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ADVERTENCIA

El presente Informe es un documento técnico que refleja la opinidn de
la JUNTA DE INVESTIGACIONES DE ACCIDENTES DE AVIACION CIVIL con
relacion a las circunstancias en que se produjo el accidente, objeto de la investi-
gacidon con sus causas y con sus consecuencias.

De conformidad con lo sefalado en el Anexo 13 al CONVENIO SOBRE
AVIACION CIVIL INTERNACIONAL (Chicago /44) Ratificado por Ley 13.891 y en
el Articulo 185 del CODIGO AERONAUTICO (Ley 17.285), esta investigacion tie-
ne un caracter estrictamente técnico, no generando las conclusiones, presuncion
de culpas o responsabilidades administrativas, civiles o penales sobre los hechos
investigados.

La conduccion de la investigacion ha sido efectuada sin recurrir necesa-
riamente a procedimientos de prueba de tipo judicial, sino con el objetivo funda-
mental de prevenir futuros accidentes.

Los resultados de esta investigacion no condicionan ni prejuzgan los de
cualquier otra de indole administrativa o judicial que, en relacién con el accidente
pudiera ser incoada con arreglo a leyes vigentes.

INFORME FINAL

ACCIDENTE OCURRIDO EN: Aerédromo Oliva, Provincia de Cérdoba

FECHA: 06 ENE 07 HORA: 20:40 UTC Aprox.
AERONAVE: Planeador MARCA: SZD
MODELO: 30 “Pirat” MATRICULA: LV-DHS

PILOTO: Licencia de Piloto de Planeador
PROPIETARIO: Aeroclub

Nota: Las horas estan expresadas en Tiempo Universal Coordinado (UTC) que
para el lugar del accidente corresponde a la hora huso horario-3.

1 INFORMACION SOBRE LOS HECHOS

1.1 Resenfa del vuelo

1.11 En la tarde del 06-ENE-07, en las instalaciones del AD Oliva, el piloto
comenzoé la actividad aérea, realizando en primer orden un remolque, bajo el con-
trol de un instructor de vuelo, con el avion marca Ranquel 180, matricula LV-HMB,



para remolcar un planeador. Finalizado el tema, regresé habiendo volado 10 mi-
nutos, aproximadamente.

1.1.2 Posteriormente procedié a subir al planeador “Pirat”, matricula LV-DHS,
para realizar un vuelo de adiestramiento. Siendo aproximadamente las 17:30 hs
despegd desde la pista 01, remolcado en forma normal y ascendié hasta 580 m
de altura, donde se liberd del avion remolcador, realizando el planeador un viraje
por izquierda y el avion por la derecha.

1.1.3 El planeador continué su vuelo proximo al AD hasta que procedié a
incorporarse al circuito de transito de aerédromo para pista 01, con rumbo
aproximado de 230°, adoptando un suave angulo de descenso, desarrollando una
velocidad estimada por testigos, de 140 km/h.

1.14 Lateral al extremo de la pista 19, quienes lo observaron, escucharon un
ruido de “flapeo”, advirtiendo, luego, el desprendimiento de una parte del timén de
profundidad.

1.1.5 La aeronave continué el vuelo en trayectoria descendente hasta
aproximadamente unos 300 m de altura, ganando mas velocidad, luego inicié un
brusco ascenso describiendo una maniobra similar a un “looping” en forma de “L”
y en la fase descendente se observo el primer intento de apertura de la cabina.

1.1.6 Cuando se encontraba a unos 40 m del suelo aproximadamente, el
planeador, recuperd algunos instantes el vuelo nivelado, reiniciando a continua-
cion otro ascenso igual que en la maniobra anterior, quedando en la parte supe-
rior sin velocidad y, seguidamente, realizé una media vuelta invertida hacia la de-
recha volviendo a descender embalandose, viéndose en ese momento el segundo
intento de apertura de la cabina por parte del piloto.

1.1.7 Préximo al suelo la aeronave volvié a ascender y en la parte superior
ejecutd una caida sobre el ala izquierda; luego continué en actitud de descenso
hasta impactar contra el terreno con rumbo 195°, dentro de las instalaciones del
AD.

1.1.8 El accidente ocurrié de dia y con buenas condiciones de visibilidad.
1.2 Lesiones a personas

Lesiones Tripulacion Pasajeros Otros

Mortales 1 -- --

Graves - -- --

Leves -- -- --

Ninguna -- --
1.3 Danos sufridos por la aeronave

La aeronave resultd destruida por el impacto contra el terreno.



14 Otros dafnos

No hubo.
1.5 Informacion sobre el personal
1.51 El Piloto al mando de 45 anos de edad, era titular de la Licencia de Pi-

loto de Planeador, con habilitacién para planeadores monoplaza y multiplaza; po-
seia ademas la licencia de Piloto Privado de Avion.

1.5.2 Tenia Certificado de Aptitud Psicofisioldgica, Clase I, que se encontra-
ba vigente hasta el 30 JUN 07.

1.5.3 Su experiencia de vuelo en horas era la siguiente:
Planeador Avion Total General

Total: 134.6 71.8 206.4

Ultimos 90 dias: 5.9 2.6 8.5

Ultimos 30 dias: 3.0 0.4 3.4

Ultimos 7 dias: - 0.1 0.1

Ultimas 24 hs : 0.2 0.1 0.3

En el tipo de aeronave, como la accidentada: 43.7

1.5.4 El informe producido por la Direccion de Habilitaciones Aeronauticas

expresa que el piloto no registra antecedentes de accidentes ni infracciones aero-
nauticas anteriores.

1.6 Informacién sobre la aeronave

1.6.1 Datos generales

1.6.1.1 La aeronave era un planeador monoplaza, certificado en categoria
normal, marca SZD, modelo 30 “Pirat”, N° de serie B-337, matricula LV-DHS, fa-
bricado el 22 OCT 70 por Szybowcowy Zakland Doswiadczalny.

