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RESUMEN 

Para esta investigación se inició con la evaluación de daños por inspección visual de 

todos los componentes Wing Tip Fairing Assy, tomando en consideración los criterios 

de análisis de los códigos para la inspección y reparación de aeronaves se emiten los 

reportes de inspección visual donde se detallan cada una de las indicaciones detectadas 

en las superficies aerodinámicas. Los materiales empleados en la reparación siguen la 

configuración del laminado de los componentes originales; malla de cobre, fibra de 

carbono, kevlar y fibra de vidrio, además de una matriz de resina epóxica de la marca 

AEROPOXY. Para la fundamentación del proceso de restauración nos basamos en las 

recomendaciones emitidas por los manuales de mantenimiento del fabricante, 

específicamente en los parámetros de desbaste en escalonado y conformado al vacio de 

los parches de reparación. 

El estudio de la resistencia mecánica de los componentes reparados, se logró con la 

aplicación del ensayo a flexión en tres puntos conforme la norma NTE INEN 2047, con 

el que incluso se pudo establecer los valores de resistencia a la tensión, módulo de 

elasticidad y porcentaje de elongación de los materiales compuestos. Los resultados 

obtenidos fueron evaluados y analizados en base a los parámetros de aeronavegabilidad 

de la FAA e investigaciones previas, siendo estas las referencias que validan el 

procedimiento de reparación sobre los componentes Wing Tip Fairing Assy compuestos 

de materiales alternativos. Se define entonces que el proceso de reparación por parches 

escalonados en configuración ovalada y conformado al vacio, es un método muy 

efectivo en la restauración de superficies de vuelo. 

 

Palabras clave: Wing Tip, Aerodinámica, Aeronavegabilidad, Resistencia Mecánica, 

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 TEÓRICO 

1.1. ANTECEDENTES INVESTIGATIVOS. 

El CIDFAE centra sus estudios e investigaciones en las áreas  de aerodinámica, 

estructuras y materiales compuestos, enfocándose principalmente en obtener soluciones 

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

Actualmente  los fabricantes de aeronaves, orientan el diseños a la mejora de la 

eficiencia y rendimiento de sus equipos, una de estas  alternativas es la implementación 

de los WING TIP (Punta alar), logrando disminuir radicalmente el efecto de la 

turbulencia (vórtice 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 corrosión, excelentes propiedades mecánicas, sin duda son 

capaces de soportar grandes cargas de diseño [2], estos materiales compuestos son un 

gran aporte para la industria aeroespacial, Airbus SE ha sido una de las empresas 

pioneros durante más de 30 años 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 reducción 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 experimentó con estos componentes en sus aviones de combate ubicados en la 

punta de las semi alas [5]. 

Según el estudio desarrollado bajo el nombre de “Sistemas de Reducción de Resistencia 

Inducida de Punta de Ala”, el investigador Llarena Espinoza Pelayo centra su trabajo en 

como el uso de Wingtip ayuda a la reducción de la resistencia inducida e incrementa el 

desempeño por consumo de combustible. Para el desarrollo de la investigación se tomó 

como referencia el ala de un Airbus A-320 modelado en solidworks, y cuya simulación 

se lo practico en el módulo CFX de Ansys, los parámetros que se tomaron en cuenta 

fueron; altura y velocidad de crucero de 10000-11000 m a 830 Km/h (Parámetros 

utilizados para definir el comportamiento del flujo de aire). Bajo estas condiciones se 
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determinó que el uso de este tipo de componentes, reducen la fuerza de resistencia, 

ayudan a la sustentación y mejoran la aerodinámica y la eficiencia del combustible [6]. 

En la Politécnica de Cataluña se desarrolló el tema de “Estudio aerodinámico de un 

dispositivo de aleta de punta alar o winglet” por el señor Pablo Guillen Lázaro, mediante 

el programa de simulación Ansys Workbench se analizó la variación de la resistencia 

aerodinámica del perfil del ala con y sin winglet, además de las ventajas que representa 

su instalación. Bajo un ángulo de ataque de 6 grados y en condiciones operacionales se 

logra reducir la resistencia y mejorar su sustentación, en condiciones de pérdida o límite 

no se obtienen buenos resultados en la mejora de la resistencia o la sustentación, ya que 

las fuerzas de resistencia no disminuyen al acercarse al winglet. Se puede concluir que 

un ala que emplea el winglet mejora sus características tanto en la resistencia al avance 

como bajo la fuerza de sustentación, al reducir el efecto torbellino en la punta del ala 

generando así menos resistencia inducida [7]. 

El Instituto Politécnico Nacional de la ciudad de Mexico presenta el tema “Análisis 

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 implementación de un winglet, para el desarrollo de la 

simulación se trabajó bajo los siguientes parámetros, avioneta Baron G58 con una 

velocidad de crucero de 374 km/h - 413 km/h (límite), rango máximo 2741 km y un 

techo de servicio de 6306 m. La aplicación del winglet en las semi-alas desarrollo 

efectos positivos sobre la aerodinámica de la avioneta, diminución de la fuerza de 

arrastre, aprovechamiento de la energía del vórtice en energía de sustentación (energía 

para levantar el avión) y un aumento significativo de la estabilidad lateral de la avioneta, 

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

En 2016 Juste Ruiz elabora una notable investigación por parte de la uc3m, respecto al  

“Diseño de un ala de avión mediante técnicas numéricas” teniendo como objetivo el 

diseño bajo condiciones de vuelo del cajón estructural de un ala, los pesos del ala, 

combustible y el motor generan fuerzas que afectan a la naturaleza de la sustentación. El 

proyecto analiza la estructura en forma de cajón del ala como una viga en voladizo. Las 
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condiciones o parámetros tomados en cuenta para el diseño del proyecto fueron, datos 

referenciales del  ala de un Airbus A320, criterio de fallo de los materiales empleados, la 

geometría fue diseñada en el software Solid Edge, y para el análisis y validación de 

resultados se empleó 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 más eficientes. Al trabajar con materiales compuestos no solo se debe 

tomar en cuenta el espesor del material también la dirección de las fibras, las fibras 

sometidas a flexión deben estar a 0° (fibras en los revestimientos) y las sometidas a 

cortante a 45° (largueros y costillas), en conclusión la fibra de carbono a diferencia del 

aluminio 7178-T6 brinda una estructura de menor peso, más resistente bajo las mismas 

cargas pero a un costo más elevado [9]. 

En el Instituto Politécnico Nacional de la ciudad de México, el Sr. Isay López Luqueño 

desarrollo la investigación sobre “Optimización con materiales compuestos de la 

estructura de un ala”, para el análisis se empleó dos materiales, aluminio y fibra de 

Kevlar con resina epóxica, los resultados fueron favorables para el ala de fibra de 

Kevlar, con un módulo de Young mayor que el del aluminio, limites elásticos 490-1500 

MPa para el material compuesto y 324 MPa para el Aluminio. Se logró mejorar la 

integridad estructural y el factor de seguridad al reducir el peso con los materiales 

compuestos, aumentando así la carga útil 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 útil de la aeronave [10].  

En 2017 el CIDESI de la ciudad de Santiago de Querétaro, presenta el tema 

“Caracterización mecánica de materiales compuestos manufacturados fuera de 

autoclave” proyecto de posgrado desarrollado por el Ing. Víctor Alfonzo Gómez, en 

donde se establece procedimientos de manufactura y reparación de materiales 

compuestos empleados en aeronaves. Muchas aerolíneas no cuentan con estos procesos 

ya que se encuentran estandarizados por sus fabricantes y demandan de infraestructura 

costosa y sofisticada, la reparación de componentes aeronáuticos fabricados de este tipo 

de materiales se los realiza por medio de una pre-inspección no destructiva (tintas 
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penetrantes, inspección visual, ultrasonido, golpeteo, etc.) para establecer el grado de 

daño y proceder a la selección del proceso de reparación. Se determinó mediante el 

análisis de resultados, que las mejores propiedades mecánica se obtuvieron de las 

técnicas de manufactura de moldeo por transferencia de resina (RTM) y autoclave, 

también se estableció que los procesos de reparación  mejoran cuanto mayor sea el 

curado, resultando en una elevada temperatura de transición vítrea y mejorando así la 

adhesión y la resistencia que tendrá el componente [11]. 

La Escuela Superior de Ingenieria Mecánica y Eléctrica del Instituto Politécnico 

Nacional de la ciudad de Mexico, desarrolló el tema de “Análisis de esfuerzos para el 

diseño preliminar de un registro de inspección en el ala de la aeronave STELA-M1 

fabricada en materiales compuestos”, trabajo de titulación del Señor Alberto Morales 

Hernández en donde se busca la modificación de las alas de la aeronave para 

implementar un registro de inspección 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 reparación que garantice la integridad estructural sin poner en riesgo la 

disminución de la carga útil de la aeronave. Los resultados demuestran que la zona más 

crítica se encuentra en las discontinuidades del material denominado como espuma, con 

un valor máximo 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 sección de material de espuma, también se analizó los criterios para fallas 

que son parámetros indicativos que facilita la determinación 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 diseño. El proyecto concluye con el diseño preliminar del proceso de 

reparación, que se puede realizar considerando la reparación por bloques de laminado, 

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

Según el proyecto de titulación de la ESIME de la ciudad de Ticoman Mexico, 

presentado por el Señor Dolores Hernández Leonardo designado como “Simulación 

experimental del comportamiento de reparaciones estructurales en aeronaves”, tiene 
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como objetivo el diseño de probetas para ser ensayadas mecánicamente, y que simulen 

reparaciones estructurales de materiales compuestos poliméricos muy comunes en 

aeronaves, las limitaciones en la reparación 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 máximas de diseño, compatibilidad y 

durabilidad del material, acabado aerodinámico, END y su apariencia física, para poder 

asegurar la confiabilidad en una reparación permanente de todo un componente, se debe 

tener la capacidad de establecerlo lo más cercano posible o de acuerdo a su tiempo de 

vida de diseño. Todas las reparaciones superficiales aerodinámicas dependerán del 

tamaño y de su localización en la estructura, preferiblemente tratando de recuperar el 

componente a sus condiciones de resistencia originales. Por lo tanto las reparaciones se 

diseñan para tolerar condiciones críticas de humedad y temperatura en función de las 

propiedades de la resina, gracias a esta investigación se logró determinar las 

características geométricas del cascaron o fuselaje, todas estas características fueron 

tomadas como parámetros de diseño de las probetas, obteniendo de manera muy rigurosa 

el comportamiento del material del que está constituido el radomo del Boeing 757-200, 

para poder validar el estudio y los ensayos de las probetas se empleó el análisis de 

estéreo correlación de imágenes avanzada, con lo que quedó demostrado la versatilidad 

de las reparaciones practicadas [13]. 

En 2004 se desarrolla en la ETSIA de la ciudad de Madrid, la investigación sobre 

“Análisis del proceso de soldadura por resistencia en materiales compuestos de matriz 

termoplástica de interés aeronáutico”, Tesis doctoral de la Ing. Irene Fernández Villegas, 

donde se plantea el uso de la técnica de soldeo por resistencia eléctrica para la 

restauración de componentes de materiales compuestos con daños en estructuras 

aeronáuticas principalmente aviones de uso militar, esta aplicación demanda de un 

proceso de corta duración, de fácil implementación y que sea portàtil, de este estudio se 

desarrolló un procedimiento en donde se aplica calor en las uniones con malla metálica y 

bolsa de vacio pero sin la sobre presión 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 
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bajo condiciones ideales y a las uniones adhesivas cuyo proceso es muy similar al de las 

uniones soldadas por resistencias. Como conclusión de la investigación realizada se 

desarrolló 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 óptimos 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 

fácilmente superan en un 50% a las adhesivas, siendo un proceso de soldadura rápida 

con una duración de alrededor de 15-20 minutos [14].              

1.2. FUNDAMENTACIÓN TEÓRICA. 

1.2.1. Embraer EMB 314 Súper Tucano. 

El avión ALX A-29 Súper Tucano, es una aeronave del tipo turbohélice, diseñada por 

Embraer para ataque, ofensiva a tierra y para el adiestramiento de pilotos avanzados de 

combate, la aeronave cuenta con fuselaje tecnológico de última generación y equipos de 

aviónica que le brindan una vida útil en servicio de hasta 18000 horas en operaciones 

típicas de entrenamiento, o 12000 horas operativas de vuelo en función de las cargas 

(+7G/-3.5G) o de la naturaleza de la misión. La aeronave cuenta con bisagras laterales 

de protección en la cubierta y estructura anticorrosión, la resistencia del parabrisas 

soporta un golpe de pájaro a 270 nudos (138.9 m/s vuelo en crucero), con una 

configuración que ofrece una amplia variedad de instrumentos diseñada para cabinas de 

vidrio y un entorno de cabina cómodo y ágil para sus pilotos, la misma que cuenta con 

computadora para batalla, bombas guiadas por láser, cohetes, asientos eyectables de 

latitud y velocidad cero similares a los aviones caza o supersónicos. El EMB 314 fue 

diseñado para proveer un desempeño eficiente a baja y a media altitud de vuelo. 

