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Resumen

Mantenimiento, Reparacién y Reacondicionamiento (MRO, por sus siglas en
inglés) es el area dentro de Honeywell que se dedica al mantenimiento y servicio de
todos los componentes manufacturados por Honeywell Aeroespacial. Se estima que
esta area genera para la compafia alrededor de 51% de las ganancias, siendo un

sector con alto impacto hacia el negocio.

El Plenum 2202623-3 es manufacturado originalmente por Honeywell Mexicali y
reparado por el sitio de Honeywell Anniston, se encuentra dentro del numero de partes
con mayor costo de desperdicio. Los costos de desperdicio o reemplazo suman

cantidades mayores a $100,000 USD anuales.

Los Plenums son componentes que estan fabricados en base a materiales
compuestos los cuales los hace mas ligeros y a su vez resistentes. Al ser fabricados
con materiales nuevos en la industria aeroespacial, no existen procedimientos de
reparacion, lo cual solo deja la opciéon de desecharlos o reemplazarlos por nuevos. Asi
pues, la oportunidad esta en precisamente desarrollar una reparacion basica basada en
los procesos actuales de manufactura, atendiendo a los principios elementales en
MRO. DE esta manera, aunque los Plenums hayan sido usados en campo, se tendra la

capacidad de restablecerlos a una condicion de operacién éptima.

En la metodologia que sera documentada en este reporte se pretende proponer
los pasos necesarios para identificar criterios de reparacién, asi como comprobar el

correcto desempefio de una unidad reparada en comparacion con una nueva.

Los danos que fueron intencionalmente provocados al Plenum, son mucho
mayores a lo que usualmente es presenciado en uso de campo, por lo que, si estos se
pueden reparar efectivamente de acuerdo a nuestra metodologia propuesta, nos da
certeza que los dafos en Plenums recibidos cotidianamente en talleres de reparacion
seran efectivamente reparados y da certeza que la reparacién es econdmicamente

viable.
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Capitulo 1

1.1 Introduccioén

Actualmente en un mundo direccionado a la busqueda de continua innovacion y
desarrollo de oportunidades que impacten positivamente el medio ambiente, Honeywell
tiene el reto de contribuir a estas causas globales. Las oportunidades presentes en la
actualidad para la empresa es el sector de reparaciones, las cuales continuamente se
impulsa buscar nuevas oportunidades con el fin de mejorar los ciclos de vida util de

componentes desarrollados y fabricados por Honeywell Inc.

Dada la gran cantidad de subsistemas para los cuales las operaciones de
mantenimiento, reparacion y reacondicionamiento (MRO, Maintenance Repair and
Overuaul, por sus siglas en inglés) de la aeronave deben ofrecer servicio a las
companias aéreas: motores, ruedas y frenos, avionica, trenes de aterrizaje, interiores y
operaciones (por ejemplo, energia auxiliar, energia hidraulica, control eléctrico,
ambiental). La reparacion de Aero estructuras compuestas ha sido una preocupacion
relativamente menor. Sin embargo, el alcance del uso de materiales compuestos en
aviones ha seguido creciendo. De hecho, cuando el Boeing 787 y, mas recientemente,
el AirbusA350 XWB, entraron en servicio, el uso de materiales compuestos se extendid

mucho mas alla de las aletas, los alerones y otras superficies de control.

Es importante tener en cuenta que, mas alla de la cuestidon del ahorro de peso,
una de las razones principales que se citan para la adopcion de estructuras de avion
que utilizan materiales compuestos en estos aviones es que reducen drasticamente las
tareas de mantenimiento relacionadas con la corrosion y la fatiga. Airbus reclama una
reduccion del 60% en estas tareas para el A350 XWB, lo que reduce el tiempo
requerido para realizar las comprobaciones de mantenimiento y el numero total de

comprobaciones requeridas durante la vida util del avion. (Gardiner, 2016)

Aun asi, teniendo en mente el gran reto que representa estas nuevas tendencias
de materiales y que a su vez han sido consideradas en los ultimos afios como
preocupacion relativamente menor. Nos damos cuenta que, a pesar de haber sido

posiblemente pioneros en nuevos materiales mas ligeros y durables para nuestros

8
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clientes, dejamos a un lado la oportunidad de extender aun mas la vida util de estos

componentes.

Tal es el caso del Plenum 2202623-3 desarrollado para la plataforma Boeing
757/767 en los anos 1980’s, el cual estaremos proponiendo extender su vida util

mediante la implementacion de criterios e instrucciones de reparacion.

1.2 Antecedentes

En la actualidad, las industrias, tales como Honeywell, se encuentran invirtiendo
significativamente en materiales mas ligeros para incrementar los ciclos de vida de
componentes con la ideologia de “lo que fabricamos, lo reparamos”. Pero existe un
obstaculo en las aplicaciones disefiadas hace mas de 20 afos: no hay plan de

reparacion existente.

El Plenum numero de parte (PN, part number, por sus siglas en inglés)
2202623-3 es uno de los pioneros en este concepto de materiales ligeros y aun no
cuenta con una metodologia de reparacion exitosa. El Plenum es manufacturado
localmente en Honeywell Cadena Integrada de Suministros (ISC, Integrated Supply
Chain, por sus siglas en inglés) Mexicali y Honeywell Anniston es el sitio donde se
procede a dar mantenimiento. Se estima que Honeywell Anniston recibe mas de 50
Plenums al afio a mantenimiento y registrando costos de mas de $225,000 délares

anualmente.

A pesar que Honeywell ha venido empujando este concepto de mejorar la vida
util y obtener mas ganancias, no solo de la manufactura de nuevos componentes en el
mercado, sino también de los servicios ofrecidos a través de la postventa
(mantenimientos), es imposible no poder seguir arrastrando el rezago innovador y falta
de dicha vision hace alrededor de 20 afos atras. Honeywell inicio su aventura o
inclusive para algunos considerada como riesgo, la aventura de innovar en el mundo de
los materiales compuestos, ofreciendo un producto mas ligero y resistente que los
usualmente ofertados en los afos 80’s. El producto atacaba favorablemente uno de los

factores altamente preocupantes por los clientes: su peso.
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Con estas medidas Honeywell se ubico en una posicién privilegiada ante el
mundo y mostrando una gran respuesta hacia las necesidades de los clientes
aeronauticos. Al pasar de los afos, el tiempo ha dado el reconocimiento y riesgo
tomado por Honeywell, pero a su vez, como la mayoria de las cosas, esto conlleva una

evolucion constante.

En los recientes afos la industria de los compuestos crecimiento consecutivo en
los ultimos nueve afos, con importantes oportunidades en numerosos mercados
verticales. En general, la industria de materiales compuestos de los EE. UU. Brind6 una
oportunidad valorada en $ 25,2 mil millones en 2018 para una amplia variedad de
productos, como barras de refuerzo, palas edlicas, tuberias, tanques, baferas,

componentes para automoviles y mas.