1.6.1.2 Es monoplano de ala alta con empenaje en forma de “T”. La estructura
era totalmente de madera y entelada. El ala estaba constituida por tres partes.
Las exteriores poseen un angulo diedro, la central de proyeccion rectangular, es
de estructura multilarguerilla, no posee largueros principales. La cupula rebatible
de la cabina tenia bisagras laterales en el fuselaje y era desprendible para casos
de emergencia, a través de una palanca que extraia los “pines” de cada una de
las dos bisagras que la sujetan.

1.6.1.3  El freno aerodinamico estaba combinado con el de la rueda; poseia dos
ganchos para remolque y asas en la cola del fuselaje. Estaba provisto de dos
compartimientos detras del puesto de piloto para equipaje.

1.6.1.4 La emisioén del ultimo Certificado de Aeronavegabilidad fue el 14 AGO
02, que al momento del accidente estaba en vigencia segun Formulario DNA 337,



emitido por el TAR DNA 1B-264, el 22 NOV 06; registraba a esa fecha 1444 .4 hs
de Total general (TG).

1.6.1.5 En la revision efectuada al Manual de Servicio (“Service Manual”’, SM) -
Descripciones Técnicas del Programa de Inspecciones Periddicas al SZD-30 “Pi-
rat”, Il Edicion pagina 3-4, parrafo 3.5, se indica que la primera recorrida general
debe ser llevada a cabo a las 500 hs.

1.6.2 Informacioén sobre el mantenimiento

1.6.2.1 Segun el SM Capitulo 3 (Programa de Inspecciones Periddicas), el fa-
bricante establece como periodos de inspecciones (Ciclos menores): Cada 50 hs,
100 hs y 200 hs de vuelo o cada 6 meses lo que ocurra primero. No se especifica
cual es la correspondiente para realizar la Habilitacién Anual.

1.6.2.2 Al momento del accidente la Libreta Historial registraba 207.8 hs DUR,
1454.5 hs de TG y 1.452 aterrizajes.

1.6.2.3 El Representante Técnico del TAR mencionado, elevé a la DNA una
“Solicitud Traslado de Taller”, para el 14 NOV 06, con la finalidad de realizar una
inspeccion de Rehabilitacion Anual al planeador LV-DHS, en el predio del “Aero-
club de la Provincia de Cérdoba”, con orden de trabajo N° 1335; aprobada el 10
NOV 06 por la DNA.

1.6.2.4  El ultimo Formulario DNA 337, registré que el 22 NOV 06 se efectud
una inspeccion de 200 hs para su habilitacion anual, quedando liberada al servicio
“sin intervencion de Inspector de DNA/DAG segun autorizacion N° 61/06 DNA de
fecha 20 NOV 06”; cuando el planeador registraba en sus Libretas Historiales
1444.4 hs de TG, y 197 hs DURG, quedando habilitado hasta NOV 07.

1.6.2.5 Para mantener la aeronavegabilidad continuada y la vigencia del Certi-
ficado de Aeronavegabilidad en los ultimos 3 afos, el mantenimiento fue realizado
con la intervencién de un mismo TAR.

1.6.2.6  Segun lo registrado en la Libreta Historial del planeador se observé que
no tuvo actividad de vuelo en los siguientes periodos:

1) Desde el 09 DIC 74 AL 13 MAR 76, (458 dias).

2) Desde el 10 DIC 78 al 12 ENE 80, (398 dias), registré 06:00 hs de activi-
dad.

3) Desde el 30 OCT 95y el 16 ENE 97, (444 dias).
4) Desde el 14 OCT 05 al 09 DIC 06, (420 dias).
1.6.2.7 No hay registros de acciones de mantenimiento asentadas en estos

periodos de inactividad, sobre tareas de preservacion y hangaraje del planeador
de acuerdo con las indicaciones dadas por el fabricante en el Manual de Servicio.



1.6.2.8 Durante el proceso de investigacion se pudo comprobar que el Boletin
N° BR-007/73 “Pirat”, de caracter obligatorio segun la Autoridad de Aeronavegabi-
lidad de Polonia para el planeador Modelo SZD 30 “Pirat”, serie N° B-337, no es-
taba aplicado.

1.6.2.9 Resumidamente, en dicho boletin, el fabricante hace referencia al ajus-
te y reemplazo de los remaches por tornillos y de las arandelas por chapas en
ambos lados de las costillas que forman las dos tomas externas entre el timén de
profundidad y el estabilizador horizontal, para mejorar la resistencia de esas to-
mas.

1.6.2.10 No establece modificaciones de la costilla existente, sobre la cual estan
instaladas las reformas indicadas en el estabilizador.

1.6.2.11 En un correo electrénico remitido por personal de la fabrica del planea-
dor a la Direccion de Certificaciones Aeronauticas de fecha 08 FEB 07, se aclara
que si la aplicacion del Boletin N° BR-007/73 es realizada de una manera errénea
0 no se hace, puede ser una razon directa del desprendimiento del elevador (ti-
mon de profundidad).

1.6.2.12 Entre la documentacion facilitada por el propietario no se encontraba la
Libreta Historial N° 1, asimismo, de las inspecciones de rehabilitacion anual que
se realizaban, el propietario no poseia constancias descriptivas de las tareas eje-
cutadas, tampoco tenia traducido el Manual de Servicio, programa, secuencia y
tareas.

1.6.2.13 En Libretas Historiales solo se registré 1 (una) inspeccion de 50 hs,
ademas, no poseia registros inscriptos, referente a verificaciones de funciona-
miento de la eyeccidén de cabina, como tampoco de los chequeos pre-vuelo y post
vuelo.