Externamente tiene capacidad de transporte de hasta 3 tanques de combustible, con una 

capacidad óptima de operación 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. 
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FICHA DE: AERONAVE DE COMBATE TIPO: TURBOHÉLICE 
 

 

ESPECIFICACIONES GENERALES 

Denominación EMB-314, A29 Super Tucano Superficie alar 19,4 m^2 

País de origen Brasil Peso vacío 3.020 kg (6.658 libras) 

Empresa fabricante EMBRAER Peso cargado 4.520 kg (9.965 libras) 

Tripulación 1 (A-29A), 2 (A-29B) Peso máximo al despegue 5.400 kg (11.464 libras) 

 
Longitud 

 
11,33 m (37,17 pies) 

 
Planta motriz 

1× turboprop Pratt & 

Whitney Canada PT6A- 

68C 

Envergadura 11,14 m (36,55 pies) Potencia 1.193 kW (1.600 SHP) 

Altura 3,97 m (13,02 pies) Hélices 
1× Hartzell HC-B5MA- 

2 de 5 palas por motor 

RENDIMIENTO Y ARMAMENTO 

Velocidad crucero: 368milla/h o 593km/h 

Alcance 2,995 millas 

Altura máxima de  crucero: 35,008 ft 

Velocidad de ascenso 79 ft/s 

 
Armas de proyectiles 

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

mm en contenedor bajo el fuselaje. 

Bombas convencionales MK81, MK82, MK82LGB, M 117 

Lanzacohetes LM 707 de 7 × 70 mm 

 
Misiles 

AIM-9 

Sidewinder. 

MAA-1 

Piraña. 

Python 3 o Python 4 

FUNCIÓN PRINCIPAL 

Es un avión militar  fabricado por EMBRAER de turbohélice, multifunción para ataque ligero y para entrenamiento de pilotos de combate, avión 

diseñado para ofensiva  a tierra y contrainsurgencia. Esta aeronave tiene equipos modernos de aviónica además de un sistema de armas por guía láser. 

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

 

Fuente: [15] 

1.2.2. Aerodinámica. 

Dentro de la Mecánica de Fluidos el estudio de las reacciones o fuerzas de los gases en 

movimiento, sobre ciertos cuerpos u obstáculos se denomina aerodinámica. A la 

aerodinámica se la puede dividir en función del número de Mach si es superior a 1 

supersónica y si es inferior a 1 subsónica [7]. 
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Las cargas y características aerodinámicas son de suma importancia en el diseño 

estructural de aeronaves varias de ellas como: la estabilidad, distribución de presión en 

todos los componentes del ala, empenaje, fuselaje, momentos de bisagra sobre las 

superficies. Se obtienen mediante pruebas de fuerza y presión en túneles de viento 

subsónicos o transónicos, además de la aplicación de análisis analítico 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 aeronáutica este componente nos ayuda a mejorar la relación sustentación-

resistencia logrando así 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 vórtices alrededor de la punta del 

ala, ya que existe una diferencia de presión 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 fenómeno puede expresarse como 

una reducción 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 más amplia ayudando así a compensar las pérdidas producidas por 

el fenómeno de resistencia inducida [17]. 

El beneficio de la incorporación de los componentes de puntas alares, es la reducción en 

la resistencia inducida tanto en el vuelo como en los despegues, su implementación 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. Características 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 

función radica teóricamente en proporcionar una mayor eficiencia aerodinámica en las 
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alas, reduciendo la resistencia inducida y contribuyendo a la sustentación, además de 

influir bajo regímenes operacionales subsónicos, en la estabilidad lateral y direccional de 

la aeronave [8]. 

 

Figura 1. Diferentes Tipos de Winglets. 

Fuente: [8] 

Un Wingtip es una extensión 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 implementación de un componente alar, van desde la generación de fuerzas 

laterales que favorecen a la estabilidad del avión, hasta la disminución de la resistencia 

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

A continuación se presentan los factores de diseño más importantes para un componente 

Wingtip: 

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

Wingtip diseñado. 

Construcción: Se refiere a las características que tendrá el componente, número de 

aletas, ubicación de la misma y complejidad. 

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

el régimen de operación, siendo el de mayor implementacion los del tipo subsónico. 

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

punta del ala [8].  
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1.2.4. Perfil aerodinámico. 

Es el área transversal que genera una distribución de presiones al desplazarse por el 

fluido, produciendo así sustentación (Lift), en general se desea evitar el efecto de 

arrastre o freno (Drag). Tanto el “Lift” como el “Drag” varían totalmente en relación al 

perfil del que se esté tratando, influyendo directamente en las mejoras aerodinámicas del 

elemento [7]. 

Un perfil alar se define a través de múltiples consideraciones de diseño estructural y 

factores de diseño global como velocidad de diseño, coeficiente de planeo, 

maniobrabilidad y carga útil. El perfil aerodinámico es un parámetro importante a la 

hora de diseñar un ala, su único objetivo es la reducción de la resistencia al avance, 

mejorando la sustentación [6]. 

1.2.5. Perfil asimétrico. 

Este tipo de perfil presenta el extradós y el intradós diferentes, generando una mayor 

sustentación pero también una mayor resistencia al avance. Su implementación se limita 

a aviones subsónicos en condiciones de velocidades bajas, el hecho de que existan 

diferencias en las dimensiones inferior y superior del perfil alar promueve la variación 

de presiones, y según la ley de la conservación de la energía cuando el fluido atraviesa el 

perfil alar, se produce una presión en cada área de extradós y el intradós a velocidades 

bajas presiones altas, y a velocidades altas presiones bajas. Principio fundamental de la 

fuerza de elevación donde el extradós soporta presiones inferiores a las que encontramos 

sobre el intradós provocando el fenómeno de sustentación [6]. 

1.2.6. Perfiles aerodinámicos NACA (Comité Asesor Nacional de Aeronáutica). 

Son perfiles aerodinámicos desarrollados por el Comité Asesor Nacional de 

Aeronáutica, su forma esta descrita por una serie de dígitos 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 precisión en su diseño y la capacidad de 

determinar sus propiedades [19]. 
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Figura 2. Perfil aerodinámico 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 acción de cuatro fuerzas 

importantes, la sustentación, el peso, tracción y resistencia. 

Para que el fenómeno de sustentación se genere y el equilibrio con el peso se mantenga, 

el avión debe avanzar en relación al aire, este movimiento produce rozamiento y para 

vencer dicha resistencia es fundamental la tracción. 

La fuerza de tracción es el impulso que lleva al avión hacia adelante y es producido por 

los motores, al igual que la tracción la sustentación se opone al peso del avión y se 

encarga de elevar la aeronave [21]. 

 

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 desempeño, mayor eficiencia y ser menos contaminantes. Es gracias al 

desarrollo de nuevas tecnologías que se ha logrado obtener materiales con buena 
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eficiencia como las fibras y resinas, pero debido a este buen desempeño su costo es más 

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 o más mejoran sus propiedades, logrando 

obtener cualidades poco usuales como una mejor de rigidez, dureza, peso, rendimiento, 

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

Los materiales compuestos están agrupados en tres categorías diferentes: los reforzados 

con partículas o fibras y los laminares. 

 

Figura 4. Clasificación de materiales compuestos. 

Fuente: Autor. 
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1.2.9.1. Compuestos reforzados con fibras. 

Son materiales compuestos con fibras rígidas en un matriz dúctil y más 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 varía aún bajo cambios elevados en la 

temperatura. 

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

compuestos reforzados con fibras son: 

Geometría de las fibras: Podemos encontrar fibras con una configuración alargada corta 

o continua, caracterizándose por la relación l/d y con diámetros que va desde los 10 a 

150 micras. 

Cantidad: Mientras mayor sea el volumen de las fibras en el compuesto mayor será su 

resistencia y rigidez, con una máxima fracción volumétrica del 80% de fibra y 20% de 

matriz. 

Orientación de las fibras: La orientación que pueden presentar las fibras en un matriz 

son muy variadas y de diversas configuraciones, las fibras cortas introducidas con 

orientación aleatoria presentan un mismo comportamiento en todas las direcciones del 

material (Isotrópico), si las fibras son largas y unidireccionales su comportamiento es 

anisotrópico, variando sus propiedades en función de la dirección en que es analizada. 

Las fibras que tienen su rigidez y resistencia párelas 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 rígidos y resistentes. Al tener un punto de fusión alto sus 

propiedades no se ven afectadas al trabajar con altas temperaturas siendo muy 
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importante el tener en cuenta al módulo y a la resistencia específica al trabajar con este 

tipo de compuestos [23]. 

1.2.9.2. Fibra de vidrio. 

Este tipo de fibras son empleados en materiales compuestos por su alta resistencia a la 

tracción y a la corrosión, bajo peso y rigidez por lo que su uso se limita a la industria 

aeronáutica 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 operación son las más 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 tracción y las del tipo E 

presentan propiedades dieléctricas [21] [24]. 

Tabla 2. Características de la fibra de vidrio. 

Características Glass- Tipo S Glass-Tipo E 

Tracción 45,81 MPa 34,45 MPa 

Módulo de elasticidad  87 GPa 72,4 GPa 

Porcentaje de elongación 5,4 % 4,8 % 

Densidad absoluta 2460 Kg/m3 2270 Kg/m3 

Fuente: [24] [21] 

1.2.9.3. Fibra de Carbono. 

Los materiales compuestos constituidos de fibras de carbono son materiales con un 

excelente rendimiento a temperaturas elevadas, alta resistencia a la tracción y fatiga, 

elevado módulo ha tensión. Además de una baja densidad y peso, a pesar de ser un 

material costoso su buen desempeño lo hacen muy útil para la fabricacion de estructuras 

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

Tabla 3. Características de la fibra de carbono. 

Características T-800H T-300 

Tracción 5600 MPa 3500 MPa 

Módulo de elasticidad 294 GPa 230 GPa 

Porcentaje de elongación 1,8 % 1,5 % 

Densidad absoluta 1800 Kg/m3 1510 Kg/m3 

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

Las fibras aramidas son filamentos orgánicos (poliamidas aromáticas) de bajo peso y 

gran resistencia al impacto, la tracción y a la abrasión, con excelente comportamiento a 

temperaturas altas y a disolventes del tipo orgánico. Su alta dureza le da una buena 

capacidad para absorber energía y su baja densidad lo vuelven un material débil a 

esfuerzos de compresión, sus aplicaciones se orientan más en la protección balística, 

confesión de cuerdas y cables, y en la fabricacion de radomos, galeras y alerones [11] 

[21] [24] [25]. 

Tabla 4. Características de la fibra de Kevlar. 

Características Kevlar 29 Kevlar 49 

Tracción 1920 MPa 3600 MPa 

Módulo de elasticidad 83 GPa 131 GPa 

Porcentaje de elongación 4 % 2,8 % 

Densidad absoluta 1440 Kg/m3 1620 Kg/m3 

Fuente: [24] [25] [21] 

1.2.10. Propiedades de las matrices. 

La función de las matrices en materiales compuestos es mantener en disposición correcta 

a las fibras para transferir las cargas y protegerlas de la formación 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 químicos, siendo la 

aplicación de matrices poliméricas las más 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 corrosión, la fatiga y a la abrasión, también una excelente relación 

resistencia-peso y alta rigidez, lo convierten en un material idóneo para la investigación 

y el desarrollo de nuevos compuestos. Las resinas son polímeros que al combinarse con 

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

Las resinas son el resultado de una serie de reacciones química irreversible, 

específicamente las resinas del tipo termoestable tiene un bajo peso molecular y tiende a 

degradarse a temperaturas elevadas. Algunos ejemplos son la resina epóxica, la poliéster 

y las fenólicas, etc [26]. 

1.2.10.3. Resina Poliéster. 

A temperatura ambiente las resinas Poliéster son liquidas, y son llevadas a estados 

sólidos en el caso de ser pre-aceleradas al adicionarle calor o un catalizador, para las 

resinas no pre-aceleradas se les añade acelerante y un catalizador. En los materiales 

compuestos las resinas se presentan como polímeros termo-estables, al tener un costo 

bajo son usados en materiales de baja resistencia, tienen poca adherencia a diferencia de 

las resinas epóxicos, además de una baja absorcion de humedad y alta resistencia 

química [27] [28]. 

Tabla 5. Características de la resina Poliéster. 

Características de la resina Poliéster 

Tensión 40-90 MPa 

Fluencia 60-160 MPa 

Módulo de elasticidad 2,0-4,4 GPa 

Resistencia 10,6-21,2 J/m 

Temperatura máxima 177 °C 

Densidad absoluta 1100-1460 Kg/m3 

Fuente: [28] [21] 

1.2.10.4. Resina Epóxica. 

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 

mecánicas 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 



17 

 

y a su capacidad de amplia adherencia a la mayoría de superficies. Es utilizado en 

estructuras primarias de aeronaves de uso militar y comercial [26] [28]. 

Tabla 6. Características de la resina epóxica. 

Características de la resina Epóxica 

Tensión 55-130 MPa 

 Fluencia 125 MPa 

Módulo de elasticidad 2,8-4,2 GPa 

Resistencia 5,3-53 J/m 

Poisson 0,2-0,33  

Temperatura máxima 150 °C 

Contracción de curado 1-5,0 % 

Densidad 1200-1300 Kg/m3 

Fuente: [28] [21] 

1.2.10.5. Resinas termoplásticas. 

Estos polímeros se convierten en fluidos al aumentar su temperatura, tienen una fácil 

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 mecánicas 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 polimerización o curado. 

Durante la polimerización de las resinas se produce un cambio del estado líquido al 

sólido, acompañado de reacciones exotérmicas que desprenden calor. Esta solidificación 

no suele darse de manera inmediata, se debe adicionar catalizadores o acelerantes para 

mejorar gradualmente el proceso, pasando de un estado líquido a un estado gelatinoso y 

finalmente ha solido. El acelerante en las resinas poliéster se denomina octoato de 

cobalto y el catalizador Mek peróxido [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 mayoría 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 gelificación [21] [29]. 