La fibra de vidrio es un material que esta siendo utilizado como refuerzo principal
y esto ha permitido impulsar la oportunidad de la innovacién es estructuras de
materiales compuestos. EI mercado de fibra de vidrio crecié 2.9 por ciento en 2018,
alcanzando los 2,500 millones de libras en términos de volumen y $ 2,100 millones en
términos de valor. Se espera que la demanda de fibra de vidrio para los Estados
Unidos alcance los 3 mil millones de libras en 2024, con una tasa de crecimiento anual
compuesta de 2.8 por ciento. Con respecto a la oferta y la demanda, la capacidad
global de fibra de vidrio fue de 10.9 billones de libras en 2018 y actualmente se esta
ejecutando a una utilizacion del 91 por ciento tal como se aprecia en la Figura 1.
(Mazumdar, et al., 2019)

10
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Global Glass Fiber Demand and Capacity

from 2013 to 2018
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Figura 1. Capacidad y Demanda Fibra de Vidrio en el mercado estadounidense (Compuestos)

A medida que mas materiales compuestos encuentran un lugar en aeronaves y
otras aplicaciones en las que la sustitucion de piezas es dificil y costosa, los grupos de
ingenieria estan considerando la posibilidad de reparacion de componentes
compuestos estructurales y secundarios durante la fase de diseno inicial de un

proyecto.

Ademas, ahora que los materiales compuestos han permeado las estructuras
primarias de la aeronave, es decir, aquellas requeridas para el vuelo, incluidos los
componentes y las puertas del fuselaje y las alas, la calidad de la reparacion, la
compactacion del parche de reparacion y la integridad de la linea de unidén en las
reparaciones adhesivas se vuelven cruciales de nuevas tecnologias, asi como la

busqueda de una certificacién de técnico de reparacion estandarizado. (Staff, 2014)

A diferencia de hace algunos anos atras, hoy en dia se puede ver un incremente
e interés por mas fabricantes en desarrollar mas materiales compuestos. Esto da como
resultado, nuevas oportunidades para Honeywell en el desarrollo de posibles
reparaciones en materiales compuestos, algo que en el pasado posiblemente era

considerado como un tema desconocido.

En el afio 2016, la aerolinea japonesa All Nippon Airways (ANA, por sus siglas
en inglés) solicité a Honeywell la evaluacion de uno de sus Plenums para la plataforma

B767 reclamando la existencia de grietas en dichas piezas. Los departamentos de

11
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Ingenieria Honeywell y Boeing llevaron a cabo un andlisis del evento reclamado. El
dafo en esta parte es probablemente el resultado de alta horas de operacion y alta
temperatura que causan pérdida de resina y debilitamiento del material (la resina puede

migrar fuera del sustrato). (Honeywell, Internal)

Por lo anterior, es notable la necesidad de que se desarrolle una metodologia
que permita la reparacion exitosa del Plenum, de manera que se evite la sustitucion por
piezas nuevas y se conserve la misma calidad y desempefio. Esto se traducira en
ahorros para Honeywell estimados en mas de 100,000 USD al afio. Ademas, se
mantendra el ritmo de crecimiento en innovacion tecnologica de esta compainiia, lo que

le permitira seguir siendo competitiva.

12
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1.3 Justificacion

En Honeywell, la reduccion de costos es una meta de todos los dias. Siempre se
busca mejorar los procesos disminuyendo el tiempo de ciclo, costos de materiales,
mano de obra o tiempo de maquinaria. Para lograr una reduccién de costos exitosa, es
necesario conocer desarrollar nuevas capacidades que permitan al negocio dar un
servicio a una necesidad en el mercado junto con una extension de servicios. De esta
manera, al desarrollar nuevas reparaciones, se puede tomar en cuenta la extension en

vida util del material resultando a su vez en ganancias para el negocio.

El departamento de MRO, tiene como uno de sus principales objetivos la
constante reduccién de uso de materiales nuevos, promoviendo siempre, reparar una
pieza antes que decidir reemplazar. Por facil que pueda sonar esta decisién, a traveés
de los afios, se busca identificar mas oportunidades de reparacion en base a los

siguientes escenarios:

l. En el primer escenario, posiblemente el mas comun, los componentes
que no pasan las inspecciones determinadas por los documentos autorizantes de
reparacion, se reemplazan por materiales nuevos. Esto implica un mayor costo de

inventario y materiales.

I. En el segundo escenario, los componentes al ser enviados a
mantenimiento, se les realiza una inspeccion visual o no destructiva. Al encontrar que
cumplen un criterio de rechazo y ademas no existe un procedimiento autorizado de

reparacion, hay tres alternativas posibles:

a) El componente se busca enviar a un taller externo con capacidad de

reparacion,
b) se envia de nuevo al cliente o
c) se desecha en el sitio.

Es evidente que este escenario implica costos adicionales no contemplados para

Honeywell.

13
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[I. En el tercer escenario, los materiales usados en las reparaciones se
hacen obsoletos y dificiles de conseguir. Esto empuja al equipo de MRO a desechar

dichos componentes.

Como se puede apreciar en la Figura 2 lado derecho, nuestro componente

Plenum PN 2202623-3, fabricado de resina epoxica, se aplica el segundo escenario.

Phenolic Panel Epoxy Panel

Figura 2. Panel Material Compuesto con Resina Epodxica

Para el Plenum PN 2202623-3, no fue considerado desde su fase de disefio
ningun plan de mantenimiento dentro del Manual ATA 21-51-32. Esto posiblemente se
deba a que en el momento de su introduccion al mercado no contaba con suficiente
presupuesto o que era considerado como un riesgo. Pero hoy en dia, como se cuenta
con mayor experiencia, es posible poder proponer una serie de criterios de inspecciéon y
reparacion que permitan extender la vida de este producto. Esta metodologia de
reparacion es necesaria para disminuir los costos de reemplazo e inventario asociados
a la falta de un método para reparar dicho Plenum. La figura 3 nos muestra el Plenum

el cual no fue considerado inicialmente una instruccién de reparacion.

El impacto de esta iniciativa se estima en mas de cien mil délares anualmente en
ganancia, ya que impacta principalmente en alrededor de 50 unidades anualmente
evitando en un 50% el reemplazo por material nuevo o envié de producto a talleres

externos.

14
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1.4 Planteamiento del Problema
Por requerimientos de Manual de Reparacion ATA CMM/IPL 21-51-32, en la
seccion de inspeccion y chequeo de componentes, llama examinar el Plenum con

Difusor por las siguientes condiciones:

e Pinchazos

e Deformaciones

e Grietas alrededor de acoplamientos extremos
e Grietas alrededor de los bordes de ventilacion.
e De-laminaciones

e Puntos blandos

Bajo la presencia de cualquiera de las anteriores condiciones, el manual de
mantenimiento solicita como procedimiento el remplazo de todos las partes, acusando
de prevenir posibles fallas en el equipo. Hasta el momento, no existe una reparacion
existente en manual de reparacion CMM 21-51-32 que permita re trabajar dicho

componente como existe para otros componentes.

Por lo anteriormente mencionado, es necesario desarrollar una metodologia
para la reparacion del Plenum 2202623-3. Esta metodologia brindara la informacién

necesaria para la exitosa reparacién, considerando los siguientes puntos:

I.  Criterios de inspeccion — Se propondran criterios de inspeccion de acuerdo a
las condiciones del Plenum 2202623-3, cuando llega al sitio de reparacion.