1.6.3 Peso y balanceo
1.6.3.1 Segun lo estipulado en el Manual de Vuelo de la Aeronave y los datos

extraidos de la ficha del ultimo examen psicofisico del piloto, el calculo del peso
de la aeronave al momento del accidente era el siguiente:

Vacio sin lastre: 255 kg
Piloto, con paracaidas: 100 kg
Total al momento del accidente: 355 kg
Maximo de despegue (PMD): 370 kg
Diferencia: 15 kg en menos respecto al PMD.

1.6.3.2 El centro de gravedad (CG), se encontraba dentro de la envolvente de
vuelo prevista en la Planilla de Masa y Balanceo.

1.7 Informacion Meteoroldgica

El informe emitido por el Servicio Meteorolégico Nacional, con datos extraidos de
los registros horarios de la estacion meteorolégica del observatorio Pilar, interpo-
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lados a la hora y lugar del accidente, era: Viento: 050°/05 kt; Visibilidad: 10 km;
Nubosidad: 3/8 CU 550 m; Temperatura: 28,2° C; Temperatura Punto de Rocio:
19,4° C; Presion a Nivel Medio del Mar: 1009,5 hPa y Humedad Relativa: 59%.

1.8 Avyudas a la navegacion

No aplicable.

1.9 Comunicaciones

De acuerdo con testigos, el piloto comunicé por radio, en frecuencia interna de
coordinacion, su retorno hacia el aerédromo pero no informd, posteriormente, so-
bre fallas o estar en emergencia.

1.10 Informacién sobre el lugar del accidente

1.10.1 El accidente ocurrio en el AD Oliva, publico y no controlado, que se
encuentra ubicado a la vera de la ruta nacional N° 9 y a 2 km al sur de la ciudad
del mismo nombre, Provincia de Cérdoba.

1.10.2 Posee una pista de tierra con una orientacién 01/19 de 749 x 30 m y su
uso es solo para operaciones diurnas en condiciones VMC vy reglas de vuelo vi-
suales (VFR).

1.10.3 Las coordenadas del lugar son 32° 03’ 00” S y 063° 33’ 00” W, con 268
m (879 ft) de elevacion con respecto al nivel medio del mar.

1.10.4 El impacto de la aeronave se produjo sobre una superficie dura, com-
pactada y de cemento, dentro del predio del aerédromo, excepto el ala derecha
que golped contra un terreno blando inmediatamente al costado de esta instala-
cion.

1.11 Registradores de vuelo
No aplicable.
1.12 Informacion sobre los restos de la aeronave vy el impacto

1.12.1 Durante el choque principal contra el terreno, el fuselaje colapso estruc-
turalmente; el impacto fue con un angulo de proa hacia abajo de aproximadamen-
te 60°, un rolido hacia la derecha de aproximadamente 15° y una guifiada hacia la
derecha de la trayectoria de vuelo de aproximadamente 75°. Los restos se distri-
buyeron dentro de un area de 90 m? (15 m de ancho por 6 m de largo).

1.12.2 La aeronave impactd primero con el ala derecha y, a continuacion la
proa, desprendiéndose el ala izquierda y posteriormente el resto del cono de cola.

1.12.3 La seccidn proxima a la raiz del ala derecha, en el impacto, se enterrd
en el terreno 0,40 m, aproximadamente.



1.12.4 El sector del conjunto de cola que quedd unido al fuselaje (deriva con
timon de direccion y el estabilizador horizontal), posterior al impacto, en su trayec-
toria de desprendimiento, golped en el terreno en el sentido de trayectoria del pla-
neador, siendo la parte estructural mas reconocible.

1.12.5 Se encontré el timoén de profundidad desprendido en vuelo, incluyendo
el compensador, a una distancia del lugar de impacto de 420 m. El mismo fue
hallado fracturado en su parte media.

1.13 Informacion médica y patoldgica

1.13.1 Se solicitaron los resultados de la autopsia y de los analisis histolégicos
/ toxicoldgicos, a la Fiscalia Federal de 1™ instancia de la ciudad de Bell Ville,
Provincia de Cordoba; que permitieron descartar afecciones o anormalidades que
puedan haber influido en la capacidad o performance del piloto.

1.13.2 No se conocen otros datos que pudieran haber contribuido con la ocu-
rrencia del suceso desde este punto de vista.

1.14 Incendio
No se produjo.

1.15 Supervivencia

1.15.1 El piloto se mantuvo dentro del habitaculo de la cabina durante el vue-
lo, intentando de acuerdo con la declaracion de testigos, realizar la secuencia de
“Procedimientos de Operaciones en Emergencias”, para el abandono obligado del
planeador, hasta el momento del impacto, constatandose que tenia la cupula re-
batible de la cabina abierta pero no liberada de las bisagras; los cinturones y ar-
neses de seguridad desprendidos y con el paracaidas accionado y parcialmente
desplegado.

1.15.2 Siendo las 18:05 hs, un mdévil policial que se encontraba en la ciudad
de Oliva, recibié una llamada notificando el accidente, concurriendo al predio del
Aerddromo; posteriormente arribd la ambulancia y personal del servicio de emer-
gencias de la ciudad, a cargo de un médico, quien certifico el fallecimiento del pi-
loto; también se hizo presente personal de defensa civil de Oliva, bomberos volun-
tarios, el médico policial de la unidad departamental de San Martin y Personal
Judicial de la ciudad de Cérdoba.

1.15.3 Por las caracteristicas del accidente se pudo constatar que los servi-
cios concurrentes que participaron en este caso, lo efectuaron en forma acepta-
ble, considerando los tiempos transcurridos, las distancias recorridas, los equipos
y personal, suficientes para atender la emergencia.

1.16 Ensayos e investigaciones

1.16.1 Los investigadores se hicieron presentes en el Aerédromo y constata-
ron que los resultados que arrojaron las observaciones y comprobaciones de con-



tinuidad de los comandos de vuelo, por las roturas y deformaciones producidas
por el impacto contra el terreno, no permitieron establecer fehacientemente las
condiciones del mantenimiento en general.