1.2.10.7. Mek Peróxido. 

El Mek es un agente de curado de base peróxido, usado comúnmente para la 

polimerización de los poliésteres, tiene una reacción violenta al combinarlos con ácidos, 

sales de metales pesados, acelerantes y bases, si llega a contaminarse puede generar una 

gran cantidad de gases e incluso ignición [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 diseño de 

la geometría de los elementos utilizados. Los compuestos estructurales más comunes son 

los compuestos laminares, y los paneles tipo sándwich que separan las caras externas 

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

 

Figura 5. Configuración 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 gelificación y la impregnación de 

material en todas las áreas del componente evitando así la formación de burbujas. Para 
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su diseño se debe considerar que los moldes no solo se utilizan para modelar estructuras 

o piezas también pueden implementarse en procesos de reparación para ciertas áreas con 

formas complejas, otros aspectos a tomar en cuenta son el desmolde, salidas de 

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

Un molde dependiendo de la complejidad de su geometría 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 está dividido en 2 tipos, de 

conformado por molde cerrado o de molde abierto, antes de seleccionar al más adecuado 

se debe tener ciertas consideraciones como geometría del componente, la resina y fibra 

que se empleará, las características mecánicas 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 relación 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 presión atmosférica la encargada de retirar el exceso de resina y 

darle forma al laminado. Esta técnica es muy utilizada en la conformación piezas de muy 

alta resistencia y calidad. 
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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 partículas de estireno que pueden contaminar la 

atmosfera de trabajo de la bomba afectando directamente su rendimiento, en cuanto a 

fibras las más empleadas son kevlar, carbono y vidrio. 

Los materiales compuesto conformados al vacio son sumamente resistente por tener un 

mayor número de lamidos con fibras de refuerzo y también por una distribución 

uniforme de la resina en todas las áreas de las fibras. Al llevar un buen control del 

proceso no solo estamos limitando gastos adicionales por una mala aplicación 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 función de reducir la presión interna 

de un sistema hasta valores inferiores a la presión atmosférica. Su funcionamiento se da 

bajo los mismos principios que un compresor con la diferencia que estas máquinas 

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 presión de 

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

Características Técnicas 

Marca VIOT 

Modelo VPES3 

Voltaje 110/60 V/Hz 

Desplazamiento de aire 1,3 L/s 

Vacío 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 elástico, y sus propiedades electricas y térmicas. 

𝐸1 = 𝐸𝑓𝑉𝑓 + 𝐸𝑀𝑉𝑀 Eq. (1) 

𝐸2 =
𝐸𝑓𝐸𝑀

𝐸𝑓𝑉𝑀+𝐸𝑀𝑉𝑓
 Eq. (2) 

𝐺12 =
𝐺𝑓𝐺𝑀

𝐺𝑓𝑉𝑀+𝐺𝑀𝑉𝑓
 Eq. (3) 

𝐺𝑓 =
𝐸𝑓

2(1+𝑉𝑓)
  Eq. (4) 

𝐺𝑚 =
𝐸𝑀

2(1+𝑉𝑀)
  Eq. (5) 

𝑉12 = 𝑣𝑓𝑉𝑓 + 𝑣𝑀𝑉𝑀  Eq. (6) 

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

módulos longitudinal y transversal son los mismos [32]. 

𝐸1 = 𝐸2 = 𝑉𝑓 (
1

2
𝐸𝑓 +

3

2
𝐸𝑀) + 𝐸𝑀  Eq. (7) 

𝐺12 =
𝐸𝑀

4𝑉𝑓+1

3

  Eq. (8) 

𝑉12 =
𝐺12

𝐸1
   Eq. (9) 
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Donde. 

Ef : Módulo de elasticidad de la fibra. 

Vf: Volumen de la fibra. 

VM: Volumen de la matriz. 

EM: Módulo de Young de la matriz. 

vf: Poisson de la fibra. 

vM: Poisson de la Matriz. 

 Gf: Módulo de cizalladura de la fibra. 

GM: Módulo 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 isótropos, como son el cálculo de tensión, y 

deformación máxima y los criterios cuadráticos, lo cual se toman en consideración a 

modo de criterios empíricos sin embargo se basan en principios matemáticos utilizados 

en el diseño de la mecánica estructural de refuerzo con fibras. Una vez se ha establecido 

esto, en una lámina tejida o unidireccional se determina lo siguiente. 

X: Tracción longitudinal. 

Y: Tracción transversal. 

X’: Compresión longitudinal. 

Y’: Compresión transversal. 

S: Cizalladura longitudinal. 
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Posteriormente establecido los datos se puede determinar algunos parámetros de la 

rotura bidimensional inclusive prever la resistencia en materiales ortótropos que trabajan 

bajo condiciones de tensión y deformación de manera combinada [32]. 

Criterio de la máxima tensión. 

Para este criterio el signo del cálculo de la relación resistencia/tensión nos indica si el 

material se encuentra bajo compresión o tracción. Se relacionan los resultados de tres 

ecuaciones para el cálculo de la resistencia siendo el valor más bajo el límite de rotura 

del material, una vez conocidas las tensiones de cada una de las láminas se determina 

cual lamina es más crítica, entonces se procede a determinar el factor de seguridad de 

cada lámina y se toma al valor mínimo como factor de seguridad del laminado, en 

conclusión este criterio establece que la situación de falla se genera cuando un 

componente de tensión llega a su valor máximo uniaxial. 

Criterio de la máxima deformación: 

Se centra en la falla del material al sobrepasar un cierto límite de deformación sobre una 

zona puntual, también considera tres condiciones de falla como la máxima deformación 

en la dirección de las fibras, en dirección transversal y deformación por cizalla o corte. 

Criterios de fallas polinomiales: 

Esta categoría de criterios no distinguen el modo de falla ni la fase donde se produce la 

ruptura, consideran que es necesario establecer parámetros solo en base a ensayos 

normados de tracción, compresión 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 diseño. La 

aplicación de ensayos destructivos nos ayuda a identificar las propiedades mecánicas de 

los diferentes composite, el proceso de ensayo busca caracterizar bajo ciertas normas un 

número pre-establecido de probetas, con equipos y bajo condiciones adecuadas de 



24 

 

prueba. Existen varios institutos normalizadores que validan los procedimientos de 

caracterización mecánica, entre las más reconocidas tenemos: 

ISO: Organización Internacional de Normalización. 

ASME: Sociedad Americana de Ingenieros Mecánicos. 

INEN: Ecuatoriano de Normalización. 

La ASTM (Asociación Americana de Ensayo de Materiales) ha desarrollado un gran 

número de normas para el ensayo de materiales, entre la que podemos destacar la norma 

para la caracterización de materiales compuestos [38] [39]. 

1.2.15.1. Ensayo de flexión en tres puntos. 

Es el ensayo que se emplea para conocer la calidad del material compuesto, y determina 

el módulo de Young y la resistencia de las fibras tanto para materiales homogéneos 

como poliméricos. Las probetas son cargadas hasta obtener el fallo (deformación 

máxima) de las fibras exteriores estas se pueden dar a compresión o tracción [11]. 

 

Figura 7. Esquematización del ensayo de flexión 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 

implementación de procedimientos de análisis capaces de evaluar todas las indicaciones 

importantes detectadas, pues debido a que son materiales multilaminares y anisótropos 

sus imperfecciones tienen un comportamiento mucho más 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 producción 

que algunos de los defectos pueden introducirse, pero también a causa de la exposición 

al ambiente, la erosión, fatiga o impacto. 

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

Tabla 8. Defectos en fabricación. 

DEFECTO CAUSA 

 

Arrugamiento 

 
ataque por disolventes o gelcoat mal curado 

Picadura resina demasiado viscosa 

 

Mala adherencia de la 

resina 

 

Unificación inadecuada del laminado, largo tiempo de curado 

o contaminación del gelcoat  

Manchas falta de homogeneidad en la resina 

Estrías flotación del pigmento 

Afloramiento de fibras 
desmoldado antes de 

tiempo 

Ojos de pez gel-coat desplazado de su sitio 

Vejigas presencia de aire o disolvente 

Cuarteado resina mal procesada o curado insuficiente 

Agrietamiento tipo 

estrella gel-coat demasiado viscoso 

Lixiviación laminado a la intemperie 

Fuente: [41] 

A continuación se presentan aquellos defectos que son producidos en condiciones de 

servicio [41]. 

Tabla 9. Defectos producidos bajo condiciones de servicio. 

CONDICIONES DE 

SERVICIO 
DEFECTOS 

 

Fatiga e impacto 
Roturas en la matriz, agrietamiento, rotura de 

fibras y        delaminación. 

Rayos Separación en la interfase fibra-matriz y delaminación 

 

Efectos ambientales 
Plastificación en la  matriz, debonding y 

corrosión  química en las fibras (vidrio y kevlar) 

Erosión Disminución del espesor 

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

La inspección visual es uno de los principales métodos de detección de defectos 

externos, se piensa que es una inspección inicial que no tiene mucha precisión ni 

confianza, no obstante es la base para poder determinar el alcance del daño, su 

ubicación, profundidad y tamaño del defecto. Para esta técnica se utilizan instrumentos 

de ampliación visual como lupas, microscopios, boroscopios, linternas y espejos. En 

materiales compuestos se puede mejorar los resultados con la implementación de tintas 

penetrantes llegando a ser un método altamente sensible en la detección de grietas sobre 

superficies opacas [42]. 

 

 

Figura 8. Esquema de inspección visual. 

Fuente: [28] 

1.2.16.2. Técnica del golpeo. 

Consiste en aplicar pequeños golpes sobre las superficies afectadas y las zonas sin 

defectos alrededor del daño para detectar cambios en la resonancia y posibles anomalías 

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 aproximación inicial 

en las inspecciones de servicio, sin embargo al carecer de cualificación estándar y 

condicionar sus resultados a la interpretación subjetiva no es recomendable su aplicación 

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

Fuente: [43] 

1.2.16.3. Inspección por ultrasonido. 

Es una técnica útil para detectar daños internos y deslaminaciones, a través de la emisión 

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 

patrón del eco en un osciloscopio. Existen dos métodos aplicables para la inspección 

ultrasónica, la inspección de pulso-eco con una unidad de búsqueda tipo transmisor-

receptor, y la técnica de transmisión directa que emplea columnas de agua a cada lado 

del componente para transmitir y receptar las ondas ultrasónicas [44]. 

1.2.16.4. Emision acústica. 

El principio en que se basa el ensayo de emisión acústica, es que durante la creación y 

propagación de un fallo se libera cierta energía elástica en forma de ondas transitorias y 

para determinar su presencia y ubicación se distribuyen varios sensores inductivos sobre 

la muestra. Esta técnica es capaz de dar resultados muy fiables sobre el nivel de daño por 

impacto y tiene una alta sensibilidad a la deslaminación y al agrietamiento, pero en 

superficies que presentan múltiples defectos se dificulta la interpretación de datos y la 

caracterización del daño. Para su uso se requiere de la aplicación de cargas externas al 

componente que lo lleven simular el estado de daño [45]. 
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1.2.16.5. Inspección por Radiografía-X. 

Las inspecciones de carácter radiográfico ayudan en la detección 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 cámaras aisladas. Una vez se obtienen los resultados a la 

película se contrasta con la zona no defectuosa y se emiten los criterios de análisis, 

algunas áreas oscuras que se observan en las radiografías del composite, son el resultado 

de la extensión de grietas y humedad incrustada, actualmente como un desarrollo de las 

inspecciones radiográficas se ha incorporado sistemas de unidades portátiles, y 

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

1.2.16.6. Termografía. 

La termografía se basa en la detección de daños o defectos por radiación 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 

inspección se realiza solo con la variación 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 cámaras especiales de infrarrojo y software de análisis avanzados, 

si un defecto como la deslaminación o las grietas se presenta, el gradiente de 

temperatura en la zona cambia mostrando no solo su geometría y tamaño, sino también 

su profundidad. Este ensayo además se puede utilizar en la inspección de parches de 

reparación y es muy útil con en el análisis de criterios de mantenimiento para la toma de 

decisiones rápidas [46]. 

1.2.17. Reparación de materiales compuestos. 

En las estructuras de materiales compuestos la mayoría de los daños o defectos son 

provocados por la acumulación de daños más pequeños, 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 límites de diseño o 

inclusive por condiciones ambientales [11]. 

El estándar básico de cualquier restauración en aeronaves, es que el componente 

reparado debe tener un comportamiento igual en aerodinámica, fuerza y rigidez a la 

estructura original. Por consiguiente sus reparaciones se realizan bajo especificaciones 

del manual de fabricante o códigos de regulación aeronáutica, siempre y cuando dichos 

datos estén disponibles [44]. 

Para poder establecer un método de reparación adecuado es fundamental analizar ciertos 

factores como el tipo de componente a reparar y sus requerimientos funcionales, 

necesidades estructurales y superficiales de la reparación, y el grado de complejidad del 

desmontaje de la pieza [11]. 

Si se sigue un debido procedimiento las reparaciones sobre superficies aerodinámicas 

delgadas son relativamente sencillas, y se caracterizan por la aplicación de parches pre-

impregnados de resina sobre el área desbastada del daño [13]. 
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Figura 10. Esquema del proceso de reparación para materiales compuestos. 

Fuente: [28] 

1.2.17.1. Inspección de estructuras compuestas. 

Cada área dañada se evalúa de manera individual y la reparación se diseña en base al 

cumplimiento de todos los requisitos impuestos por el departamento de mantenimiento 

del fabricante y descrito en los SRM (Manuales de reparación estructural). 

Generalmente no se puede describir todos los procesos, pero se toman en cuenta algunas 

consideraciones fundamentales para la mayoría de reparaciones. En una inspección lo 

que se busca es establecer el alcance del daño y seleccionar un método adecuado para su 

reparación [47]. 