[I. Reparacién — Se propondran una serie de instrucciones basicas basadas en
los criterios de inspeccion, que permitan llevar a cabo una reparacion menor

0 una reparacion mayor en el Plenum 2202623-3.
Asi pues, se pretende desarrollar una nueva capacidad de trabajo para Honeywell

Mexicali y demostrar que un Plenum 2202623-3 reparado se puede desempeiar de la

misma manera que uno NUevo.

15
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Figura 3. Plenum 2202623-3

1.5 Preguntas de investigacion

I. ¢Cudles son los criterios de inspeccion que permiten determinar si un
Plenum B757/767 2202623-3 es candidato a una reparacion exitosa?

II.  ¢Cudles son los procedimientos que permiten la reparacién adecuada de
un Plenum B757/767 2202623-37?

lll.  ¢Cudles son las pruebas y los parametros que indican que un Plenum
B757/767 2202623-3 reparado se desempefia igual que un Plenum
Nuevo?

IV. ¢Es factible econdmica y tecnolégicamente que Honeywell Mexicali

implemente la metodologia de reparacidn propuesta en este estudio?

1.6 Objetivo General:

Desarrollar una nueva metodologia para la reparacion exitosa del Plenum
2202623-3 en manual de reparacion CMM 21-51-32, que a su vez permita desarrollar
una nueva capacidad de trabajo en Honeywell Mexicali. Esta metodologia incluira una
propuesta de criterios de inspeccion y procesos de reparacion que provean un Plenum

reparado cuyo desempeno sea igual a uno nuevo.

16
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1.7 Obijetivos Especificos:
I.  Definir una serie de criterios de inspecciéon del Plenum 2202623-3, que permitan
clasificarlo como candidato a reparacién o no.
II.  Definir procedimientos e instrucciones para la reparacién del Plenum 2202623-3.
lll.  Determinar si un Plenum reparado se desempeifa igual o0 mejor que uno nuevo.
IV. Determinar si Honeywell Mexicali tiene la capacidad para implementar esta

reparacion localmente a través de un analisis de factibilidad.

1.8 Planteamiento de Hipétesis:

Existe un procedimiento factible econdmica y tecnolégicamente factible para
reparar el Plenum 2202623-3 y una vez reparado, sus caracteristicas le permiten

desempenarse igual que uno nuevo.

17
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Capitulo 2

1.1 Marco Teoérico

1.1.1 Materiales Compuestos

Los materiales compuestos utilizados normalmente en estructuras de aviones
estan formados de fibras de alta resistencia en una resina polimérica (matriz). El
propésito de la matriz es mantener la forma de la estructura, asi como transferir la
carga dentro y fuera de las fibras (capas) o transferir la carga entre partes de la
estructura, como ocurre con las uniones. La matriz también ayuda a proteger las fibras

de los efectos del uso, como la abrasion.

Los materiales compuestos de matriz polimérica (PMC, Polymer Matrix
Composites, por sus siglas en inglés) se comportan de manera diferente a los
materiales isotrépicos homogéneos, como los metales, debido a la rigidez y resistencia
primarias del material compuesto en las fibras y porque la estructura esta formada por
capas en las que las fibras se mueven en direcciones especificas. Las fibras son muy
fuertes, y para algunas fibras como el carbono, muy rigidas en la direccién de las fibras,
pero resultan en propiedades de la lamina que generalmente son hasta 50 veces mas

bajas en la direccién transversal. (D & Donaldson, 2001)

Los polimeros reforzados con fibra (FRP, Fiber Reinforced Polymers, por sus
siglas en inglés) son resistentes a la corrosion, son baratos y tienen una densidad mas

baja, lo que hace que se utilicen con éxito en muchas aplicaciones.

Los compuestos reforzados con fibra se utilizan ampliamente en aplicaciones de
ingenieria debido a su rendimiento mecanico superior. En esta clase de materiales, las
interfaces suelen estar presentes entre las fibras y la matriz circundante debido a el
recubrimiento protector de las fibras y a las reacciones quimicas durante el proceso de
fabricacion. Aunque pequefias en grosor, las interfaces tienen efectos significativos en
el comportamiento micro mecanico, asi como en las propiedades macroscopicas

generales de los compuestos reforzados con fibra. (Amiruddin, Sapuan, & Jaafar, 2007)

18
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Los materiales compuestos ofrecen una gama mas amplia de propiedades que
cualquier otro material de ingenieria. Hay cientos de diferentes fibras y resinas, que
ofrecen miles de combinaciones posibles de materiales. La gama de materiales va
desde aquellos con propiedades estructurales comparables a la maleza, hasta aquellos

con resistencias y rigidez mas altas que el mejor acero.

1.1.2 Tipo de Fibras
Los tres tipos mas comunes de fibra son vidrio, fibra de polimero (por ejemplo,
Kevlar) y carbono. Solo hay dos tipos de fibras de vidrio de uso comun para las

estructuras: Ey S.
I. E-glass (por sus siglas en inglés) es, con mucho, el mas comun;

II. S-glass (por sus siglas en inglés) proporciona un poco mas de resistencia y

modulo, aunque a un costo mayor.

Las fibras de polimero entraron en las estructuras aeroespaciales alrededor de la
década de 1970 debido a su rigidez moderadamente alta y su alta resistencia a la
traccion, pero principalmente debido a su baja densidad. Sin embargo, ya no son
comunes desde mediados de la década de 1990 debido a su sensibilidad ambiental y
porque las fibras de carbono ahora ofrecen un rendimiento estructural superior a

menores costos.

La fibra de poliaramida es una de las mas comunes y el Kevlar49® es el nombre
comercial mas utilizado. Fueron introducidas por la Du Pont en 1972, también existe en
Kevlar29®. El primero tiene baja densidad, alta solidez y alto mddulo. La unidad
quimica repetitiva de la cadena poliaramida es [-CO-@1-4-CO-NH-@1-4-NH-]n (para).
Tienen matriz epoxi. Son muy comunes en la industria aeronautica y aeroespacial, pero
estdn ganando mercado en otras aplicaciones como equipos deportivos de alta
resistencia y bajo peso (p. €j. tablas de ski), cascos de barcos, y otras aplicaciones mas
puntuales como asientos a la medida, etc. Son muy tenaces y permiten la absorcion de
energia en impactos sin romperse. El KEVLAR49® es mas resistente en algunas

propiedades que el acero con E ~ 200 GPay 210 para el acero, pero la resistencia a la
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tension es mayor que la del acero, 3.6 GPa frente a 2.8 GPa. Descompone antes de

fundir lo que hace que no se pueda procesar por las técnicas normales.