1.16.2 Se retiraron los componentes necesarios de la aeronave accidentada, y
fueron entregados al Laboratorio de Ensayos de Materiales de “Lockheed Martin
Aircraft Argentina S.A.”, a saber:

1) El estabilizador horizontal, con la toma central del elevador y parte del lar-
guero delantero.

2) Barra de comando (item 10, Fig. 16, “Service Manual”), con herraje fractu-
rado en su sector roscado.

3) Tomas externas del elevador con herrajes arrancados.
4) Timodn de profundidad.

1.16.3 El informe técnico Producido por el Laboratorio de Ensayos de Materia-
les DI/GE 010/07, arrib6 a la siguiente conclusion (se adjunta copia como Apéndi-
ce 1):

“Conforme a la evaluacién de los dafios observados, los esfuerzos actuantes y los
fendmenos fisicos que intervinieron; la dinamica de fractura que termina con el
desprendimiento del timon de profundidad se produce en dos etapas claramente
definidas; la inicial dada por la accion de un fendmeno de debilitamiento sistema-
tico de la seccion resistente del perfil rectangular de madera ubicado en el herraje
central de fijacion del estabilizador, debido a la entalla que produjo el contacto con
el borde superior de la chapa de fijacion del herraje, que actué como nucleador de
tensiones y punto de apoyo para la aplicacién de los esfuerzos normales de
flexion; conjuntamente con la accion de cargas superiores al limite de resistencia
de los materiales de la estructura se produce el corte y desprendimiento de la to-
ma central, posteriormente se produce el arrancamiento por sobrecargas de am-
bas tomas laterales en forma simultanea, facilitando la voladura final del cuerpo
del timoén de profundidad.

No se verifico la existencia de corrosion interna ni desarrollo vegetativo, signos de
fatiga, evidencia de impactos u otras deformaciones, grietas, fisuras previas, defi-
ciencia de encolados, marcas mecanicas, etc. que los descriptos en el proceso
dinamico de rotura, como tampoco se verificd ninguna otra causa estructural del
material que justifique la magnitud, tipo y morfologia de los dafios verificados”.

1.16.4 Durante el proceso de investigacion se pudo comprobar, en la parte
inferior del timon de profundidad, la existencia de una reparacién en el entelado,
de unos 0,30 m a cada lado del cajén resistente de fijacién al soporte del coman-
do central, (Manual de Servicios pag. 4-22 - Figura 11), sin seguir la formalidad
técnica de confeccién indicada en el “Sailplane Overhaul Manual”, pags. 2-31 a 2-
34, con los orificios de drenaje de humedad correspondientes tapados; sin regis-
tros en las Libretas Historiales disponibles de la aeronave. No pudo comprobarse
la causa que motivo dicha reparacion.



1.16.5 En una de las visitas realizadas al TAR que llevaba a cabo el manteni-
miento de la aeronave, se pudo observar otro planeador, de caracteristicas simila-
res al accidentado, al que se habia practicado un cambio completo del entelado a
toda la superficie del timon de profundidad, sin tener en cuenta tampoco, los orifi-
cios de drenaje del mismo.

1.16.6 Asimismo se solicitd una copia de las tres ultimas “Guias de Inspec-
cion”, correspondientes a los trabajos de Inspeccion Anual y Certificacion de Ae-
ronavegabilidad; en las que se observo en el parrafo N° 11, “Inspeccionar los agu-
jeros de drenaje por libre apertura“, avalados y firmados como realizados por un
mecanico y un inspector.

1.16.7 De acuerdo con el Manual de Vuelo, “Maniobras acrobaticas”, el pla-
neador estaba disefado para realizar maniobras acrobaticas basicas con veloci-
dades relativas para iniciacion de las mismas, en particular el “rizo” (looping), en-
tre 140 a 160 km/h.

1.16.8 El procedimiento de emergencia establecia en: “Defectos en timén de
profundidad, de direccion o de alerones” que, para el caso de sistema de coman-
do defectuoso del timén de profundidad, se debe controlar la aeronave con la ale-
ta compensadora longitudinal considerando efectos inversos o cuando la transmi-
sion del comando del elevador se ha roto. En el caso que ninguno de los proce-
dimientos citados permitan al piloto aterrizar bajo control, se hace necesario aban-
donar el planeador y saltar con paracaidas.

1.16.9 La velocidad de no exceder (Vne) de la aeronave fue modificada por el
fabricante de acuerdo con lo informado por correo electrénico a la DNA, reducién-
dose de 250 a 220 km/h.

1.16.10 Ampliaciones de ensayos de material

1.16.10.1 En LMAASA (Informe Técnico N° DI/GE 044/08) (se adjunta copia co-
mo Apéndice 2):

Es una ampliacion al IT N° DI/GE 010/07, cuyas conclusiones se transcriben: “En
referencia a la solicitud de aclaracion de las conclusiones del informe original
donde se lee “la dinamica de fractura...”; se define primeramente, un parametro
necesario como es la condicion preexistente, que esta dada por el debilitamiento
sistematico o discontinuidad estructural, debido al uso u operacion normal (bajo
las condiciones de entalla que produce la fijacidon del herraje por si mismo), lo que
debe ser concurrente para que la fractura se haya localizado en ese lugar geomeé-
trico de la estructura; aunque, la rotura nunca se hubiera producido, sin el efecto
del otro factor desencadenante y causa principal en el desarrollo de la fractura,
descripto como lo es, la aplicacion de cargas sobre el conjunto, superiores al limi-
te de resistencia del material de la estructura de madera.”

1.16.10.2 En el Laboratorio de Investigaciones de Metalurgia Fisica de la Facul-
tad de Ingenieria de la Universidad Nacional de La Plata (Informe N° 090403 del
LIMF) (se adjunta copia como Apéndice 3):



Se remitié para analisis fractografico una de las piezas roscadas componentes del
sistema articulado del comando del timén de profundidad. Dicha pieza se encuen-
tra roscada en el extremo trasero de la barra de comando (item 10, Fig 16, “Servi-
ce Manual”) que se extiende desde el sector medio del fuselaje hasta la base del
estabilizador vertical. En ese punto, el herraje roto articula con una barra vertical
cuyo extremo superior comanda el movimiento del timén de profundidad.

