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ADVERTENCIA

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

De conformidad con lo sefialado 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
tiene 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
necesariamente a procedimientos de prueba de tipo judicial, sino con el objetivo
fundamental 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: Calle Guemes entre Bernardo de Irigoyen y
Estanislao del Campo, Florida Oeste, provincia de Buenos Aires, Argentina.

FECHA: 18 de junio de 2010 HORA: 12:08 UTC aproximadamente
AERONAVE: Helicoptero MARCA: Eurocopter Deutschland GmbH
MODELO: BO-105 CBS4 MATRICULA: LV-WJX

PILOTO: Licencia de Piloto Comercial de Helicbptero
PROPIETARIO: Operador Privado

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

1 INFORMACION SOBRE LOS HECHOS

1.1 Resera del vuelo

111 El piloto despeg6 del Aerddromo (AD) San Fernando (SADF) el 18 de
junio de 2010 a las 11:25 h con la aeronave matricula LV-WJX, con destino a la



autopista Buenos Aires - La Plata para efectuar una filmacion aérea de la zona. El
camarodgrafo habria advertido que la camara colocada en la nariz del helicdptero
no funcionaba adecuadamente, por lo que el piloto decidié aterrizar en el
“Helipuerto Baires Madero (HBM)” de la zona sur de Puerto Madero, Ciudad
Autonoma de Buenos Aires, para verificar los desperfectos de la camara.

1.1.2 Aparentemente, al no poder solucionar la falla de la camara, decidieron
retornar al AD SADF.

1.1.3 Aproximadamente a mitad de la ruta de regreso el helicéptero perdio
altura rapidamente y se precipitdé a tierra sin control, en una zona urbana y se
incendio.

1.1.4 El accidente ocurrié de dia, con buenas condiciones de visibilidad.
1.2 Lesiones a las personas
Lesiones Tripulacién Acompanante Otros
Mortales 1 1 --
Graves -- -- --
Leves -- -- --
Ninguna -- --
1.3 Dafos en la aeronave

Por el impacto contra el terreno y posterior incendio, la misma resulté
completamente destruida.

1.4 Otros dafos

La aeronave cay0 en una zona densamente poblada, causando dafios
a dos viviendas.

15 Informacién sobre el personal

151 El piloto de 51 afios de edad, era titular de la Licencia Piloto Comercial
de Helicoptero, con habilitaciones para, vuelo nocturno; vuelo por instrumentos,
H12T, B105, BK17, R22, AS50, AS65 (de acuerdo al nomenclador OACI).
Ademas poseia la Licencia Piloto Comercial de Avion, Instructor de Vuelo de
Helicoptero y Piloto Transporte de Linea Aérea de Helicoptero.

15.2 Su Certificado de Aptitud Psicofisiolégica, Clase Il se encontraba en
vigencia, con vencimiento el 30 de octubre de 2010.

153 Su experiencia de vuelo en horas era:

Total: 2435.7
Ultimos 90 dias: 22.4
Ultimos 30 dias: 8.1
El dia del accidente: 0.6



En el tipo de aeronave: 64.9

154 El informe de la Direccion de Licencias al Personal, de la
Administracion Nacional de Aviacion Civil (ANAC), expresé que el Piloto tenia la
altima foliacion realizada en marzo de 1994 y que no existian antecedentes de
accidentes e infracciones aeronduticas anteriores en su Legajo Aeronautico.

1.6 Informacién sobre la aeronave

1.6.1 Informacién general

1.6.1.1  Helicoptero utilitario multipropésito de cinco plazas, que fue fabricado
por la empresa Eurocopter Deutschland GmbH, modelo BO-105 CBS4, con
namero de serie S86 y matricula de nacionalidad de la Republica Argentina LV-
WJX. Era una aeronave de construccion principalmente metélica, que combinaba
una estructura principal de cabina con el conjunto de cola tipo semi-monocasco.
Poseia un peso vacio de 1524,1 kg y un peso maximo de despegue de 2500 kg.

1.6.1.2  Se encontraba equipado con dos motores tipo turboeje, fabricados por
la empresa Allison, modelo 250-C20B, con una potencia de 420 shp cada uno.
Ambos motores se encontraban vinculados a una caja de transmision impulsaban
el rotor principal de cuatro palas y el conjunto de rotor de cola bipala. Estaba
equipado con dos tanques de combustible, uno principal y otro suplementario, con
una capacidad total de 153 US Gal (579 I) de tipo JET-AL.