1.2.17.2. Diferencia entre reparaciones de estructuras metálicas y compuestas. 

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

adherencia y aumente así la energía superficial, por ejemplo para aleaciones de aluminio 
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se aplica el proceso de anodización con ácidos crómicos o fosfóricos, lo que producen 

una capa de óxido de alta resistencia y con porosidades adecuadas para la adherencia. Al 

poseer los metales las mismas propiedades en todas las posiciones, sus parches de 

reparación deben asegurar un mismo grosor o un calibre mayor a la piel original, pero no 

más ya que la carga en el área de reparación aumentaría, según los manuales de 

reparación el escalonado alrededor del área 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 más fuertes las superficies de materiales compuestos se someten a 

procesos de secado que eliminan la humedad [48]. 

1.2.17.3. Diseño de reparaciones. 

Un proceso de reparación sobre superficies de materiales compuestos requieren de un 

análisis completo de todos los aspectos importantes que influirán a la pieza reparada 

durante condiciones normales de trabajo, las cargas cíclicas, los sistemas de protección 

contra el ambiente e incluso los criterios de diseño para la tolerancia al daño deberán ser 

revisados previo al diseño y a la selección de materiales para la reparación. Es 

fundamental llevar un registro de toda la aplicación del proceso, principalmente en las 

áreas de preparación superficial, control de curado y distribución de temperaturas de las 

fuentes de calor, adicionalmente se aconseja verificar la seguridad basándose en 

manuales del fabricante o códigos para la reparación de materiales compuestos, también 

se recomienda  tomar como punto de referencia en las inspecciones de daños y 

verificación de superficies, al código 43.13-1B de Métodos, Técnicas y Prácticas 

Aceptables de Inspección y Reparación de Aeronaves [41] [44]. 

1.2.17.4. Propagación de grietas. 

En el diseño y construcción de aeronaves se emplea el concepto de componentes 

estructurales a prueba de fallas, refiriéndose a aquellas estructuras que a pesar de 

presentar daños, están en la capacidad de soportar cargas sin llegar a un límite de fallo 

catastrófico. Por lo que es fundamental para los diseñadores poder predecir la velocidad 

de propagación de las grietas y como estas se comportan al estar sometidas a fatiga, para 
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este estudio las herramientas de análisis más útiles son las hojas de datos de ESDU, 

siendo algunos de los resultados más importantes los presentados a continuación; las 

tensiones en zonas cercanas a la punta de una grieta al ser analizadas con los factores de 

concentración de tensión elástica tienden al infinito, por la suposición que el radio de la 

punta es cercana a cero. No obstante con el análisis de la mecánica de fractura elástica 

lineal, se observa que el campo de tensión en la punta tiene el mismo comportamiento 

que todos los cuerpos elásticos agrietados [49]. 

1.2.17.5. Reparación sin parches. 

En este procedimiento se pueden distinguir 3 métodos de restauración: por rellenado, 

aportación de resina y fusión de resinas del tipo termoplásticas. El rellenado es aplicable 

para estructuras dentadas donde exista la perdida de material sin delaminación ni 

prolongación de grietas sobre la matriz, la resina epóxica o poliéster que se emplea es 

cargada con fibras de vidrio en configuración 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 déficit 

en el proceso fabricación ciertas zonas sufren delaminación por fallo mecánico y si las 

superficies presentan problemas de adherencia la inyección de resina es el procedimiento 

más efectivo de reparación, el principal problema que presenta es asegurar una fluencia 

apropiada de resina al interior de toda la delaminación; por ello es apropiado elevar la 

temperatura del componente a fin de mejorar el acceso de resina [11].   

1.2.17.6. Reparación con parches. 

La reparación con parches externos es una técnica de recuperación de superficies de 

laminados con un alto porcentaje de restauración de sus propiedades mecánicas, para la 

elaboración de los parches se recomienda utilizar materiales semejantes al del laminado, 

no obstante si se desea un tejido o un apilamiento cuasi-isotrópico el espesor tiende a 

incrementarse. Existen 3 opciones para el laminado de parches externos que se pueden 

aplicar en el proceso de reparación, laminación directa, pre-conformado del laminado y 

utilización de láminas 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 área 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 aparición de esfuerzo de flexión en las 

uniones adhesivas que bajo compresión, tienden a reducir la estabilidad 

significativamente frente al pandeo, así mismo algunas exigencias de acabado superficial 

dificultan la implementación 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 

tensión de pelado sobre el adhesivo. Su sistema de apilado habitualmente tiene la misma 

configuración de fibras que el laminado a reparar, por lo cual el comportamiento 

mecánico del componente restaurado varía muy ligeramente. Las únicas dificultades que 

se pueden presentar durante el proceso se relacionan directamente con la duración del 

mismo, no solo por el tiempo que toma preparar la superficie dañada, sino también por 

el tiempo que les toma a los operarios apilar los parches y eliminar la toda la humedad 

del laminado [11] [50]. 

 

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

Fuente: [50] 

1.2.17.7. Reparación para daños de una superficie y núcleo. 

Este tipo de reparaciones se aplican en materiales compuestos de fibra de vidrio con un 

núcleo afectado que requiere de una configuración en ángulo vertical, el problema que 
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se podría ocasionar con una mala reparación en este tipo de daño, es que si el 

componente se dobla durante el vuelo el parche se puede desprender y ocasionar un 

aleteo aerodinámico. La principal diferencia entre las reparaciones de láminas de 

materiales compuestos y la de materiales compuesto con núcleo, es que el laminado 

original ayuda a retener al parche de y al núcleo durante la flexión de las superficies, y 

lleva una capa extra superpuesta que aumenta la resistencia de la reparación [51]. 

 

Figura 12. Reparación en socavado con parche superpuesto. 

Fuente: [43] 

1.2.17.8. Reparación para estructuras laminares. 

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

dependen del grado de daño, ubicación y espesor de laminado. 

Reparación con remplazo de capas: Para este tipo de reparaciones se requiere del 

remplazo de capas de laminado dañadas  por nuevas, la capas son curadas bajo calor y 

presión para obtener las misma resistencia del compuesto original, los nuevos parches 

pre-cortados e impregnados se ubican en el área desbastada con la misma orientación de 

apilado que el original, los parches de superposición suelen ser 1 pulgada más grande 

que la última capa de reparación y se utilizan como un puente entre la capa original y la 

reparación [43]. 
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Figura 13. Reparación en corte escalonado con remplazo de material dañado. 

Fuente: [43] 

Reparación por orientación de capas: Sigue el procedimiento de reparación en 

escalonado pero con capas en diferente orientación, algunos manuales de reparación 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 área del 

escalonado crea un espacio de aire en los bordes, en este caso se consideraría a la 

reparación no aeronavegable [47]. 

 

Figura 14. Variación en la reparación de corte escalonado con capas alternadas. 

Fuente: [43] 

Reparación por daño de fibra a través de la pieza: Para daños que involucran la 

afectación de todas las capas del laminado, se procede dependiendo del número de 

capas, espesor, ubicación y tamaño del daño. Si el laminado presenta un gran espesor el 

área de reparación aumenta, para evitar esto se puede desbastar a ambos lados de la 

superficie solo si se tiene acceso al lado opuesto, ocasionando así que el área de 

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

Fuente: [43] 

1.2.17.9. Reparación con parches escalonados. 

Al existir una amplia variación de factores en la composición y aplicación de estructuras 

laminadas es importante seleccionar las condiciones más idóneas para el proceso de 

restauración, estas condiciones se pueden obtener de manuales de mantenimiento del 

fabricante o de códigos de regulación aeronáutica. En el caso de no existir 

especificaciones, se debe establecer un análisis de ingenieria más complejo que permita 

la cuantificación de las cargas finales de diseño, fatiga y condiciones de exposición 

ambiental según las Regulaciones Federales de Aviación (FAR´s 23.305, 23.307 y 

23.573) [52] [51]. 

Preparación general del proceso: Al realizar cualquier reparación 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 daño 

tiene un procedimiento determinado y toda esta información se obtiene de los manuales 

de reparación y documentos tecnicos debidamente aprobados [43]. 

Determinación del daño: Previamente a la rectificación del defecto, el área afectada 

debe limpiarse e inspeccionarse visualmente, con esto se logra conocer el tipo de daño, 

su extensión  y grado de afectación. Una vez delimitado su alcance se verifica más a 

fondo con otros END y se lo clasifica [51]. 
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Tabla 10. Clasificación de daños según la Autoridad Federal de Aviación Alemana (Luftfahrt-Bundesamt). 

Clasificación de daños 

Tipo Descripción 

 

Daño clase 1 

Destrucción a gran escala que requiere una reconstrucción parcial del 

componente. Cada destrucción de más de 300 mm de diámetro y cada daño de 

un larguero es una destrucción a gran escala. 

 
Daño clase 2 

Daños a estructuras primarias y secundarias, agujeros y fracturas que se 

extienden a través de un componente sándwich y una escala de menos de 300 

mm de diámetro. 

 
Daño clase 3 

Daños a las estructuras primarias y secundarias, pequeños agujeros o fracturas 

en las capas de recubrimiento externas, si no van acompañadas de daños a las 

capas de soporte o capas de recubrimiento internas. 

Daño clase 4 
Erosión, raspaduras o mellas que no están acompañadas de fracturas o 

roturas. 

Fuente: [53] 

Configuración del área a reparar: Según los manuales de reparación los operarios 

deben estar en la capacidad de identificar el tipo de material, el proceso de fabricacion y 

ciclo de curado, el número de capas y orientación de las fibras en apilado, además del 

sistema adhesivo y matricial. En general para evitar complicaciones durante las 

reparaciones es recomendable eliminar los daños siguiendo patrones ovalados o 

circulares, evitando así la concentración de estrés que provoca las esquinas afiladas. 

Se aconseja que el área del defecto debe ser esbozada en papeles antes de proceder con 

la reparación, al obtener estos perfiles podemos saber cuál será la ubicación de los 

parches y el espacio que abarca [43] 

Preparación 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, tendrán la misma naturaleza y configuración que 

el laminado del composite [51] [45]. 

Fibra seca y resina: Las reparaciones de laminado húmedo se realizan con parches de 

fibra seca que el técnico empapa manualmente con resina. El contenido de resina en la 

tela impregnada debe ser de un 40-50% en peso, pero algunas de estas proporciones se 

calculan más exactamente en base a especificaciones técnicas de la resina y el material 

de refuerzo [51]. 
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Remoción del daño: Un lijado manual para remover daños es fácil de controlar pero 

nada eficiente con el tiempo, en cambio los lijados mecánicos son mucho más rápidos 

pero necesita de un cuidado extra para no afectar las zonas no dañadas. Mediante el 

desbaste mecánico se busca remover solo capas con defecto y así establecer el número 

de parches y la geometría del área a reparar [45]. 

Desbaste escalonado: Se realiza eliminando el daño de una manera sucesiva y 

escalonada, por cada lámina de fibra y matriz que se retira, se reduce el área de la capa 

siguiente sin dañar a las subyacentes y dejando un espacio normado para la ubicación de 

los parches. 

El escalonado se logra reduciendo ½ pulgada de desbaste a medida que se estrecha hacia 

el centro del defecto (trabajando una capa a la vez desde el perfil más externo hacia 

abajo y hacia el centro del daño). Mientras se trabaja en la reparación se inspecciona 

visualmente la superficie lijada buscando un ligero brillo que nos indique la presencia de 

nuevas lámina hay que tener un cuidado especial en no eliminar la última capa durante la 

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

El siguiente procedimiento define el área que será escalonada y plantea la cantidad 

necesaria de espacios para la ubicación de los parches de reparación. 

a. Delinear toda el área del defecto que será removida. 

b. Expandir el radio de reparación en ½ pulgada por cada capa de desbaste. 

c. Al usar un parche de superposición el radio se extenderá 1 pulgada adicional. 

d. Para un daño con una extensión de 3 pulgadas, se presenta el siguiente esquema de 

medidas. 



39 

 

 

Figura 16. Ejemplo del tamaño total de una reparación con falla de 3 pulgadas. 

Fuente: [43] 

Limpieza después de remover el daño: Las reparaciones después del lijado deben ser 

limpiadas minuciosamente para eliminar todos los residuos de polvo o aceites, visto que 

las fuerzas de adhesión está directamente relacionada con el estado de las superficies 

[47]. 

Preparación de parches: Los parches de refuerzo para reparación conservan la 

orientación original de las láminas dañadas, de hecho los materiales de refuerzo buscan 

tolerar el mismo nivel de cargas de tensión que las fibras originales, cada una de estas 

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

Un componente reparado con una orientación de fibras inadecuadas no podrá flexionarse 

correctamente ante cualquier tensión, esto provoca que su resistencia se reduzca 

drásticamente, causando la falla total de la pieza. Según los manuales de reparación 

estructural la cantidad de parches cortados deben ser los necesarias para remplazar a los 

dañadas y si se requiere colocar algunos adicionales [51]. 
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Figura 17. Dimensión de los parches de reemplazo para el corte escalonado. 

Fuente: [51] 

Compactación por vacio: Esta acción se realiza básicamente compactando  con la 

bomba de vacio los parches de fibra, eliminando así burbujas atrapadas y exceso de 

resina, también modelando el contorno restaurado y manteniendo a la reparación en 

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

Curado: En la mayoría 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 presión y calor recomendados por el fabricante [51] [47]. 

Acabado superficial: Con el acabado se busca remover todo tipo de excedentes y 

conservar las características aerodinámicas 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 área de reparación [43]. 