El nomex® es otra fibra de poliaramida pero con la sustitucion en meta. Es mucho
menos resistente, pero puede sufrir mas deformaciones plasticas sin romperse. Esto lo
hace mucho mas flexible, E ~ 20 Gpa, por lo que se puede deformar mucho mas. Este
polimero se utiliza, por ejemplo, para trajes de bomberos y trajes espaciales.
(Kauffman, et al., 2019)

Las fibras de carbono se hicieron importantes a fines de la década de 1980 con
el desarrollo de nuevos tipos de costos razonables y de alto rendimiento. Ahora estan
disponibles con propiedades que van desde las tipicas de las fibras de vidrio hasta
valores mas altos que el mejor acero. Los procesos utilizados para hacer estos
materiales producen fibras muy finas (filamentos), con diametros de fibra de vidrio
tipicos de hasta 20 um, y diametros de fibra de carbono tipicos de hasta 10 um. Un
gran numero de fibras se juntan en una mecha (para vidrio) o en un cable (para carbon)

como se puede apreciar en la Figura 4.
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Figura 4. Fibra de Vidrio (Mecha) y Carbono (Cable Filamento)

1.1.3 Tipo de Resinas

Los polimeros vienen en dos tipos generales de termoestables y termoplasticos.
Los termoestables forman sélidos rigidos a través de una reaccion de curado
irreversible, mientras que los termoplasticos forman partes utiles al calentarse por
encima de su temperatura de fusion, formando y enfriando por debajo de la
temperatura de fusién; este proceso es irreversible. Los termoplasticos han encontrado
un amplio uso en aplicaciones automotrices, pero aun no se usan comunmente en

estructuras de aeronaves.

Los poliésteres son el tipo de resina termoestable mas comun en aplicaciones
marinas y de transporte de superficie, pero no tienen las propiedades mecanicas
adecuadas para la estructura de los aviones. El tipo de resina para aviones mas comun

es EPOXI y hay cientos de diferentes epoxis disponibles. Los epoxis generalmente
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vienen en dos tipos: curado a baja temperatura (alrededor de 250 grados Fahrenheit);
y, alta temperatura (alrededor de 350 grados Fahrenheit). Hay algunos epoxis muy
utiles con temperaturas de curado bastante diferentes a estos, pero estos son los mas
comunes. La Figura 5 muestra un envase con contenido epéxica, en el cual se puede

apreciar la viscosidad. (Kauffman, et al., 2019)

Los epoxis de curado a baja temperatura tienden a tener un costo menor (tanto
para la resina como para el proceso de curado) y se usan generalmente para
estructuras livianas con una temperatura de operacién maxima no superior al nivel de

dias mas calurosos (160-180 grados Fahrenheit).

Los epoxis de curado a alta temperatura se utilizan cuando se necesita su
temperatura maxima de funcionamiento mas alta (250-300 grados Fahrenheit), su

ventaja en las propiedades mecanicas o su tolerancia superior al dafio.

Figura 5. Resina Epéxica

1.1.4 Formas de Materiales Compuestos
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La forma mas comun de material no curado (es decir, fibra + resina) para la
construccion de aeronaves se llama prepreg. Esta es una cinta o tela que ha sido
pre-impregnada con resina por el proveedor y la cura de la resina alcanzo lo que se
llama "Etapa B". Este proceso garantiza que la resina haya humedecido
completamente todas las fibras individuales y que su viscosidad haya aumentado hasta
el punto en que no se desprenda de la cinta o el tejido durante la manipulacién como se

puede apreciar en la Figura 6.

Para la mayoria de las resinas comunes (epoxis), esta etapa de curado también
controla la cantidad de "pegajosidad" que tiene el material, lo cual es importante para
una facil manipulaciéon durante la colocacion. (Pegajosidad, es la medida en que un
prepreg se adhiere a si mismo cuando se presiona). Antes de la colocacion, el
pre-impregnado necesita refrigeracion para evitar que el proceso de curado avance
demasiado rapido, ademas, es importante observar que el prepreg tiene una vida util

limitada.

El prepreg se ha convertido en la forma mas comun que se usa en la estructura
de los aviones porque el proceso de impregnacion produce una cantidad muy
controlada de resina en el material y porque las resinas disponibles en esta forma

generalmente proporcionan laminados de la mas alta calidad y resistencia.

Figura 6. Prepreg — Epoxi + Vidrio Ejemplo
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1.1.5 Tipo de Dafnos

Hay varios tipos de dafios compuestos que pueden reducir significativamente la
resistencia residual de una pieza. El dano puede ocurrir a varias escalas dentro del
material compuesto y la configuracion estructural. Esto abarca desde el dafo en la
matriz y las fibras hasta los elementos rotos y el fallo de los accesorios unidos o
atornillados. La extensidon del dafo controla la vida de carga repetida y la resistencia
residual de un componente compuesto y, por lo tanto, es fundamental para la tolerancia
al dafo. Sin embargo, algunos de estos pueden combinarse con los efectos

ambientales y los ciclos tierra-aire-tierra para causar mas dafios.

Los efectos del dafio por impacto pueden ser muy diferentes, dependiendo del
disefio y la aplicacion especificos. En el caso de dafios por impacto, la compresion, el
corte y la resistencia a la traccidon pueden reducirse, eliminar de forma segura, o

pueden repararse hasta dejar la pieza utilizable en forma totalmente segura.

Las imperfecciones de la matriz incluyen grietas, porosidad, ampollas,
burbujas, agujeros, etc. Estas imperfecciones pueden reducir algunas de las
propiedades del material, pero rara vez son criticas para la resistencia estructural o la

rigidez, a menos que estén generalizadas.

El agrietamiento de la matriz puede ocurrir debido a la carga térmica y mecanica.
Las fisuras aisladas de la matriz también pueden ocurrir durante el procesamiento, ya
que las fibras locales y los volumenes de la matriz cambian con la geometria de la
pieza. En muchos casos, las grietas de la matriz tienen un pequefio efecto sobre la
rigidez y la resistencia residuales y no suelen ser un controlador de disefio cuando se

localizan.

Una acumulacién de fisuras en la matriz puede causar la degradacion de la
resistencia a la rigidez dominada por la resina, como la resistencia al corte y la

compresion interlaminar. Sin embargo, incluso el craqueo (aparicion de fisuras en el
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material) generalizado de la matriz generalmente tiene poco efecto sobre las

propiedades de traccion.

La porosidad generalmente se controla en los niveles de fabrica que no reducen
significativamente las propiedades estructurales. Las actividades recientes de
desmontaje de componentes compuestos después de un servicio a largo plazo han
descubierto niveles de porosidad significativamente mas altos que los producidos en la
actualidad. Estos niveles mas altos de porosidad no afectaron la efectividad o la vida
util. Las imperfecciones de la matriz pueden convertirse en de-laminaciones, que son

un tipo de dafio mas critico.

Las de-laminacion y los desprendimientos ocurren tipicamente en la interfaz
entre las capas en el laminado, junto con la linea de union entre dos elementos, y entre
las hojas frontales y el nucleo de las estructuras de emparedado. Las de-laminacion se
pueden formar debido a las concentraciones de tensién en los bordes liberados del
laminado, las grietas de la matriz o los detalles estructurales, el procesamiento

deficiente o el impacto de baja energia.

