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Aeronave : Helicéptero Bell, Modelo 407.
Lugar : Predio Agricola, a 13 kilémetros

al Norte de la Ciudad de Lautaro,
Comuna de Lautaro, Provincia De
Cautin, Region de la Araucania.

Fecha : 13 de enero de 2020.
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ANTECEDENTES
La metodologia de la investigacién considera las Normas y Métodos Recomendados (SARPS)

establecidos en el Anexo 13, “Investigacién de Accidentes de Aviacién”, al Convenio sobre
Aviacién Civil Internacional y lo establecido en el “Reglamento sobre Investigaciones de
Accidentes e Incidentes de Aviacion” (DAR-13), aprobado por Decreto Supremo N° 216 de fecha
03 de diciembre del 2003.

DESCRIPCION DEL ACCIDENTE

El dia 13 de enero del 2020, a las 14:10 hora local, un piloto comercial de helicépteros, al mando
de la aeronave BELL, modelo 407, en circunstancias que realizaba trabajos de extincién de
incendios, el motor del helicoptero se detuvo, debiendo el piloto aterrizar de emergencia en un

predio agricola.

A consecuencia de lo anterior, el piloto resulto ileso y la aeronave con darios.

R INFORMACION DE LOS HECHOS

1.1. RESENA DEL VUELO

1.1.1. El 13 de enero del 2020, el piloto comercial de helicéptero, al mando de la aeronave Bell,
modelo 407, durante un trabajo aéreo de extincién de incendio forestal, realizé el traslado
de 5 brigadistas de CONAF', a un sector distante a 13 kildémetros al norte de la ciudad de
Lautaro.

1.1.2. Luego, el piloto procedié a sacar y extender el Bamby Bucket? y realizé al despegue,
dirigiéndose a un estero cercano, con el fin de extraer agua, para apoyar la labor de
extincién de incendio.

1.1.3. Siendo las 14:10 hora local, el piloto y luego de haber cargado agua y cuando se dirigia en
la aeronave hacia el lugar de lanzamiento, a baja altura, se le encendié una luz de aviso
FADEC MAINT? (de color blanco), en el panel de Master Caution y a los pocos segundos,

se le detuvo el motor en vuelo.

' La Corporacion Nacional Forestal (CONAF), es una entidad de derecho privado dependiente del Ministerio de Agricultura, cuya
principal tarea es administrar la politica forestal de Chile y fomentar el desarrollo del sector.

2 El sistema de control de incendios Forestales conocido como Bambi Bucket consiste en un completo equipo para aimacenaje de agua, descarga
de lamisma en una o varias veces y el cuales usado en un helicdptero, ademas posee un sistema de dosificacion de productos sofocantes.

2 Es una indicacién de falla, del fusible frangible del motor.
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1.1.4. Producto de lo anterior, el piloto al mando procedié a realizar un aterrizaje de emergencia,
mediante una maniobra de autorrotacion.
1.1.5. A consecuencia del suceso, el piloto al mando resulté ileso y la aeronave con dafios.

1.2. LESIONES A PERSONAS

LESIONES TRIPULACION PASAJEROS TOTAL
MORTALES - - -
GRAVES - - -
MENORES - - -
NINGUNA 01 - -
TOTAL 01 - 01
1.3. DANOS SUFRIDOS POR LA AERONAVE
A consecuencia del accidente, la aeronave resulté con dafios en el fuselaje, empenaje y
rotor principal.
Ver anexo “A” Informe Técnico.
1.4. OTROS DANOS
No hubo.
1.5. INFORMACION SOBRE LA TRIPULACION
1.5.1. Piloto
EDAD 46 afios
LICENCIA Piloto Comercial de Helicéptero.
TIPO: BELL206/206L - BELL407
HABILITACIONES CLASE. NA
FUNCION: N/A.
REGISTRA ACC/INCID. No.
ﬁnﬁgggg Sl Clase 1, Vigente, apto y sin observaciones.

NOTA: En el Manual de Operaciones de la Empresa, pagina 1-23, el piloto al mando
aparece con las siguientes habilitaciones vigentes al momento del accidente: Bell 206
series, Bell 407, pudiendo realizar trabajos aéreos en extinciéon de incendios forestales.
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$ Peso Méximo de Despegue.

1.5.2. Experiencia de Vuelo
ANTECEDENTES HORAS DE VUELO
HRS. DE VUELO EN EL MATERIAL 800:00
HRS. DE VUELO ULT. 30 DIAS PREVIOS 76:18
HRS. DE VUELO ULT. 60 DIAS PREVIOS 118:24
HRS. DE VUELO ULT. 90 DiAS PREVIOS 139:00
HRS. DE VUELO DIA DEL ACCIDENTE 00:54
HRS. DE VUELO TOTALES 1.324:06
1.6. INFORMACION SOBRE LA AERONAVE
1.6.1. Antecedentes de la aeronave
ANTECEDENTES HELICOPTERO
FABRICANTE Bell Helicopter Textron Canada Lid.
MODELO 407
HORAS DE VUELO 3.435 horas
PLAZAS 06
ULTIMA INSPECCION 19/12/2019, a las 3.412,6 horas.
ANO DE FABRICACION 2004
PESOS CERTIFICADOS (P.V.)* 3.145,10 libras.
PESOS CERTIFICADOS (P.M.D.)® 5.250,00 libras.
1.6.2. Antecedentes del motor
FABRICANTE Honeywell International, Inc.
MODELO HTS900-2-1D
TIEMPO DESDE NUEVO (T.S.N.) 710, 6 horas.
ULTIMA INSPECCION 15/11/2019 (150-300-600 horas.)
1.6.3. Antecedentes de las palas del rotor principal
FABRICANTE Bell Helicopter Textron Canada Ltd.
NUMEROS DE SERIES A-2984 A-2985 A-2991 A-2992
TIEMPO DESDE NUEVO (T.S.N.)| 3435,0 hrs. 34350 hrs. | 34350hrs. | 34350 hrs.
ULTIMA INSPECCION 16/11/2018 (1.200 horas/24 meses)
4 Peso Vacio.




1.6.4. Antecedentes de las palas del rotor de cola
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FABRICANTE Bell Helicopter Textron Canada Lid.
NUMERO DE SERIE A-2346 A-2363
TIEMPO DESDE NUEVO (T.S.N.) 3826,8 horas. 3826,8 horas.

ULTIMA INSPECCION

16/11/2019(1200 horas/24 meses)

1.6.5. Documentacion a bordo

1.7.

1.7.1.

DOCUMENTACION CONDICION
CERTIFICADO MATRICULA SIN OBSERVACIONES
CERTIFICADO AERONAVEGABILIDAD SIN OBSERVACIONES
MANUAL DE VUELO DE LA AERONAVE SIN OBSERVACIONES
BITACORA DE VUELO SIN OBSERVACIONES

INSPECCIONES REALIZADAS

El equipo investigador, con apoyo de personal de mantenimiento de dos Organizaciones

de Mantenimiento Aprobadas (OMAs), autorizadas y habilitadas en el tipo de aeronave,

realizaron las siguientes inspecciones y registros fotogréficos, estableciendo lo siguiente:

El helicoptero se encontré posado sobre el terreno, orientado al rumbo 210, en el interior

de un predio agricola, en las coordenadas 38°29'55" S, 72°34'37” W, con una elevacion de

440 pies (200 metros), conforme a la imagen N°1.

