3) To provide a path to draw off the air
initially inside the bag, layers of fiberglass
cloth or similar noncontaminating materials,
kmown as breather plies, are placed inside the
bag. When prepreg is being cured as part of
the repair, it is sometimes necessary to bleed
off excess resin  To do this. layers of fiber-
glass cloth or similar materials kmown as
bleeder plies are placed over the prepreg
Some repairs have been made with a net resin
prepreg that does not require bleeding, and
therefore does not require bleeder plies. Po-
rous separator plies or film are used between
the prepreg and the bleeder and nonporoums
separator plies or film are used between the
bleeder and breather plies to control the flow
of resin.
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(4) Small parts may be envelope bagged
(1e., enclosing the emtire part m the bag).
Larger parts with localized repairs can be
bagged by sealing the swrface completely
around the repair areas with sealing tape and
applying the bagging material to the sealing
tape.

CAUTION: The whole panel must be
vacunm bagged to prevent delamina-
tion in sandwich skins when using an
oven or autoclave, Contoured parts
must be restrained with tooling to
prevent warpage.

b. When the heat for curing the repair
is provided by a heat blanket, the blanket can
be etther mnside or outside the vacuum bag.
However, the blanket should be coversd to
mumimize heat loss, and the blanket should be
separated from direct contact with most bag-
ging materials by layers of fiberglass cloth.

(1) This will prevent localized over-
heating that could damage the bag It is some-
tumes helpfil to place a thin alvmimum sheet
under the heating blanket to minimize local-
ized heating. A thin mbber blanket can help
smooth the surface of the material being cured.
A pressure plate should be vsed when two or
more heat blankets are applied to the same re-

pait.

NOTE: Understanding that various
resins behave differently during cure,
the choice of bagging arrangements
will often vary with the material being
cured.

(1) The procedwe for the bagzing ar-
rangement 15 as follows:

(a) Place a peel ply over the patch
material to provide a swface finish for subse-
quent bonding or pamting 1f not previously ac-
complished. Place a layer of porous separator
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cloth over the patch, extending bevond the
prepreg and the adhesive. Smooth to aveid
wrinkles.

(b) With the patch material in place,
place the end of the thermocouple wire next to
the edge of the prepreg. Tape the wire to the
structure inside the bag with heat-resistant
tape. The tape should not be in contact with
the prepreg or the adhesive.

(¢) Place bleeder plies as shown, ex-
tending 2 to 3 inches beyond the patch. The
mumber of bleeder plies needed will vary with
the type of resin and the resin content required.

(d) Place a laver of nonporous part-
mg film over the bleeder plies, cut 1inch
smaller than the bleeder plies. This layer is
wntended to stop resin flow from bleeder plies
into breather plies while still providing an air-
flow path when vacowm is applied.

(e) If a pressure plate is used. place it
over the previous separator ply. The plate 1s
frecquently perforated with small holes to per-
mit airflow to the breather plies. Bleeder plies
may be necessary when using a pressure plate.

NOTE: Pressure on the repair will be
reduced if the pressure plate does not
conform to the repair.

(f) Place the heat blanket over the as-
sembly, makmng sure it extends 3 to 4 inches
beyond the material to be cured.

(g} One or more thermocouples
should be in contact with the heat blanket to
monitor its temperature.  Additional thermo-
couples should be placed near the cunng repair
to moniter the temperature of the curing resin.

(h) When using a heat blanket as the

heat source, four to six layers of fiberglass sur-
face breather or the equivalent should be
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used over the heat blanket. This will insulate
and prevent damage to the nylon bagging film.
Ensure that the breather plies are in comtact
with the bleeder plies so that an air passage
exists.

(i) Place a bead of sealing tape
against the parent matenial around the edge of
the breather plies. Seal the thermocouple
wites to prevent vacmun leakage.

NOTE: Two lavers of sealing tape
may be required in order to provide a
good seal.

(j) Cover with a suitable vacumm
bag, smoothed to minimize wrinkles. Press
the bag firmly onto the sealing tape to obtain
an air-tight seal. Place pleats in vactum bag to
allow the bag material to stretch.

(k) Install twoe vacuum probes or

sniffers through opemings cut in the bag. One
will be wsed for the vacuum gauge and the
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other will be connected to the vacoum source.
The vacuum probe mmst sit on the breather
plies. but mmst not touch the patch or adhesive.

NOTE: Place the vacuum gauge on
the opposite side of the vacuum port,
where applicable. Do not place vac-
unm probes near repair area.

(1) Connect the vacium source and
smooth the bag by hand pressure as the air is
removed. Check for leaks and reseal as neces-

sary. A miniomm vacummm of 22 inches of

MErCRry 15 required.

(m) Place msulating materal over
the vacuum bag to prevent heat loss.

(n)  Apply power to the heat blanket
and contrel its temperature as specified for the
material being cured.

(o) Observe cure tume regquirements
established by the product mammfacturer.

3-5~3-9. [EESERVED.]
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SECTION 2. VISUAL INSPECTION

5-15. GENERAL. Visual inspection is the
oldest and mest commen form of NDI for amr-
craft.  Approximately 80 percent of all NDI
procedwres are accomplished by the direct vis-
uval methods. This inspection procedure may
be greatly enhanced by the use of approprate
combinations of magmfying mstruments.
borescopes, light sowrces, video scanners. and
other devices discussed in this AC. Visual in-
spection provides a means of detecting and ex-
anuning a wide variety of component and ma-
terial swface discontinuities. such as cracks,
comroston, contanunation, surface fmsh weld
joints, solder conpections, and adhesive dis-
bonds. Visnal mspection 15 widely used for
detecting and examining aircraft swface
cracks., which are particularly important be-
cause of their relationship to structural failures.
WVisual mspection 15 frequently used to provide
verification when defects are found intially
using other NDI techmicues. The use of opti-
cal aids for visual inspection is beneficial and
recommended. Optical aids magnify defects
that cannot be seen by the unaided eve and also
permit visual inspection in inaccessible areas.

5-16. SIMPLE VISUAL INSPECTION
ATDS. Tt should be emphasized that the eye-
murror-flashlight 15 a critical visual mspection
process. Aircraft structare and components
that nmst be routinely inspected are frequently
located beneath skin, cables, tubing, confrol
rods, pumps, actuators, ete.  Visual inspection
aids such as a powerfil flashlight a mirror
with a ball jomnt, and a 2 to 10 power magmi-
fving plass are essential in the inspection proc-

e55.

a. Flashlights. Flashlights used for amr-
craft mspection should be suitable for mdus-
trial use and, where applicable, safety ap-
proved by the Underwriters Laboratory or
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equivalent agency as suitable for use in haz-
ardous atmospheres such as arcraft fuel tanks.
Military Specification MIL-F-3747E. flash-
lights: plastic case, tubular (regular, explosion-
proof, explesion-proof heat resistant, traffic di-
recting. and inspection-light), provides re-
cuirements for flashlights suitable for use in
awcraft mspection. However, at the present
time, the flashlights covered by this specifica-
tion use standard incandescent lamps and there
are no standardized performance tests for
flashlights with the brighter bulbs: Krypton,
Halogen. and Xenon Each flashlight manu-
facturer cwrrently develops its tests and pro-
vides mformation on its products m its adver-
tising literature. Therefore, when selecting a
flashlight for use in visval inspection it is
sometimes difficult to directly compare prod-
uvcts. The following charactenstics should be
considered when selecting a flashlight: foot-
candle rating; explosive atmosphere rating;
beam spread (adjustable, spot, or flood); effi-
ciency (battery usage rate); brightness after
extended wse; and rechargeable or standard
batteries. (If rechargeable, how many hours of
continuous vse and how long is required for
recharging?) If possible, 1t would be best to
take it apart and mspect for quality of con-
struction and to actually use the flashlight like
it would be used in the field. Inspection flash-
lights are available in several different bulb
brightness levels:

(1) Standard incandescent (for long-
battery life).

(2) Erypton (for 70 percent more light
than standard bulbs).

(2) Halogen (for up to 10 percent more
light than standard bulbs).

{4) Xenon (for over 100 percent more
light than standard bulbs).
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116



AC 43.13-1B

b. Imspection Mirrors. An imspection
muitvor is used to view an area that is not in the
normal line of sight. The mirror should be of
the appropriate size to easily view the compo-
nent, with the reflecting surface free of dirt,
cracks, worn coating, etc.. and a swivel joimt
tight enough to maintain ifs sefting.

c. Simple Magnifiers. A single con-
verging lens, the simplest form of a muecro-
scope, 15 often referred to as a simple magm-
fier. Magnification of a single lens is deter-
muned by the equation M= 10/f In this equa-
tion. “B” is the magnification. “f is the focal
length of the lens in mches, and “107 is a con-
stant that represents the average minimum
distance at which objects can be distinetly seen
by the unaided eye. Using the equation, a lens
with a focal length of 5 inches has a magmifi-
cation of 2, or 1s sad to be a two-power lens.

517. BORESCOPES. These instruments
are long, tubular, precision optical nstuments
with built-in illwmination. designed to allow
remote visual inspection of internal swfaces or
otherwise inaccessible areas. The tube, which
can be rigid or flexible with a wide variety of
lengths and diameters, provides the necessary
optical comnection between the wiewing end
and an objective lens at the distant, or distal tip
of the borescope. Rigmid and flexible bores-
copes are available m different designs for a
variety of standard applications and manufac-
turers also provide custom designs for spe-
cialized applications. Fignre 5-1 shows three
typical designs of borescopes.

a. Borescopes Uses. Borescopes are used
in aircraft and engine mainfenance programs to
reduce or eliminate the need for costly tear-
downs. Adrcraft fwrbine engines have access
ports that are specifically designed for beres-
copes. Borescopes are also used extensively in
a variety of aviation maintenance programs to
determine the airworthiness of difficult-to-
reach  components. Borescopes
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typically are used to inspect interiors of hy-
dranlic cylinders and valves for pitting. scor-
mg, poresity, and tool marks; mspect for
cracked cylinders in aircraft reciprocating en-
gines; inspect turbojet engine turbine blades
and combustion cans; verify the proper place-
ment and fit of seals. bonds, gaskets. and sub-
assemblies in difficult to reach areas; and as-
sess Foreign Object Damage (FOD) 1o aircraft,
airframe, and powerplants. Borescopes may
also be used to locate and retrieve foreizn ob-
jects in engines and airframes.

b. Optical Designs. Typical designs for
the optical comnection between the borescope
viewing end and the distal tip are:

(1) A nzid tube with a senies of relay
lemses;

1) A flexible or ngid fube with a bun-
dle of optical fibers; and

(3 A flexible or rigid tube with winng
that carmies the image sipnal from a Charge
Couple Device (CCD) imaging sensor at the
distal tip.