Esta condicion no es aceptable. La de-laminacion se define como una
separacion entre dos o mas capas de tejido de vidrio previamente adheridas, como se
puede apreciar en la Figura 7 y 8. Cuando no es visible, las de-laminacion pueden
ubicarse tocando la superficie del laminado con una herramienta de prueba de toma
compuesta. Las areas unidas produciran un sonido sélido. Las areas de-laminadas

sonaran huecas o muertas.
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Deslaminacion interna generalmente
causada por gas atrapado.
Encontrado tocando la superficie.

11

L]
jm

Deslaminacion del borde
caucada por el mangjo.
Encontrado por inspeccién
visual

Figura 7. De-laminacion ilustracion

Figura 8. De-laminacion — daio real

Las grietas se definen como una fractura del laminado a través de todo el
espesor e involucran la rotura de las fibras y el dafno de la matriz. Las grietas
generalmente son causadas por eventos de impacto, pero pueden ser el resultado de

cargas locales excesivas. En la mayoria de los casos, las grietas se pueden considerar
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como una categoria mas general que la rotura de la fibra porque también se incluye el

agrietamiento de la matriz.

Una muesca, marca, abolladura o impresion es una condicién en la que hay
una marca intrusa permanente o la impresién de un objeto que se introdujo en la
superficie interna / externa del laminado durante el ciclo de curado. Muescas o marcas

de 0.050 pulgadas de profundidad o menos son aceptables.

El daino en la superficie interior / exterior es una condicion en la que no se
observa dano en el refuerzo y se asocia con el manejo de la pieza. Puede identificarse
visualmente como una zona de color blanco en la superficie del laminado que

desaparecera con la aplicacion de la capa de sellado. (Honeywell Aerospace, 2012)

Bajo ciertas zonas identificadas desde manufactura, existen ciertas
limitaciones, que, de requerirse reparacion, tendran que ser consultadas con el equipo
de Ingenieria. Por razones de confidencialidad, estas zonas identificadas no pueden
ser mostradas en el siguiente documento, pero a continuacion se mostraran las

condiciones requeridas:

I.  Arrugas simples y paralelas <0.080 in (2.00 mm)
II.  Muecas, marcas, picaduras e impresiones <0.080 pulg.
lll.  De-laminacion que requieren la eliminacién y el reemplazo de tres 0 menos
capas.

IV.  Superficie sobredimensionada donde se han dafiado tres 0 menos capas
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1.1.6 Métodos de Inspeccién

Existen numerosos métodos de inspeccidon para detectar y cuantificar los tipos
de dafo. Estos métodos generalmente se dividen en dos categorias: No destructivo y
destructivo. Las técnicas no destructivas se utilizan con mas frecuencia, ya que no
dafian la parte ni afectan su capacidad para realizar su funcidon. Sin embargo, tienen
limites para detectar y/o cuantificar ciertos tipos de defectos o dafios. Las técnicas
destructivas se utilizan de forma selectiva, ya que normalmente inutilizan las partes. Sin
embargo, pueden abordar muchos de los tipos de defectos y dafios que presentan

desafios para los métodos no destructivos.

La inspeccion no destructiva (NDI, Non Destructive Inspection, por sus siglas en
inglés) es el método principal utilizado para detectar y cuantificar defectos y dafnos. El
costo, la complejidad, la capacidad, la precision y la confiabilidad varian
sustancialmente entre los métodos. Los siguientes métodos de NDI son los mas
utilizados para los compuestos, La siguiente Tabla 1, provee mas detalle de dichos
métodos.

Tabla 1. Métodos NDI mas comunes (Composites Handbook, 2012)

Estructura Dano Detectado gonflablllda
Visual Todas Dano Superficial Buena
Laminado Des laminacioén cerca de B
. uena
Delgado superficie
Falta de Union Buena
Prueba de Toque Desunion cerca de superficie Buena
Hojas Delgadas
Vacios Muy Mala
Descoloracion de Core (Dafo) Mala
Des laminacion Buena
Ultrasonicos Todos
Falta de Union Buena
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Visual - La inspeccion no destructiva por medios visuales es, con mucho, el método
NDI mas antiguo y econdmico. En consecuencia, la inspeccion visual se realiza de
forma rutinaria como un medio de control de calidad y evaluacion de dafos por parte
del fabricante y el técnico de reparacion. Afortunadamente, la mayoria de los tipos de
dafo abrasan, manchan, abollan, penetran, raspan o astillan la superficie compuesta,

haciendo que el dafio sea visualmente verificable.

Linternas, lupas, espejos y boroscopios se emplean como ayuda en la
inspeccion visual de los materiales compuestos. Se utilizan para magnificar defectos
que de otra manera no se verian facilmente y para permitir la inspeccion visual de

areas que no son facilmente accesibles como se puede apreciar en la Figura 9.

Existen varias categorias de inspeccién visual relacionadas con su dificultad y

grado de efectividad (Federal Aviation Administration, 2017):

Inspeccion de recorrido: la inspeccion de recorrido puede ser realizada por el
personal de mantenimiento de la aeronave y también por el personal de operacion de la
aeronave. Por lo general, sirve como una comprobacién rapida de danos evidentes y la
mayoria de las instrucciones de mantenimiento requieren que se realicen

periddicamente. El historial de la aeronave debe ser tomado en una cuenta.

Inspeccion visual detallada (DET, Detailed Visual Inspection, por sus siglas en
inglés): se realiza una inspeccion visual detallada, cuando se sospecha un problema
especifico y la inspeccion visual general exige una inspecciéon adicional.
Peridodicamente, también se requieren inspecciones visuales detalladas para garantizar

la aeronavegabilidad de las aeronaves tolerantes a danos.

Inspeccion visual detallada especial: Implica ayudas de inspeccion
especializadas. Inspecciones especiales detalladas son periédicamente se solicita en
aeronaves tolerantes a dafos para garantizar la aeronavegabilidad de la estructura

critica. También pueden invocarse segun las recomendaciones de un nivel inferior.
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Figura 9. Ejemplo Inspeccién Visual usando Luz Incandescente (Federal Aviation Administration, 2017).

Prueba de Toque (Tap Testing, en inglés) ocupa el segundo lugar en términos

de economia y aplicabilidad. En ocasiones, esta técnica utiliza frecuencias de audio (10

Hz a 20 Hz). Los dispositivos de prueba de toque se extienden desde un simple toque

de moneda, donde el oido humano se usa para detectar de forma audible la estructura

del dafio, hasta métodos automatizados que realizan las grabaciones de los cambios

en el sonido. La prueba de toque es quizas la técnica mas comun utilizada para la

deteccidén de des-laminacién y / o desunion. Es un método sorprendentemente preciso

en manos de personal experimentado. (Alexander, 2000) La figura 10 demuestra la

técnica de Prueba de toque realizado sobre un material compuesto, donde se pretende

identificar la de-laminacion.
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Figura 10. Prueba de Toque (Tap Test) (recuperado de: (Alexander, 2000))

Inspeccion Ultrasonica ha demostrado ser una herramienta muy util para la
deteccion de de-laminaciones internas, huecos o inconsistencias en los componentes
compuestos que no se pueden discernir con la metodologia visual o de prueba de
toque. Existen muchas técnicas ultrasonicas, todas con energia de onda de sonido con
una frecuencia por encima del rango audible, tal y como se puede apreciar en la figura
10. Se introduce una onda de sonido de alta frecuencia en la parte y se puede dirigir
para que viaje de manera normal a la superficie de la parte. Se utilizan diferentes
direcciones ya que la falla puede no ser detectable desde algunas direcciones.