Imagen N°1:” Posicién final del helicoptero”.
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1.7.2. En la inspeccién del sitio del suceso, no se encontraron huellas en el terreno, de aigtn
desplazamiento previo del helicoptero, antes de la posicién final.

1.7.3. En el interior del helicoptero, los asientos, cinturones y arnés de seguridad, estaban sin
observaciones.

1.7.4. En el puesto del piloto al mando, el mando colectivo se encontré en posicion abajo y el
mando de aceleracion, en la posicion OFF.

1.7.5. Ademas, los controles de vuelo ciclico y colectivo, se movian en todos sus recorridos sin
observaciones.

1.7.6. Los controles direccionales (pedales), se movian libremente, hasta la zona de fractura en
el cono de cola.

1.7.7. Los disyuntores estaban todos adentro (normal).

1.7.8. El parabrisas estaba en buenas condiciones, permitiendo una vision normal desde el
puesto del piloto.

1.7.9. Con la aeronave energizada con su propia bateria, se verificé que el indicador de cantidad
de combustible mostraba 452 libras, conforme a la fotografia N°1. La capacidad de
maéaxima de combustible del helicoptero es de 869 libras,

Fotografia N°1: Totalizador de combustible remanente.

1.7.10. Se descargaron los datos almacenados del sistema FADECS, desde el helicoptero, los
cuales fueron enviados al fabricante del motor para su analisis (Honeywell).

1.7.11. Se verificé el gancho de carga del helicéptero, observando que se encontraba afianzado el
sistema “Bambi Bucket”, el cual estaba extendido a un costado de la aeronave, sin agua
(capacidad de 910 litros), conforme a la fotografia N°2.

¢ Sistema de control electrénico del motor (Full Authority Digital Engine Control).
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Fotografia N°2: Bambi Bucket del helicdptero siniestrado.

1.7.12. Las cuatro palas del rotor principal tenian diversos dafios estructurales, con caracteristicas
de haber impactado la estructura del cono de cola del helicoptero, conforme a las
fotografias N°3 y 4.

Fotografia N°3 y 4: Darfios en las palas del rotor principal y en el cono de cola del helicéptero.

1.7.13.El corte y deformacion en el cono de cola era concordante con el sentido de giro del rotor
principal (en el sentido contrario a las manecillas del reloj), conforme a las fotografias N°5

y 6.
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1.7.14. El rotor de cola se encontro fracturado del cono de cola y sus palas no tenian evidencia de
dafos.

1.7.15.No se observé evidencia de filtracion de combustible, aceite y/o liquido hidraulico en el
fuselaje.

1.7.16. Se drendé combustible desde la aeronave, sin encontrar evidencia de agua o sedimentos.
Este era incoloro (caracteristica de un Kerosene de aviacion del tipo JET A-1).

1.7.17. Se extrajeron muestras de combustible desde el helicoptero y del camidén abastecedor,
para ser enviadas a andlisis, las cuales estaban sin observaciones.

1.7.18. Se inspecciondé el motor, revisando su compresor y las ruedas de las turbinas, giraban en
forma manual, sin observaciones.

1.7.19. Al mover el eje de salida de potencia, los componentes de la caja de accesorios del motor
giraban libremente.

1.7.20. El estanque de aceite se verifico a través del visor, el cual mantenia un rango normal, sin
observaciones.

1.7.21.Los arneses eléctricos y conectores de las sefiales de indicacién del motor, estaban sin
observaciones.

1.7.22.Fue desmontado e inspeccionado visualmente el fusible frangible (PTPD), el cual se
encontré externamente sin dafios, conforme a las fotografias N°7 y 8.
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K S
Fotografias N°7 y 8: Punta del fusible frangible, sin darios.

1.7.23. Se energiz6 la aeronave y se revisoé el panel de Master Caution, identificando la luz blanca

1.8.

1.8.1.

de FADEC MAINT, la cual encendi6 sin observaciones. Esta luz indica falla del fusible
frangible del motor. Ademas, se comprobé en el POH del helicoptero, en la Seccién 3, 3.3K
FADEC Failures, pagina 3-13 del indice 3.3.K.4, se encuentra detallada la emergencia
“FADEC MAINT (In Flight)”, conforme a imagen N°2.

3.3. K4 FADEC MAINT (In Flight)

Inchications
1 FADEC MAINT waming light s on

NOTE

A FADEC MAINT gl n
francible fise fawit
Proceddund
i Stabihze the rotorcrall and avoud abrup! control mpuits o
mpmnrnse possible Np/Nre vanations
2 Larnd o% soon as prachical

Imagen N°2: Lista de chequeo de FADEC MAINTE (In flight).

FUNCIONAMIENTO Y PERITAJE DEL FUSIBLE FRANGIBLE (PTPD)

Informaciéon de funcionamiento del fusible frangible Detector de Posicién de la
Turbina de Potencia (Power Turbine Position Detector, PTPD),

El fusible frangible sirve como un detector del movimiento excesivo de la turbina de
potencia (Power Turbine, PT).



1.8.2.

1.8.3.

1.8.4.

1.8.5.

1.8.6.

1.8.7.

1.8.8.
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En el caso de que el rodamiento de empuje de la turbina de potencia comience a fallar, la
carga de presi6n en la Turbina de Potencia (PT), empujara el rotor y al eje de la Turbina de
Potencia, hacia atras.

Con el movimiento hacia atras del eje de la Turbina de Potencia (PT), los bordes afilados
en el lado posterior del pickup se pondran en contacto con la parte estacionaria del fusible
frangible y cortara su punta, la cual contiene alambres de cobre pertenecientes al circuito
eléctrico al interior del fusible frangible.

Una vez que la seccion delantera del fusible frangible ha sido cortada, el circuito eléctrico
se abre, provocando un cambio en los voitajes en la salida del fusible frangible. Con esto,
la Unidad de Control Eléctrico (“Electronic Control Unit, ECU”), ordena al motor que se
apague, evitando dafios adicionales por el movimiento hacia atras del rotor de la Turbina
de Potencia.

Inspeccion del Fusible Fungible, realizado por el fabricante del motor:

El fusible frangible del detector de posicion de la turbina de potencia (PTPD) (conforme a la
fotografia N°9), fue sometido a tres inspecciones no destructivas, por parte del fabricante

del mortor.

] Punta del fusnbie |

| Conector del fusible / o

/ﬁ‘ ~ e
\ - o N\ . / \\\ A

.’ \‘- ) \\

r :-,“-’i ‘{"-.

I. ‘i - ’W !

N\ """‘7'-"' V4 \ 4

\ '\':-\?:::5——;—",’:'- \::‘:—f‘////

Fotografia N°9: Vista de fusible frangible.

El examen de tomografia computarizada establecié que, en los extremos del fusible
frangible, tanto la punta como el conector, no presentaban anomalias visibles.

La condicion del fusible frangible y los datos almacenados de la ECU del motor, eran
consistentes con un apagado del motor (en vuelo), ordenado por la ECU, debido a la
fractura de dos alambres del arnés eléctrico ubicado al interior del fusible frangible.

Las fracturas en los dos cables, de cuatro que tiene, conforme a la fotografia N°10, se
habrian provocado a una carga de tension (estiramiento) asociada con el espacio creado
por una grieta, en la resina epdxica, en la zona del codo del fusible.
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Breaks in 2
ofthe 4
Wires

Fotografia N°10: Zona con dos cables eléctrico, fracturados.