Las conclusiones se transcriben: “La fractura inicioé por fatiga en corta extension y
luego colapsé por corte. La raiz del filete de la rosca, inmediato al de fractura,
presenta una fisura de fatiga similar a la que dio origen a la fractura; lo cual con-
firma que el mecanismo de fractura inicial fue fatiga originada en las raices de los
filetes (un concentrador geométrico de tensiones) por la accion de sobrecargas
ciclicas.” Esta rotura podria considerarse como la que inici6 la cadena de eventos
que finalizé con el colapso del timén de profundidad.

1.16.10.3 En el Departamento Aeronautica de la Facultad de Ingenieria de la
Universidad Nacional de La Plata (Informe N° 090623 Grupo de Ensayos Mecani-
cos Aplicados -GEMA-) (se adjunta copia como Apéndice 4):

El mismo herraje roscado que se enviara al LIMF, se remitié al GEMA a los fines
de efectuar la simulacién numeérica para determinar las zonas de tensiones maxi-
mas bajo tres estados de carga: traccidon pura, flexion pura y combinacion de am-
bos estados. Mediante el uso de un programa de CAD se dibujé6 de manera deta-
llada (radios de acuerdo, reducciones de seccion, tipo y paso de la zona roscada,
entre otras particularidades), el elemento a simular.

Posteriormente se procedié a exportar el dibujo de la pieza a un programa de si-
mulaciéon numérica por elementos finitos, con el cual se realizé el mallado vy el
analisis bajo las condiciones de carga establecidas. Se realiz6 un mallado mas
fino en la zona donde se produjo la falla del elemento con el fin de mejorar la si-
mulacion de las tensiones. Una vez obtenido los resultados de los analisis se pro-
cedié a determinar las zonas de maximas tensiones de Von Misses existentes
sobre los nodos del modelo; estos nodos surgen de elementos elegidos previa-
mente, con el objeto de realizar un analisis comparativo de los diferentes casos.

Ademas de lo mencionado, se determind para la zona inferior de la pieza, el valor
del factor de concentracidén de tensiones. Los valores obtenidos tienen una corre-
lacion con la falla producida en la pieza debido a que ante una componente verti-
cal, las tensiones en los filetes inferiores aumentan y siempre la zona estara so-
metida a un estado de traccion (modo apertura). Se ha tabulado la relacién entre
los porcentajes de incremento de carga vertical —que provoca flexion— para una
carga horizontal constante de traccidon, que es el esfuerzo normal de servicio, en
funcion de la tension del nodo mas solicitado. Por tratarse de un analisis en régi-
men elastico es de esperar la relacion lineal entre la carga aplicada y el aumento
de la tension de la zona analizada.

Concluyendo, se pudo determinar que el area de concentracion de tensiones era

coherente con la zona de propagacion del fendmeno de fatiga y posterior fractura
que determinara el ensayo del LIMF.
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1.16.11  Observaciones adicionales

1.16.11.1 Durante el analisis de la totalidad de los elementos pertenecientes al
sistema de comandos de vuelo, de tipo barras rigidas “tira - empuje”, se detecto
una fractura de toda la seccién resistente del extremo opuesto del elemento remi-
tido para ensayo en LMAASA y la UNLP.

1.16.11.2 La falla se analiz6 macroscopicamente en el Laboratorio de Materiales
de CITEFA, arribandose a la conclusién que aquélla se produjo por la accion ex-
clusiva de solicitaciones por encima del limite de resistencia del material; colap-
sando de modo plastico o ductil. Las cargas de ruptura se produjeron debido a la
violencia e inercia del impacto de la aeronave con el terreno, descartandose la
posibilidad que ese elemento haya fallado en vuelo.

1.16.11.3 Independientemente de la mecanica de fractura que haya afectado
ambos extremos de la barra de transmision cinematica, se evalud la geometria de
los extremos de anclaje del componente. Ambas partes poseen tuerca anclada,
donde se encuentra fijado el extremo roscado, perteneciente a los herrajes que
sirven de conexion con el resto de los componentes del sistema. Entre los herra-
jes y la tuerca anclada (extremo de la barra), va colocada una arandela anti rota-
cion y una contratuerca.

1.16.11.4 Respecto a la técnica de maquinado del roscado del extremo de ancla-
je, se observa que los filetes constitutivos poseen una profundidad considerable,
terminando en un angulo agudo; sobre el mismo componente se detecta una ca-
vidad, de geometria rectangular, profunda y con angulos a 90°, que ocupa toda la
seccion longitudinal del roscado, esa cavidad sirve de alojamiento al dispositivo
anti-rotatorio (arandela de frenado) del conjunto de fijacion.

1.16.11.5 Teniendo en cuenta la descripcion de la cavidad y su posible interac-
cion geométrica sobre los filetes de rosca y la disminucion de seccién que produ-
ce, podria considerarse que en la zona de fijacion de los herrajes a la barra, se
genera un concentrador de tensiones que pudo haber influido en las mecanicas
de fractura de ambos extremos.

1.16.11.6 Si bien el conjunto trabaja axialmente, solicitado principalmente a car-
gas de traccion, existen componentes de corte y flexiéon producidos por la normal
deformacion estructural en vuelo, efectos vibratorios (asociado a vuelo en turbu-
lencia, u otros movimientos oscilatorios ciclicos, no comandados de |la aeronave),
y los movimientos propios del accionamiento.