These desipns can have either fixed or adjust-
able focusing of the objective lens at the distal
tip. The distal tip may also have prisms and
mirrors that define the direction and field of
view. A fiber optic light suide with white
light 15 generally nsed in the dlummation sys-
tem but ultraviclet light can also be used to
mspect surfaces treated with liquid flucrescent
penstrant or to inspect for contaminants that
fluoresce.  Some borescopes with long work-
ing lengths use light-enutting diodes at the
distal tip for illumination.

£-18. VISUAL INSPECTION PROCE-
DURES. Corrosion can be an extremely crifi-
cal defect. Therefore, NDI personnel should

be familiar with the appearance of conumon
types of corrosion and have training and

Par 5-16

117



9/8/98

AC 43.13-1B

Cbjective lons

{b) A Fexible fiberscope with a light source.

Freid of
/ View
~

~

(6} A rigid borescope with  ight guide bundie in the shaft

—

FIGURE 5-1. Typical borescope designs.

experience on corrosion detection on aircraft
structure and engine materials. (Reference:
AC 434A. Comrosion Control for Aircraft. for
additional information on corrosion

a. Preliminary Inspection. Perform a
preliminary inspection of the overall general
area for cleanliness. presence of foreign ob-
jects, deformed or missing fasteners. security
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of parts. comrosion. and damage. If the con-
figuration or location of the part conceals the
area to be inspected. use visual aids such as a
mirror or borescope.

b. Corrosion Treatment. Treat any cor-
rosion found during preliminary inspection
after completing a visual inspection of any se-
lected part or area.

Page 5-11

118



AC 43.13-1B

NOTE: Eddy current, radiography,
or ultrasonic inspection can deter-
mine the loss of metal to corrosion.

¢, Lighting, Provide adequate lighting to
illuminate the selected patt or atea.

d. Personal Comfort. Personal comfort
(temperature. wind, rain efc.) of the inspector
can be a factor in visual inspection reliability.

e, Noise, Noise levels while conducting a
vispal inspection are important  Excessive
noise reduces concentration, creates temsion.
and prevents effective commmnication. All
these factors will mncrease the likehhood of er-
1Ot

f. Inspection Area Access. Ease of ac-
cess to the inspection area has been found to
be of major importance m obtaiung reliable
vispal inspection results. Access consists of
the act of getting into an inspection position
(primary access) and doing the visual inspec-
tion (secondary access). Poor access can affect
the inspector’s interpretation of discontimnities,
decision making. motrvation, and attiude.

g. Precleaning. Clean the areas or surface
of the parts to be inspected. Remove any con-
taminates that might hinder the discovery of
existing surface indications. Do not remove
the protective finish from the part or area prior
to mspection Removal of the finish may be
required at a later tune if other NDI techmaues
are required to verify any visual indications of
flaws that are found.

h. Inspection. Carefully inspect the area
for discontinpities, wsing optical aids as
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required. An mnspector normally should have
available suitable measunng devices, a flash-
light, and a mirror.

(1} Swface cracks. When searching for
snrface cracks with a flashlight. direct the light
beam at a 5 to 45 degree angle to the inspec-
tion swface, towards the face (See fig-
ure 3-2.) Do not direct the lizht beam at such
an angle that the reflected hight beam shines di-
rectly into the eyes. Keep the eyes above the
reflected light beam during the inspection
Determine the extent of any cracks found by
directing the light beam at right angles to the
crack and tracing its length. Use a 10-power
magnifying glass to confirm the existence of a
snspected crack. If this 1s not adequate, nse
other NDI techniques, such as penetrant, mag-
netic particle, or eddy current to verify cracks.

(I) Other surface discontumities. In-
spect for other swrface discontinuities, such as:
discoloration from  ovetheating,  buckled,
bulging, or dented skin; cracked, chafed, split,
or dented tubing; chafed electrical wiring: de-
laminations of composites; and damaged pro-
tective finishes.

i. Recordkeeping, Decument all discrep-
ancies by written report, photograph, and'or
video recording for appropriate evaluation
The full value of visnal inspection can be re-
alized only if records are kept of the discrep-
ancies found on parts inspected. The size and
shape of the discontimuty and its location on
the part should be recorded along with other
pertinent nformation, such as rework per-
formed or disposition. The inclusion on a re-
port of some visible record of the discontinmaty

makes the report more complete.
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EYE ABOVE
REFLECTED
LIGHT BEAM

INCAMDESCENT

J .
EAYING CRACK OFPEN

SURFACES TO SURFACE

FIGURE 5-1. Using a flashlight to inspect for cracks

5-19.—5-24. [RESERVED.]
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Anexo 5. Manual de mantenimiento EXTRA 300-200L.

EXTRA
SEFVICE MANUAL EXTRA ML

51-70-00

51-70-01

IMPORTANT

IMPORTANT

WARNING

WARNING

IMPORTANT

REPAIRS

Repair of Reinforced Glass and Carbon
Fibre Components

Repair of composite parts has to be carried out only by
gualified and anthorized personnel.

Ifthe aircraft is damaged, proceed as follows. First conduct
a carefil visual inspection of the surface and the damaged
area. Frequently, the damage extends to firther components,
sometimes a fracture will continue invisible beneath the
surface.

Perform the repair work with utmost care. Theexternal shell
of the wing and empannage is stressed; a failure of this
bonded structure can lead to an airceraft crash In order to
eliminate dangercus stress concentrations, avoid changes in
cross-sectional areas.

The resin-hardener mixture ratio must be precisely
maintained (+0.5%). Clean cups and tools must be used.
The weight ratio of glass fabric to resin mixiure should
be approximately 50:50.

Immediately prier to applying the wet laminate, sand and
vacvum clean the repair area. so that no dirt and dust is
involved which could prevent asecure adhesion.

Sanding carbon and glass fibre laminates gives off a fine
dust that may canse skin and/or respiratory irritation
unless suitable skin and resiration protection is used.

Carbon-tetracloride or Acetone used for cleaning re-
pair areas are flamable liquids and should be used with
proper ventilation and safety equipment.

As with plywoeod grain, the direction of the various fi-
bres (longitudinal or diagonal) is of great importance
for the stability.

PAGE DATE: 1. June 1995

CHAPTER 51
PAGE 18

121



EXTRA
SEFVICE MANUAL EXTEASOIL

FEPAIRS
Reepair of Femforced Glass and Carbon  Fibre Components

CAUTION

IMPORTANT

The number of layers required to restore the stability in the
damaged area can be taken from the layer sequence/place-
ment plan (Refer to the respective Chapters)

Itis necessary to know the number and direction of layers in
the damaged area, in ordertobe ableto replace themwith the
original mymber. In all cases. the thickness of the laminate

has to be measured with a vernder calliper for the exact
determination of the laminate tickness.

One technigue to learn about the number oflayers is to burm
a small piece taken from the damaged area. The resin will
bum off leaving the glass and/or carbon fabric to be in-
spected for the number of layers and the type of fabric.

Creating a scarfed overlap takes time. Sand away as much of
the old material, that the new fabric patches do not project
bevond the contour.

In order to shorten the curing time, a heater can be used to
increase the ambient temperature.

Too high temperature will canse large air bubbles in
the laminate. Local overtemperature can be prevented
by using a foil tent which leads the hot air stream.

The cwing cycle mmst be maintained as stated. Use a
thermometer to monitor the temperature.

After repair of control surfaces, check for proper bal-
ance ( refer to chapter 27, Flight Controls).

It is recommended to prepare test specimens at the same
tume as the actual repair is accomplished. These can thenbe
subject to a material test to establish the quality of the
laminate in the repaired part. To make this determination
walid, the specimens must be assembled with the same style
of fabric and resin muixture. Subsequently the specimens
mmst be subject to the curing pressure, temperatire and time
identical with those in the actual repair.
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51-70-02

IMPORTANT

Repair of Sandwich Material

Two types of core materials are nsed for sandwich on the
EXTRA300L:

- PVChard foam
-Honeycomb
both with glass or carbon fibre shells

The following section deseribes the repair of both types of
sandwich. Different processing techniques for these mate-
rials, if necessary, are also described.

a) Minor surface damage

Arcund a vistble crack, the laminate may be separated from
the core material. Determine the extent of this area by comn
tapping. Remove the separated laminate carefilly nsing a
sanding diskc sanding block or a sharp knife. Prepare a
scarfed overlap of the laminate around the damaged area.
Overlap lenght per fabric layer min. 20 mm;

Ratio (laminate thickmess : overlay lenght) min. 1: 50
(refer to Figure 5).

—-'||':1I|:| .'n|1‘ '-:I]|'-— _
T

Minor surface damage
Figure §
After preparing the scarfed overlap, clean the repair area
thoroughly as follows:

- Remove the sanding dust with a pneumatic vacuzm
cleaner

- Clean the scarfed overlaps with carbon-tetrachloride or
acetone in case of dirt or grease was introdued during the
preparation.

Damaged core material has to refilled with a mixture ofresin

and microballoons (weight ratic 100:15). Apply resin miture
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REPATRS
Fepair of Sandwich Material

IMPORTANT

IMPORTANT

tothe repair area and lay on fabric in accordance to the layer
sequence plans. Ensure to use cormrect style and direction of
fabric.

Repair area must be clean of dirt, dust and grease!

Lay out the required mumber and size of fabric pieces ona
piece of colored plastic foil and soalk (wet) them with resin
mixture, subsequently position them on the repair area.

Remove the plastic foil after each positioning process.

For a repair of honeycomb sandwich parts you have to
observe the following: The repair area has to be cured under
condition of vacuum bagging.

Forvacuumbagging, proceed as follows:

- Apply peel nylon fabric on the last repair fabric layer

- Perforate a clean, thin plastic foil with a thick needle
(max spacing of holes: 20mm x 20mm) - mainly in the
area of the honeycomb - and lay it on the repair area.

- Layajute cloth (weave) or equivalent bleeder cloth on
this perforated plastic foil.

- Layan air tight plastic foil upon the jute weave and seal
their edges to the surrounding surface using an adhesive
tape.

- Applysuction with a vacuum pump (pressure approx.
0.7 bar/ 10 psi)

- Apply the thermal curing cycle (Fefer to Figure 3)

- Following the curing cycle remove vacoum bagging
material and peel nylon fabric.