1.8.9. La grieta en la resina epdxica, conforme a la fotografia N°11, se debié a un desajuste
térmico (dilatacion o contraccidn de diferentes magnitudes) entre la resina epdxica y la
carcasa metalica del fusible frangible.

Fotografia N° 11: Zona con fractura en la resina.
1.8.10. Como resultado de los antecedentes recopilados por Honeywell, esta empresa emitié un
Boletin de Servicio a todos los operadores de este tipo de motor, estableciendo un tiempo

de vida maxima a los fusibles frangibles, los cuales anteriormente eran “on condition”.

1.9. ESTADO DE MANTENIMIENTO DE LA AERONAVE
1.9.1. El 03/01/2020, a las 3.413,6 horas de servicio de la aeronave, se efectud la Ultima

inspeccion a los Registros de Aeronavegabilidad Continuada, una inspeccion fisica de la
aeronave, pruebas operacionales en tierra y verificacion de cumplimientos de

Modificaciones e Inspecciones Mandatorias, todas sin observaciones.
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1.9.2. Desde la ultima inspeccién a la fecha del suceso, no se registraron discrepancias.

1.9.3. Posterior al suceso, el piloto al mando registré en la bitdcora de vuelo la siguiente

1.10.

1.11.

1.12.

discrepancia: “Helicoptero fuera de vuelo por falla del motor en vuelo, se realiza aterrizaje
forzoso con dafios en el helicéptero”.
Ver anexo “A” Informe Técnico.

Peso y Balance

De acuerdo a los antecedentes entregados por el piloto al mando, el célculo de peso y
balance al momento del suceso, habria sido el siguiente:

Peso vacio : 3.040,10 libras
Piloto ;191,40 libras
Carga (Bumby backet con agua) : 1.525,80 libras
Combustible : 45200 libras
Peso total con carga externa : 5.209,30 libras

El peso total de 5.209,30 libras, era inferior al peso maximo de operaciéon con carga
externa es de 6.000 libras. El centro de gravedad, lateral y longitudinal estaban dentro de

la envolvente.

INFORMACION METEOROLOGICA
El Informe Técnico Operacional N° 214/20, de la Direccion Meteorolégica de Chile,

concluyé lo siguiente:

“El dia 13 de enero de 2020, entre las 13:00 y 15:00 hora local, a 13 kilémetros de Ia
ciudad de Lautaro, en la comuna de Lautaro, Region de La Araucania, la configuracién en
superficie es margen anticiclénico. De acuerdo a lo observado en las imagenes de satélite,
a la hora de interés, el cielo se presenté con escaza nubosidad. Segin Ia informacién de
reandlisis NCAR/UCAR, de las 15:00 hora local (18 UTC), se registraron temperaturas
sobre los 20°C y una humedad relativa baja sobre la zona de interés”.

De acuerdo con lo sefialado por el piloto, el cielo estaba despejado y la visibilidad era
ilimitada.

COMUNICACIONES

No aplica
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1.13. INFORMACION DEL LUGAR DEL SUCESO

El lugar del accidente corresponde a un sector ubicado en las coordenadas: 38° 29’ 55" Sy
72° 34’ 37" W, con una elevacion de 440 pies (133 metros), ubicado a 13 kilémetros al norte
de la ciudad de Lautaro. Es un terreno semiplano, conformado por una superficie de tierra y
restos de una plantacion agricola afectada por un incendio, conforme a imagen N°3.

£Perquenco. |

&38 297555S 725341 37EVV. &

ne,

Aeégro
" 4 «-_vt:‘;

Imagen N°3: Ubicacién del lugar del accidente.

1.14. INCENDIO
No hubo.

1.15. SUPERVIVENCIA
El piloto al mando resuli6 ileso, abandonando la aeronave por sus propios medios.

Los elementos de seguridad y proteccién de la aeronave, no presentaron observaciones.
No hubo activacién del ELT?.

Posterior al accidente, el piloto fue trasladado a un centro asistencial de Lautaro, donde fue
examinado y no se le constataron lesiones.

1.16. INFORMACION DE ORGANICA Y DIRECCION
Manual de Operaciones de la Empresa
1.16.1. En el capitulo N°1, punto 1.3 “Operaciones”, se encontraba registrada y autorizada la
aeronave para realizar trabajos aéreos, entre ellos, extincion de incendios.

7 ELT: Transmisor Localizador de Emergencia.
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1.16.2. En el capitulo N°1, punto 1.5 “Personal de Vuelo-Tripulaciones”, el piloto se encontraba

como dotacion de pilotos permanentes.

1.17. INFORMACION ADICIONAL

Manual de Vuelo del Helicoptero Bell 407

1.17.1. Seccién 3 “Emergency/Malfunction Procedures”

Capitulo “Emergency Procedures”, Pagina N°3-5, con respecto a “Engine Failure in Flight,

expone, conforme a la imagen N°4:

33.A2  Engine Failure - In Flight

Agjust o cbiain gesired autorotative AIRSPEED

v. LG~

NOTE
Maxenim AIRSPEED for steady sisle suloroialcn & 100
KIRS Miramum rate of cascent arspeed i 55 KIAS
2t s &0 KIAS

cistance airpeed

Attempt engine restart f ample aitt

RESTART paragraph 33 8)

b Flare {0 lose awspeed

Apply coliective a3 fiare effect decranses 1o futther reduce ‘onward
é42 and cushion aneng Upon gf G con

Cihly whie mamiamng Cychs ¢

ve shall be

or cantered

Imagen N°4:” Procedimiento de emergencia de falla de motor en vuelo”.

1.18. De acuerdo al formulario DGAC 337, N° 652-2017, el 01 de diciembre del 2017, se dio

término a la aplicaciéon de una Alteracién Mayor a la aeronave, asociada al Suplemento ali

Certificado Tipo N° SR03426NY (Eagle Copter, Canada) asociado con la instalacion de un

motor Honeywell modelo HTS900-2-1, el cual reemplazé al original que poseia el

helicéptero BELL modelo 407. Adicionalmente, se suplementdé el manual de vuelo del

helicoptero.

1.18.1. Se realizé la inspeccion de un video del accidente (entregado por un testigo), donde se

pudo apreciar lo siguiente: La detencién del motor del helicoptero, por la variacién del

sonido en su funcionamiento (cuadro N°1); El momento donde se incliné la nariz del

helicéptero hacia abajo para alcanzar la velocidad de 55 nudos (cuadro N°2). El momento

donde se realizé el flare (cuadro N°3); el momento cuando la aeronave se inclind hacia

atras (cuadro N°4).



EJEMPLARN® _1 / HOJAN®_15 /

Ademas, y conforme al audio del video, una vez que hace contacto el helicoptero con el
terreno, se oyen 4 golpes, que corresponden a los impactos de las 4 palas del rotor
principal contra el cono de cola de la aeronave.

S
b ta _
fg'/“

-

Secuencia del video, cuadros N°1, 2, 3 y 4 del accidente del helicéptero.

1.18.2. Relacionado con el procedimiento de soltar, desenganchar o eyectar, mecanicamente o
eléctricamente el Bambi Bucket, ante una emergencia, no se evidencié ningin
procedimiento escrito en el manual de vuelo del helicoptero, manual de operaciones e
instruccion de la empresa, referido algin procedimiento, solo se confirmé que es un
procedimiento transmitido en forma verbal, realizado por los instructores o entrenadores de
la empresa, a los pilotos, como fue manifestado por el piloto al mando involucrado en el
suceso.