Instalaciones y equipos de seguridad: Es necesario realizar un acondicionamiento 

apropiado de las áreas de trabajo, garantizando no solo seguridad y flexibilidad en el 

proceso, sino también un adecuado control de la humedad, temperatura y agentes 

contaminantes. Así mismo los equipos de protección 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. Objetivo General. 

 Analizar la resistencia mecánica de la punta de ala WING TIP–FAIRING ASSY 

luego de ser reparada con materiales alternativos. 

1.3.2. Objetivos Específicos. 

 Evaluar el daño de la punta alar WING TIP–FAIRING ASSY mediante 

inspección visual para definir la zona a reparar. 

 Reparar el daño de la punta de alar WING TIP–FAIRING ASSY utilizando 

materiales alternativos y siguiendo recomendaciones del fabricante. 

 Evaluar la resistencia mecánica de la parte reparada mediante pruebas físicas, 

verificando que se encuentre dentro de los parámetros de funcionamiento 

recomendados. 

 Desarrollar un procedimiento para la reparación de superficies de vuelo de 

aeronaves utilizando materiales alternativos. 
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CAPITULO II. METODOLOGÍA 

En el presente capitulo realizamos una descripción muy detallada de todos los 

materiales, herramientas y equipos que se emplearon en el desarrollo del trabajo 

experimental, además incluimos la metodología aplicada, las propiedades de resinas y 

fibras seleccionadas, y los procesos de ensayos no destructivos y reparación para 

materiales compuestos. 

2.1. MATERIALES Y EQUIPOS. 

Son todos los medios físicos utilizados en la elaboración del trabajo experimental y el 

análisis de datos. 

Tabla 11. Descripción de materiales y equipos utilizados. 

MATERIALES Y EQUIPOS 

COMPUTADOR. 
Pieza fundamental de toda la organización 

del trabajo. 

 

CALIBRADOR, CINTA Y 

REGLA PARA MEDIR. 

Instrumentos de medición utilizados para 

establecer la geometría del daño sobre los 

componentes. 

 

INSTRUMENTOS PARA 

MARCACIÓN Y CORTE. 

Instrumentos para trazar y obtener los 

perfiles de corte para los parches de 

reparación y las zonas de desbaste. 
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BALANZA DIGITAL. 
Equipo para el cálculo de masa de los 

materiales de reparación. 

 

PAPEL FOAMY 

Material utilizado en la ubicación de los 

bosquejos de desbaste y para la obtención 

de las medidas de los parches. 

 

MOTOR TOOL. 
Equipo usado para el desbaste del área de 

restauración. 

 

MOLDE MACHO. 
Herramienta para apoyar la reparación 

durante el moldeo por vacio. 

 

BREATHER. 
Tela de sangrado que permite la salida de 

excedente de resina de los parches. 
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Fuente: Autor 

2.1.1. Resina epóxica. 

La resina epóxica que se empleó en la restauración de los componentes WING TIP–

FAIRING ASSY es la resina recomendada por la empresa AEROPOXY del tipo 

PR2032, que presenta características como: un color ámbar claro y viscosidad media, 

RELEASE FILM. 

Es una película perforada que impide la 

adherencia de la tela de sangrado a la 

reparación, y ayuda a controlar la salida de 

resina y el paso de aire. 

 

PEEL PLY. 

Es una lámina extra que se ubica sobre la 

superficie restaurada para facilitar el 

desprendimiento, dándole una rugosidad 

adecuada a la reparación.  

 

VACUUM BAGGING FILM. 

Es la bolsa de empaque para el proceso de 

vacio, está fabricada de nylon en el orden 

de 50 μ, y en ella van todos los materiales 

para el laminado de la reparación. 

 

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

 

BOMBA DE VACÍO. 

Bomba generadora de vacio parcial, 

empleada para extraer moléculas de aire 

del sistema de  bolsa de vacio. 
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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 humectación y curado a temperatura 

ambiente, además cumple con todas las garantías de la Administración 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 o 3 a 1 en volumen. 

 

Figura 18. Resina de alto desempeño AEROPOXY PR2032. 

Fuente: Autor 

2.1.2. Fibra de 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 pequeñas hebras flexibles y suaves al tacto, en su 

manejo deben usarse equipos de protección ya que al desprenderse, las pequeñas fibras 

producen picazón 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 orientación horizontal y vertical  de 0-90°, tiene un tramado de hebras en 

configuración 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 características como, un tejido de finas hebras de color amarillo, orientación 

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 análisis bibliográfico sobre temas de investigación referentes a diseño, construcción y 

reparación de componentes alares winglets o wingtip, permiten identificar todos los 

métodos  a seguir al definir que esfuerzos soporta la pieza, propiedades y características 

de los materiales compuestos empleados en la fabricacion y bajo que estándares o 

códigos se pueden establecer procedimientos de reparación que no afecten al normal 

funcionadito de las aeronaves y estén aprobados por agencias reguladoras de aviación. 

Análisis de resultados. 

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

a flexión, en estado original y una vez reparados. 

2.2.1. Nivel o Tipo de investigación. 

Bibliográfico. 

El método bibliográfico aplicado nos permitió recopilar toda la información necesaria 

para determinar los aspectos aerodinámicos de las probetas, los criterios de análisis para 

ensayos no destructivos en materiales compuestos y los parámetros de reparación que 

cumplan con las normativas de la Administración Federal de Aviación. 

Descriptivo. 

Mediante el método descriptivo el trabajo experimental analiza la importancia de un 

buen desarrollo del proceso de reparación, ya que los resultados pueden variar en 

función del no cumplimento de los parámetros estipulados en los manuales de 

mantenimiento. 

Experimental. 
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El trabajo es del tipo experimental, porque es necesario seleccionar una técnica de 

reparación adecuada, que conserve las propiedades mecánicas de los componentes y 

cumpla con las normativas de agencias reguladoras de aviación. 

De campo. 

El método de campo fue fundamental para obtener información de los técnicos sobre el 

procedimiento de fabricacion de los componentes, materiales empleados, modos de 

fallo, reparación de daños, además de recolectar la mayor cantidad de datos de la 

configuración de las probetas en el ensayo a flexión. 

2.2.2. Plan de recolección de información. 

Para el proceso de recolección de información se procede con consultas a fuentes 

bibliográficas respecto al tema de investigación, principalmente tesis, artículos técnicos, 

libros y sitios web, también se efectuó encuestas de carácter directo a los técnicos del 

laboratorio de materiales del CIDFAE. 

La finalidad de aplicar el plan de recolección de información es obtener un conocimiento 

más amplio sobre conceptos, técnicas y parámetros, que serán empleados en los 

procedimientos de reparación y posterior análisis de la resistencia de los componentes 

wingtip. De igual manera se practicaran ensayos de inspección visual a todas las 

superficies afectadas y ser registrara los resultados a modo de fichas de técnicas de 

evaluación. 

2.2.3. Recolección de la información preliminar. 

En esta parte se detalla la técnica de evaluación de daños por inspección visual y el 

ensayo de flexión de tres puntos, además de los parámetros fundamentales para el 

proceso de reparación. 

2.2.3.1. Inspección visual. 

La técnica de inspección visual nos proporcionó 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 carácter estructural en aeronaves. Para mejorar su 

efectividad fue necesario el uso de instrumentos de ampliación visual y fuentes de luz 

artificial. 

Proceso de inspección visual. 

a. Previamente se realiza una inspección del área a evaluar, eliminando todo tipo de 

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

componentes. 

Tabla 12. Componentes alares que serán sometidos a inspección 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 áreas a inspeccionar, 

enfocándose aún más en aquellas zonas donde el acceso es complejo. 
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Figura 22. Iluminación con lámpara de las zonas a inspeccionar. 

Fuente: Auto 

c. Para una evaluación 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 concentración, creando un aumento de la probabilidad de 

cometer errores en la detección. 

 

Figura 23. Laboratorios de materiales compuestos de la CIDFAE. 

Fuente: Autor 

d. La ergonomía del proceso también influye en el aspecto de la interpretación de 

discontinuidades, pues una deficiente posición de inspección afecta no solo la 

actitud y las decisiones de los operarios, sino también su motivación. 

e. Aparte de la limpieza superficial previa se procede con una más minuciosa de las 

zonas a inspeccionar, eliminando todo rastro de contaminantes que dificulten la 

detección de indicaciones existentes. 
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Figura 24. Remoción de impurezas superficiales de los componentes wingtip. 

Fuente: Autor 

f. Cuidadosamente se inspecciona toda el área con la ayuda de instrumentos ópticos y 

linternas. Para la detección de grietas se ubica al haz de luz de la linterna sobre la 

superficie a un ángulo de 5° a 45° y en dirección al rostro del operario pero sin llegar 

a cegarlo y si dirigimos a la linterna bajo un ángulo recto a la grieta determinaremos 

su longitud. En el caso de no obtener buenos resultados se puede optar por la 

aplicación de otras técnicas de END como, tintas penetrantes, partículas magnéticas o 

incluso corrientes parasitas. 
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Tabla 13. Características del daño superficial de los componentes Wing Tip. 

COMPONENTES WING TIP 

DESCRIPCIÓN UBICACIÓN 
LONGITUD DE 

GRIETA 
DETALLE DEL DAÑO 

WING TIP – 

FAIRING ASSY 1 

500 mm del borde 

de salida y a 60 

mm del extrados. 

105 mm 

 

WING TIP – 

FAIRING ASSY 2 

510 mm del borde 

de salida y a 45 

mm del intrados. 

100 mm 

 

WING TIP – 

FAIRING ASSY 3 

490 mm del borde 

de salida y a 60 

mm del extrados 

120 mm 

 

Fuente: Autor 

g. Una vez se ha evaluado todas las discontinuidades, se efectúa un informe escrito que 

documenta las características de cada una de ellas incluyendo fotografías, valores de 

medición como el tamaño y la forma, su ubicación en la superficie, además se incluye 

un registro visible de la discontinuidad, esto ayuda a que el documento sea más 

completo y se puedan evaluar los daños a través de criterios de aceptación y rechazo. 

[44] 
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Tabla 14. Resultados del ensayo por Inspección visual. 

REPORTE DE INSPECCIÓN VISUAL 

DATOS INFORMATIVOS 

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

 

Lugar de Inspección: 

 

Laboratorios de la CIDFAE 
Fecha de 

inspección: 

 

01/07/2021 
Fecha de 

aprobación: 

 

05/07/2021 

Descripción WING TIP – FAIRING ASSY 1 Reporte N°: 1 

DATOS DEL ENSAYO 

Inspección: Visual Esquema de inspección 

 
Ubicación de la 

indicación: 

500 mm del borde de salida y a 60 

mm del extrados 

 

 

Capacidad: (6-6,5) kN 

Reparación: 
Reparación con parches 

escalonados 

Espesor : 2,7 mm 

Medidas de la probeta: 

Largo, Ancho 

 
(1080x123) mm 

EQUIPOS 

 

 
Equipos de iluminación 

Linterna 
 

 
Luz natural 

 

 
Equipos ópticos 

 

 
Lupa 

 

 

 
Elementos de medición 

 

 
Calibrador 

 

CARACTERÍSTICAS DE LOS DEFECTOS 

 
 

 

 
 
 

Estado de la probeta 

Rotura de matriz  Esquema del daño 

Agrietamientos X 
 

 

Plastificación de la matriz 
 

Delaminaciones  

Separación de la interfase fibra- 

matriz 

 

Rotura de fibra X 

Debonding  

Corrosión química de fibras 
 

RESULTADOS OBTENIDOS 

La grieta tiene una longitud de 105 mm y presenta una ligera rotura de las fibras superficiales de carbono, según la Agencia de Regulación 

Alemana para componentes fabricados con materiales compuestos (carbono, kevlar y fibra de vidrio) los daños con una extensión inferiores a 300 

mm son reparables. 
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REPORTE DE INSPECCIÓN VISUAL 

DATOS INFORMATIVOS 

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

 

Lugar de Inspección: 

 

Laboratorios de la CIDFAE 
Fecha de 

inspección: 

 

01/07/2021 
Fecha de 

aprobación: 

 

05/07/2021 

Descripción WING TIP – FAIRING ASSY 2 Reporte N°: 2 

DATOS DEL ENSAYO 

Inspección: Visual Esquema de inspección 

 
Ubicación de la 

indicación: 

510 mm del borde de salida y a 

45 mm del intrados 

 

 

Capacidad: (6-6,5) kN 

Reparación: 
Reparación con parches 

escalonados 

Espesor: 2,5 mm 

Medidas de la probeta: 

Largo, Ancho 

 
(1080x123) mm 

EQUIPOS 

 

 
Equipos de iluminación 

Linterna 
 

 
Luz natural 

 

 
Equipos ópticos 

 

 
Lupa 

 

 

 
Elementos de medición 

 

 
Calibrador 

 

CARACTERÍSTICAS DE LOS DEFECTOS 

 

 
 

 

 
 

Estado de la probeta 

Rotura de matriz  Esquema del daño 

Agrietamientos X 
 

 

Plastificación de la matriz 
 

Delaminaciones  

Separación de la interfase fibra- 

matriz 

 

Rotura de fibra X 

Debonding  

Corrosión química de fibras 
 

RESULTADOS OBTENIDOS 

La grieta tiene una longitud de 100 mm y presenta una ligera rotura de las fibras superficiales de carbono, según la Agencia de Regulación Alemana 

para componentes fabricados con materiales compuestos (carbono, kevlar y fibra de vidrio) los daños con una extensión inferiores a 300 mm son 

reparables. 
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REPORTE DE INSPECCIÓN VISUAL 

DATOS INFORMATIVOS 

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

 

Lugar de Inspección: 
Laboratorios de la 

CIDFAE 

Fecha de 

inspección: 

 

01/07/2021 
Fecha de 

aprobación: 

 

05/07/2021 

Descripción WING TIP – FAIRING ASSY 3 Reporte N°: 3 

DATOS DEL ENSAYO 

Inspección: Visual Esquema de inspección 

 
Ubicación de la 

indicación: 

490 mm del borde de 

salida y a 60 mm del 

extrados 

 

 

Capacidad: (6-6,5) kN 

Reparación: 
Reparación con 

parches escalonados 

Espesor: 2,7 mm 

Medidas de la probeta: 

Largo, Ancho 

 
(1080x123) mm 

EQUIPOS 

 

 
Equipos de iluminación 

Linterna 
 

 
Luz natural 

 

 
Equipos ópticos 

 

 
Lupa 

 

 

 
Elementos de medición 

 

 
Calibrador 

 

CARACTERÍSTICAS DE LOS DEFECTOS 

 

 
 

 

 
 

Estado de la probeta 

Rotura de matriz  Esquema del daño 

Agrietamientos X 

 

Plastificación de la 

matriz 

 

Delaminaciones  

Separación de la 

interfase fibra-matriz 

 

Rotura de fibra X 

Debonding  

Corrosión química de 

fibras 

 

RESULTADOS OBTENIDOS 

Se presenta una longitud total de grietas de 120 mm con rotura de las fibras superficiales de carbono. Según la Agencia de Regulación 

Alemana para componentes fabricados con materiales compuestos (carbono, kevlar y fibra de vidrio) los daños con una extensión 

inferiores a 300 mm son reparables. 