El sonido introducido se monitorea a medida que viaja a través de la parte de la
ruta asignada para cualquier cambio significativo, como se aprecia en la Figura 11.
Cuando una onda ultrasénica golpea un objeto que interrumpe, la onda o la energia se
absorbe o se refleja de nuevo a la superficie. La energia soénica interrumpida o
disminuida es captada por un transductor receptor y convertida en una pantalla en un
osciloscopio o un registrador grafico. (Nelligan & Kass, 2014)
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Figura 11. Inspeccién Ultrasénica en Compuestos (recuperado de https://www.qualitymag.com/articles/)

1.1.7 Mantenimiento / Centros de Servicio

El mantenimiento y la reparacion de la estructura compuesta involucran
principalmente a inspectores, técnicos de reparacion e ingenieros. El personal de
operaciones también juega un papel importante al encontrar y reportar los dafos
existentes y los eventos que pueden causar dafios. Todas estas personas requieren un
conocimiento de los problemas criticos de seguridad asociados con el mantenimiento y
la reparacion de materiales compuestos. La FAA ha desarrollado un plan de estudios
que aborda estos temas y que también sirve como una base sélida para el estudio
adicional de areas especificas de la tecnologia de compuestos. (licewicz, Cheng,
Hafenricher, & Seaton, 2009)

1.1.7.1 Inspectores
Los inspectores necesitan capacitacion especializada en el uso de la gama de
técnicas de inspeccion utilizadas para materiales compuestos. La buena vista y el oido
son también atributos valiosos. Los requisitos de NDI para la reparacion de compuestos
son bastante pesados y requieren técnicas especializadas. La formacion especializada
se trata en el documento SAE AIR 5279 (SAE International, 1999)
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1.1.7.2 Técnicos de Reparacién

Los técnicos de reparacion requerian conocimientos y habilidades
especializados para realizar la reparacion de sonido compuesto estructural. La
naturaleza ortotropica y dependiente del proceso de los materiales requiere técnicos
que estén atentos a los detalles y bien entrenados. A diferencia de los técnicos de
reparacion de metales convencionales, se debe contar con el técnico de compuestos
no solo para ensamblar un componente dahado, sino también para crear las
propiedades del material en el proceso. Ademas de eso, es importante que los técnicos
de materiales compuestos cumplan con todos los criterios cubiertos por NADCAP
AC7118. (Nadcap, 2018)

Los técnicos de reparacion deben tener capacitacion en el procesamiento de
reparacion de compuestos, incluido el uso de las herramientas y equipos asociados.
Ademas, generalmente necesitan una buena coordinacibn mano-ojo. Se requiere
entrenamiento formal para la certificacion. Esta capacitacion debe incluir una
conferencia en el aula para proporcionar informacion detallada sobre los aspectos
especificos de los materiales compuestos de trabajo, ademas de instrucciones
practicas para que la competencia se pueda demostrar en la practica. SAE AIR 4938
(AMS CACRC, 2017) proporciona un plan de estudios para la capacitacion requerida.
Este debe ser un requisito previo para la capacitacion en el trabajo con componentes

reales antes de obtener la certificacion como técnico compuesto.
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1.1.7.3 Regulaciones
La Administracion Federal de Aviacidén (FAA, por sus siglas en inglés) limita a
todas nuestras estaciones de reparacion a cumplir con las regulaciones de FAR 43 y
145, que consisten en ciertas reglas para mantener la autoridad de reparacion y la
aeronavegabilidad del producto. Las siguientes secciones deben considerarse para

mantener una estacion de reparacion.

1.1.7.4 FAR 145 Requisitos de certificacion y especificaciones de operacion.
(Federal Aviation Administration, 2001)
e Ninguna persona puede operar como una estaciéon de reparacion certificada sin,
0 en violacion de, un certificado de la estaciéon de reparacién, calificaciones o
especificaciones de operaciones emitidas bajo esta parte.
e El certificado y las especificaciones de operaciones emitidas a una estaciéon de
reparacion certificada deben estar disponibles en las instalaciones para su

inspeccion por el publico y la FAA.

1.1.7.5 FAR 145.51 - Solicitud de certificado (Federal Aviation Administration,
2001)
e La solicitud de un certificado y calificaciéon de la estacion de reparacion debe
realizarse en un formato aceptable para la FAA y debe incluir lo siguiente:
e Un manual de la estacion de reparacidon aceptable para la FAA como lo requiere
la §145.207;
e Un manual de control de calidad aceptable para la FAA segun lo requiere la
§145.211 (c);
e Una lista por tipo, marca o modelo, segun corresponda, de cada articulo para el

que se realizo la solicitud.
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1.1.8 Reparaciéon Temporal (Menor)

Se realiza una reparacion temporal mediante la union de un aluminio 2024-0
metalico. material de parche laminado (no revestido) o material de parche de acero
inoxidable 324 sobre el dafio y es solo para operaciones a corto plazo, hasta que se
pueda realizar una reparacion permanente. Una reparacion temporal NO se puede
hacer bajo las siguientes condiciones:

e Siel dafio esta a menos de 3 pulgadas (76.2 mm) del extremo ACM del Plenum

e Siel area dafada es mas de 10 pulgadas cuadradas (65 mm?)

e Siel dafio esta a menos de 3 pulgadas (76.2 mm) del extremo del conducto
moldeado del Plenum. Figura 12 muestra un punto de referencia de zona para
dichas condiciones.

e Siel dafio es mas cercano a 3 pulgadas (76.2 mm) de la pestafia de contacto.

Por cuestiones de informacion propietaria, los pasos detallados de esta reparacion
temporal no pueden ser mostrados en este documento.

1.1.9 Reparacion Permanente (Mayor)

Las capas sueltas, de-laminadas o con poca resina de la superficie inferior del
Plenum se pueden reparar mediante el método de colocacion de prepeg o el método de
colocacién en humedo.

e Se pueden quitar y reemplazar tres capas de-laminadas, sueltas o pobre en
resina, como maximo, de la superficie inferior de la pestafia del marco a lo largo
de cada lado o en el extremo del conducto moldeado del Plenum como se
aprecia en la Figura 13.

e Se pueden quitar y reemplazar dos capas de-laminadas, suelta o pobre en
resina, como maximo, del Plenum en el extremo de la superficie de montaje con
la Maquina de Ciclo de Aire (Air Cycle Machine, por sus siglas en inglés) tal
como la zona se aprecia en la Figura 14.

Por cuestiones de informacion propietaria, los pasos detallados de esta reparacion
temporal no pueden ser mostrados en el presente escrito.
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Figura 12. Conducto Moldeado del Plenum.
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Figura 13. Superficie inferior de la pestaiia en cada lado.

Figura 14. Montaje con ACM.
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Capitulo 3

3.1 Metodologia

El presente proyecto de aplicacion consiste en desarrollar una nueva metodologia para

la reparaciéon para Plenum 2202623-3 en manual de reparacién CMM 21-51-32. El cual

también se puede apreciar en la Tabla 2 en manera de Mapa de Proceso para dicho

proceso de reparacion.