Solo se encontré en el manual de vuelo del helicéptero, el suplemento de Cargo Hook, que
en su Seccibn 3, que es emergencia y procedimiento del mal funcionamiento, en su punto
3-11, falla del cargo, soltarlo eléctricamente.

1.19. RELATO
1.19.1. Del Piloto al mando
El piloto relaté que mientras realizaba trabajos de extincién de incendios, y luego de haber

cargado agua, desde una fuente cercana al lugar de incendio, al momento de dirigirse a
efectuar una descarga de agua, a una altitud aproximada de 200 pies AGL?, se encendié la

8 Es un acrénimo del inglés de Above Ground Level, y se traduce al espafiol como «sobre el nivel del suelo». Es un témino utilizado



2.2,

2.3.

2.4.

2.5.
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luz de “FADEC MAINT” (de color blanca) en el panel de “Master Caution”, y a los pocos
segundos comenzaron a sonar las alarmas luminosas y sonoras que le indicaban que la
turbina se habia apagado, realizando el procedimiento de autorrotacion directa al punto en
la trayectoria que lievaba, bajando el colectivo e inclinando la aeronave para alcanzar los
55 nudos de velocidad y al llegar aproximadamente a 30 pies del suelo, sefial6é que inicio el
flare, levantando la nariz y subiendo el colectivo, aterrizando de emergencia.

Una vez en tierra, cortdé la valvula de combustible y accioné el freno del rotor principal,
esperando en el interior del helicoptero, hasta que se detuviera el giro del rotor.

Sefialdé que el Bambi Bucket no lo alcanzé a soltar, ya que no tuvo tiempo, porque estaba
concentrado en mantener el control y direccion del helicoptero.

Ademas, el piloto sefialé que cuando el helicoptero aterrizé de emergencia, se fue de punta
y lo contrarresté con el mando ciclico hacia atras, inclinacion con Ia cual, debieron impactar
las palas del rotor principal contra el cono de cola.

Sobre las condiciones atmosféricas, relaté que al momento del accidente estaba despejado
y la visibilidad ilimitada.

ANALISIS

Al realizar la verificacién de la licencia y habilitacion del piloto al mando, se pudo establecer
que contaba con los requisitos exigidos reglamentariamente, para operar la aeronave en el
suceso investigado, no existiendo observaciones al respecto.

Respecto del piloto al mando, la aeronave y la actividad aérea de extincion de incendio, se
encontraban incorporados en el Manual de Operaciones de la Empresa, no existiendo
observaciones al respecto.

El operador demostré que cumplia con el programa de mantenimiento aprobado por la
DGAC y con las modificaciones e inspecciones mandatorias aplicables al motor y
aeronave, no contribuyendo estas condiciones al suceso investigado.

Las inspecciones realizadas a los sistemas de los controles de vuelo del helicéptero, entre
ellas, el mando colectivo, mando ciclico y los pedales, no detectaron observaciones en su
funcionamiento. Por lo anterior, estos sistemas no contribuyeron ni causaron el suceso.

En cuanto al suceso, el piloto relaté que durante el vuelo, se encendi6 la luz blanca de
FADEC MAINT en el panel “Master Caution®, la cual identifica una falla del fusible frangible
del motor y a los pocos segundos se detuvo el motor en vuelo. Hecho que no concuerda
con lo descrito en la lista del POH del helicoptero, en la Seccién 3, 3.3K FADEC Failures,

en aerondutica para referirse a la altitud o altura real de Ia aeronave sobre el suelo,'® normalmente, referenciada en pies.
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pagina 3-13 del indice 3.3.K.4, donde se encuenira detallada la emergencia “FADEC
MAINT (In Flight)”, que en su punto N°2 indica que, con la luz encendida, aterrice tan
pronto sea practicable.

2.6. Todo lo anterior, no es concordante con lo descrito en el funcionamiento del fusible
frangible del Detector de Posicién de la Turbina de Potencia (PTPD), que para que exista
una detencién de motor en vuelo, ya que este debe actuar una vez que la seccion
delantera del PTPD se haya cortado, con lo que el circuito se abrira, lo que provocara un
cambio en los voltajes de salida del fusible frangible. Con esto, la ECU® ordenara al motor
que se apague, evitando dafios adicionales por el movimiento hacia atras del rotor de la
Turbina de Potencia (PT). Durante la inspeccién visual en el lugar del suceso, no se
detecto corte alguno, en la seccién delantera del fusible frangible del detector de posicion
de la turbina de potencia (PFTPD).

2.7. Al respecto, la inspeccion efectuada al fusible frangible, establecié que la resina epdxica
(utilizada para afianzar los cables del arnés elécirico al interior del codo del fusible) estaba
fracturada, dafio que se habria producido por un desajuste térmico (diferencias en los
factores de dilatacion y contraccién) entre la resina epoéxica y la carcasa metalica del codo,
lo cual produjo un estiramiento de los cables eléctricos hasta cortarse dos de los cuatro
existentes.

2.8. En relacion a las dos fracturas de los alambres del amés eléctrico existente en el interior
del fusible frangible, estas llevaron a que la ECU asumiera una sefial erronea de falla en el
rodamiento o del eje de la Turbina de Potencia (PT) del motor, y con ello, se generara una
sefial de apagado de este, cortando el flujo de combustible y deteniendo su funcionamiento
durante el vuelo a baja altura, siendo esta dltima situacion, coincidente a lo relatado por el
piloto al mando y los datos descargados desde el FADEC.

2.9. Debido a la detencion del motor en vuelo a baja altura, el piloto realizé una maniobra de
autorrotacion, sin soltar el Bambi Bucket que estaba con carga de agua, haciendo contacto
contra el terreno en forma brusca. A consecuencia de esto, la aeronave se habria inclinado
hacia adelante, debiendo el piloto llevar el mando ciclico atras, instante en que golpearon
las cuatro palas contra el cono de cola, fracturandolo.

2.10. Con respecto a la emergencia realizada por el piloto al mando con el Bambi Bucket
cargado de agua y conectado al helicoptero, se pude afirmar que la autorrotacion fue
realizada con 1.525,80 libras exiras, lo que disminuyé el tiempo de caida y aumento la
velocidad vertical en la toma de contacto con el terreno.

2 Unidad de control elecirénico
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2.11. Los dafios estructurales encontrados en la aeronave, son concordantes con los impactos
de las palas del rotor principal contra el cono de cola, y el aterrizaje brusco, durante la
realizacion de una maniobra de autorrotacion.

2.12. Las condiciones meteorolégicas, conforme al informe de la Direccién Meteorolégica de
Chile y lo relatado por el piloto al mando, no fueron causales o factores que hayan
contribuido al suceso investigado.

3. CONCLUSIONES

3.1. El piloto al mando tenia su licencia vigente y estaba habilitado para volar la aeronave en el
vuelo del accidente.

3.2. El operador cumplia con el programa de mantenimiento establecido para el tipo de
aeronave.

3.3. La condicién de los controles de vuelo de la aeronave, no contribuyd o causaron el suceso
investigado.

3.4. Ante el encendido de la luz blanca de FADEC MAINT en el panel “Master Caution”, en
vuelo, la descripcion del procedimienio de emergencia establecido en el suplemento al
manual de vuelo del helicéptero, no fue concordante con lo sucedido, al detenerse el motor
en vuelo, a los pocos segundos de haberse encendido.