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

Las piezas a reparar se denominan WING TIP – FAIRING ASSY y están fabricados de 

materiales alternativos como la fibra de vidrio, fibra aramida y malla de cobre. El 

método de reparación 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 

configuración de apilado, logrando así conservar la resistencia del material original. El 

proceso se lo realiza impregnando a las telas de resina epóxica 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 aerodinámico, para la reparación 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 parámetros de 

reparación de materiales compuestos que están sujetos al cumplimento de normas y 

códigos de aviación como AC43.13-1B y el manual de ABARIS para la reparación de 

daños en materiales compuestos. A la punta alar se la considera también como un 

componente de carácter no estructural con 17 taladrados de ¼” y un espesor del material 

de 2.6 mm. 

 

Figura 25. Componente Wing Tip. 

Fuente: [54] 
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Evaluación de las zonas del daño. 

Previamente establecidas las áreas que serán sometidas al proceso de restauración, se 

debe verificar que todos los equipos, materiales y condiciones de trabajo sean las más 

adecuadas para la aplicación de las técnicas de reparación. 

Al tratar cualquier falla superficial por fractura o agrietamiento, hay que tener en cuenta 

que si no se corrige a tiempo el daño tiende a extenderse, volviéndose en muchos casos 

imperceptible por debajo de la superficie. Un método poco convencional para evaluar las 

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

Como recomendaciones previas a la aplicación de los parches húmedos se tiene que: 

toda superficie lijada o desbastada mecánicamente tiene que ser aspirada, pues las 

impurezas como el polvo impiden una adhesión segura. En cuanto a la orientación de las 

fibras, la función de los parches es remplazar las capas de fibra dañadas respetando el 

orden de apilamiento, permitiendo de esta manera conservar las propiedades mecánicas 

del componente. 

Obtención del molde. 

El SRM 3730 propone un molde de laminado con fibra de carbono de 4 capas, no 

obstante en el AC43.13-1B señala que este tipo de reparaciones no se aplica a radomos 

de material compuesto con kevlar o grafito. 

Delimitación de la zona a reparar. 

Según el SRM 3730 la zona de reparación se debe delimitar con cinta adhesiva de 2.54 

cm de espesor para proteger del desbaste las zonas aledañas al daño. 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, según la Autoridad 

Federal de Aviación de Alemania “Luftfahrt-Bundesamt” los daños con una extensión 

inferiores a 300 mm son reparables, al encontrase la longitud de daño cumpliendo con el 

criterio se procede con la reparación. 
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Materiales. 

En la siguiente tabla se expone los materiales que serán empleados para la reparación, y 

la información técnica de cada uno de ellos. 

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

ORDEN MATERIAL DENOMINACIÓN DESCRIPCIÓN 

01 
Fibra de vidrio 

7781-50 
Material con las mismas características que el utilizado por 

EMBRAER y fabricado por HEXCEL, según el SRM 3730. 

02 Fibra aramida 98-611 Tejido liso de alto módulo. 

03 Fibra de carbono 01-00602 Tela tejida de (0-90) °. 

04 
Malla de cobre 

3CU7-125A 
Material con las mismas características que el utilizado por 

EMBRAER y fabricado por DEXMET, según el SRM 3730. 

05 
Resina epóxica 

PR2032 
Resina de altas prestaciones para trabajos de aeronáutica, 

fabricado por AEROPOXY.  

06 Manta absorbente 01-14810 Fabricada por AIRTECH. 

07 
Peel Ply 

09-00100 
Lámina que ayuda al desprendimiento, dándole también una 

rugosidad adecuada a la reparación.  

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

09 Bolsa de vacio 01-14805 Fabricada por AIRTECH. 

Fuente: Autor. 

Recursos requeridos. 

 Recurso humano: Tecnicos y supervisores especializados en materiales 

compuestos. 

 Recurso material: Taller de materiales compuestos con instalaciones 

neumáticas, bomba de vacio de 0.1 mbar, acoples para vacio, manómetro con 

capacidad de 30-0 inHg, motor tool, multímetro, calibrador pie de rey, balanza 

digital estilete, mascarilla y guantes. 
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Configuración de la reparación. 

La aplicabilidad de este proceso se define exclusivamente para la reparación de 

componentes WING TIP-FAIRING ASSY. 

a. Diagnóstico del daño. 

 

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 áreas donde se 

aplicaran las reparaciones. 

3. Por medio de un calibrador o escalímetro, evaluar que la longitud del daño no 

sobrepase el límite establecido de 300 mm para materiales alternativos. 

Tabla 16. Longitud de las zonas a reparar. 

DELIMITACIÓN DE LAS ZONAS A REPARAR 

COMPONENTE LONGITUD ÁREA DE REPARACIÓN 

WING TIP – FAIRING ASSY 1 

105 mm 

 

WING TIP – FAIRING ASSY 2 

100 mm 
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WING TIP – FAIRING ASSY 3 

120 mm 

 

Fuente: Autor. 

4. Obtener un molde macho de un componente Wing Tip en buen estado y verificar 

que las superficies se acoplen perfectamente a las zonas de reparación. 

b. Elaboración del molde para reparación. 

1. Debido a la ubicación del daño 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 

aplicación de cera liquida aporta a un fácil desmoldado. 

 

Figura 27. Área a laminar. 

Fuente: Autor. 

2. 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. 

3. Mezclar la resina epóxica y el catalizador, con el peso total de las fibras de carbono 

a una proporción de 100:27 como lo indica la hoja técnica de la resina 

AEROPOXY. 

𝑅𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 = 𝑀𝑎𝑠𝑎 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑥
100

27
   Eq. (10) 
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𝐶𝑎𝑡𝑎𝑙𝑖𝑧𝑎𝑑𝑜𝑟 = 𝑀𝑎𝑠𝑎 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑥
 27

127
  Eq. (11) 

4. 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 

espátula sobre cada una de las telas que irán en el interior de componente de manera 

uniforme. 

5. El orden de orientación de cada una de las telas de fibra de carbono se presenta a 

continuación. 

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

ORIENTACIÓN DE LAS TELAS DE FIBRA DE CARBONO 

ORDEN DE 

CAPA 
MATERIAL ORIENTACIÓN 

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 

6. Según el Manual de Abaris sección III, 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. 

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

como se muestra a continuación. 

 

Figura 28. Esquema de sellado al vacio. 

Fuente: [54] 
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8. Realizar la conexión para el vacio ubicando un corte en cruz sobre cada acople e 

insertando sobre la primera conexión el vacuometro, y en la segunda conexión 

rápida la manguera del sistema de vacio. 

9. La bomba de vacio debe estar encendida durante una hora a una presión negativa de 

20-21 inHg. 

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

11. 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. 

c. Desbaste del área de reparación. 

1. Se debe desbastar el área del daño para darle una forma circular u ovalada, la 

longitud mínima de escalonado por cada tejido se establece en función del espesor 

de laminado: por largo del parche, en base al EA-06702 EXTRA si el daño 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 relación 1:50. 

 

Figura 29. Longitud mínima de escalonado. 

Fuente: Autor. 

2. Una vez terminado el escalonado por desbaste, se procede a limpiar todos los 

residuos del proceso con una aspiradora neumática y aplicando acetona con un paño 

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

DELIMITACIÓN DEL ÁREA DE DESBASTE 

COMPONENTE 
CONFIGURACIÓN DE 

DESBASTE 
ÁREA DE DESBASTE 

WING TIP – FAIRING 

ASSY 1 

Ovalado 

 

WING TIP – FAIRING 

ASSY 2 

Ovalado 

 

WING TIP – FAIRING 

ASSY 3 

Circular 

 

Fuente: Autor. 

3. Según el SRM 3730 se debe verificar la resistencia eléctrica de la malla de cobre 

sobre el área desbastada, colocando las puntas a una distancia mínima de 25.4 mm y 

en diferentes posiciones del desbaste, la resistencia en el área debes ser de no más 

de 20 mOhm. 

4. Proteger el área desbastada con una pieza cortada de bolsa de vacio, para evitar que 

la zona se contamine. 

d. Aplicación de los parches de materiales alternativos y malla de cobre. 

1. 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 aplicación de cera liquida aporta a un fácil 

desmoldado. 

2. Garantizar una buena ubicación del molde sobre el área a reparar asegurando así que 

los parches de reparación no afecten la aerodinámica del componente. 

3. Las dimensiones de los parches deben seguir las medidas de las áreas escalonadas y 

se ubicaran en la orientación de las fibras originales. 
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Tabla 19. Orientación del material de los parches de reparación. 

ORIENTACIÓN DE LOS PARCHES DE REPARACIÓN 

ORDEN 

DE 

CAPA 

MATERIAL ORIENTACIÓN 

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 

4. Remover la pieza de bagging film de protección del área de desbaste para proceder 

con el laminado. 

5. Humedezca todas las superposiciones y los parches con resina, colóquelos sobre la 

superficie de una hoja de plástico con la secuencia del apilado presentada en la tabla 

19. A continuación procederemos a detallar las ecuaciones para el cálculo de la 

cantidad de resina y catalizador que serán utilizados. 

𝑅𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 = 𝑀𝑎𝑠𝑎 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑥
100

27
   Eq. (10) 

𝐶𝑎𝑡𝑎𝑙𝑖𝑧𝑎𝑑𝑜𝑟 = 𝑀𝑎𝑠𝑎 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑥
 27

127
  Eq. (11) 
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Figura 30. Apilado de las capas del material alternativo y la malla de cobre. 

Fuente: Autor 

5. Las zonas de reparación deben curarse por la técnica de bolsa de vacio y con el 

soporte de un molde macho para conservar la forma aerodinámica del componente, 

primero colocamos sobre la superficie la tela de nylon, luego la película perforada y 

el breather. 

 

 

 

 

 

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

Fuente: Autor 

6. Colocar sobre la membrana absorbente o breather 2 acoples de vacio y envolver al 

componente como se muestra en la figura 28. 

7. Realizar la conexión para el vacio ubicando un corte en cruz sobre cada acople e 

insertando sobre la primera conexión el vacuometro, y en la segunda conexión 

rápida la manguera del sistema de vacio. 

8. La bomba de vacio debe estar encendida durante una hora a una presión negativa de 

20-21 inHg. 
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9. 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 reparación y una vez aprobada  

aplicamos un post-proceso de acabado superficial con una lija de grano 400, con la 

finalidad de mantener la forma aerodinámica de la superficie del componente. 

Tabla 20. Acabados superficiales de los componentes. 

APLICACIÓN DE ACABADO SUPERFICIAL SOBRE EL ÁREA RESTAURADA  

COMPONENTE CONFIGURACIÓN 

DE  PARCHE 
ÁREA RESTAURADA 

WING TIP-

FAIRING ASSY 1 

Ovalado 

 

WING TIP-

FAIRING ASSY 2 

Ovalado 

 

WING TIP-

FAIRING ASSY 3 

Circular 

 

Fuente: Autor. 

e. Test de la resistencia eléctrica de la malla de cobre. 

1. Al medir la resistencia eléctrica de la malla de cobre el SRM 3730 específica el uso 

de lija de grano 240 para exponer el centro de la reparación y una zona aledaña a la 

misma una vez expuestas las mallas, limpiarlas con un paño sin pelusas y acetona, y 

proceder a medir la residencia eléctrica entre las dos. 

2. Nota: Si la medida obtenida con el multímetro es mayor a 40 mOhm, la reparación 

se debe repetir. 