1.

2.

Unidad es recibida en taller de reparacion Mexicali Centro de Servicio o algun
otro taller en Honeywell proveniente de cliente.

Retirar tornilleria o componentes de sujecion para desensamblar Plenum.

Nota: No es necesario desmontar el Plenum a menos que sea necesario una vez

que haya sido inspeccionado.

3.

Usar solvente en base a especificacion MIL-PRF-680 (Tipo 1) o Desoclean 45
para limpiar y eliminar el aceite, la grasa, el 6xido y la suciedad.

Examine las superficies exteriores e interiores de la camara de aire para ver si
estan peladas, desconchadas o faltantes revestimiento, punciones, deformacién,
suaves manchas, fibra de vidrio suelta, grietas alrededor de los extremos de
acoplamiento, grietas, des laminaciones y / o fibra de vidrio sin revestimiento, y
de laminaciones dentro de la porcidon de espesor de 5 capas del Plenum.
Determinar si realizara reparacién temporal o permanente de acuerdo a los
parametros previstos en anteriormente.

Aplique las laminas de material de reparacibn de acuerdo con los
procedimientos de Honeywell RS181 y estandar de trabajo Honeywell 17-79867.
Realice el procedimiento para el ciclo de curado recomendado por el vendedor
de prepreg hasta que se complete.

Después enfrie la camara de curado hasta 200°F (93°C) o menos, para
posteriormente retirar la pieza reparada del horno.

Registre el nivel de vacio de la bolsa de vacio y la temperatura a intervalos de

15 minutos, como minimo, durante todo el ciclo de curado.
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10.Si se observa una de-laminacion o un laminado poco adherido después del

curado y el enfriamiento a temperatura ambiente, retire el material de reparacién

y repita el proceso.

11.Realice acabado / pintura utilizando solucién de resina fendlica color negro.

12.Realizar inspeccién visual final de la unidad antes de ser enviada nuevamente

con el cliente.

a. Ensamblar Plenum de vuelta al intercambiador, si es necesario.

Unidad Recibida ——

Inspecciones
(Post-Reparacion)

h 4

Desmontaje de
Plenum

Temporal L

(Menaor)

Defectos? —3i

FPermanenie

{Mayor)

—— » Limpieza de unidad

Reparacion

No

!

Curado de Unidad

Pintura

Registro de Proceso

h

Inspeccion Final

Si— Reparable?

No

I:\Nu Reparable al

b y

b

Inspecciones

v

Prueba de Toque

Ultrasonico

Visual

4
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Tabla 2. Mapa de Proceso — Reparacion Plenum
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3.2 Plan de Trabajo
A continuacion, se presenta la propuesta de trabajo a desarrollar para la
implementacion de una nueva capacidad de reparacion para Plenum 2202623-3 en el

Centro de Servicio en Honeywell (Mexicali u otro sitio).

Task

DEPY OYIENT

Technical Data - Create 22026233 CMIM elc

Chil Upcite - TPCR

SOP Tasks

Create Task st

20k lirk 10 PRT fles

Create + AATMIC:

| veliddion

TP CR Approval P

Training

persdl

nspectas

Feetherk attet training

|Material

hies ZE
Repleneable material
It for OB - 3¢

erice Orer - PO
Rate

& Tooling

certify ecuipmert and tooling requirsd

el tooing if redier

}ﬂmliv
2 Repar Capsbilty Recuest

F ik 2yt
[Honeynell Repsr Repair

Tabla 3. Propuesta Plan de Trabajo para la implementacion de la reparaciéon nueva.

Capitulo 4

3.3 Resultados:

De acuerdo a los analisis y pruebas realizadas, es posible considerar reparar los
Plenums formados de compuestos los cuales cumplen y exceden los requerimientos de
desempeno una vez después de realizarle pruebas de disefio. A continuacion, se

detallara sobre la siguiente prueba:

3.3.1 Proof Pressure Test — Positiva/Negativa

La Proof Pressure Test a temperatura ambiente y la prueba de presion de

ruptura a temperatura de operacion se realizaron en un Plenum 737
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reprocesada/reparado, PN 2215634-4 para demostrar que no hay un impacto negativo
causado por el re trabajo/reparacion de Plenum B737 Max segun el estandar de mano
de obra, doc. 17-79867. Los requisitos de rendimiento del disefio operativo de la
camara son similares a los del programa B767 y nos sirven como propositos de

referencia para este caso mostrado en este documento.

Esta prueba también apoyara las conclusiones del analisis realizado en la
comparacion de las propiedades de resistencia a la traccion entre especimenes
reprocesados/reparados y no reprocesados/reparados presentados para solicitud de
cambio de dibujo SDT 17-051891 y SDT 17-053215.

Para proceder a la evaluacién del Plenum reparado, se disefid y fabricd un
nuevo dispositivo de prueba de presidon para las condiciones de prueba Proof Pressure

y de Burst como se puede apreciar en la siguiente figura 12.

Figura 14.Dispositivo de Prueba de Presion

3.3.1.1 Prueba Validacion de Reparacion
Se realizé una prueba de validacion de reparacion en la cual se tomé un plenum

y se daid intencionalmente para introducir fracturas e hendiduras/abolladuras en 16
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zonas diferentes (simulando el peor de los casos), incluido el radio de transicion del

conducto externo del talbn como se indica a continuacion:
Superficie exterior:

= 1 en el radio de transicion del conducto del talon y el radio de la brida.

1 en el radio de la brida de la maquina de ciclo de aire (ACM).

3 en el radio del flanco lateral del lado izquierdo.

3 en el lado lateral derecho del radio.

Superficie interior:

1 en el radio de transicion del conducto del talén y el radio de la brida.

1 en el radio de la brida de la maquina de ciclo de aire (ACM).

3 en el radio del reborde lateral del lado izquierdo.

3 en el lado lateral derecho del radio.

La operacion de reprocesamiento se realizd de acuerdo con la norma de fabricacion
17-79867 en las zonas descritas detalladas anteriormente y como se aprecian en las

Figuras 11, 12 y 13 de este documento.

Los dafios que fueron intencionalmente provocados al Plenum, son mucho mayores
a lo que usualmente es presenciado en uso de campo, por lo que, si estos se pueden
reparar efectivamente, nos da certeza que los dafos en Plenums recibidos

cotidianamente en talleres de reparacion seran efectivamente reparados.