3.5. La fractura de la resina al interior del fusible frangible del Detector de Posicién de la
Turbina de Potencia, que sujeta el armés eléctrico, se le atribuye a un desajuste térmico
entre la resina epdxica y la carcasa metalica del elbow o codo del fusible frangible.

3.6. La fractura de la resina provocé una carga de tensién en los cables eléctricos, que produjo
el corte de dos ellos, generandose una sefial errdnea de apagado del motor por parie de la
ECU, al cortar el flujo de combustible durante el vuelo a baja altura del helicoptero.

3.7. Debido a la detencién del motor en vuelo a baja altura, el piloto realizé una maniobra de
autorrotacién, sin soltar el Bambi Bucket que estaba con carga de agua, haciendo contacto
contra el terreno en forma brusca.

3.8. A consecuencia de esto, la aeronave se habria inclinado hacia adelante, debiendo el piloto
llevar el mando ciclico atras, instante en que golpearon las cuatro palas contra el cono de
cola, cortandolo.

3.9. Los dafios encontrados en la aeronave, son concordantes con un contacto anormal con el

terreno, los que son coherentes con la dinamica del suceso.
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El Bambi Bucket, que estaba con carga de agua y conectado al helicoptero, se puede
firmar que en la realizacidn de la autorrotacion, aumenté el descenso y la velocidad
vertical, lo cual contribuyo al contacto brusco contra el terreno.

Se pudo establecer que las condiciones meteorolégicas, no fueron factores contribuyentes

del accidente.

CAUSA
Impacto de las palas del rotor principal contra el cono de cola, durante la toma de contacto

contra el terreno, debido a una maniobra de autorrotacién por detencién del motor en
vuelo, por una falla interna del fusible frangible del detector de posicién de la turbina de

potencia.

FACTORES CONTRIBUYENTES

Corte por estiramiento de dos alambres del arnés eléctrico del fusible frangible.

Fractura por desajuste térmico de la resina epodxica al interior del codo del fusible frangible.
Sefial errénea de la ECU, que genero el corte del flujo de combustible y consecuentemente
la detencién del motor en vuelo a baja altura.

Al no soltar el Bambi Bucket que estaba cargado con agua, durante la maniobra de
autorrotacién, lo cual aumentd el descenso y la velocidad durante el aterrizaje de
emergencia. '
Llevar el ciclico hacia atras, durante la toma de contacto contra el terreno, a fin de
contrarrestar el movimiento de la aeronave hacia adelante, impactando las palas del rotor

principal contra el cono de cola, fracturandolo.

RECOMENDACIONES

Para el Departamento Seguridad Operacional, debera disponer:

a) Que se deje constancia del suceso en la hoja de vida del piloto comercial de
helicoptero.

b) Que se deje constancia en la carpeta del helicdptero Bell, modelo 407.

c) Que se informe a los propietarios, operadores de aeronaves y organizaciones de
mantenimiento que posean y/o efectlen mantenimiento a aeronaves que tengan
instalado motores HTS900-2-1D, la conveniencia de aplicar el Boletin de Servicio
Honeywell HTS900-77-10-0008, ultima revisién, emitido a consecuencia del suceso
investigado.



EJEMPLARN®_1 / HOJAN® 20 /

d) Que se estudie la factibilidad de recomendar a los operadores de helicopteros que
realizan trabajos aéreos de extincién de incendios, el desarrollo de procedimientos de
emergencia cuando se encuentre instalado un Bambi Bucket.

6.2. El Departamento Prevencion de Accidentes debera disponer:

a) Que se remita a las partes interesadas los resultados de la investigacién, para fines de
prevencion.

b) Que, se difunda el suceso investigado a través de la pagina Web y otros medios
institucionales.

c) Que, se remita una copia del Informe Final a Eagle Canada y a Honeywell Engine, con la
finalidad de estudiar las acciones correctivas tendientes a evitar la futura ocurrencia de

sucesos similares en este tipo de aeronave.

A S MUNOZ CISTERNAS
INVESTIGADOR TECNICO VESTIGADOR ENCARGADO

ANEXO
Anexo “A”, Informe Técnico.

DISTRIBUCION
EJ. N° 1.- DGAC., DPA, Expediente 1913JA.
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ANEXO “A”

INFORME TECNICO
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INFORME TECNICO

ANTECEDENTES GENERALES DEL SUCESO N°1913JA

LUGAR, FECHA'Y HORA LOCAL :

TIPO DE AERONAVE

SINTESIS DEL SUCESO

TIPO DE SUCESO

CONSECUENCIAS

En un predio agricola a 13 kilometros al norte de
Lautaro, comuna de Lautaro, provincia de Cautin,
Regién de La Araucania, el 13 de enero 2020, a las
14:10 hora local.

Helicoptero fabricado por Bell Helicopter Textron
Canada Ltd., modelo 407, mono turbina y tren de
aterrizaje del tipo con patines (skids).

Mientras se realizaba un trabajo aéreo de extincién
de incendio forestal, el motor del helicoptero se
detuvo, debiendo el piloto al mando aterrizar de

emergencia.
Accidente de aviacion.
El piloto al mando resulto ileso y la aeronave con

diversos dafios en el cono de cola, fuselaje y rotor

principal.
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PROPOSITO Y ALCANCE
Establecer las causas que hubiesen provocado o contribuido al suceso de aviacion

investigado.

Proponer recomendaciones para evitar la ocurrencia de hechos similares.

DANOS EN LA AERONAVE (ver fotografias N° 1 y 2)
Fuselaje: Ventana inferior derecha, quebrada. Espejo inferior izquierdo, desprendido.

Cono de cola: Estructura y recubrimientos del cono con fracturas y deformaciones.
Estabilizadores vertical y horizontal con fracturas. Barra de cambio de paso de las palas
del rotor de cola, fracturada. Eje de transmisién hacia el rotor de cola, fracturado.
Carenado del eje de transmision, fracturado.

Rotor principal: Palas con fracturas y delaminaciones. Carenado superior del conjunto
rotor, delaminado.

Fotografia N° 1. Vista lateral izquierda de la aeronave.
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Fotografia N° 2. Vista lateral derecha de la aeronave.

INSPECCION

En el lugar del suceso, y con la participacion de personal de mantenimiento de dos
Organizaciones de Mantenimiento Aprobadas autorizadas y habilitadas en el tipo de
aeronave se efectud una inspeccion fisica y operacional a la aeronave, cuyo resuitado
es el siguiente:

En la cabina de mando se encontré el Manual de Vuelo de la aeronave, el manual de
operacion de la empresa, los certificados de matricula y Aeronavegabilidad, bitacora de
vuelo y una lista de verificaciones.

En el manual de vuelo se encontro el suplemento al manual de vuelo (revision 2, de
fecha 23 enero del 2018), relacionado con la alteracién mayor por cambio del motor
original por otro fabricado por Honeywell modelo HTS900-2-1D.

Los asientos, cinturones y arneses de seguridad, sin ocbservaciones.

El extintor de incendios portatil y el botiquin estaban afianzados en sus respectivas
ubicaciones y se encontraron sin observaciones.

Los instrumentos tenian sus marcas de rango de operacidon de acuerdo con lo
establecido en el manual de vuelo de la aeronave y los respectivos suplementos.

El mando colectivo se encontré en posicion abajo y el mando de aceleraciéon en “OFF".
Los controles de vuelo ciclico y colectivo se movian en todos sus recorridos efectuando
el cambio de paso de las palas del rotor principal, sin observaciones.