After the pre-curing peried at room temperature, the re-
paired area has to be cured according the temperature cycle
as shown on Figure 6.
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After the curing process is completed, the repair areacan be
sand level to the surrounding area.
CAUTION Sand only the edge thickness of repair laminate (refer
to Figure 7)!
L Ly
— / sandng block // oo
o /" VIIIIIINIIY.
Level Sanding of Surrounding Area
Figure 7
NOTE For painting of the repair area refer to Chapter 51-70-

06.

b) Damage of complete sandwich

[fthe inner laminate is also damaged, firstremove the npper
laminate within the area, where no secure bond connection
to the core material is suspected. Trim out the complete
damaged portion of core material to a circular or elliptical

shape.
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IMPORTANT

WARNING

IMPORTANT

The damaged area of the inner laminate has to betakenout as
well. Make sure not to increase the disbond area by preparing
thehole. Preferablyuse a hand held milling machine. In case
of cutting with a saw. the pulsation stress may peel of the
imner laminate (secondary damage). If the extent of the
disbonded area on the inner laminate exceeds the prepared
cut out, increase the cut out of material and upper laminate.

Prepare a scarfed overlap of laminate around the circular cut
out. Overlap lenght of inner laminate should not be less than
20mm.

Overlap lenght of the upper laminate should not be less
than 1/50; (ratio: laminate thickness / overlap lenght).

Prepare a replacement block of core matenal (foam or
honeycomb) with equivalent diameter and thickness. Cut it
tofit ssuggly in the trimmed hele. In case of foam core, coat
one side with a mixture of resin and miercballoons (ratio
100:15). Apply prelaminated fabric layers required for the
inner laminate on this side of the core filler block. Ensure
comrect style and direction of fabric. After precuring the
laminate at elevated room temperature (30°C), scarf the
overlap and sand the upper overlapping core material dovwn,
up to the surrounding core material

Subsequently clean the repair area theronghly as follows:

- Remove the sanding dust with a pnewmatic vacuam
cleaner

- Clean the scarfed overlaps with carbon-tetrachloride or
acetone in case of dirt or grease was introdued during the

preparation

Carbon-tetracloride or Acetone used for cleaning re-
pair areas are flamable liguids and should be used with
proper ventilation and safety equipment.

Repair area must be free of dirt and grease.

Wet all surfaces of the backing plate and the scarfed area with
resinmixtirre. Lay on prelaninated fabriclayerin accordance
tothe laver sequence plan. Ensure correct stvle and direction
of fabric.
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Damage of Complere Sandwich
Figure &
Lay out the required number and size of fabric pieces cna
plece of plastic foil and wet them with resin mixture.
Subsequently position them on the repair area.

IMPOERTANT Remove the plastic foil after each positioning process.

The repair area has to be cured noder condition of vacuum

bagging. Proceed as follows:

- Apply peel nylon fabric on the last repair fabric layer

- Perforate a clean thin plastic fodl with a thick needle
(max. spacing of holes: 20mm x 20mm) - mainly in the
area of the honeycomb - and lay it on the repair area.

- Lay ajute cloth or equivalent bleeder cloth on this
perforated plastic foil

- Laya second plastic foil uppon the jute weave and seal
their edges to the surrounding suwrface using an adhesive

tape.

- Applysuction with a vacoum pump (pressure approx.
0.7bar / 10ps1)

- Apply the thermal curing eyele
- Following the curing cycle carefully remove vacuzm

bagging material and peelnylon fabric.

NOTE After the pre-curing period at room temperature, the
repaired area has to be cured according the tempera-
ture cyele as shown on Figure 6.

After the curing process is completed, the repair area can be
sand level to the surrounding area.

IMPORTANT Sand only the edge thickness of repair laminate!
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51-70-03

CAUTION

NOTE

IMPORTANT

CAUTION

Fer painting of the repair area proceed like mentioned in
Chapter 51-70-06.

Repair of Laminates

a) Minor damage

Scarf the edges of the minor damage area with sandpaper.
Mininmun lenght of scarf per fabric layer approx. 20 mms;
ratio (laminate thickness : scarf lenght) approx. 1: 50.

Following the scarf procedure, clean the repair area thor-
oughly:
- Remove the sanding dust with a ponenmatic vacuam

cleaner

- Clean the scarfed overlaps with carbon-tetrachloride or
acetone in case of dirt or grease was introdued during the

preparation.
Repair area must be free of dirt, dust and grease.

Wet the prepared scarfed areas with resin mixture. Lay on
prelaminated fabric layer in accordance to the layer se-
quence plan. Ensure correct style and direction of fabric.
Apply peel nylon fabric on the last repair fabnc layer.

Lay out the required number and size of fabric pieces
on a piece of colored plastic foil and wet them with

resin mixtre. Subsequently position them on the repair
area.

Remove the plastic foil after each positioning process.
After the cuning process is completed, remove the peel
nylen fabric. The repair area can be sand level with the

srounding area.

Sand only the edge thickness of repair laminate!

Eefinish the surface according chapter 51-70-05 Painting.
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Pepair of Laminates

IMPORTANT

IMPORTANT

If the extent ofthe damaged area exceed 10 cm (4 inches) a
large damage repair is required.

Carefully trim out the damaged portion to a circular or oval
shape.

Prelaminate a backing plate from two layers of glass fibre
fabric and resin mixtere, which pmst be approx. 20 mim
larger than the damaged area. Apply peel nylon fabric as
external layer. Sandwichthe resin wetted layers between two
sheets of plastic foil.

Jork the excess resin out and allow the plate to cure at
elevated room temperature for 8 hours on a flat surface ora
plasticfoil-covered suwrface of the proper curvature near the
damaged area, or the same location on a comparable
undamaged part.

Following the curing cycle remove plastic foil and peel
nylen fabric. Bond the backing plate to the inside using a

muixture of resin and cotton flocks, and adapt to the contour.
Cure the bonding at elevated room temperature for § hours.

Subsequently scarf the edges of the damaged portion with
sandpaper. Minimmm lenght of scarfper fabric layer approx.
20 mm;

Ratio (laminate thickness : scarf lenght) approx. 1: 50,

Following the scarf procedure, clean the repair area thor-
- Remove the sanding dust with a pnenmatic vacunm
cleaner

- Clean the scarfed overlaps with carbon-tetrachloride or
acetone in case of dirt or grease was introdued during the
preparation of the overlap.

Repair area must be free of dirt, dust and grease.

Wet all surfaces of the backing plate and the scarfed areawith
resin mixture. Lay on prelaminated fabric layer in accord-
ance to the layer sequence plan. Ensure comrect style and
direction of fabric.
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NOTE

IMPORTANT

Lay out the required number and size of fabric pieces
on a piece of colored plastic foil and wet them with
resin mixture. Subsequently position them on the repair
area.

Remove the plastic foil after each positioning process.

The repair area has to be cured under condition of vacuum
bagging. Proceed as follows:

- Apply peel nylon fabric on the last repair fabric layer

- Perforate a clean. thin plastic foil with a thick needle
(max. spacing of holes: 20mm x 20mm) - mainly in the
area of the honeyeomb - and lay it on the repair area.

——1 refio mint : 50 |<—
—_—

Repair af minor damage
Figure 3

b) Large damage

Ifthe extent of the damaged area exceed 10 cm (4 inches) a
large damage repair is required.

Carefully trinum out the damaged portion to a circular or oval
shape.

Prelaminate a backing plate from two layers of glass fibre
fabric and resin mixture, which nmst be approx. 20 mm
larger than the damaged area. Apply peel aylon fabnic as
external layer. Sandwich the resin wetted layvers between two
sheets of plastic foil. Work the excess resin outand allow the
plate to cure at elevated room temperature for 8 hours cna
flat swrface or a plasticfoil-covered surface of the proper
curvature near the damaged area, or the same location on a
conparable undamaged part.

Following the curing cycle remove plastic foil and peel
nylen fabric. Bond the backing plate to the inside using a
mixture of resin and cotton flocks, and adapt to the contour.
Cure the bonding at elevated room temperature for § hours.
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IMPORTANT

IMPORTANT

NOTE

IMPORTANT

Subsequently scarf the edges of the damaged portion with
sandpaper Minimum lenght of scarfper fabric layer approx.
20 mm;

ratio (laminate thickness : scarf lenght) approx. 1: 50.

Following the scarf procedure, clean the repair area thor-

oughly.

- Remove the sanding dust with a pneumatic vacuvuzm
cleaner

- Clean the scarfed overlaps with carbon-tetrachloride or
acetone in case of dirt or grease was introdued during the
preparation of the overlap.

Repair area must be free of dirt, dust and grease.

Wet all surfaces of the backing plate and the scarfed area with
resinmixture. Lay on prelaminated fabriclayer inaccordance
tothe layer sequence plan. Ensure correct style and direction
of fabric.

Lay out the required number and size of fabric pieces
on a piece of colored plastic foil and wet them with
resin mixture, Subsequently position them on the repair
area.

Remove the plastic foil after each positioning process.

The repair area has to be cured under condition of vacuum
bagging. Proceed as follows:

- Apply peel nylon fabric on the last repair fabric layer.
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CAUTION

51-70-04

IMPORTANT

- Perforate a clean, thin plastic foil with a coarse needle
(max. spacing of holes: 20mm x 20mm) - mainly in the
area of the honeycomb - and lay it on to the repair area.

- Lay ajute cloth or equivalent bleeder cloth on this
perforated plastic foil.

- Lay an air tight plastic foil upon the jote weave and seal
their edges to the surrounding surface using an adhesive
tape.

- Apply suction with a vacuum pump (pressure difference
approx. 0.7bar / 10psi)

- Curing cycle

- Following the curing cycle carefully remove vacuum
bagging material and peel nylon fabric.

After the pre-curing period at room temperature, the re-

paired area has to be cured according the temperature cycle

as shown on Figure 3.

After the curing process is completed, the repair areacanbe
sand level to the surrounding area.

Sand only the edge thickness of repair laminate!

Refinish the surface according chapter: 51-10-09 Painting.

Repair of Spars

The spars consists of carbon roving caps, glass or carbon
fibre webs and PVC foam cores.

The spars are higly stessed: a failure of this bonded strue-
ture can result in loss of the aircraft! In all cases, the
repair of a spar must be considered as a large-scale re-
pair with a Damage Class 1 (Refer to Chapter 51-10-01
Damage Classification”). EXTRA-FLUGZEUGBAU
GmbH has to be contacted prior to repair!
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51-70-05

IMPORTANT

IMPORTANT

NOTE

Structural Repair of Steel Components

Restoration of a damaged fuselage to its original design
strength shape and alignment invelves careful evaluation of
the damage, followedbyexactingworkmenship inperforming
the repairs.