1.16.11.7 Estas circunstancias, sumadas a la presencia del concentrador geomé-
trico de tensiones, favorecio la propagacion de una mecanica de avance progresi-
vo en modo “alto ciclaje - baja carga nominal”’, comprobandose este proceso a
través de las imagenes de microscopia SEM, donde puede observarse un progre-
so de estrias uniforme, hasta la zona de colapso plastico final, coincidente con las
caracteristicas de aquel tipo de modo de fatiga y con el alto nivel de ciclos al que
se vio sometido el conjunto, dada la longevidad de la aeronave.
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1.17 Informacion organica y de direccién

1.17 1 La Comision Directiva del Aeroclub estaba compuesta por:
1) Presidente, dos vicepresidentes, secretario, prosecretario, tesorero, pro te-
sorero, cuatro vocales titulares y cuatro vocales suplentes. Comisién revi-
sora de cuentas: Tres titulares y un suplente.

2) El plantel de instructores estaba compuesto por: Un instructor de planeado-
res y un instructor de vuelo con motor.

3) El material de vuelo estaba compuesto por cinco planeadores (entre ellos
el accidentado) y tres aviones monomotores.

1.17.2  La autorizacion del vuelo fue efectuada por el Presidente del Aeroclub.

1.18 Informacion Adicional

1.18.1 Se realiz6 una visita al TAR 1B-264, por parte del personal a cargo de
la investigacion, a los efectos de verificar el estado del material, funcionamiento
de los componentes, documentacion de mantenimiento y de aplicacion en pla-
neadores similares al accidentado, que se encontraban en reparacion en dicho
taller.

1.18.2 Se enviaron fotografias del timén de profundidad, estabilizador, barra
de comando y otras referentes a la aeronave accidentada, a los efectos de que
personal responsable de la fabrica del planeador “Pirat” en Polonia, tomara cono-
cimiento y emitiera las opiniones y recomendaciones que consideraran oportunas.

1.18.3 Se realizaron consultas con Representantes Técnicos de Aerotalleres
habilitados en este tipo de aeronaves, con la finalidad de conocer la trazabilidad
en el mantenimiento y el seguimiento en el cumplimiento de la documentacion
técnica de aplicacion en los planeadores “Pirat”, a los efectos de comparar esta-
dos de conservacion, antecedentes de novedades similares y otras considera-
cioes.

1.18.4 Durante el proceso de la investigacion del presente accidente, la JIAAC
emiti6 una recomendacion sobre seguridad en caracter de adelanto, dirigida a la
Direccion Nacional de Aeronavegabilidad (23 MAR 07), en la cual se instaba enfa-
ticamente a considerar la inclusion en una Directiva de Aeronavegabilidad nacio-
nal de cumplimiento inmediato a: las AD y Boletines de Servicio Mandatorios emi-
tidos por el Estado de fabricacion del planeador y otra documentacion que consi-
dere pertinente, a los efectos que los TAR con alcance para inspeccionar aerona-
ves como la accidentada, las apliquen y asienten en los respectivos historiales.

1.18.5 Por su parte, la DNA emiti6 dos Advertencias relacionadas: la 069/DAG
(23 ENE 07), con referencia a la posibilidad de falla de estructuras o partes cons-
truidas de madera y la 073/DAG (22 MAR 07), relacionada al cumplimiento de
Boletines de Servicio Mandatorios.
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1.19 Técnicas de investigacion utiles o eficaces

Se emplearon técnicas y analisis macrograficos y fractograficos mediante micros-
copia electrénica de barrido (SEM). Adicionalmente, técnicas de simulacion numé-
rica, mediante programa CAD, asociado al software Dassault Systemes Simulia
(Abaqus/CAE y Abaqus/Standard) y un ensayo estructural de caracter mecanico
destructivo de simulacién de falla en servicio en LMAASA.

2  ANALISIS

2.1 Aspectos operativos

2.1.1 Luego del remolque y cumplido el vuelo previsto, el planeador continud
proximo al AD hasta que procedid a incorporarse al circuito de transito de aero-
dromo para pista 01, con rumbo aproximado de 230°, adoptando un suave angulo
de descenso, desarrollando una velocidad estimada por testigos, en 140 km/h.
Seguidamente, se produjo una marcada vibracion aeroelastica (flapeo), lo que
luego del andlisis de los indicios se considera la causa mas probable del despren-
dimiento del elevador.

2.1.2 Las actuaciones sin control efectuadas por el planeador posterior al
desprendimiento del timén de profundidad, similares a las de un “rizo” (loop), so-
lamente son viables con velocidades iniciales, entre 140 y 160 km/h; esto nos in-
dica que el planeador en ese primer rizo que realizd, se encontraba aproximada-
mente dentro de este rango de velocidades o superior. Las otras dos maniobras
posteriores, al ser descontroladas siguen la natural secuencia aerodinamica y de
desequilibrio dinamico, dado que la falta de la superficie del timén de profundidad
hace que la aeronave ya no sea estable sobre su eje longitudinal y tienda a au-
mentar su angulo de ataque sin control, llevando la aeronave hasta la pérdida,
produciendo en ultima instancia el rizo que finalizé con el impacto a tierra, en pi-
cada.

2.1.3 El intento del piloto de abandonar el planeador, permite inferir el reco-
nocimiento de éste de la situacién de emergencia, no pudiendo concretarlo posi-
blemente por efecto de los esfuerzos centrifugos, considerando ademas su ergo-
nomia para un habitaculo de cabina reducida y la escasa altura disponible.

2.2 Aspectos técnicos

2.2.1 El fabricante establecia las inspecciones por horas de vuelo y algunas
calendarias, pero en este caso en particular, la actividad aérea del planeador
habia sido escasa, en relacion a su fecha de fabricacion (37 afios antes).