Los controles direccionales (o pedales) se movian libremente hasta la zona de fractura,
por cizalla, en el cono de cola, sin observaciones.

Los disyuntores estaban todos en posicién adentro (normal).

El parabrisas estaba en buenas condiciones permitiendo una normal visién desde el
puesto del piloto hacia el exterior.

No se observo filtraciones de combustible, aceite o de liquido hidraulico.

La aeronave estaba configurada con un canasto metalico sin elementos en su interior,
ubicado en el lado derecho del fuselaje, y un gancho de carga, al cual se encontraba
afianzado un sistema “bambi bucket’''. El bambi bucket se encontré sin agua, en la
parte posterior izquierda.

10 Instrucciones para la aeronavegabilidad continuada ICA-E407-789 por aplicacion de STC SR03496NY (FAA) y/o SH14-47 (Canads)

11 El Bambi Bucket® es un dispositivo utilizado para la extincién de incendio que permite cargar de agua de manera controlada y es
instalado en el gancho de carga de un helicoptero.
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Las capotas de motor y de transmision estaban sin observaciones.

El filtro de aire del motor se encontré sin obstruccion.

Los dafios estructurales en las cuatro palas del rotor principal se concentraron en sus
puntas, atribuibles a los impactos conira el cono de cola, durante el aterrizaje de
emergencia.

El rotor de cola fue girado, moviéndose libremente, sin observaciones.

Fue movido el mecanismo de cambio de paso de las palas del rotor de cola, actuando
desde la zona de corte, sin observaciones.

Las fracturas en la barra de cambio de paso y del eje de transmisién del rotor de cola
tenian caracteristicas de cortes por cizalla, sin evidencias de fatiga, desgastes previos o
corrosion. El sentido de los cortes y las deformaciones eran concordantes con el giro de
las palas del rotor principal (antihorario).

Se descargaron los datos almacenados en la unidad de control electrénico del motor
(Full Authority Digital Engine Control, FADEC), para ser enviados al fabricante del motor
para su analisis.

Posteriormente, con la aeronave energizada con su propia bateria, se verificd lo
siguiente:

El indicador de cantidad de combustible mostraba 452 libras (capacidad maxima es de
869 libras).

4.1.19.2. En el panel de “Master Caution” (ver fotografia N° 3), se encendieron las luces FADEC

MAINTENACE (blanca, destacada con un circulo), L/FUEL BOOST, R/FUEL
BOOSTER, L/FUEL XFR, R/FUEL XFR, GEN FAL, HYDRAULIC SYSTEM, CYCLIC
CENTERING (ambar) y XMSM OIL PRESSS, BATTERY HOT, ENGINE OUT y RPM
(rojas).

Fotografia N° 3. Panel de “Master Caution” de la aeronave.
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Se verificd la presencia de combustible en el estanque principal y delantero, cantidad
concordante con las registradas en indicador de combustible en cabina.

Se extrajo una muestra de combustible desde el filiro del helicoptero, no encontrandose
en ella observaciones.

Se drené combustible desde el estanque principal sin encontrar evidencia de agua o
sedimentos. La muestra era incolora, caracteristica de un Kerosene de aviacién del tipo
JET A-1. Se extrajo una muestra para su analisis.

Fue verificada la llegada de flujo de combustible al “manifold” de distribucién de
combustible en el motor. Fue comprobado el funcionamiento de la bomba reforzadora
de combustible, sin observaciones.

El compresor y la turbina del motor fueron giradas manualmente, sin evidenciarse
observaciones.

Al mover el eje de salida de potencia, los componentes de la caja de accesorios del
motor giraban libremente.

El nivel de aceite, en el estanque externo de aceite del motor, estaba en rango normal.
Los arneses eléctricos y conectores de las sefiales de indicacién del motor estaban sin
observaciones.

Fue desmontado el fusible frangible del detector de posicion de la turbina de potencia
(Power Turbine Position Detector, PTPD), inspeccionando su extremo, no observandose
dafios'?(ver fotografia 4).

12 E| fusible frangible de acuerdo al disefio de Honeywell debia cortarse ante una falla en el rodamiento N°
3 o desalineacion del eje de la turbina de potencia, ademés de encenderse la luz de FADEC MAINT, sila
falla se producia en vuelo.
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Fotografia 4: Zona del fusible frangible del PTPD en el costado derecho del motor.

Anélisis de datos descargados desde el motor modelo HTS900-2-1D nimero de
serie P127126.

El andlisis establecié que, a las 1.129,568 horas de funcionamiento del motor, se
registré un cédigo de falla asociado con “Frangible Shutdown Command’, una caida
en el flujo de combustible hasta llegar a cero y posteriormente el apagado del motor.

El fabricante del motor solicité que el detector de posicidn de la turbina de potencia
fuera desmontado y enviado a sus instalaciones para su inspeccion detaliada.

El fusible fue identificado por el nimero de parte 4-301-549-03, nimero de serie 12-
52330-28811 e inspeccionado externamente, sin encontrarse anomalias (ver fotografias
N° 5y 6).

L
.

Fotografia N° 5. Vista de la punta del fusible frangible. Fotografia N° 6. Vista del

conector eléctrico del fusible frangible.
Inspeccion del detector de posicion de Ia turbina de potencia (Power Turbine
Position Detector (PTPD), Frangible Fuse) por Honeywell
En presencia de un investigador acreditado, el detector de posicion de la turbina de
potencia (PTPD) fusible frangible fue sometido a tres inspecciones, las cuales
establecieron lo siguiente (ver fotografia 7),:
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[ Purita del fusible ]

[ Conector del fusible J /

Fotografia 7. Vista de fusible frangible.

4.3.1.1. Lainspeccién de recepcion no establecio la existencia de dafios visibles en el fusible.

43.1.2. La verificacién de resistencia eléctrica de los 4 cables eléctricos del fusible frangible
establecio la existencia de dos circuitos eléctricos abiertos (sin continuidad eléctrica).

4.3.1.3. La tomografia computarizada visualizé la existencia al interior del fusible” de dos
cables del arnés eléctrico flexible, fracturados y de una grieta en la resina epéxica que
los cubria (ver fotografias 8 y 9. Los dafios se ubicaban al interior del codo o “elbow”
del fusible.

Fotografia N° 8. Zona en el “elbow” del fusible con dos;c;éi:‘ﬁes elggﬁm, fracturados.
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Fotografia N° 9. Zona del fusible con fractura en la resina.

Con relacién a la grieta en la resina epéxica, que rellena la zona del elbow del fusible,
se encontraba en todo el diametro interno y era perpendicular a la direccion de los
cuatro cables eléctricos existentes al interior de esa zona del fusible.

El fabricante del motor a través de un informe técnico establecié lo siguiente:

La condicién del fusible frangible PTPD y los datos almacenados en la Unidad de
Control Eléctrico (Electronic Control Unit, ECU) del motor S/N P127126 son consistentes
con un apagado del motor (en vuelo) ordenado por la ECU debido a dos roturas en los
cables del arnés eléctrico flexible al interior del fusible frangible del PTPD.

Las roturas en los dos cables del arnés flexible se habrian provocado por una carga de
tension (estiramiento), asociada al espacio creado entre las paredes de la grieta en la
resina epoxica alrededor del arnés eléctrico flexible.