Should structural repairs practicable on the aircraft
be necessary, refer to " Aireraft Inspection and REepair
FAA AC 4313-1A" and "Aircraft Alterations Accept-
able Methods, Technigues and Practices FAAAC 43.13-
A"

Alterations or repair of the airplane must be accom-
plished by licensed personnel. Consult EXTRA-
FLUGZEUGEBAU GmbH in case of doubt about a re-
pair not specifically mentioned there.

Comsider, that up to Serial No. 44 WLB 1.7734 4 type steel
has beenused for the complete fuselage structure so as steel
tubes, brackets, connections etc. (steel tubes are in mm-
measurements). From Serial No. 45 AIST 4130 N type steel
izused (steel tubes are in inch-measurements). Also referto
Chapter 51-30-02.

The two steel types shall not be mixed in repair.

If welding work must be performed, use only the TIG
procedure (Tungsten Inert Gas). Use steal welding wire
1.7734.2 (up to Serial No. 44) or 1.7324, 1.7734.2 or
equivalent (from Serial No. 45) for welding additive.
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51-70-06

WARNING

WARNING

NOTE

Painting of Composite Parts

Coating materials may cause sensitization by inhala-
tion and skin contact. Hardeners and coating materials
ready for use can have an irritant and sensitizing effect
upon the skin and respiratory tracts and canse allergic
reactions.

Provide for a continuous supply of fresh air during and
also after the application, do notinhale the vapours and
wear a breathing mask during the spray application of
these materials. Persons suffering from an allergy or
being prone to diseases of the respiratory tracts must
not get in contact with coating materials.

Refer to the manufacturer technical information sheet!!

After curing cycle the surface of repared area can be sanded
with sandpaper (80 grade). Indentations are filled with white
polyester filler. Subsequently achieve a surface as uniformby
rough as possible using a finer dry sandpaper (150 or 320
grade). Prior to paint application the surface of the repair
areamustbe cleaned thoroughly of all sanding dust, separation
compounds and other foreipn materials. Subsecuently apply
Glassodur Rapid Filler with a spray gun.

The Rapid Filler must be completely dry before the cov-
ering paint can be applied.

Forthe final sanding, nse 400 grade wet sandpaper to achieve
asmooth clean surface. Allow swrfaceto dry. Paintapplication
of Glassodur-Pur-Acryl-Lack ADVAE 21 two component
acryl paint 15 performed with a spray gun.

Paint can be mixed with small quantities of reducer. After
completion of the painting, polish the repair area.
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51-70-07 Aluminium and Steel Components
Refinishing

Complete procedure necessary to remove existing paint
from alwminmm and steel components and then to repaint
them as described in the following paragraphs.

Degreasing

WARNING Cleaning solvents can be toxic and volatile, Use only in
well ventilated areas. Aveid physical contact with sol-
vent and de not inhale vapors. Keep solvent containers
covered when not in use.

CAUTION Before stripping parts, remove all fittings, O-rings,
nuts, bolts, washers, pistons, bearingcups, etc.

1 Clean all metal parts by immersing in a clean degreasing
zohution. An alkaline based solution is recommended for

2 Hardened dirt or grease may be removed with soft bris-
tle brosh, or by seaking in cleaning solution.

3 Where necessary clean bearing cones carefully in a
separate container of clean solvent.

CAUTION Do not spin bearing cones with compressed air.

4 After cleaning, thoroughty dry all metal parts with fil-
tered, dry compressed air.

5 It is recommended that all O-rings. backup rings. and
wipers be replaced at each overhaul. However, if neces-
sary, O-rings may be rensed, but should be put back into
position from which removed.

6 Wipe down O-rings. backnp nngs, wipers, or other mibber
parts with a clean dry cloth. Tubricate with a snitable O-
ring lubricant prier to installation.
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WARNING

CAUTION

NOTE

NOTE

Paint Bemoval

Disassemble components to the level required for repaint-
ing, then proceed as follows.

Stripping solvents can be toxic and volatile, Use only
in well ventilated areas. Avoid physical contact with
solvent and do not inhale vapors. Keep solvent
containers covered when not in nse.

Before stripping parts, remove all fittings, O-rings,
nuts, bolts, washers, pistons, bearingeups, etc. Parts
must be totally immersed in solvent, to maximize
cleaning.

1 Degrease part per degreasing paragraph.

2 Totally immerse part in paint removing solvent. Portions
not totally covered by solvent will begin to corrode.

Stripping agents are commercially available for remov-
ing topcoat and primer. Follow manufacturer's recom-
mendations for nse and disposal of stripping solutions.

3 Femove part from solvent and rinse thoroughly with
water heated to 160 to 180°F (71° to 82° C). Flush
solvent from all cavities and threaded holes where en-
trapment might ocour

4 Thoroughly dry part with filtered, div compressed air

5 Where applicable refer to inspections procedures given
in the respective chapters for specific parts to locate
possible defects.

Refinishing should be completed as soon as possible;
unprotected parts will begin to corrode.
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Repainting

Paint all surfaces exeptthose which are subjected to friction
(bearing swifaces, anchor bolt bores, etc). Proceed as
follows:

1

Parts to be repainted should be cleaned and stripped per
instruction in degreasing and paint removal paragraphs.
Alominmm parts should have a protective barmrier be-

tween the topecat and base metal. It is recommendad
they be treated with selutions listed in Chapter 51-30.

Apply solution liberally and evenly. Allows it to set from
1 to 5 minutes. The solution must completely wet the
surface and overlap onto the adjoining anodize.

Femove excess coating by flushing with clean water.

Paints parts with one coat of wash primer. Allow to dry
theroughly.

Pamnt parts with one coat of lacquer listed in Chapter
51-30. Allow to dry theroughly before reassembly.
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SCHEMPP-HIRTH REPAIR IHSTRUGTIONﬁ for
Flugzeugbau GmbH. Sailplanes and Powered Sailplanes constructed from
Kirchheim/Teck Fiber Reinforced Plastic (FRP)

General

Prior to a repair it must be clarified, where and by whom
the repair is to be conducted.

411 materials used for a repair must either be specified

in these Repair Instructions, or im the Maintenance Manual
of the aireraft affected, or be stated directly by the manu-
facturer.

8) Repairing compongats_cematructed from Fiber Reinforced
Flaciic CFEFL

Should a fracture or damage have oocurred te the sallplanef
powered sailplane, first the area affected must be thorough-
ly inspected to determine exactly the extent of damage and
the structure. The number of cloth layers and the type of
cloth can usually be determined by sanding the broken
laminate. If this is not possible, remove a piece of the
fractured laminate and ignite it. After the resin is

burnt, the type of cleoth, the number of layers and the
direction of the weave will be evident (only applicablae

far glass fiber and earbon fiber reinforced structures).

If there is any doubt as to the lay-up of a laminated
strusture, contast the manufacturer of the aireraft or
the company in charge of its service.

b) Hepalr work om metal fittings
If = for unknown reasons - damage has occurred To any
af the metal fittings on the aircraft, the manufacturer or
the company in charge of its service must be contacted in
EVGJ.—IY [-F- % 1

Repairs imvolving welding may only be accomplished by
persons authorized for aireraft welding.

For all steel parts the "Tungsten inert gas arc welding
techniguem is empleyed by the manufacturer.

For all steel combimatiens = except non=corroding steel -
welding electrodes of guality No. 1.7734.2 may be uvsed.

Issue ;Sepiemher 1991 ! Page: 2.1
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| SCHEMPP-HIRTH REPAIR INSTRUCTIONS for
Flugzeughbau GmbH. Sailplanes and Powered Sallplanes constructed from
Kirchheim/Teck Fiber Reinforced Plastic (FRP)

3. Materipls-

a) Components_congtrusted from
gted _fros

Tiber reinforced_plastic [ERE)
gailplanes end powered sailplanes manufactured
by Schempp-Hirth are constructed from the fol-
lowing materials:

e Glass fiber reinforced plastic (GFRP)
e Carben fiber reinforced plastic (CFRP)

e« Aramid fiber reinforced plastic (AFRF) (SFRP)

The Aramid fiber (a synthetic fiber, also called
wkevlar®, DuPont's trade name for this fiber)

is uspally woven in combination with carbon
fibar.

For a specification of the materials used for
the copstruction of the individual aireraft
raefer to its Maintenance Manual.

For repairs only these specified materials must
be used or those substitute materials shown on
page 3.2.

b) Comppnents_cgnztructed from meial
yvarious materials and qualities are used for the
metal parts = for repairs of such parts the
manufacturer sheuld therefore always be contacted.

Issue September 1591 Page: KR
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# By Interglas AG, 7900 Ule =

| min 5 [1e] H
Surfaca coatifg T

Resin Filler materisls

Micro balloons t
Aerosil t
Styrofoam kernels :
Cotton Flocks £
Rigid foam '

for glass fibers Finish I 530 -

For the paemissible resin aystems refer to the
maintenance Menual of the individual alpccaft

For Informatlon on the gel-goakt to be wsed refar to
the Maintenance Masual of the Endividual aircraft

Union Carbide/Brenntag GmbH
Dogusss = Wolfgang

BASF
Sebwarzuilder

Textiluerka

Diwinycell W 50 by Massrs. Olat Baracuda

{eguivalent to Conticell C 60)

SCHEMPP-HIRTH REPAIR INSTRUGTIONS for
Flugzeugbau GmbH. Sailplanes and Powered Sallplanes constructed from
Kirchheim/Teck J Fiber Reinforced Plastic (FRP)
TABLE OF FIBER MATERIALS
Flher Cloth designation accerd, to [Menufacturer| weight | Remarks
matecial LR=Specif. |Intargles code {g)
or manufacturer's per me
cesignation
Glass B.4545 91 110 = Intergles 108 Cross twill
Gless B.4548 9z 110 = " 163 Twill weave
Glass B.4551 G2 125 = " 28% - -
Glass B.4554 92 140 = = 10e " "
Glass 83,4520 92 148 = = 220 barp direct.
Gless rowings
ECS=-755 B 43 B. 4574 Gevetex
LN 9103 - Dizaeldorf - =
Cazhon OB 140 # Intarglas 200 Plain weave
Carbon 98 160 # " 2485 i L]
Carbon CX 14 T Rarotex
Willich 140 Unidirect.
fabric (tape)
Carban GB 340 = Intarglas 170 Warp diceet.
Carban Sigrates Sigris
| KDL 1024 Meitingan Warp direct.
T8 mm wide
Carbon fiber LN 2595984 &, ge TENAX
rovings WL 20 FYS | HTR 7 Enkay
12000 Wugpertal - =
gramid/Carbon 98 355 = Interglas | Aramid
78
Carbon
122 Cross twill
Aramid 55 0B " 110 " "
Aramid 5B 611 # b 17a Plain weave
nramid OB 616 = " 158 Warp direct.
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SCHEMPP-HIRTH REPAIR INSTRUCTIONS for
Flugzeugbau GmbH. Sailplanes and Powered Sailplanes constructed from
Kirchheim/Teck Fiber Reinforced Plastic (FRP)

For the repalr of areas not too extensively damaged,
the following resin systems (curing faster) are re-
commended

For GFRP_components:

Resin GE 162 with hardener LAROMIN ¢ 260 {(Epikure 113)
or

Resin SCHEUFLER L 285 with hardensar 286

For GFRP_or CFRP/Kevlar componentsi

Hesin SCHEUFLER L 285 with hardener 286

For compoments showing extensive damage it is more
favourable to use a resin system offering a longer
pot lifes

Eor GFRP, CFRP_or CFRP/Kevlar gomponents:

Resin GE 163 with hardener LAROMIN C 260 (Epikure 113)
oar

Resin SCHEUFLER L 285 with hardener 287

For all resin systems the prescribed curing peried and
temperature must be osbserved.