2.2.2 Excepto las ultimas tres inspecciones de rehabilitacion anual, que fue-
ron realizadas segun los items correspondientes a una inspeccion de 200 hs es-
tablecidas en el SM, todas las demas, se registraron como inspecciones de 100
hs; supuestamente segun lo determinado por las DNAR Parte 43, Subcapitulo C,
Apéndice D, que instituye el “alcance y detalle de items a ser incluidos en las ins-
pecciones anuales y de 100 hs”; por lo que se desprende que no existieron direc-
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tivas precisas y claras que determinen o unifiquen con qué tipo de inspeccioén de-
be realizarse la rehabilitacion anual.

2.2.3 Entre los prolongados periodos de inactividad registrados en su histo-
rial, en la documentacién técnica de la aeronave y los informes de la DNA no se
encontraron los correspondientes a las acciones y los controles de “Temperatura
y Humedad” a la que debe preservarse la aeronave en estos casos, de acuerdo a
lo establecido en el Manual SZD-IIl A-56a, no lograndose comprobar el cumpli-
miento cualitativo de dicho preservado.

224 La ausencia de los drenajes de humedad en el sector reparado, pudie-
ron posiblemente haber afectado al mismo, debido a que no se mantuvieron las
condiciones originales establecidas por el fabricante. No obstante, de los estudios
realizados no pudo comprobarse fehacientemente tal afectacion.

225 Los orificios de los drenajes no se encuentran completamente detalla-
dos en las figuras descriptivas del “Service Manual” del fabricante, sobre ubica-
cion, cantidad y tamafio de los mismos, dando lugar a una identificacion incomple-
ta, por parte del personal de operadores como de mantenimiento, de referenciar
cuantitativa y cualitativamente el disefio original de dichos orificios.

226 De acuerdo con los ensayos en laboratorio, conforme a la evaluacién
de los dafos observados, los esfuerzos actuantes y los fendmenos fisicos que
intervinieron; podria establecerse como escenario mas probable, que la dinamica
de fractura que terminé con el desprendimiento del timon de profundidad, se
habria producido en tres etapas definidas como:

- Inicial: relacionada con la fractura originada por fatiga de material en una pieza
roscada componente del sistema articulado del comando del timén de profundi-
dad, que al romperse dejo sin conexion a la cadena cinematica de dicha superfi-
cie, y permitid su libre rotacién alrededor de su eje de charnela y vibraciones
anormales;

- Aparicion de vibraciones aeroelasticas: que en combinacion con un fenomeno de
debilitamiento sistematico en la seccion resistente del perfil rectangular de made-
ra, ubicado en el herraje central de fijacion al estabilizador, debido a la entalla que
produjo el contacto con el borde superior de la chapa de fijacion del herraje, que
actué como nucleador de tensiones y punto de apoyo para la aplicacion de los
esfuerzos normales de flexién, sufrié el efecto de las cargas alternativas y autoex-
citadas de la mencionada vibracion;

- Accion de cargas superiores al limite de resistencia de los materiales de la es-
tructura: se produjo la fractura y desprendimiento de la toma central y seguida-
mente, el arrancamiento por sobrecarga de ambas tomas laterales en forma si-
multanea y simétrica, resultando en la voladura final del cuerpo del timén de pro-
fundidad.

2.2.7 El “flapeo” escuchado por testigos, se debié probablemente a la mani-

festacion de las nombradas vibraciones aeroelasticas en el timén de profundidad,
cuyas causas concurrentes habitualmente se deben a factores como la alta velo-
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cidad, huelgo en charnelas, desbalanceo de las superficies maoviles, juego o dis-
continuidad en la cadena cinematica de comandos (considerada como el evento
iniciador en este caso) etc.

2.2.8 De la evaluacion de los dafios observados, que finalizé con el despren-
dimiento del timon de profundidad, como los esfuerzos y fenémenos fisicos que
actuaron en el desarrollo de la dinamica de la fractura, se infiere que la no aplica-
cion del Boletin N° BR-007-73, tuvo posible influencia unicamente en el proceso
final de rotura.

3 CONCLUSIONES

3.1 Hechos definidos

3.1.1 El piloto poseia las licencias y habilitaciones correspondientes para el
tipo de vuelo que estaba realizando.

3.1.2 La aeronave tenia los Certificados de Aeronavegabilidad, Matriculacion
y Propiedad en vigencia.

3.1.3 En la incorporacion al circuito previo a la ocurrencia del desprendimien-
to del timon de profundidad, testigos escucharon ruido caracteristico producido de
“flapeo” proveniente del planeador, producido por oscilacion violenta de la superfi-
cie moévil del timén de profundidad durante el proceso de rotura iniciado por la
fractura por fatiga de un herraje roscado de la cadena de accionamiento.

3.14 La secuencia en el proceso de desprendimiento se habria iniciado en la
rotura del herraje, lo que generd vibraciones aeroelasticas que, en combinacion
con el fendmeno de debilitamiento sistematico en la toma central del timon de pro-
fundidad que sujeta a cargas superiores al limite de resistencia de los materiales
de la estructura, produjeron la fractura y desprendimiento de la toma central y se-
guidamente, el arrancamiento por sobrecarga de ambas tomas laterales en forma
simultdnea y simétrica, resultando en la voladura final de la superficie movil del
timoén de profundidad.

3.1.5 La velocidad de la aeronave, al momento del desprendimiento de la
superficie movil del timon de profundidad, era suficiente para que sin la accion
equilibrante de dicho control de profundidad iniciara un ascenso pronunciado has-
ta que la velocidad disminuyd en la parte superior para completar un rizo imper-
fecto e iniciando seguidamente un descenso en picada. Alcanzada la velocidad
apropiada, la aeronave comenz6 nuevamente un ascenso descontrolado con
aproximadamente la misma secuencia y cuya ultima picada terminé impactando
contra el terreno.

3.1.6 En esta circunstancia el piloto no pudo efectuar ninguna accién correc-

tiva y por lo que se aprecia, intenté abandonar el planeador habiendo identificado
la situacion de emergencia en que se encontraba.
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3.1.7 No se pudo establecer si el piloto intenté accionar el sistema de des-
prendimiento en emergencia de la cupula rebatible de la cabina o si éste no fun-
ciond.