La grieta en la resina epdxica se debid a un desajuste térmico (dilatacién o contraccion
de diferentes magnitudes), entre la resina epodxica y la carcasa metalica del elbow en el
fusible frangible PTPD.

A consecuencia del corie de los dos cables eléctricos, se generé un comando de
apagado o corte de suministro de combustible al motor de la aeronave (“Frangible Link
Shutdown Command”) por la ECU.

Como resultado de los antecedentes recopilados, Honeywell actualizo el Boletin de
Servicio HTS900-77-10-0008, aplicable a los motores modelos HTS900-2-1D,
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estableciendo un intervalo de reemplazo para los fusibles frangible PTPD cada 700
horas de servicio. Anteriormente, era “on condition”.
446. El resultado del andlisis de combustible establecié que cumplia con los estandares para

un kerosene de aviacion.

5. RELATO DEL PILOTO AL MANDO
5.1. Segln lo relatado por el piloto al mando, durante el sexto lanzamiento de agua, se

encendié la luz blanca “FADEC MAINT en el panel de “Master Caution®, previo a
producirse la detencién del motor.

6. INFORMACION ADICIONAL

6.1. De acuerdo al formulario DGAC 337, N° control 652-2017, el 01 de diciembre del 2017,
se dio termino a la aplicacién de una Alteracion Mayor al helicoptero, asociada al
Suplemento al Certificado Tipo N° SR03496NY (FAA) / SH14-47 (Canada), asociado
con la instalacion de un motor Honeywell modelo HTS900-2-1, el cual remplazé al

original que poseia el helicoptero BELL modelo 407. Adicionalmente, se suplemento el
manual de vuelo del helicoptero.

6.2. El manual de mantenimiento, asociado con la alteracién mayor aprobada por la DGAC,
sefiala que el sistema de control electrénico del motor Honeywell modelo HTS900-2-1,
posee “Full Authority Digital Electronic Control (FADEC), quien controla, monitorea y
limita la potencia del motor.

6.3. La Unidad de Control Eléctrico (“Electronic Control Unit, ECU”) proporciona un comando
eléctrico que regula la correcta cantidad de combustible a los inyectores de combustible,
proporcionando un completo y automatico control del motor durante todo el rango de
funcionamiento del motor.

6.4. El Detector de Posicion de la Turbina de Potencia (Power Turbine Position Detector,
PTPD), consiste en un fusible del tipo fragil (frangible fuse) conectado eléctricamente
via cuatro alambres a cada uno de los canales de la ECU. Si, debido a una falla del
rodamiento de empuje, el eje de la turbina de potencia es desplazado y corta la punta
del fusible fragil o “frangible fuse”, se abre el circuito eléctrico y ordena el corte de
suministro de combustible al motor.

6.5, En suplemento al manual de vuelo, especificamente en la Seccién 3, pagina 3-15,
parrafo 3.3.K.4, Procedimientos de Emergencia / Mal Funcionamiento, se indica, en una
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nota adjunta al procedimiento, que el encendido de la luz “FADEC MAINT” en vuelo, es
atribuible a una indicacién de falla del fusible frangible (ver diagrama 1).

3.3.K.4 FADEC MAINT (In Flight)

Indications:
1. FADEC MAINT waming light is on.

NOTE

A FADEC MAINT light in flight is an indication of a
frangible fuse fauit

Diagrama 1: Detalle del suplemento al manual vuelo de la aeronave.

Eagle Canad3, propietaria del STC SR03496NY / SH14-47, a consecuencia de sucesos
atribuibles a un comando de corie del motor en vuelo (previo al suceso investigado),
desarrollé el Boletin de Servicio TB-E407-789-12, que incorporé un generador
tacémetro para iluminar una luz de FADEC MAINT al producirse una falla del fusible

frangible, en vuelo,

ESTADO DE MANTENIMIENTO DE LA AERONAVE

El 03/01/2020, a las 3.413,6 horas de servicio de la aeronave, se efectud la Ultima
inspeccion a los Registros de Aeronavegabilidad Continuada. En ésta, se realizé una
inspeccion fisica de la aeronave, pruebas operacionales en tierra y verificacion de
cumplimientos de Modificaciones e Inspecciones Mandatorias, todas sin observaciones.
La revision de los registros de aeronavegabilidad continuada permitié establecer que, a
la fecha del suceso, el operador cumplia con el programa de mantenimiento aprobado y
las Modificaciones e Inspecciones Mandatorias aplicables a la aeronave y motor.
Asimismo, verificd que los items de reemplazo obligatorio se encontraban con vida dtil.
El operador de la aeronave mantenia contrato de mantenimiento vigente con dos
organizaciones de mantenimiento aprobados por la DGAC, autorizados, habilitados y
vigentes en el tipo de aeronave.

Desde la ultima inspeccion a la fecha del suceso, no se registraron discrepancias.
Posterior al suceso, el piloto al mando registré en la bitacora de vuelo la siguiente
discrepancia: “Helicoptero fuera de vuelo por falla del motor en vuelo, se realiza

aterrizaje forzoso con darios en el helicoptero”.
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ANALISIS

El operador demostré que cumplia con el programa de mantenimiento aprobado por la
DGAC y las Modificaciones e Inspecciones Mandatorias aplicables al motor y aeronave,
no contribuyendo estas condiciones al suceso investigado.

El resultado de la inspeccion efectuada a la aeronave y sus sistemas en el sitio del
suceso, no permitid establecer la existencia de fallas mecanicas previas, que hubieran
causado o contribuido al suceso investigado.

El resultado del analisis de combustible, efectuado a la muestra obtenida desde la
aeronave, permitié establecer éste cumplia con los requerimientos establecidos por el
fabricante, ante lo cual, este elemento no fue un factor contribuyente al suceso
investigado.

El andlisis de datos descargados desde el FADEC del motor, permitié establecer que,
durante el dltimo vuelo, se registré un cédigo de falla asociado con un comando de corte
del fusible frangible (“Frangible Shutdown Command”), consistente en una caida del
flujo de combustible y posterior apagado del motor. Lo anterior, es concordante con lo
descrito por el piloto al mando, quien sefialé que, previo al apagado del motor se
encendio la luz “FADEC MAINT” en el panel de “Master Caution”.

Originalmente, el encendido de Ia luz “FADEC MAINT” esta relacionado al corte de la
punta del fusible frangible, debido a una falla en el rodamiento N°3 o desalineacién del
eje de la turbina de potencia, enviandose una sefial que hace que la ECU habilite el
sistema de sobre velocidad y ordene el corte de suministro de combustible al motor. En
el caso investigado, no se detecté la existencia de un corte fisico de la punta del fusible
frangible

La inspeccién fisica externa del detector de posicion de la turbina de potencia no
evidenci6é un corte en el fusible frangible, el cual evidenciara una falla del eje o del
rodamiento del eje de la turbina de potencia del motor, descartandose ambas
condiciones como el origen del apagado del motor en vuelo.

El resultado del peritaje efectuado por el fabricante del motor al fusible frangible,
establecié que dos de los cuatro alambres eléctricos que se encontraban en su interior,
especificamente en la zona del codo, se habian cortado.

El corte de los dos cables eléctricos al interior de fusible, especificamente en la zona del
codo metalico del fusible frangible, se produjo por estiramiento, al separarse las paredes
de la resina epdxica que los cubria, debido una fractura radial y perpendicular a los
cables, al interior de la zona del codo del fusible frangible.
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8.9. La fractura en la resina epdxica, que cubria los cables eléctricos al interior del codo del
fusible frangible, se atribuye a un desajuste térmico, entre la resina epdxica y la carcasa
metalica del fusible frangible.