For the preservation of the surface finish of the compoment
concaerned, only the area of repalr and mot the entire
component should be heat-treated.

Issue :September 1881 Page: 3.3
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SCHEMPP-HIRTH | REPAIR INSTRUCTIONS for

Flugzeugbau GmbH. Sailplanes and Powered Sallplanes constructed from
Kirchheim/Teck Fiber Reinforced Plastic (FRP)
4. Kipds pf cgnstrugtion

Although the laminated skin of sailplanes and powered =aile
planes is a "stressed skin structure", bearing very high
loads in some areas, it is for weight-saving reasons on
principle very thin.

Depending on size and shape of the individual component, it

is either constructed as a pure GFRF, CFRF or GFEPIK&VIE?
shell (thicknesz 1 te 3 mm / 0.0% to 0.12 in.), or as a so-
called "sandwich®™ with an outer skin (thickness approx. 1 mm
0.0k in.), a foam core (thickness 4% to 8 me / 0.16 to 0.31 imn.)
gnd an inner skin {(thickness approx. 1 mm [ 0.0k din.).

On components constructed from fiber reinforced plastic
{FRP]. the orientation of the fibers is the absolutely
deciding factor for its strength and stiffness.

It is therefore most important that - in any direction of
a compenent to be repaired - at least the same welght-to=-
area ratio is achieved that it originally had. Special
attention must also be paid as to the thickness of the
foam core on components constructed as a sandwich.

For the sgpar flanges of a wing, so=called "rovings" are
uged, which are the highest stressed structures im flight.

For the repair of components having rovings embedded, the
manufacturer must therefore always be contacted.

The kind of comstructiom of the major components iz given in
the Maintenanca Manual of the aireraft concerned.

All components made from fiber reinforced plastic have been
heat=treated by the manufacturer during construction of the
aireraft. By post-curing the aircraflt components, all the
chemical reactions causing the resin toe cure, have finished,
go that even on hoet and sunny days the aircraflt has suf-
ficlient strength.

Repaired areas must therefore alse be post-cured - see
Maintenance Manual, chapter "permissible resin systems®.

Issue :September 1861 Page: 41
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SCHEMPP-HIRTH REPAIR INSTRUCTIONS for
Flugzeugbau GmbH. Sailplanes and Powered Sallplanes constructed from
Kirchheim/Teck Fiber Reinforced Plastic {FRP)

e

5. Repair procedures for components constructed from reinforced

plastic Efﬂ?]

In order to awvoid tension peaks, there musat be no abrupt dif-
ferences in the thickness of the laminate. Alse oval or round
ctt=-owts shotld be made instead of angular epenings and the
transition from the damaged/repaired area to the sound struc-
ture should be made gradually, Added or inserted cloth layers
should therefore always be gradoated or scarfed out.

Az the transfer of the shear load into the loewer cloth layers
mast take place vim the length of the overlap or scarf with
the bonding force of the resin, the overlap/scarf length
depends on the type of cloeth, itz weight and the orientation
af the fibers.

Far GFRF the scarl slope is 50 ¢ 1, for CFRF and Aramid fibers
the scarf slope is 100 § 1.

Warp-directional cloth or multi-axial knit fabries (tape)] only
need to be scarfed in the direction of the fibers.

A table showing the required scarl or overlap lengths is
provided in section 8.

On principle it is to say that the repair procedure for
GFRF and CFRP l1s the same, except for the scarf slope and
the material used originally.

Repalirs on Aramid (Kevlar) componments or on parts made from
Aramid (Kevlar)/Carben fibers are more difficult beocause of
the "unpleasant? characteristics of the Kevlar fibers with
ragrrd to cutting and sending them.

For minor repairs it is therefore practicable to substitute the
Aramid cloth or Arnmidfcarhbn cloth by wsing pure carbon cloth.

For larger repair areas on components having Aramid fibers,
the manufacturer should be contacted for his advice.

Cloth of equal material may also be substituted such that the
wvaight=to=area ratio in the direction of the fibers iz at least
achieved.

Exampla (:) 1 layer of cloth No. 92125 may be substituted by
2 layers of eloath No. 92110

Exampla C:) 1 layer of slath Neo. 92145 may be substituted by
1 layer of sleth Ne. 92140 (as both have the same
welght=to-area ratio in warp direction)

Izsue :September 1581 Page: 5.01
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SCHEMPP-HIRTH REPAIR INSTRUCTIONS for
Flugzeughau GmbH. Sailplanes and Powered Sailplanes constructed from
Kirchheim/Teck Fiber Reinforced Plastic (FRP)

The foam used for sandwich comstructionms does not reguire
scarfing - a butt joint (bonded with resin) is sufficient.

Laminating principles for repairs

In the area of repalr, the new cloth lavers are always laid
Up in reverse seguence onto the scarfed out scund eriginal
laminate, thus easuring that the cloth layers taken out are
substituted by layers of the same size,.

Note: From experience gained it ds recommended to wse &8 fine
cloth for the uppermost layer; thus achieving a long-
lasting good surface guality.

For repairs the final layer should therefere always be
a fine cloth = g.g. No. 92110, or one being identical
with the component's original uppermost layer = laid up
in addition to the scarfed=in layers. This also serves
the purpose that = on sanding the area of repair = first
this layer and not the lower stressed layers will get
damaged .

%f——/:

damagad area

scarf joint

A
8 substitute layers

Resin and/or the gel coat will only adheres to a roughened
surface. Therefore all areas to be bonded, laminated op
painted reguire sanding! Use a coarse dry sand paper {BD to
150 grit) prior te laminating. For repainting sand the old

gel coat using a wet [or dry} sand paper with 240 to 320 grit.
If the top layer of a lamipnate was covered with Nylon cloth,
roughening is not reguired, provided the surface is clean and
free from grease.

Issue :September 1091 ' Page: 5.0.2
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SCHEMPP-HIRTH REPAIR INSTRUCTIONS for

Flugzeugbau GmbH. Sallplanes and Powered Sallplanes constructed from
Kirchheim/Teck Fiber Reinforced Plastic (FRP)
5.1 Repairing a pura glass fiber shell

T+

Repair example of a component laid up from

1 z 92 110 ¥ (A) ovtside
1 x 92 125 ¥ (B)
1 = 92 140 2% (T) inside

petermine the type of cloth, the number of layers and
the srientation of the weave.

Determine the length of the scarfl joint in compliance
with section 8.

92 110 1 5 mm 0,20 in.
g2 125 1 10 mm 0,39 in.
g2 140 3 15 mm 0.5% in.

Total length of scarf joint therefore is 30 mm (1.18 in.).

Experience in repairs has shown that by assuming 15 mm
(0.59 inn. ) for each layer, a determination of the total
length of a scarf joint is alsoe possible.

Remove damaged laminate using a sanding block (BO to 150
grit) or an angle grinder and seart the sound laminate
to the width required for the scarf joint.

For holes with a diameter of more than 50 mm (1.97 im. ),
a support must be attached to the inside, thus preventing
a sag of the laid-up cloth layers.

The suppert czn be made from thin plywvoed (to be sealed
with resin} or from a thin laminate, bonded te the inside
with the aid of an adhesive compound.

If the repair area is mnot apcossible from the inside, trim
the opening in the shell to am ablong shape, thus permit-
ting the backing plate to be inserted from the outside and
rotated to ecover the hole. It is then glued in pesition
with the aid of a cord loop or nail (driven through the
plate), by which it is drawn against the inner skin.

flean ares to be re=-laminmated [if necassacy, gand again
and remove the dust with a vacuum eleaner).

Cut glass cloth layers to the reguired size and lay
them up as follows {fer the assumed laminate}s

EA 1 g2 110 3 (the largest layar)
B) 1 x 92 125 35

(& 1 gz 140 K {the smallest layer)

(D) 1 gz 110 the protective layer, size same as C)

HHHH

After curing trim of f the protroding edges and sand the
entire repair area to level the overlaps, which must then
show mbout the scar{ length previously determined. Above
+he former area of damage the layeTs A) through C) must not
be harmed as otherwise the thickneszs of the laminate would
be itnsufficient.

Issue Sepiember 1581 Pape: 511
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[ SCHEMPP-HIRTH

REPAIR INSTRUCTIONS for

Flugzeugbau GmbH. Sailplanes and Powered Sailplanes constructed from

KirchheimTeck Fiber Reinforced Plastic (FRP)

Repairing & purs shsll (ctd.)

For re-coating the damaged area refer te sesction T.

Damages not reaching down to the innermost layer

are repaired in the same manmer aid enly those layers

are substituted (by making scarf joints) that have
been harmed.

scarf joint

pretecting layear

<
A Y .,
B substitute layers
c
backing plate
Issue September 1981 Page: 51.2
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SCHEMPP-HIRTH REPAIR INSTRUCTIONS for
Flugzeugbau GmbH. _ Sailplanes and Powered Sailplanes constructed from
Kirchheim/Teck ] Fiber Reinferced Plastic (FRP)

5.2 Repairine a sandwich shell

— T s o e omm omm mm o

1. Determine the type of cleth, the number of layers and
the crientation of the weave.

2. Determine the length of the scarf jeint in compliance
with section 8.

3. Remove damaged laminate, scarf sound laminate to width
required for scarf joint. Remove destructed foam = be
cautions not to harm the inner laminate.