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

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

FICHA TÉCNICA DE REPARACIÓN DEL COMPONENTE WING TIP – FAIRING ASSY 

DATOS INFORMATIVOS 

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

Lugar: 
Laboratorios de la 

CIDFAE 
Fecha de reparación: 06/07/2021 

Fecha de 

aprobación: 
11/07/2021 

Descripción WING TIP – FAIRING ASSY 1 Componente N°: 1 

PARÁMETROS DE REPARACIÓN 

Matriz: Resina epóxica Fracción volumétrica: 50% Esquema de apilado de capas: 

Material de reparación: 
Fibra de Carbono y 

Fibra 

de vidrio 

Fracción volumétrica: 50% 
 

7-8 Fibra de carbono 

 

Configuración de las fibras: Tejido Estratificado: Al vacío 

Orientación

: 

0° Tratamiento de 

curado: 

Ambiente  
1-6 Fibra de vidrio 

Presión de vacío: 0,1 mbar Temperatura: 20°C 

Peso de las fibras: 23 g Humedad relativa: 50,8% 

Cantidad resina/catalizador: (19/4 ) gramos Tiempo de vacío: 3 horas   

DISEÑO DEL SISTEMA TRASLAPE 

Parámetros de 

diseño 

   

Longitud de daño (LD) mm: 105   

Si LD<=100 mm 1:10 - 1:40   

Si LD>100 mm 1:50  26 

Tipo de Parche Ovalado   

1 10   

Espesor promedio del componente (mm): 2,6   

Numero de Capas: 8   

Diámetro mayor/menor del parche 8 (mm) 157/100     

Diámetro mayor/menor del parche 7 (mm) 150,5/93,5 2,6    

Diámetro mayor/menor del parche 6 (mm) 144,0/87,0     

Diámetro mayor/menor del parche 5 (mm) 137,5/80,5     

Diámetro mayor/menor del parche 4 (mm) 131/74,0     

Diámetro mayor/menor del parche 3 (mm) 124,50/67,50  3,25 

Diámetro mayor/menor del parche 2 (mm) 118,0/61   105 

Diámetro mayor/menor del parche 1 (mm) 111,5/54,5     
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FICHA TÉCNICA DE REPARACIÓN DEL COMPONENTE WING TIP – FAIRING ASSY 

DATOS INFORMATIVOS 

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

Lugar: 
Laboratorios de la 

CIDFAE 
Fecha de reparación: 06/07/2021 

Fecha de 

aprobación: 
11/07/2021 

Descripción WING TIP – FAIRING ASSY 2 Componente N°: 2 

PARÁMETROS DE REPARACIÓN 

Matriz: Resina epóxica Fracción volumétrica: 50% Esquema de apilado de capas: 

Material de reparación: 
Fibra de Carbono y 

Fibra 

de vidrio 

Fracción volumétrica: 50% 
 

7-8 Fibra de carbono 

 

Configuración de las fibras: Tejido Estratificado: Al vacío 

Orientación

: 

0° Tratamiento de 

curado: 

Ambiente  
1-6 Fibra de vidrio 

Presión de vacío: 0,1 mbar Temperatura: 20°C 

Peso de las fibras: 20 g Humedad relativa: 50,8% 

Cantidad resina/catalizador: (16,6/3,3) gramos Tiempo de vacío: 3 horas   

DISEÑO DEL SISTEMA TRASLAPE 

Parámetros de 

diseño 

   

Longitud de daño (LD) mm: 100   

Si LD<=100 mm 1:10 - 1:40   

Si LD>100 mm 1:50  26 

Tipo de Parche Ovalado   

1 10   

Espesor promedio del componente (mm): 2,6   

Numero de Capas: 8   

Diámetro mayor/menor del parche 8 (mm) 152/100     

Diámetro mayor/menor del parche 7 (mm) 145,5/93,5 2,6    

Diámetro mayor/menor del parche 6 (mm) 139/87,0     

Diámetro mayor/menor del parche 5 (mm) 132,5/80,5     

Diámetro mayor/menor del parche 4 (mm) 126/74,0     

Diámetro mayor/menor del parche 3 (mm) 119,5/67,50  3,25 

Diámetro mayor/menor del parche 2 (mm) 113,0/61   100 

Diámetro mayor/menor del parche 1 (mm) 106,5/54,5     

FICHA TÉCNICA DE REPARACIÓN DEL COMPONENTE WING TIP – FAIRING ASSY 

DATOS INFORMATIVOS 
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Realizado

: 

Jonathan Montero Aprobado por: Ing. Mg. Cesar Arroba 

Lugar: 
Laboratorios de la 

CIDFAE 
Fecha de reparación: 06/07/2021 

Fecha de 

aprobación: 
11/07/202

1 

Descripción WING TIP – FAIRING ASSY 3 Componente N°: 3 

PARÁMETROS DE REPARACIÓN 

Matriz: Resina epóxica Fracción volumétrica: 50% Esquema de apilado de capas: 

Material de reparación: 
Fibra de Carbono y 

Fibra 

de vidrio 

Fracción volumétrica: 50% 
 

7-8 Fibra de 

carbono 

 

Configuración de las fibras: Tejido Estratificado: Al vacío 

Orientación: 0° Tratamiento de 

curado: 

Ambiente  

1-6 Fibra de vidrio 

Presión de vacío: 0,1 mbar Temperatura: 20°C 

Peso de las fibras: 16 g Humedad relativa: 50,8% 

Cantidad resina/catalizador: (13,3/2,6 ) gramos Tiempo de vacío: 3 horas   

DISEÑO DEL SISTEMA TRASLAPE 

Parámetros de diseño    

Longitud de daño (LD) mm: 120   

Si LD<=100 mm 1:10 - 1:40   

Si LD>100 mm 1:50  26 

Tipo de Parche Circular   

1 10   

Espesor promedio del 

componente (mm): 

2,6   

Numero de Capas: 8   

Diámetro del Parche 8 (mm) 172     

Diámetro del Parche 7 (mm) 159,00 2,6    

Diámetro del Parche 6 (mm) 152,50     

Diámetro del Parche 5 (mm) 146,00     

Diámetro del Parche 4 (mm) 139,50     

Diámetro del Parche 3 (mm) 133,00  3,25 

Diámetro del Parche 2 (mm) 126,50   120 

Diámetro del Parche 1 (mm) 120,00     

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

Para aplicar el ensayo de flexión a los componentes WING TIP-FAIRING ASSY, se 

buscó replicar la estabilidad que tiene al trabajar como una extensión más del ala, para lo 

cual se ubicó 3 platinas de tol sujetadas con pernos y tuercas a modo de topes en cada 

una de las probetas, lo que evitara una deformación precipitada de las caras internas y le 

dará un comportamiento más efectivo ante la aplicación de las cargas de ensayo. 

 

Figura 32. Instalación de topes en las piezas reparadas previo al ensayo de flexión 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 flexión de los materiales plásticos rígidos. Según 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 tensión y se ubican 

a 200 mm del punto de aplicación de la carga. 

 

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

Fuente: Autor 
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CAPITULO III. RESULTADO Y DISCUSIONES 

3.1. ANÁLISIS E INTERPRETACIÓN DE LOS RESULTADOS. 

Para este capítulo se exponen los datos asociados a la evaluación y análisis de resultados 

obtenidos de los ensayos a flexión en 3 puntos de los componentes Wing-Tip en estado 

servible y una vez sometidos al proceso de reparación. 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 parámetros de funcionamiento recomendados. 

En cada reporte se evidencia también los parámetros de ensayo según la norma INEN 

2047:96, además de una descripción detallada de la configuración de las probetas en 

estado servible y reparadas. 

3.1.1. Fichas de reporte de los ensayos de flexión de 3 puntos de los componentes 

en estado servible. 

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

UNIVERSIDAD TÉCNICA DE AMBATO 

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECÁNICA  

INGENIERIA MECANICA 

FICHA DE RECOLECCIÓN DE DATOS 

DATOS INFORMATIVOS 

Lugar: Centro de trasferencia de tecnologías de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria Civil y 

Mecánica. 

Fecha: 09-03-2021 Ciudad: Ambato 

Máquina: Máquina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X. 

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

Descripción: WING TIP – FAIRING ASSY 1 Componente N°: 1 

PARÁMETROS DE ENSAYO 

Tipo de ensayo: Flexión en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96 

Configuración:  Tejido Estratificado: Al vacio 

Matriz: Resina epoxi Fracción volumétrica: 50% 

Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fracción volumétrica: 50% 

Orientación: 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: 2,7 mm Velocidad de ensayo: 0.86 MPa/min 

Distancia entre 

apoyos: 400 mm 

Diámetro de los puntos 

de apoyo y aplicador de 

la carga: 

30 mm 

RESULTADOS 

Componente: Carga máxima (N)  Esfuerzo máximo (MPa) Módulo de flexión (MPa) Flecha máxima 

(mm) 

WING TIP-
FAIRING 

ASSY 1 

6266,59 47,50 1217,79 10,9176 

GRAFICA 
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Observaciones: Al componente 1 se lo considera como un perfil en U en referencia a las 

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

resultado un esfuerzo máximo de flexión de 47,50 MPa a una carga de 6266,59 N, y a 

una flecha máxima de 10,917 mm. Se plantea para el cálculo del ángulo de deflexión la 

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

un ángulo de 12,50° a una elongación máxima de 0,11054%. 
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UNIVERSIDAD TÉCNICA DE AMBATO 

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECÁNICA  

INGENIERIA MECANICA 

FICHA DE RECOLECCIÓN DE DATOS 

DATOS INFORMATIVOS 

Lugar: Centro de trasferencia de tecnologías de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria Civil 
y Mecánica. 

Fecha: 09-03-2021 Ciudad: Ambato 

Máquina: Máquina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X. 

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

Descripción: WING TIP – FAIRING ASSY 2 Componente N°: 2 

PARÁMETROS DE ENSAYO 

Tipo de ensayo: Flexión en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96 

Configuración:  Tejido Estratificado: Al vacio 

Matriz: Resina epoxi Fracción volumétrica: 50% 

Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fracción volumétrica: 50% 

Orientación: 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 
apoyos: 400 mm 

Diámetro de los puntos 
de apoyo y aplicador de 

la carga: 

30 mm 

RESULTADOS 

Componente: Carga máxima (N)  Esfuerzo máximo (MPa) Módulo de flexión (MPa) Flecha máxima 
(mm) 

WING TIP-

FAIRING ASSY 
2 

5560,24 45,42 1344,72 11,00013 

GRAFICA 
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Observaciones: Al componente 2 se lo considera como un perfil en U en referencia a las 

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

resultado un esfuerzo máximo de flexión de 45,42 MPa a una carga de 5560,24 N, y a 

una flecha máxima de 11,00013 mm. Se plantea para el cálculo del ángulo de deflexión 

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

dándonos un ángulo de 12,59 ° a una elongación máxima de 0.1031%. 

UNIVERSIDAD TÉCNICA DE AMBATO 

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECÁNICA  

INGENIERIA MECANICA 

FICHA DE RECOLECCIÓN DE DATOS 

DATOS INFORMATIVOS 

Lugar: Centro de trasferencia de tecnologías de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria Civil y 
Mecánica. 

Fecha: 09-03-2021 Ciudad: Ambato 

Máquina: Máquina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X. 

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

Descripción: WING TIP – FAIRING ASSY 3 Componente N°: 3 

PARÁMETROS DE ENSAYO 

Tipo de ensayo: Flexión en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96 

Configuración:  Tejido Estratificado: Al vacio 

Matriz: Resina epoxi Fracción volumétrica: 50% 

Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fracción volumétrica: 50% 

Orientación: 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: 2,7 mm Velocidad de ensayo: 0,86 MPa/min 

Distancia entre 
apoyos: 400 mm 

Diámetro de los puntos 
de apoyo y aplicador de 

la carga: 

30 mm 

RESULTADOS 

Componente: Carga máxima (N)  Esfuerzo máximo (MPa) Módulo de flexión (MPa) Flecha máxima 

(mm) 

WING TIP-

FAIRING 
ASSY 3 

6179,98 46,77 1232,65 7,82 

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

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

resultado un esfuerzo máximo de flexión de 46,77 MPa a una carga de 6179,98 N, y a 

una flecha máxima de 7,82 mm. Se plantea para el cálculo del ángulo de deflexión la 

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

un ángulo de 8,96 ° a una elongación máxima del 0,0791%. 

GRAFICAS DE RESULTADOS 

N° Componente Carga máxima (N) Esfuerzo máximo  (MPa) Módulo de flexión  (MPa) Flecha máxima 

(mm) 

C1 
6266,590 47,5 1217,79 10,918 

C2 
5560,240 45,4 1344,72 11,000 



75 

 

 

 

C3 
6179,980 46,8 1232,65 7,820 

Promedio 6002,270 46,563 1265,053 9,913 

Desviación 

estándar 314,556 0,862 56,659 1,480 

EVALUACIÓN Y OBSERVACIONES 

Módulo de flexión promedio (MPa) 1265,053 

Flecha máxima promedio (mm) 9,913 

% de elongación promedio 0,09758 

Ángulo de flexión promedio (°) 11,35 

Espesor promedio (mm) 2,6 

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

sometidos a un proceso de reparación. 

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

UNIVERSIDAD TÉCNICA DE AMBATO 

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECÁNICA  

INGENIERIA MECANICA 

FICHA DE RECOLECCIÓN DE DATOS 

DATOS INFORMATIVOS 

Lugar: Centro de trasferencia de tecnologías de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria Civil y 

Mecánica. 

Fecha: 22-07-2021 Ciudad: Ambato 

Máquina: Máquina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X. 

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

Descripción: WING TIP – FAIRING ASSY 1 Componente N°: 1 

PARÁMETROS DE ENSAYO 

Tipo de ensayo: Flexión en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96 

Configuración:  Tejido Estratificado: Al vacio 

Matriz: Resina epoxi Fracción volumétrica: 50% 

Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fracción volumétrica: 50% 

Orientación: 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: 2,7 mm Velocidad de ensayo: 0.86 MPa/min 

Distancia entre 

apoyos: 400 mm 

Diámetro de los puntos 

de apoyo y aplicador de 
la carga: 

30 mm 

RESULTADOS 

Componente: Carga máxima (N)  Esfuerzo máximo (MPa) Módulo de flexión (MPa) Flecha máxima 

(mm) 

WING TIP-
FAIRING 

ASSY 1 

7055,92 53,5 1452,16 12,4966 

GRAFICA 
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Observaciones: Al componente 1 reparado se lo considera como un perfil en U en 

referencia a las dimensiones de la sección transversal donde se aplica la carga, 

obteniendo como resultado un esfuerzo máximo de flexión de 53,53 MPa a una carga de 

7055,92 N, y a una flecha máxima de 12,49 mm. Se plantea para el cálculo del ángulo de 

deflexión la longitud desde el punto de aplicación de la carga de 200 mm hacia un 

apoyo, dándonos un ángulo de 16,58 ° a una elongación máxima de 0,1265 %. 