Para esta prueba de validacién se tomé como referencia las pruebas que fueron
utilizadas en la unidad de certificacion en el ano 1996 y considerando esta prueba
como 2017. Los parametros tomados en cuenta para la certificacion de la pieza y
condiciones de prueba minima son las siguientes: (Por cuestiones de confidencialidad,

los resultados seran mostrados simbdélicamente y a proporcion)
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Prueba de Validacién
. Presion
Presion
Medicion " Negativa Temperatura Duracion
Positiva (PSIG)

(PSIG)
1 X.0 - Z°C 2
2 - -Y.0 Z°C 2

Tabla 4. Requisitos minimos para prueba de validacion

Cabe mencionar que, para la prueba de 2017, se realiz6 una prueba de rotura
positiva y negativa utilizando la La misma unidad plenaria reprocesada. Mientras que,
para la prueba de 1996, se sometieron a prueba unidades plenum separadas (no
reprocesadas) para cada prueba de explosion positiva y negativa. Los resultados de
esta nueva prueba de validacion arrojaron resultados similares al visto en las pruebas
de certificacion en 1996. Los resultados son mostrados en las siguientes tablas: (Por

cuestiones de confidencialidad, los resultados seran mostrados simbodlicamente y a

proporcion)
Prueba de Validacion - Positiva
L Presién Presion »
Medicion Temperatura Duracion
Positiva (1996) | Positiva (2017)

1 1.9X 1.825X Z°C 2
2 2.45X 2.35X Z°C

2.95X 2.85X Z°C

Tabla 5. Prueba Validacion — Presion Positiva
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Prueba de Validacion - Negativa
Presion Presion
Medicion Negativa Negativa Temperatura Duracion
(1996) (2017)
1 1.5Y 1.5Y Z°C 2
2 1.7Y 1.7Y Z°C
2.0Y 2.0Y Z°C

Tabla 6. Prueba Validacion — Negativa Positiva

Se cumplieron los requisitos de presion de rotura positiva y negativa para una
unidad de prueba Plenum que se reprocesd en 16 zonas diferentes. La prueba se
consideré conservadora ya que se utilizé la misma unidad en la prueba de rafaga
positiva que excede el requisito de rafaga de disefo. El Plenum reprocesado pudo
soportar una presion positiva de hasta 3X veces mas que el requisito. Ademas, la
misma unidad pudo soportar una presion de explosién negativa de hasta alrededor de
2Y veces mas que el requisito. Los resultados de la prueba demuestran que un Plenum
reprocesado de acuerdo con la norma de mano de obra 17-79867 puede cumplir con el

requisito de prueba y presién de explosion tal y como uno nuevo.

3.3.1.2 Prueba Validacién de Reparacién 2

Se realizd un segundo experimento para determinar si es conveniente re
trabajar/reparar Plenums cuando dafios o defectos son identificados. Para poder
determinar cuanto es el impacto de los defectos en los Plenums, se realizaron
intencionalmente los dafos en pruebas de material para de esta manera realizar
pruebas mecanicas de resistencia. Las siguientes figuras trata de mostrar alguno de

estas pruebas utilizadas y dafiadas intencionalmente.
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Figura 16. Defectos provocados intencionalmente a Plenum

Figura 17.Defectos provocados intencionalmente a Plenum
Los datos obtenidos, por cuestiones de confidencialidad no pueden ser compartidos
y se mostraran de forma simbdlica. Una vez concluida la prueba de validacién 2, en la
cual las probetas fueron sometidas a cargas (Peak Stress) de acuerdo a los
requerimientos de dibujo, se pudo concluir que las piezas re trabajadas/ reparadas
cumplieron y excedieron los requisitos para ser considerados como una excelente

opcion. La siguiente tabla muestra la informacion simbdlica:
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Prueba Validacion — Peak Stress

L Requisito Carga/Estrés
Medicion Temperatura
Dibujo Soportada en Prueba
1 X 1.35X Z°C
2 X 1.04X Z°C
X 1.25X Z°C

Tabla 7. Prueba Validacion — Peak Stress

Como se puede apreciar en baso a los datos y resultados obtenidos en esta

segunda prueba de validacion, es posible confiar que una pieza que haya sido re

trabajada/ reparada, siguiendo los estandares autorizados, se desempefa de igual o

inclusive en algunos casos mejor que una nueva.
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Capitulo 5

3.4 Conclusiones y Recomendaciones

Las pruebas de validacién se realizaron efectivamente y dando exitosamente los
resultados esperados para este proyecto, demostrando que wuna pieza
reparadal/re-trabajada puede desempenarse satisfactoriamente en el campo. A si
mismo, aun a pesar que, desde fase inicial de certificacion, dichas pruebas ya cuentan
con un grado elevado de factor de seguridad, esto con el fin de garantizar su correcto
funcionamiento dentro y fuera de actividad, ambas pruebas mostraron que aun con
dafios intencionalmente hechos (peor de los casos) la unidad tiene la confiabilidad por
encima del factor de seguridad inicial. Por lo tanto, nuestras unidades no deberian de
presentar algun riesgo o posible falla debido a dafos anteriormente identificados en
este documento, aun considerando el peor de los casos como se hizo en estas

pruebas.

Se puede comprobar también que, en base a la metodologia propuesta en este
documento, el costo de re-trabajo/reparacién, es econémicamente viable. Actualmente
se reciben alrededor de 125 unidades Plenum P/N 2202623-3 a los centros de servicio
en Honeywell, donde hasta el dia nuestros manuales de mantenimiento no tienen
reparacion existente. Por lo tanto, dichas unidades tienen que ser enviadas a
proveedores externos generando hasta 4x ($5,000) veces los costos de un Plenum
nuevo. La metodologia propuesta en este documento, contempla alrededor de 46 hrs
de trabajo a lo largo de la reparacion; considerando un costo promedio de hora de
reparacion a $38 usd, nos arroja un costo estimado de $1,750 usd. Este costo nos da
una opcion econdmicamente viable la cual representaria, costo/beneficio para la
empresa y a su vez reduccion de costos a terceros como es en la actualidad. Esta

propuesta fomenta el beneficio interno de Honeywell.

A su vez, se pretenderia buscar utilizar los recursos y espacios actualmente

disponibles en Honeywell OEM para realizar dichas reparaciones, de esta manera
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mejorar los costos iniciales y aprovechar el talento interno existente. Honeywell OEM,

podria trabajar indirectamente como un tercero a los sitios Honeywell de reparacion.

Por ultimo, es sumamente importante el tener en cuenta que con estas propuestas
se buscaria dejar las ganancias y costos dentro de la compafiia dejando grandes
oportunidades de constante crecimiento. Considerando esto, buscando evitar servicios
terceros fuera de Honeywell, nos permitiria mejorar significativamente nuestros tiempos
de entrega, ya que actualmente al ser enviados a terceros fuera de la compaifiia,
nuestros tiempos de entrega se han incrementado a niveles anteriormente no vistos.

Afectando nuestro tiempo de entrega, inventarios y satisfaccion del cliente.

3.5 Recomendaciones

Debido a que este proyecto de aplicacion fue realizado solamente considerando el
Plenum PN 2202623-3, es recomendable realizar una busqueda de otros Plenums
similares para poder realizar una metodologia o analisis similar. Esto llevaria a poder

aumentar el impacto positivo anteriormente discutido en este documento.

A si mismo, debido al corto tiempo de investigacion, se recomendaria solicitar una
pieza directamente proveniente de uso en el campo y documentar una tercera prueba

de validacién con la unidad de campo.

Adicionalmente, cualquiera otra prueba requerida en el dibujo podrian ser validadas
para seguir reforzando el hecho de que una unidad reparada puede desempefar igual

0 mejor que una nueva sin ningun problema.
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