L, cut substitute cloth layers to reguired size and shape
[ sequence of lay-wp in reverse of sound layers) and do
not forget the additional protective layer (sizme to
match smallest layar}.

5, Fill up the area where the foam was removed with a
mieroballoon/resin mixture [=mall pleces of foam may
be added) and make sure that the surface is level and
free from waves so that the glass laminate to be laid
up does not protrude above the contour.

If the area of repair is small, apply substitute eloth
layers "wet in wet", otherwise let mixture cure, sand
to proper contour and

&. Lay-up substitute cloth layers in the correct sequence
- gee "repairing a pure shell®.

7. Sand repaired area after curing. If necessary, apply
filler and sand again, Note that directly above the
former area of damage only the protective layer may
get harmed.

8. Apply gel-coat - Gseas sectiomn T.

protective layer

Note: If under pressure of time, the curing of the
repaired area may be accelerated by using a
heater = but only once the resin has set,
atherwise air in the core may expand and
form air voids.

Issue :Seplaﬁﬁer 1991 Page: 52.1
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Kirchheim/Teck

Flugzeugbau GmbH.

SCHEMPP-HIRTH REPAIR INSTRUCTIONS for
Sailplanes and Powered Sailplanes constructed from

Fiber Reinforced Plastic (FRP)

1.

2.

3.

5.2 Repairing a sandwich shell

B) Semdwich_totally destructed {see sketch on page 5.2.73)

S ke BN B A

Determine type of cloth, number of layers and weave
orientation of inner and outer laminate.

Determine length of scarf jeintfoverlap for inmer
and outer lamimate in complisnce with section 8.

The substitute cloth layers for the inner skin are
always overlapped (and not scarfed in) as the thin
laminate might break when trying toe scarl it.

Remove damaged outer laminate from where it is not
firmly attached to the foam core and remove the foam
until its proper bonding to the inner laminate is
evident. Then remove more foam as required for overs
lapping the substitute cloth layersa.

In order to avoid that the protruding edge of the
inner laminate breaks off, attach from the inside
a support made from thin plywood [to be sealed with
resin) or from a thin laminate using an adhesive
compound.

Lay-up substitute layers onto inner skin. Cutting
the cloth te exactly the size needed i recommended,
as 1t is beneficial to continue working "wet in wet"®
by filling wp the hollow space with a mixture of
resin, micreballoons and styrofeam kermels -
provided the repair area does not exceed about the
size of a flst. For larger areas a new foam layer
mEust be used [(inner skim already applied and cured )
and glued in positlon waing a resin/micro balloon
mixture. This pre-fabricated layer may be pre=shaped
with the aid of a hair dryer, but sust in any case
be pressed down te the proper contour by means of
welghts.

After curing sand the foam sandwlich layer to be
slightly "™undersized" so that later the cuter
laminate does not protrude aboave the contour.

_.Issue: ‘September 18891 Page:
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SCHEMPP-HIRTH REPAIR INSTRUCTIONS for
Flugzeugbau GmbH. Sailplanes and Powered Sailplanes constructed from
Kirchheim/Teck Fiber Reinforced Plastic (FRP)

8, Lay=up outer cloth lavers as described in chapter A}.

For their better bonding, coat the foam with a rn-inf
microballeoon mixture and apply layers "wet in wet".

6. For the remaining steps of the repair continue as
described in chapter A).

protective layer

backing plate

Issue :Eéptemher 1691 [ Page: 523 |
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SCHEMPP-HIRTH | REPAIR INSTRUCTIONS for
Flugzeughau GmbH. Sailplanes and Powered Sallplanes constructed from
Kirchheim/Teck | Fiber Reinforced Plastic (FRP)

5.3 Splicing rovings and multi-axial knit fabrics

In the fuselage and alsc in other components there are
rainforcaments made from rovings or from multi-axial kodt
fabrics [ribbons/tapes).

A it 1s most difficult to determine the exact number of
such rovings or tapes while clearing the damaged area,

the manufacturer of the aircraft or the company in charge
for its service must always be contacted for instructions

concerning the repair of components having rovings/tapes
ae reinforcement.

Exeaptin:nl The rame of the canopy - no conpultation
reguired for this component.

HNOTE H For the rvepair of components constructed From

rovings, the resin system type L 995 / hardener
type 135 through 340 is n o t permissihlae!l

Issue [Decembar 1999 Page: 531
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SCHEMPP-HIRTH REPAIR INSTRUCTIONS for

| Flugzeugbau GmbH. Sallplanes and Powered Sailplanes constructed from
| KirchheimiTeck : Fiber Reinforced Plastic (FRP)
G,

If = for unknown reasons = damage has occurred to any
of the metal fittings on the aircraft, the manulfacturer
er the company in charge of its service must be contacted
in avery case.

Repairs invelving welding may only be accomplished by
perzsons authorized for aireraft welding.

For all steel parts the "Tungsten inert gas arc welding
technigque® is employed by the manufacturer.

Fer all steel combinations = except non-cerroding steel -
welding electrodes of gquality No. 1.773%.2 may be used.

lsgue ; éaptember 1881 Fage: 6.1
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SCHEMPP-HIRTH ' REPAIR INSTRUCTIONS for
Flugzeugbau GmbH. Sallplanes and Powered Sailplanes constructed from
Kirchheim/Teck Fiber Reinforced Plastic (FRP)

Re-coating (painting) damaged areas

Usually the process of re-ceating a repaired area is
more difficult and labourous than firstly expected.

The following is to be observed:

-

Priar to applying the gel-coat, the repair area must be
perfectly re=profiled = wse a polyester filler for this
{as used for cars).

Hand=sand the existing gel-ceat surrounding the repaired
arga with a 240 te 320 grit wet sand paper so that the
nev gel-coat will properly adhere and be flush with the
original coating after sanding.

The area to be sanded for re-ccating must therefore
always be larger than the area of the repalr.

Clean the repaired area carefully - to be frees from

any dust = and apply the gel-coat either with a brush
{for smaller patches) or with a spray gun (apprex. 500 g
needed par sguare mater}, The transition from the existing
to the new coating must show no steps, thus facilitating
the subseguent Finishing process.

Sand re-coated area (after gel-coat has fully hardened)
firat with a 240 to OO grit wet sand paper, then sand
again with a 500 to B0O grit paper.

Should imperfections require ancther coating, always
first roughen the surface ueing a 320 grit paper {or
coarser).

Finally polish the sanded "finished" area with the aid
of a polish compound or hard wax applied with a buffing
whesl.

WARNIN For repairs on contrel surfaces always cbserve
their welght limits and hinge moments = sce
Maintenance Manual of the aircraft affected !

lssue : September 1991 Page: 7.1
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SCHEMPP-HIRTH ' REPAIR INSTRUCTIONS for
Flugzeugbau GmbH. Sailplanes and Powered Sailplanes constructed from
Kirchheim/Teck Fiber Reinforced Plastic (FRP)

8. Lengths of scarf joints [splices) for wvarisus fabrics

Cloth Veight (g) per m- |Thickness (mm) | Length (mm) of
designation |[without resim) (with resin) searf joint #
g1 110 108 g.12 5
92 110 1673 0.18 5
92 125 276 0,530 10
92 140 390 0.h3 15
92 145 220 0.2h 15 [lomgit.)

T N N et A e e T mm i e G o

cloth weight (g) per m2 Thickness (mm) | Length (mm)} of
designation |(without resin) {with resin) scarf joint *

98 1L0
(CF 200)

g8 160
(cF 285) 285 0. 43 25

98 340
(warp 170 0.25 15 {lengit,.)
direct. )

SIGHATEX
Tape 210 0.2% - 0=32 30 (loengit.)
(kDU 1024)

oxX 14 T
(multi=
axizl knit
fabrics)

200 0. 30 15

150 0.21 25 [longit.)

Aramid/
Carben 200 0.15 15
983535

Searfing sandwich core materials Ea.g. Divinyeell or honey
comb] is not required.

# gcarf joints (splices) with a length of less then 5 mm
(0,20 in.} make no sense!

Canversiont 1 mm = 0.03937 in.

lzsue : Seplemhér 1981 - Page: 8.1
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airplane conficurations described in
appendix A, §23.1, the design criteria of
appendix A of this part are an approved
equivalent of §§23.321 through 23.458. If
appendix A of this part is used, the en-
tire appendix must be substituted for
the corresponding sections of this part.

[Doc, No, 4080, 20 FR 17855, Dec, 18, 1964; 30
FR 258, Jan. 8§, 1085, as amended by Amdt. Z3-
2B, 47 FR 13315, Mar, 206, 1982; Amdt, 23-42 58
FR 352, Jan. 3, 1991; Amdt. 2548, 61 FR 5143,
Feh. 9, 1896]

§23.202 Canard or tandem wing con-
figurations.

The forward structure of a canard or
tandem wing conficuration must:

{a) Meet all requirements of subpart
C and subpart D of this part applicable
to a wing; and

() Meet all requirements applicable
to the function performed by these sur-
faces.

[Amdt, 2342, 56 FR 352, Jan. 3, 1901]

§23.203 Factor of safoty.

Unlegs otherwise provided, a factor of
safety of 1.5 must be used.

§23.305 Strength and deformation.

{a) The structure must be able to
support limit loads without detri-
mental, permanent deformation. Af
any load up to limit loads, the defor-
mation may not interfere with =afe op-
eration.

(b} The structure must be able to
support ultimate loads without failure
for at least three seconds, except local
failures or structural instabilities be-
tween limit and ultimate load are ac-
ceptable only if the structure can sus-
tain the required ultimate load for at
least three seconds. However when
proof of strength is shown by dynamic
tests simulating actual load condi-
tions, the three second limit does not
apply.

[Doc, Mo, 4080, 28 FE 17855, Dec. 1B, 194, a=
amended by Amdt, 23-45 5 FR 42180, Aug. 6.
1003]

§23.207 Proof of structure.

{a) Compliance with the strength and
deformation requirements of §23.306
must be shown for each critical load
condition. Structural analysis may be
used only if the structure conforms to

Anexo 7. Regulacion federal de aviacion FAR 23.305, FAR 23.307 y FAR 23.573.

thoze for which experience has shown
this method to be reliable. In other
cases, substantiating load tests must
be made. Dynamic tests, including
structural flight tests, are acceptable if
the design load conditione have been
simulated.

{b) Certain parts of the structure
must be tested as specified in Subpart|
D of this part.

FLIGHT LoADS

$23.321 General.