1.6.1.3 El certificado de matricula estaba registrado a nombre de una Sociedad
Anodnima, expedido el 07 de junio de 2010.

1.6.1.4 EI certificado de aeronavegabilidad, fue emitido por la Direccion
Nacional de aeronavegabilidad, como Estandar y categoria Normal, el 04 de
septiembre de 1995.

1.6.1.5 EIl formulario DA 337, fue emitido por el taller 1B-146 el 28 de agosto
de 2009, teniendo su vencimiento en agosto 2010.

1.6.1.6 Los registros de mantenimiento, indicaban que la aeronave se
encontraba mantenida de conformidad con las reglamentaciones y procedimientos
vigentes aprobados. Sin embargo, los historiales de célula y motores se
completaron con fecha del dia del accidente, en una sola entrada, consignando
41.2 h. El asentamiento inmediatamente anterior databa del 31 de marzo de 2010.

1.6.2 Célula

De inspeccion progresiva, al momento del accidente contaba con un
total general (TG) de 2468.6 h, y 92.1 h desde la ultima inspeccion (DUI) de
rehabilitacion anual. La ultima Inspeccion de 12 meses se llevé a cabo el 28 de
agosto de 2009 en el TAR 1B-146 (Form. 101-7: 12-Month Inspection Basic
Helicopter).



1.6.3 Motores

1.6.3.1 Ambos motores fueron fabricados por Allison (modelo 250-C20B), con
serie numero CAE-835613 el nimero 1 y con serie numero CAE-835617 el
namero 2, de 420 shp de potencia cada uno. De inspeccidn periodica, teniendo un
TG de 1562.5 h y DUI 95.1 h cada motor, al momento del accidente.

1.6.3.2  El combustible utilizado al momento del accidente era JET-A1, con una
carga maxima de (153 US Gal) 456 kg en sus tanques. Se estimo un total de 342 |
(276.6 kg) al momento del despegue y no se pudo determinar el total de
combustible al momento del suceso, debido al incendio posterior al impacto.

1.6.4 Rotores

1.6.4.1 EIl rotor principal era de cuatro palas y fue fabricado por Bolkow,
modelo del cubo 105-14101 H, serie numero S 109 (identificacion a través del
registro documental). Las palas del conjunto, niumero de modelo 105-15103, se
identificaron como: nimeros de series 473 la nUmero uno, 517 la nimero dos, 521
la nimero tres y 538 la numero cuatro; fabricacion de material compuesto, con un
TG de 2468 h al momento del accidente.

1.6.4.2 El rotor de cola era marca Bolkow, modelo de cubo 105-31714 AS3,
serie numero 269, conformado por dos palas de material compuesto, el nimero
de modelo de las palas es 105-31754, con niumeros de series 2054 la nUmero uno
y 2074 la numero dos, con un TG de 2468 h al momento del accidente.

1.6.5 El componente o sistema de la aeronave que influyé en el accidente
fue la caja principal de transmision (MGB), modelo FS72B, P/N° 4638 001 001,
S/N° 0188.

1.6.6 Peso y Balanceo de la aeronave

1.6.6.1 En la Planilla de masa y balanceo del 06 de julio de 2007 figuraba
como peso vacio 1524,1 kg.

1.6.6.2 Los calculos de los pesos de la aeronave, al momento del despegue
fueron los siguientes:

Vacio: 1.524,1 kg

Piloto: 90,0 kg (estimado)

Extra tripulante: 90,0 kg (estimado)

Combustible al despegue de SADF: 276,6 kg

Otros (camara y soporte): 41,4 kg

Estimado al momento del despegue: 2.021,1 kg

Méaximo de despegue aeronave: 2.500,0 kg

Diferencia: 478,9 kg en menos respecto al PMD.

1.6.6.3 Al no contar con el tiempo exacto de vuelo y de puesta en marcha de
los motores, desde el despegue del AD SADF hasta el momento del accidente, no
se pudo calcular el peso real. No obstante por la informacion disponible se puedo



establecer, con un alto grado de certeza que la aeronave habria tenido su centro
de gravedad (CG) dentro de los limites establecidos en el Manual de Vuelo,
certificado por el fabricante.

1.6.6.4 La presentacion del Informe Técnico de Alteracion (ITA) a la Direccion
de Aeronavegabilidad (DA) para la instalacion de la camara data del 11 de mayo
de 2006, por lo tanto no se pudo precisar si la planilla del 06 de julio de 2007 ya la
habia incluido. Si asi no fuese, el CG en vacio se desplazaba con la camara
instalada 69 mm aproximadamente hacia adelante de la posicion alli calculada.