8.10. En resumen, la separacién de las paredes de la fractura y los desajustes térmicos,
crearon cargas de tensién que estiraron repetidamente los cables eléctricos al interior
del codo del fusible frangible hasta cortarlos.

B.11. Finaimente, el corte de los dos cables al interior de fusible frangible, generé una sefial
eléctrica errénea hacia la ECU del FADEC, quien envidé un comando de apagado,
encendiéndose la luz “FADEC MAINT", cortandose el flujo de combustible al motor, lo
que finalmente produjo su detencién en vuelo.

8.12. Los dafios estructurales encontrados en la aeronave son concordantes con un contacto
anormal contra el terreno con alta energia, lo cual afecté la resistencia estructural y
performance de la aeronave.

9. CONCLUSIONES
9.1. El operador cumplia con el programa de mantenimiento aprobado para la aeronave.
9.2. La falla interna del fusible frangible del detector de posicién de la turbina de potencia

(PTPD), es atribuible al corte por estiramiento de dos cables eléctricos, ubicados en la
zona del codo metalico (elbow).

9.3. La falla en los cables se produjo por una fractura en la resina que los recubria, lo que
originé una separacion, que los estiré hasta cortarlos.

94. La fractura en la resina se habria originado por un desajuste térmico entre la resina
epoxica y la carcasa metalica del codo del fusible frangible del PTPD del motor.

9.5. El corte de los dos alambres produjo una sefial eléctrica errénea de falla del eje de Ia
turbina de potencia provocando que la ECU ordenara la activacién del comando de
corte de combustible, deteniendo el motor de la aeronave en vuelo.

9.6. Los dafios estructurales en la aeronave fueron a consecuencia de la dindmica del
suceso.

10. RECOMENDACION

10.1. Informar a los propietarios, operadores de aeronaves y organizaciones de

mantenimiento que posean y/o efectien mantenimiento a aeronaves que tengan

instalado motores HTS900-2-1D, la conveniencia de aplicar el Boletin de Servicio
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Honeywell HTS900-77-10-0008, ultima revision, emitido a consecuencia del suceso
investigado.

Informar al Eagle (Canada), propietario del STC SR03496NY
o STC SH14-17, del resultado de la investigacion, con Ia finalidad de estudiar alguna
medida de mitigacion.

Informar a Honeywell Engine, disefiadora del motor, del resultado de la investigacion,
con la finalidad de estudiar alguna medida de mitigacién.

A@UILES MUNOZ CISTERNAS
INVESTIGADOR TECNICO
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APENDICE 1

ANTECEDENTES

A.- DE LA AERONAVE

FABRICANTE Bell Helicopter Textron Canada Ltd.
MODELO 407

NUMERO DE SERIE 53599

ANO FABRICACION 2004

PESO VACIO 3.145,10 libras.™

PESO MAXIMO DE DESPEGUE

5.250 libras.

TIPO DE COMBUSTIBLE

Kerosene de aviacion del tipo JET A-1.

CANTIDAD COMBUSTIBLE

TOTAL 130,45 galones US.

USABLE 127,8 galones US.

NO USABLE 2,65 galones US.

DESDE HASTA HASTA
RANGO DE CENTRO DE (Pulgadas) (Pulgadas) (Libras)
GRAVEDAD LONGITUDINAL

+119,0 4.500

+119,5 5.000
RANGO DE CENTRO DE 43 3500
GRAVEDAD LATERAL Izquierda

1,5 5.000

13 Peso Vacio, actualizado el 09/01/2019, considerando instalacién de Heli-Wide Basquet (canasta lateral).
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3,0 3.000
Derecha
2,0 5.000
TR'P“’I'[,"‘E?SN DE PASAJEROS
PLAZAS
01 05
2 FUENTE
HORAS DE SERVICIO AL DIA DEL 24350
SUCESO o Bitacora de vuelo.
TIPO ULTIMA INSPECCION FECHA HORAS DE SERVICIO
De 100 horas al Main Rotor Yoke 19/12/2019 3.412,6
B.- DEL MOTOR
FABRICANTE Honeywell International, Inc.
MODELO HTS900-2-1D
NUMERO DE SERIE P127126

TIEMPO ENTRE OVERHAUL

No contemplado en Programa de
Mantenimiento Aprobado (On condition).

TIEMPO DESDE NUEVO

710, 6 horas.

TIPO Y FECHA DE ULTIMA INSPECCION

De 150 - 300 - 600 horas, el 15/11/2019.

D.- DEL ROTOR PRINCIPAL

FABRICANTE

Bell Helicopter Textron Canada Lid.

NUMERO DE PARTE

407-015-001-129

NUMERO DE SERIE

A-2984 | A-2085 A-2991 A-2992

TIEMPO DESDE NUEVA (horas)

3.435,0 | 3.435,0 3.435,0 3.435,0

TIPO Y FECHA DE ULTIMA INSPECCION

De 1.200 horas/24 meses, el 16/11/2019.
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E. DEL ROTOR DE COLA

FABRICANTE

Bell Helicopter Textron Canada Ltd.

NUMERO DE PARTE

407-016-001-119

NUMERO DE SERIE

A-2346 A-2363

TIEMPO DESDE NUEVA (horas)

3826,8 3826,8

TIPO Y FECHA DE ULTIMA INSPECCION

De 1.200 horas/24 meses, el 16/11/20189.

F.- DOCUMENTACION A BORDO

CERTIFICADO DE AERONAVEGABILIDAD

EMITIDO 09/01/2020
EXPIRACION 08/01/2021
CATEGORIA Restringida.
TIPO Especial™

CERTIFICADO DE MATRICULA

Sin observaciones.

MANUAL DE VUELO

Sin observaciones.

BITACORA DE VUELO

Sin observaciones.

G.- DOCUMENTACION DE AERONAVEGABILIDAD

PROGRAMA DE MANTENIMIENTO

En base con el programa de inspecciones
periddicas de mantenimiento sugerido por el
fabricante de la aeronave y del motor y
aprobado por la D.G.A.C.

TIPO DE ORGANIZACION DE
MANTENIMIENTO APROBADO (OMA)
QUE EFECTUO LA ULTIMO INSPECCION

Centro de Mantenimiento Aeronautico (CMA)

HABILITACIONES CMA 1

HABILITACIONES | TIPOS DE AERONAVES

Estructuras 3 Bell 407 y ofros.

Clase
FECHA FECHA
OTORGAMIENTO VENCIMIENTO

4 Ademds, posee un certificado del tipo Normal con fecha expiracién 08/01/2022.
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08/10/2014 Indefinida.
HABILITACIONES | TIPOS DE AERONAVES
Estructuras
Clase 1y 3 Bell 407 y otros.
HABILITACIONES CMA 2 FECHA FECHA
OTORGAMIENTO VENCIMIENTO
23/08/2019 Indefinida
AERONAVE MOTOR
CERTIFICADO DE TIPO H-92 E00013LA

BITACORA DE MANTENIMIENTO DE LA
AERONAVE

Sin observaciones.

BITACORA DE MANTENIMIENTO DEL
MOTOR

Sin observaciones.

FORMULARIO DE PESO Y BALANCE

Ultima actualizacién el 9/01/2019, sin
observaciones.