{a) Flight load factors represent the
ratio of the aerodynamic force compo-
nent (acting normal to the assumed
longitudinal axie of the airplane) to the
welght of the airplane. A positive flight
load factor is one in which the aero-
dynamic force acts upward, with re-
spect to the airplane.

{b) Compliance with the flight load
requirements of this subpart must be
shown—

{1} At each critical altitude within
the range in which the airplane may be
expected to operate;

{2) At each weight from the design
minimum weight to the desicnm max-
imum weight; and

{3) For each required altitude and
weight, for any practicable distribution
of dispozable load within the operating
limitations specified in  §§23.1583
through 23.1589.

{c) When significant, the effects of
compressibility must be taken into ac-
count.

[Doc. Mo, 4080, 20 FR 17855, Dec. 18, 1964, a=
amended by Amdt. Z3-45, 5§ FR 42160, Aoz, 6,
1963)

£22.231 Symmetrical flight conditions.

{a) The appropriate balancing hori-
zontal tail load must be accounted for
in a rational or conservative manner
when determining the wing loads and
linear inertia loads corresponding to
any of the symmetrical flight condi-
tions specified in §§23.333 through
23.341.

{b) The incremental horizontal tail
loads dus to maneuvering and susts
must be reacted by the angular inertia
of the airplane in a rational or conserv-
ative manner.
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§23.573

(13 A fatirue strensth investigation
in which the structure iz shown by
tests, or by analysis supported by test
gvidence, to be able to withstand the
repeated loads of wariable magnitude
axpected in service: or

(2 A fail-safe strength investigation
in which it is shown by analysis, tests,
or both, that catastrophic failure of
the structare is not probable after fa-
tigua fatlure, or obvious partial failure,
of a principal structoral element, and
that the remaining structure is able to
withstand a static altimate load factor
of 75 percent of the critical limit load
factor at ¥o These loads must be muol-
tiplied by a factor of 1.15 unless the dy-
namic effects of fallure under static
load are otherwise considered.

(1) The damage tolerance evaluation
of §23.573h).

(b} Each evaluation required by this
sectlion muost—

(1) Include typical loading spectra
(e, tax, ground-air-sround cycles,
maneaver, gust);

(2 Account for any slgndficant effects
due to the muotual infloence of aero-
dynamic surfaces; and

(1) Consider any significant effects
from propeller slipstream loading, and
buffet from vortex implngementsa.

[Amdt. Z3-7, 34 FR 13080, Augr. 13, 1989, a=
amended by Amdt. Z3-14, 38 FE 31EZL, Nov. 19,
1873, Amidt. I3-34, 52 FR 1080, Jan. 15, 1867
Amdt. Z3-38. 5 FE 38511, Sapt. 35 1889, Amdt.
2345, 5B FH 42163, Aup. G, 1983, Amat. 248, 61
FR 5147, Feb. 8, 166G)

§23.573 Damage tolerance and fatigue
evaluation of structure.

(a) Composzite airframe atructure. Come-
posite airframe structure muost be eval-
nated onder this paragraph instead of
823071 and 23572, The applicant must
avaloate the composite airframe struc-
ture, the failure of which would resolt
in catastrophic loss of the airplane, in
gach wing (including canards, tandem
wings, and winglets), empennare, their
carrythrough and attaching structure,
maoveable control surfaces and thelr at-
taching structore fuselage, and pres-
sure cabin using the damage-tolerance
criteria prescribed in paragraphs (aMi)
throogh (aM4) of thiz section unless
ghown to be impractical. If the appli-
cant establishes that damage-tolerance
criteria is impractical for a particular

14 CFR Ch. | {1-1-11 Editicn)

structure, the structure must be avalo-
ated in accordance with paragraphs
(a)1) and (a)&} of this section. Where
bonded joints are used. the strocture
must also be evaloated in accordance
with paragraph {(a}b) of this section.
‘The effects of material variability and
anvironmental conditlons on  the
strength and durability properties of
the composite materials must be ac-
counted for in the evaluations required
by this section.

{1} It must be demonstrated by tests,
or by analysis supported by tests, that
the structure iz capable of carrying ul-
timate load with damage up to the
threshold of detectability considering
the inspection procedures employed.

{2} The zrowth rate or mo-growth of
damage that may occur from fatizme,
corrosion, manufactoring flaws or im-
pact damage, under repeated loads ex-
pected in service, must be established
by tests or analysis supported by tests.

{3} The structure must be shown by
residual strength tests, or analysis sup-
ported by residoal strength tests, to be
able to withstand critical Hmit flight
loads, considered as uoltimate loads,
with the extant of detectabls damage
consistent with the results of the dam-
are tolerance evaluations. For pressur-
ized cabins, the following loads must be
withstood:

{1} Critical Hmit fiight loads with the
combined effects of normal operating
pressure and expected external aero-

PTEESUTES.
(i1} The expected external aero-
pressures in lg flisht com-
bined with a cabin differential pressure
agual to 1.1 times the normal operating
differential pressure without any other
load.

{4} The damage growth, betwean ini-
tial detectability and the walue se-
lected for residual strength demonstra-
tions, factored to obtain inspection in-
tervals, mmst allow development of an
inspection program suitable for appli-
cation by operation and maintenance
personnel.

{(n} For any bonded joint, the failure
of which would result in catastrophic
loss of the airplane, the limit load ca-
pacity must be substantiated by one of
tha following methodz—
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Federal Aviation Administration, DOT

(1) The maximmm disbonds of each
bonded joint consistent with the capa-
bility to withstand the loads in para-
graph (a3 of this section must ba de-
termined by analysis, tests, or both.
IMsbonds of each bonded joint greater
than this must be prevented by desizm
{eatures; or

(11} Proof testing must be conducted
on each prodoction article that will
apply the critical limdt desizn load to
aach critical bonded joint: or

(111) Hepeatable and reliable non-de-
structive inspection technigues must
be established that ensure the strength
of each joint.

(6) Btructural components for which
the damage tolerance method is shown
to be impractical must be shown by
component fatizue tests, or analysis
supported by tests, to be able to with-
stand the repeated loads of wariable
magnitude sxpected in service. Suffi-
clent component, subcomponent, ele-
ment, or coupon tests must be done to
astablish the fatigue scatter factor and
the environmental affects. Damage up
to the threshold of detectability and
ultimate load residual strength capa-
bility must be considered in the dem-
onstration.

(b} Metallic oirframe structure. If the
applicant elects to uwse §23.571(c) or
23 572(a)E), then the damagre tolerance
avaloation must include a determima-
tlon of the probable locations and
modes of damage doe to fatizoe, corro-
slon, or accldental damagme. Damage at
multiple =ites due to fatizune must be
included whare the deslen i= such that
this type of damage can be expected to
ceour. The evaluation must incor-
porate repeated load and static anal-
yees supported by test evidence. The
axtent of damage for residual strength
avaloation at any time within the
operational life of the airplane muost be
consistent with the initdal detect-
ability and sobsequent growth under
repeated loads. The residual strensgth
avaloation must show that the remain-
ing strocture is able to withstand crit-
ical limit flight loads, consldered as al-
timate, with the extent of detectable
damage consistent with the results of
the damage tolerance evaluations, For
prassurized cabins, the following load
must be withsbood:

§23.575

{1} The normal operating differential
pressure combined with the expected
axternal aerodynamic pressures applied
simultaneously with the flight loading
conditions specified in this part, and

(2} The expected extermal aero-
dynamic pressures in 1g flizht com-
bined with a cabin differantial pressure
aqual to 1.1 times the normal operating
differential pressure without any other
load.

[Doc. No. 26268, 538 FR 42163, Aug. G, 1883; 58
FHR 51870, Oct. 5. 1993, as amended by Amadt.
1348, B1 FR 5147, Fab. 9, 1896 T3 FR 19746,

Apr. 11, 2008]

§23.574 Metallic e tolerance and
fatigune evaluation of commuter cat-
egory airplanes.

For commuter category airplanes—

{a) Metallic domoge toleTance. An aval-
nation of the strength, detall design.
and fabrication must show that cata-
strophic failore due to fatigue, corro-
slon, dafects, or damage will be avolded
thronghout the operational life of the
airplana. This evaloation must be con-
ducted in accordance with the prowi-
slons of §23.073, except as specified in
paragraph (h) of this section, for each
part of the structure that could con-
tribute to & catastrophic failuore.

(b} Fotigue (safe-life) evaluafion. Com-
pliance with the damage tolerance ra-
quiraments of paragraph {a) of this sec-
tion is not reguoired if the applicant es-
tablishes that the application of those
requirements is impractical for a par-
ticular stroctore. This structure must
be shown, by analysis supportad by test
avidence, to be able to withstand the
repeated loads of variable masnitode
axpected during ita service life withoot
detectable cracks, Appropriate safe-l1ife
scatber factors must be applied.

[Doc. Mo, 27805, 61 FR 5148, Feb. 9, 1986]

§22.575 Inspections and other proce-
dures.

Each inspection or other procedure,
based on an evaluation required bor
B§23.n71, 23.572, 23.573 or 28.574, must be
astablished to prevent catastrophic
failure and must b incloded in the
Limitations Section of the Instroctions
for Continued Airworthiness required
by §23.1520.

[Doc. No. 27805, 61 FR 5148, Feb. 9, 1856]
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Anexo 8. Resina epoxica recomendada para la reparacion de componentes

aeronauticos.