1.7 Informacioén meteoroldgica

El informe del Servicio Meteorologico Nacional (SMN), con datos
obtenidos de la estacion meteoroldgica Aeroparque, interpolados al lugar del
accidente, era el siguiente: viento 090°/10 kt; visibilidad 10 km; fenédmenos
significativos: ninguno; nubosidad: 4/8 SC 1050 m y 6/8 AC 3000 m; temperatura
12,4° C; temperatura punto de rocio: 9,7° C; presion a nivel medio del mar: 1013,2
hPa y humedad relativa: 83%.

1.8 Ayudas a la navegacion
No aplicable.
1.9 Comunicaciones

El piloto, en ningln momento se declaré en emergencia, durante sus
comunicaciones con los controles de Transito Aéreo del AD SADF y Aeropuerto
(AP) Buenos Aires / Aeropargque Jorge Newbery (SABE).

1.10 Informacién sobre el lugar del accidente

1.10.1 El accidente ocurrié en una zona urbanizada de la localidad de Florida
Oeste. El impacto de la aeronave se produjo en la calle Giemes entre Bernardo
de Irigoyen y Estanislao del Campo, partido de Vicente LoOpez, provincia de
Buenos Aires.

1.10.2 Las coordenadas del lugar eran: 34° 32’ 27" S y 058° 30’ 08” W, con
una elevacion de 18 m sobre el nivel medio del mar.

1.11 Registradores de vuelo

La aeronave no estaba equipada con registrador de voces ni con
registrador de datos de vuelo, porque la reglamentacion vigente no lo requeria.

1.12 Informacién sobre los restos de la aeronave vy el impacto

1.12.1 Al momento del accidente, la aeronave se encontraba en fase de
crucero, con una altitud de aproximadamente 1.000 ft, cuando se produjo la falla
derivd en un descenso brusco, incontrolado y casi vertical. Por encontrarse
sobrevolando zonas urbanas, al caer, impacto lateralmente en su trayectoria



sobre el alero del frente de un inmueble, continuando la trayectoria incontrolada
hasta el jardin de la casa, donde finalmente quedo.

1.12.2 No se observaron dafios colaterales producto del desprendimiento de
componentes en vuelo, previo al impacto con el alero de la vivienda.

1.12.3 El fuselaje y componentes principales del helicoptero se destruyeron
por el impacto y posterior incendio generalizado. Una de las palas del rotor
principal, se desprendié durante la secuencia del impacto quedando a unos 3 m
de la ubicacién del cubo. Del analisis de los bordes de ataque y cuerpo de las
palas, no se detectaron marcas, rayaduras o dafios que pudieran corresponderse
al contacto de las mismas, con potencia, sobre los obstaculos.

1.12.4 Parte del botalon de la cola de la aeronave, se fracturé completamente
por el impacto contra el pilar y las rejas de la vivienda. Una de las palas del rotor
de cola se desprendi6é en el impacto y no pudo ser encontrada, lo cual indicaba
que dicho rotor estaba girando.

1.13 Informacion médica y patolégica

1.13.1 De lo investigado, no surgieron factores médico patolégicos del Piloto
gue pudieran tener incidencia en el accidente.

1.13.2 Con relacion con el personal de mantenimiento afectado al helicoptero
accidentado, se detectd que el Mecanico de Mantenimiento, quien habia realizado
la dltima inspeccion de 25 h, no poseia Certificado de Aptitud Psicofisiolégica en
vigencia al momento de patrticipar en el mencionado trabajo.

1.14 Incendio
El incendio total de la aeronave se produjo luego del impacto.
Probablemente se inicié por la fractura del tanque principal de combustible y su

derrame sobre zonas calientes del motor.

1.15 Supervivencia

Debido a la magnitud del impacto contra el terreno y posterior incendio,
el Piloto y acompafiante no tuvieron posibilidades de supervivencia.

1.16 Ensayos e investigaciones

1.16.1 Inicialmente se procedid a realizar una evaluacion general de los
dafios, trayectoria de la aeronave, obstaculos y secuencia del impacto. Luego de
la inspeccion de la aeronave en el terreno, se retiraron los restos y fueron
trasladados a SADF, para proseguir con la investigacion, contando con el apoyo
de los Asesores de los Estados de Disefio y Fabricacion de la célula y los
motores.