UNIVERSIDAD TÉCNICA DE AMBATO 

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECÁNICA  

INGENIERIA MECANICA 

FICHA DE RECOLECCIÓN DE DATOS 

DATOS INFORMATIVOS 

Lugar: Centro de trasferencia de tecnologías de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria 
Civil y Mecánica. 

Fecha: 22-07-2021 Ciudad: Ambato 

Máquina: Máquina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X. 

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

Descripción: WING TIP – FAIRING ASSY 2 Componente N°: 2 

PARÁMETROS DE ENSAYO 

Tipo de ensayo: Flexión en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96 

Configuración:  Tejido Estratificado: Al vacio 

Matriz: Resina epoxi Fracción volumétrica: 50% 

Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fracción volumétrica: 50% 

Orientación: 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 
apoyos: 400 mm 

Diámetro de los puntos 
de apoyo y aplicador de 

la carga: 

30 mm 

RESULTADOS 

Componente: Carga máxima (N)  Esfuerzo máximo (MPa) Módulo de flexión (MPa) Flecha 

máxima (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 sección transversal donde se aplica la carga, 

obteniendo como resultado un esfuerzo máximo de flexión de 44,95 MPa a una carga de 

5493,48 N, y a una flecha máxima de 13,6703 mm. Se plantea para el cálculo del ángulo 

de deflexión la longitud desde el punto de aplicación de la carga de 200 mm hacia un 

apoyo, dándonos un ángulo de 15,64° a una elongación máxima de 0.128 %. 

UNIVERSIDAD TÉCNICA DE AMBATO 

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECÁNICA  

INGENIERIA MECANICA 

FICHA DE RECOLECCIÓN DE DATOS 

DATOS INFORMATIVOS 

Lugar: Centro de trasferencia de tecnologías de la Universidad Técnica de Ambato Facultad de Ingenieria Civil 
y Mecánica. 

Fecha: 22-07-2021 Ciudad: Ambato 

Máquina: Máquina de ensayos SHIMADZU concreto 2000X. 

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

Descripción: WING TIP – FAIRING ASSY 3 Componente N°: 3 

PARÁMETROS DE ENSAYO 

Tipo de ensayo: Flexión en 3 puntos Norma: NTE INEN 2047:96 

Configuración:  Tejido Estratificado: Al vacio 

Matriz: Resina epoxi Fracción volumétrica: 50% 

Refuerzo: Fibra de carbono + Fibra de vidrio Fracción volumétrica: 50% 

Orientación: 0° Curado: Al ambiente 

Esfuerzo máximo de flexión 
(13,67 mm: 44,95 MPa) 
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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 

apoyos: 400 mm 

Diámetro de los puntos 

de apoyo y aplicador de 
la carga: 

30 mm 

RESULTADOS 

Componente: Carga máxima (N)  Esfuerzo máximo (MPa) Módulo de flexión (MPa) Flecha máxima 

(mm) 

WING TIP-
FAIRING ASSY 3 

5368,87 40,77 1113,64 14,1515 

GRAFICA 

 

Observaciones: Al componente 3 reparado se lo considera como un perfil en U en 

referencia a las dimensiones de la sección transversal donde se aplica la carga, 

obteniendo como resultado un esfuerzo máximo de flexión de 40,77 MPa a una carga de 

5368,87 N, y a una flecha máxima de 14,1515 mm. Se plantea para el cálculo del ángulo 

de deflexión la longitud desde el punto de aplicación de la carga de 200 mm hacia un 

apoyo, dándonos un ángulo de 16,19° a una deformación máxima del 0,143284%. 

GRAFICAS DE RESULTADOS 

N° Componente Carga máxima (N) Esfuerzo máximo (MPa) Módulo de flexión (MPa) Flecha máxima 

(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 

Esfuerzo máximo de flexión 
(14,15 mm: 40,77 MPa) 
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Promedio 5972,757 46,407 1406,607 13,440 

Desviación 

estándar 767,600 5,298 222,948 0,695 

EVALUACIÓN Y OBSERVACIONES 

Módulo de flexión promedio (MPa) 1406,607 

Flecha máxima promedio (mm) 13,440 

% de elongación promedio 0,1325 

Ángulo de flexión promedio (°) 16.13 

Espesor promedio (mm) 2,6 

Fuente: Autor 
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0,000

1000,000

2000,000

3000,000

4000,000

5000,000

6000,000

7000,000

8000,000

CARGA MÁXIMA (N) 

CR1 CR2 CR3 Promedio

MPa 53,5 44,95 40,77 46,407

0

10

20

30

40

50

60

ESFUERZO MÁXIMO DE FLEXIÓN (MPa) 



81 

 

3.2. ANÁLISIS DE RESULTADOS. 

Comparación entre los resultados obtenidos del ensayo a flexión en tres puntos, de los 

componentes WING TIP-FAIRING ASSY en estados servible y reparado. Se establece 

el promedio de carga máxima y esfuerzo máximo de flexión para los componentes en 

estado servible, además de su desviación estándar que nos ayudan a ejecutar un análisis 

entre los resultados obtenidos de los componentes ensayados, con otras fuentes 

bibliográficas de investigación que nos permitan emitir criterios de aceptación y rechazo 

para las superficies restauradas. 

 
Figura 34. Desviación estándar de la carga máxima. 

Fuente: Autor 

En la gráfica comparativa de la carga máxima de los componentes en estado servible y 

reparado, nos arroja que el componente CR1 presento una carga de 739,094N por 

encima del límite máximo 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 límite 

mínimo de 5687,7 N. 

 

Figura 35. Desviación estándar del esfuerzo máximo de flexión. 

Fuente: Autor 

Para la gráfica comparativa del esfuerzo máximo de flexión, los componentes en estado 

servible nos aportaron con un límite máximo de 47,425 MPa y mínimo de 45,702 MPa 

con respecto al promedio. El componente CR1 que presento una longitud de grieta de 

105 mm, obtuvo un valor de esfuerzo de flexión de 6,075 MPa por encima del límite 

máximo, mientras que los componentes CR2 y CR3 con longitudes de grieta de 100 mm 

y 120 mm, presentaron un esfuerzo de flexión por debajo del límite minino de 0,752 

MPa y 4,932 MPa respectivamente. 
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A continuación se presentan los resultados del ensayo a tracción. Recuperado del trabajo 

de titulación “Caracterización del material del borde de ataque del avión A-29 B” 

presentado por la Ingeniera Ana Carvajal, y fundamentado por los Ingenieros Macías 

Francisco y Ortiz Bryan en su proyecto “Implementación de un procedimiento para 

obtener información de daños en el borde de ataque del avión A-29B”. 

ENSAYO DE TRACCIÓN EXPERIMENTAL 

Probeta Carga máxima (N) Esfuerzo máximo (MPa) Módulo de flexión (MPa) Deformación (mm) 

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

ENSAYO DE TRACCIÓN SIMULADO 

PS 9108,96 367,78 15130 3,16 

Promedio 9108,96 366.62 14024,18 3,42 

ENSAYO DE TRACCIÓN 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 simulación de las reparaciones ejecutadas por F. Macías 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 máximos 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 parámetros de reparación establecidos por el manual de 

mantenimiento del fabricante. 

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

evaluación para los resultados de la desviación estándar del esfuerzo máximo de flexión, 
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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 límite mínimo del esfuerzo máximo promedio, y 

el resultado del componente CR1 es del 11,35% por encima del límite máximo del 

esfuerzo promedio. 

 

Figura 36. Deformación unitaria. 

Fuente: Autor 

En la gráfica del comportamiento de la deformación unitaria máxima de los 

componentes reparados con respecto al estado servible, muestran que el componente 

CR1 presenta un error relativo del 22,4% con respecto al límite máximo de deformación 

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 límite máximo de deformación 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 
Estructura primaria 

gruesa 
Estructura delgada Sub-estructura compuesta 

Temperatura de servicio 54-104 °C 54-104 °C 54-82 °C 

Deformación unitaria 

máxima 

0,4% de la restauración de 

la fuerza. 

0,4-0,6% de la restauración 

de la fuerza. 

Recuperación de fuerza 

cortante y resistencia 
mecánica. 

Rigidez Sin disminución: aumento local moderadamente aceptable 

Peso Cambio mínimo 
Mínimo; crítico en las 

superficies de control 
Cambio mínimo 

Aerodinámica 

Cambio máximo de 2 mm; 

menos de 1 mm si se 

requiere cuidado 

Menos de 1 mm si la 

superficie requiere control o 

cuidado 

Sin limitaciones particulares 

Configuración de 

laminado 
Típicamente curvado con diferentes espesores, incluidas las caídas de las capas 

Absorción de humedad 1% antes de la reparación 

Espectro de carga  Durable hasta dos cargas severas de vida útil 

Factores de entorno 

ambiental 
Exposición a alta humedad, combustibles y fluidos hidráulicos 

Temperatura máxima de 

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

Presión máxima de curado 

del parche 
Normalmente no autoclave, generalmente atmosférico o inferior 

Accesibilidad Por lo general solo trabajos en exteriores 

Instalaciones / habilidades Lo más simple posible, acorde con una eficiencia rentable de reparación 

Calidad Baja porosidad; atenuación acústica baja 

Según la información obtenida de los resultados del ensayo a flexión en tres puntos y del 

material bibliográfico presentado se precisa que el valor de límite máximo, es el 

promedio de la deformación unitaria máxima 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 inspección visual aplicado según el AC43.13-1B y en base al EA-

06702 EXTRA identifico daños por grietas en el laminada con un 

comportamiento similar al de los materiales elásticos agrietados, y en función de 

la longitud de agrietamiento, los componentes WING TIP-FAIRING ASSY 1 y 2 

presentan un área máxima de reparación de 123,30 cm
2
 y 119,39 cm

2
 en 

configuración ovalada, mientras que para el componente WING TIP-FAIRING 

ASSY 3 el área máxima de reparación fue de 232,35 cm
2
. 

 Para el proceso de reparación de los componentes alares es posible implementar 

el SRM 3730 del A29 Super Tucano, y los manuales de mantenimiento para 

aeroplanos ARCUS M y aviones EXTRA 300-200L, puesto que presentan 

materiales de manufactura en sus componentes con características semejantes a 

los planteados en la reparación, siendo los materiales alternativos seleccionados 

aquellos con la misma configuración 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 mecánica promedio obtenida de los componentes wingtip en 

estado servible es de 6002,27N ensayados a flexión, y en componentes reparados 

se alcanzó un valor promedio de 5972,75N. Según la FAR 23.305 las estructuras 

de materiales compuestos, deben poder soportar cargas límite de diseño, sin 

presentar deformaciones perjudiciales permanentes durante al menos 3 segundos, 

de este modo se valida el proceso de reparación al considerar que el componente 

WING TIP-FAIRING ASSY 1 reparado se encuentra en estado servible, 

presentando una cargar máxima de 7055,920N en un periodo de 7 segundos 

luego del límite máximo real de 6266,59N considerándolo para este caso como 

una carga de diseño. 
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 En resultado a la investigación bibliográfica elaborada, se diseñó un proceso de 

reparación 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 máximo de flexión obtenido por el WING 

TIP-FAIRING ASSY 2 reparado. presentándolo como un método muy práctico 

para la restauración de superficies aerodinámicas afectadas por grietas, con una 

longitud de daño de hasta 120 mm y un espesor de material promedio de 2,6 mm. 

4.2. RECOMENDACIONES. 

 Para la aplicación del conformado de los parches de reparación, es necesario un 

molde de soporte tipo macho que conserve la forma aerodinámica 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 reparación ni el conformado de los parches. 

 El sistema de dosificación 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. 

 La configuración del desbaste se selecciona, una vez se tenga establecidas las 

áreas de reparación pues en ocasiones la misma zona puede contener varios 

defectos, siendo necesaria una estimación global de los daños superficiales. 

 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 reparación. 

 Debido a lo delicado de la ubicación de los materiales de reparación, se debe pre-

impregnar de resina una tela de fibra de refuerzo y ubicarla a modo de sándwich 

entre dos bolsas de vacio, de esta forma no se producirá un deshilado de las 

fibras y se mejorara el contorno de los parches. 

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

toxicidad, esto hace que para su manipulación se requiera no solo de equipos de 
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protección 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 epóxica utilizada para la reparación de los componentes. 
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Anexo 2. Norma utilizada para el ensayo de flexión de 3 puntos. 
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Anexo 3. SRM 3730 del A29 Super Tucano. 
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Anexo 4. AC43.13-1B Métodos, Técnicas y Prácticas aceptables para inspección y 

reparación de aeronaves. 
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Anexo 5. Manual de mantenimiento EXTRA 300-200L. 
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Anexo 6. Manual de mantenimiento ARCUS M. 
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Anexo 7. Regulación federal de aviación FAR 23.305, FAR 23.307 y FAR 23.573. 
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Anexo 8. Resina epóxica recomendada para la reparación de componentes 

aeronáuticos. 
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Anexo 9. Resultados de los ensayos a flexión en 3 puntos de los componentes en 

estado servible y reparados. 
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