&
PR2032 400%%

“ Laminating Resin
For Composite Parts ﬁ
Materiahy For Pertormance Parts
DESCRIPTION

PR2032 Is 2 modium viscasity, unfilled, light amber lambsating resin that is designed for structural production applications. When used with
the three hardeners listed here, the combinations provide axcellont wet-awt of iberglass, carbon and aramid fibers. Spoctal additives have
been incorporsted into these products 1o promete chemical sdhesion to labirics made with these fibers. Typical spplications include alrcraft
and sall plane skins and structural companants, asto bodies, radomes and prototype parts.
Hardeners PH3660, PHIG63 and PHIGES are the standard production hardenons for fabricating composite parts. PHIGG0 has a one hour
working time, PH3663 has 90 minutes, and PHIG65 has boen developed to provide a longer working temo for karger and,/or more compll-
cated laminates when neaded. AN theee of these hardeners will cure completely at room temperitum without additional heat
L 5. The mixod viscosity of the system
ﬁmwmhmmuummmmmnmdmwmu
Lay-up, and provides a good system for the infusion process. Also, even though it kas a working tme 50% longer than PHIG60, it cuses in
essentially the same tme as PH3660. Cured praperties with the PH3663 malntain the high standasd set by the AEROPOXY ee.
PH3630 is a faster setting hardener that can be wsed for patching and repairs, and smallor laminates. PHIGI0 has o similar viscosity to
PHIG60 and PHIGES, so handling will be similar, axcept for the faster cure.
Thase praducts can be considernd low tacity matonals that havo minimum hazard potential whon used propesty and w a cloan and respomss-
ble manmes. PR2032 does not contain any hazasdous diluents orextenders. Hardeners PHI660, PH3I663, PHI665 and PH3I630 do not con-
tadn methylene dianiline (MDA}, or other potestially hasmisd aniline dervatives. Neither the resin nor the hasdenerss will crystalitze in nonmal
shipping and storage conditions, Incheding mfrigerated storage Both components have excollent matstum reststance, for minimal probloms
in bigh humidity esrvirosmments. l

PRODUCT SPECIFICATIONS

ASTM
PHIGYO PHIGEO PHIGEI PHIGES
Meted
Ambrer Asmbres Lt Aavher Ambes. Wissal
150175 cps 190200 cps 35 cps 200750 cpa 0282
0% 0.9 o8 095 014rs
) e 1 howr 0 2 s PTMeW
100 : 27 fhy Weight, or 100: 2% W02y W 02401
310 1 By Velune By Weight  wr 300 1 By Vol

laminate (o cure st least 24 hours, at a minimem of 72+F, before moving the structure. This can be scoelerated by applying heat after the resin
has gefled Be careful wsing heat guns and lamps, as they tend to concentrate heat, producing localized hot spots which can damage the ep-
oxy. These systems can be cured at amblent temperatures, or given an elevated temperature cure. The higher the curieg temperature, the
higher the resulting service temperature. With a higher temperature cure, 8 safe service temperature over 200°F can be oblained.
Hardener PH3630 will cure completely at room tempecature, and does not require a heat cure. 1tis intended for fast repales or additions to a
prisnary structure, and for parts that will be exposed to lowes service temperatures. ARl primary structures should be fabricated with PH3660,
PH3663 or PH3665 to take advantage of their longer work iffe and better service temperatere capabilities.

Page1l
Ieamuach 4o FIMEW leduuies e Mas 00 contiol over T Wie % which others o doss st -—--——n-----n—---
hriamed |he sbnres dits bt of oo accecate. This
o drlrerseeny whetley cos peiabiis me valalds fie R L - .—-hw--‘—.”hmbapﬂb
o wvlerred emd bl palrel mpivh ase pesearsl Bebarr usng, waer shal e ol h ey ammarnes ) ok and abeddy

—---“hn“‘_ e b Rabbe bor Baryer's sobe amd cacuntee remedy I sk metseces
. be basnad prs
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PR2032 Laminating Resin For Composite Parts, Page 2

TYPICAL MECHANICAL PROPERTIES ii?
FRDSOE v PSR — FRIMOAY PRI ASTE
s EI-I ""';;| ;; | ;_I; ;_ PHIGED | PHIGES | Mtod
100 T7 By Weighi, o 1 in 1 By Volsme 100 ;1% 18T By WA PTMEW
ByWeighi | 3ie1 By Vel
RO T 1 b 1% Hivar 7 By mH
i, Aewbr Vight Rmber Light Amies | L Ammdiey Vertanal
L2 T — 0 $lgp | AN | PRI |
|88 Shere 1 B St 0 A7 Eheen D | 87 Sherm D | QIR0 |
L i Loy 112 R1aTS |
e Jan mm s s |
1B FLY ] My e |
b | WEps | | A0010psd | W5800psi | OSH |
.tk 1o e | % | osm |
| ESAT 500 i | TEO O pui | (M |
% FTrErTTEET
| ARY, T6E el | ROSOOM pui | 0790 |
b . il 1981 1Mt 184+ IMA |
Theimal Caod ol | sgasaie A7 x we 4.0 x 905 A,14 & 10 (SITR] oy
Hasus. it st nat
21 i n. Progesties Genved weth A 10 Fly Lonsssrte, Hond Logoep, Sogie 150 Glass Fabee, 358 Glass Dot
PACKAGING WEIGHTS sie
Dt it Gallon Kit Pl Kit Desem Kit
Fmx LEL1 ] LE1 ) L] b i
PHIEIE, I or P9 RS L1 1 i, 11, 138 b
Pl L1 (1S LELY 108
Ke T T T S T Y TS TS T T T
SAFETY and HANDLING
mwmm npmay ok s s madn fem b ramdully ch Eo mirimim o ewen diminatn lesic chomicals, snd thansees o ferthe use

acibon, regeclaly In high by senslibse individ sl & =ith arl awrid lmafhng vagrs. Woar protacive rulbilies sgon, ol
HmHMHMMMHmMﬂH# i ol b il o, viimvedli bty Wi owith s and wiber, folowei by o
rirea ol B aren with winelar, ad Then 3 furfio wash witheoapandmater. P negane linotraline the hardonerand lessan B chanons ol loag Sermoefiects,
st e, o T il bty s ot sbast 1Esvis 99 Fioigal ol vh Evrtiv) Eaolonct w0y D viysen. I riutseril it i 11 ooy, irmamnsslisoly Nisbasithms
Are et al bestel B mmifire andesil splpsean. Geoetally keeg e week nira munc ifireed sod clean as possibin, and cleanup stp mines sgilimmedulely
i pivven® pocidenial skin camac 4l a ot lime, Keopboals dasa and peepaily slomd. Deposn o tinsh sad emply centainei opary. Do not use anp of
v g o pachiacts, innt ) s S abunty Fishin S st iirvss Bosss pssd sl b imsal

PRI W 1 Fluliniien | W 0§ SATAOR 18

PTM&W Industries, Ine.

10640 5. Palvior Avenmes Sanin Fe Springs, CA 90670-4002
HB2-046-4511 BOD-AZ1-1518 FAN: BAZ-841-4TT3
Vit Us Al: www. neropoxy.com  Send Ouestions To: infoffseropoxy.com
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Anexo 9. Resultados de los ensayos a flexion en 3 puntos de los componentes en

estado servible y reparados.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA _ CTT FICM
CARRERA DE INGENIERIA CIVIL ﬁ-"m
ENSAYO DE FLEXION e e dionad
INFORME DE RESULTADOS
ORDEN N* CTT-FICM-2021-143 [ Denominacién: [ RF 09-3
|SOLICITADO POR: JONATHAN WLADIMIR MONTERO TOBANDA
ANALISIS NUMERICO /EXPERIMENTAL DE UN NUEVO MATERIAL
COMPUESTO DE MATRIZ EPOXI PARA APLICACION EN LA FABRICACION
PROYECTO DE TESIS: Y/O REPARACION DE SUPERFICIES DE VUELO (WING TIP — FAIRING
ASSY), APLICABLES A LA FLOTA DE AERONAVES DE LAS FUERZAS
ARMADAS
TUTOR: ING. CESAR ARROBA
CARRERA DE ING. MECANICA, FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
|DIRECCION: MECANICA
COMPONENTES CON 6 CAPAS DE FIBRA DE VIDRIO Y 2 CAPAS DE FIBRA
TIPO DE MATERIAL: DR CARBORO
MATERIAL: FIBRA DE VIDRIO-FIBRA DE CARBONO
FECHA DE FABRICACION: 10-feb-21
NORMA UTILIZADA: NTE INEN 2047:96
FECHA DE ENSAYO: 09-mar-21
EQUIPO UTILIZADO: MAQUINA DE COMPRESION
MARCA: SHIMADZU
MODELO: CONCRETO 2000X SERIE: 123205510036
DESIGNACION Cl1 C2
CARACTERISTICA MODULO U MODULO U
ESPESOR (mm) 2,7 25
ANCHURA (mm) 105,40 105,40
ALTURA (mm) 100,00 100,00
SECCION TRANSVERSAL (mm’) 810,00 751,00
CARGA MAXIMA (N) 6266,59 5560,24
TENSION MAXIMA (MPa) 0.836 0,741
FLECHA MAXIMA (mm) 10,92 11,00
Observaciones: Se considera a las probetas como un perfil en U tomando como referencia, los parametros dimensionales de 13|
seccion de aplicacion de la/uagrd&ensaw
Freddy Pimbo $ 4., .
AUXILIAR DE LABORATORIO j.;z(j\
\zi
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UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA .CTT FICM
CARRERA DE INGENIERIA CIVIL e
ENSAYO DE FLEXION

INFORME DE RESULTADOS
ORDEN N° CTT-FICM-2021-143 | Denominacion: ] RF 2207
SOLICITADO POR: JONATHAN WLADIMIR MONTERO TOBANDA

ANALISIS NUMERICO /EXPERIMENTAL DE UN NUEVO MATERIAL
COMPUESTO DE MATRIZ EPOXI PARA APLICACION EN LA

PROYECTO DE TESIS: FABRICACION Y/O REPARACION DE SUPERFICIES DE VUELO (WING TIP|
- FAIRING ASSY), APLICABLES A LA FLOTA DE AERONAVES DE LAS
FUERZAS ARMADAS
I TUTOR: ING. CESAR ARROBA
CARRERA DE ING. MECANICA, FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
DIRECCION: MECANICA
COMPONENTES CON 6 CAPAS DE FIBRA DE VIDRIO Y 2 CAPAS DE|
TIPO DE MATERIAL: FIBRA DE CARBONO
MATERIAL: FIBRA DE VIDRIO-FIBRA DE CARBONO
FECHA DE FABRICACION: 11-juk-21
NORMA UTILIZADA: NTE INEN 2047:96
FECHA DE ENSAYO: 22-jul-21
|EQUIPO UTILIZADO: MAQUINA DE COMPRESION
[MARCA: SHIMADZU
MODELQ: CONCRETO 2000X SERIE: 123205510036
[DESIGNACION CR1 CR2 _CR3
[CARACTERISTICA MODULO U MODULO U MODULO U
|ESPESOR (mm) 2.7 25 27
ANCHURA (mm) 105,40 105,40 105,40
ALTURA (mm) 100,00 100,00 100,00
SECCION TRANSVERSAL (mm®) 810,00 751,00 810,00
[CARGA MAXIMA (N) 7055,92 549348 5368.87
[TENSION MAXIMA (MPa) 0,941 0.732 0,716
FLECHA MAXIMA (mm) 12,49 13,67 14,15

Observaciones: S¢ considera a las probetas como un perfil en U tomando como referencia, los pardmetros dimenssonales de la)

swdéndcaplicackhdchwyo

Freddy Pimbo

\(ﬂtw\m
FECHICO LALURATORY,
WGENESA LIV

~UTA.
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