1.16.2 Sistema propulsivo

1.16.2.1 Con la asistencia de Asesores especializados del Representante
Acreditado del Estado de Disefio y Fabricacion (NTSB, EE. UU.), se procedi6 a la
inspeccion pormenorizada de ambos motores. La tarea consistio en inspeccionar
visualmente las zonas frias y accesorios, se realizé boroscopia a las etapas de
turbina y camaras de combustion, evaluacion general de: sistema de ignicién,
alimentacion de combustible y controles de ambos motores. El fabricante del
motor de la aeronave presentd su informe el dia 20 de junio de 2010, a través del
Representante Acreditado.

1.16.2.2 De las tareas realizadas se pudo determinar que ambos motores no
presentaban novedades técnicas al momento del accidente. Cuando ocurrié el
impacto, los motores N°1 y N° 2, tenian una potencia aplicada del orden del 30% y
100%, respectivamente; dichos datos coinciden con el tacometro de RPM en el
tablero de instrumentos, que indicaban el N°1 con 30% y el N°2 con 140%,
verificandose que los mismos se encontraban con sus comandos de transmision a
la caja, cortados por contraposicion de movimiento.

1.16.3 Sistemas de control y transmision

1.16.3.1 En lo que respecta a los comandos de vuelo, se inspeccionaron y
comprobaron que estaban libres y con continuidad. Los pedales se encontraron
en la posicién de deflexion completa, con el del lado izquierdo hacia adelante.

1.16.3.2 La aeronave contaba con dos sistemas hidraulicos, el N° 1 y el N° 2,
que funcionaban como “principal” y “auxiliar’; se conmutaban de modo automatico
a través de la “Tandem Hydraulic Unit” (THU). En caso de una falla se accionaba
el dispositivo denominado “valve block”. La funcion de dicho dispositivo era anular
la presion (remanente en caso de falla) del sistema N° 1 y liberar el caudal
hidraulico del N° 2, permitiendo que las unidades alimentadas por presion
hidraulica no sufran faltas de impulso. El sistema hidraulico de esta aeronave
poseia dos valvulas de las mencionadas, una por cada sistema (N° 1y N° 2).

1.16.3.3 Durante la inspeccién de los restos del helicoptero, se encontro que el
vastago de accionamiento de la valvula de bloqueo del sistema N° 2 se hallaba
fracturado transversalmente en toda su seccion. Ante el hallazgo de esta novedad
se aislé el componente y se lo remitid, para realizar un analisis de la mecanica de
falla, al Laboratorio de Investigaciones Metalurgicas (LIMF) de la Facultad de
Ingenieria de la Universidad Nacional de La Plata.

1.16.3.4 EIl 2 de diciembre de 2010 el LIMF emiti6 el informe N° 101202-Al con
el andlisis de la mecanica de falla. Segun ese documento, el colapso se produjo
por el avance de un frente de fisura que se propagd desde marcas superficiales
de maquinado hasta alcanzar un umbral critico de crecimiento, que llevé a que la
seccion remanente se desprenda de modo ductil, en un nivel de tensiones
normales de servicio.

1.16.3.5 De acuerdo con el informe del fabricante, con el aval de la autoridad
alemana de investigacion de accidentes “German Federal Bureau of Aircraft



Accident Investigation” (BFU), sobre la falla que presentaba el vastago del
dispositivo llamado “Tandem Hydraulic Unit” (105-45021), resumidamente dijo: la
THU estaba posicionada en el sistema N° 1, que es la posicion normal de trabajo.
Es inusual encontrar el sistema N° 2 también conectado, pero debido a la rotura
del vastago, cuando se conmuté del sistema N° 2 al N° 1, la valvula selectora no
pudo desplazarse hacia la posicion “off”. El resultado de esta falla fue tal, que
ambos sistemas se hallaban activos. Es necesario mencionar, que en este caso,
no hubo fallas en los sistemas de control o sus componentes (aunque en teoria,
una doble fuerza de impulso estaria disponible).

1.16.3.6 De acuerdo con la informacién provista por la BFU, el sistema
hidrdulico dual para el B105 debe ser verificado al menos una vez al afio
(inspeccion de 12 meses). Durante esta inspeccion funcional, se hacen las
conmutaciones entre los sistemas 1 y 2 y de ser necesario, deben cumplirse
acciones correctivas. La descripcion de las pruebas consta en el MM, Cap. 101-7
(12-Month Inspection), Ref.: Cap. 43, items 43-13, 43-15 y 43-16. Si la falla
hubiese estado presente en dicha oportunidad, deberia haber sido detectada.
Asimismo, la BFU informo que éste tipo de fallas, fue un caso aislado.