3.1.8 La reparacion encontrada en el timén de profundidad fue incompleta,
no fue registrada en el historial del planeador, se desconoce la causa de la mis-
ma, si hubo intervencién de un TAR, y no obran antecedentes de intervencion de
la DNA.

3.1.9 El peso y centrado de la aeronave se encontraban dentro de los limites
que establece la Planilla de Masa y Balanceo.

3.1.10 La condiciones meteoroldgicas no influyeron en la ocurrencia del acci-
dente.

3.2 Causa probable

Durante un vuelo de adiestramiento, en la fase de aproximacion al circuito de
transito de aerédromo, pérdida del control de la aeronave y posterior impacto
contra el terreno; debido al desprendimiento de la superficie movil del timén de
profundidad, por accién de cargas superiores al limite de resistencia de los mate-
riales de la estructura, inducidas por vibraciones aeroelasticas, consecuencia de
la libertad de movimiento permitida por la rotura de un herraje de la cadena cine-
matica del comando, por fatiga de material.

Factor contribuyente:

Debilitamiento sistematico de la seccion resistente del perfil rectangular de made-
ra ubicado en el herraje central de fijacion del estabilizador; debido a la entalla
que produjo el contacto con el borde superior de la chapa de fijacion del herraje,
que actué como nucleador de tensiones y punto de apoyo para la aplicacion de
los esfuerzos normales de flexion.

4 RECOMENDACIONES SOBRE SEGURIDAD

41 Al Propietario de la aeronave

411 Considerando la operacion de la aeronave por multiples usuarios, eva-
luar la conveniencia de organizar un registro para asentar las novedades resultan-
tes de las inspecciones (pre y post vuelo) y otros datos de interés que permitan
optimizar las acciones de mantenimiento.

4.1.2 Considerar la conveniencia de realizar y registrar sistematicamente en
la documentacion de la aeronave, los ciclos de inspecciones intermedias (v.g. 50
hs), la aplicacion de boletines de servicio y otras instrucciones de mantenimiento y
preservacion establecidas por el fabricante, ademas de las inspecciones de reha-
bilitacion anual para la vigencia del Certificado de Aeronavegabilidad.
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4.2 A la Direccidon Nacional de Sequridad Operacional — Direccion de Aero-
navegabilidad

Considerar la necesidad de evaluar el desempefo del TAR actuante en el mante-
nimiento del planeador accidentado LV-DHS.

4.3 A la Autoridad de Investigacion de Accidentes de Polonia (“State Com-
mission for Investigation of Air Accidents”)

4.3.1 Considerar la posibilidad de recomendar a la autoridad de aeronavega-
bilidad del estado requiera al fabricante del planeador accidentado, establecer, en
los periodos calendarios o por acumulacién de horas de vuelo que se consideren
adecuados, inspecciones mediante ensayos no destructivos, de los herrajes que
componen la cadena cinematica de los comandos principales de vuelo, a los efec-
tos de detectar oportunamente, danos incipientes en estas partes de critica impor-
tancia de acuerdo con lo establecido en el Anexo 8 de OACI para asegurar la ae-
ronavegabilidad continuada de las aeronaves de su disefio y fabricacion, contribu-
yendo con la seguridad operacional.

4.3.2 Asimismo, considerar la necesidad de mejorar el disefio y el método de
fabricacion de los herrajes roscados que se emplean en los comandos de vuelo,
especialmente los procesos de maquinado de roscas y acanaladuras para fijar el
sistema de anti-rotacion, a los fines de disminuir considerablemente las condicio-
nes para la aparicion de puntos concentradores de tensiones, que permiten el ini-
cio y propagacioén de fisuras y mecanismos de fatiga en los materiales metalicos.

4.3.3 Del mismo modo, considerar la necesidad de incluir en sus manuales o
catalogos ilustrados de partes, la identificacion y ubicacion de los orificios de dre-
naje previstos en el disefio, a los fines de que el personal de mantenimiento e ins-
peccion pueda verificar fehacientemente la presencia de dichos orificios, en espe-
cial cuando haya sido reparado o pintado algun sector del entelado.

5 REQUERIMIENTOS ADICIONALES

Las personas fisicas o juridicas a quienes vayan dirigidas las recomendaciones
emitidas, por la Junta de Investigaciones de Accidentes de Aviacién Civil, deberan
informar a la Comision de Prevencion de Accidentes en un plazo nunca mayor a
sesenta (60) dias habiles, contados a partir que recibieran el Informe Final y la
Disposicidon que la aprueba, el cumplimiento de las acciones que hayan sido pues-
tas a su cargo. (Disposicion N ° 51/02 Comandante de Regiones Aéreas -19JUL
02- publicada en el Boletin Oficial del 23 de Julio 2002).

La mencionada informacion debera ser dirigida a:
Comision de Prevencion de Accidentes de Aviacion Civil
Avda. Comodoro Pedro Zanni 250

2° Piso Oficina 264 — Sector Amarillo
(C1104AXF) Ciudad Autébnoma de Buenos Aires
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APENDICES

Apéndice 1: Informe Técnico producido por el Laboratorio de Ensayos de Materia-
les de LMAASA, DI/GE 010/07

Apéndice 2: Informe Técnico producido por el Laboratorio de Ensayos de Materia-
les de LMAASA, DI/GE 044/08

Apéndice 3: Informe N° 090403 del LIMF (Analisis fractografico del herraje rosca-
do del comando del timén de profundidad)

Apéndice 4: Informe N° 090623 del GEMA (Simulacion numérica de tensiones
sobre el herraje roscado del comando del timén de profundidad)

BUENOS AIRES, de de 2009.
Com. Ricardo VALENCIA Sr. Silvio A. MORENO
Investigador a Cargo Investigador Técnico

Director de Investigaciones
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