1.16.4 Rotores

1.16.4.1 Del rotor principal, de acuerdo con los dafios verificados en las palas y
en las estructuras que impactara, se deduce que la velocidad de rotacion era muy
baja o nula. Las roturas de palas y sistemas de control fueron a causa del impacto
y posterior incendio.

1.16.4.2 Del rotor de cola se verificd en las palas que, una se encontraba con
golpes en el borde de ataque como consecuencias de haber pegado con algin
objeto durante la caida de la aeronave y la otra se rompio, quedando un pedazo
de pala tomada al cubo de la misma, presentando roces con algin elemento en el
momento del impacto. Observados los dafios de esta pala y sus marcas en el
sentido de giro evidenciadas en su superficie (interna), puede afirmarse que el
rotor giraba al momento final del impacto. Los elementos internos de la caja de
90° se hallaban en buen estado y lubricados.

1.16.4.3 Mecanica de transmision al rotor de cola: la energia generada en la
planta motriz, era transmitida a través de una caja principal de transmision de
forma directa al rotor principal y a través de una sucesion de ejes hacia el rotor de
cola. El sistema interno de ese componente era independiente, por lo que una
falla en la salida de potencia hacia el eje principal, no implicaba necesariamente la
interrupcion en el otro. De acuerdo con esa mecénica de funcionamiento, se
analizé el eje de transmision hacia la caja de 90° del rotor de cola, observandose
gue el componente presentaba una fractura plastica por torsion, coincidente con
el sentido de giro. La deformacion y falla indicaban que el giro era con potencia.

1.16.5 Caja principal de transmision
1.16.5.1 La caja principal de transmision era un conjunto de trenes de

engranajes (del tipo solar / planetarios), encargados de transmitir la energia
mecanica proveniente de los motores hacia el mastil del rotor principal,



propiciando su funcionamiento a un régimen conocido de vueltas. Era una
estructura cerrada, inmersa en un medio lubricante, que constaba de un eje
central que en el extremo exterior se conectaba al mastil del rotor principal y en el
interior se encontraba vinculado a un tren de engranajes solar / planetarios. La
energia cinética / mecanica ingresaba a la caja desde dos ejes conectados a los
ejes de salida de las turbinas de ambos motores.

1.16.5.2 De acuerdo con lo indicado en el Manual de Mantenimiento del
helicoptero (Tabla 101-14.1 Tiempo entre recorridas generales —TBO- de
componentes basicos del helicoptero), la caja principal de transmision tenia un
TBO de 3000 horas de vuelo. De acuerdo con la Libreta Historial de este
componente, al momento del accidente tenia acumuladas 2782.2 hs desde la
altima recorrida general.

1.16.5.3 El conjunto también poseia otro eje lateral de transmision de
movimiento al rotor de cola. La integridad de los componentes mecanicos se
conservaba a través de un nivel constante de lubricante (10,3 litros de aceite, MIL-
PRF-23699), que recirculaba en el interior de la caja, dispersado desde un
sistema de inyectores y anillos que atomizaban el fluido sobre todas las partes
moviles del conjunto.

1.16.5.4 La caja instalada en la aeronave accidentada fue identificada con el
namero de serie S188. En el lugar del accidente, se constat0 que este
componente presentaba una perforacion en su estructura resistente (sector “upper
housing assy”), producto del incendio, lo que provocé el derrame del lubricante y
permitio el ingreso de agua y productos quimicos de extincidbn de incendios
durante la actuacion de los bomberos. Dadas estas condiciones, no pudo
constatarse fehacientemente la cantidad y calidad del aceite presente en el
conjunto.

1.16.5.5 En el lugar destinado al resguardo de los restos, se procedié al
desarme e inspeccion inicial de la caja de transmision donde se detect6 que:

1) El engranaje solar principal se encontraba destruido debido a que la
totalidad de la estructura circunferencial dentada estaba “barrida”, debido a
un proceso severo Yy violento de desgaste erosivo, con signos inequivocos
de alta temperatura.

2) Los cinco engranajes planetarios principales, asociados al solar descripto
anteriormente, se encontraron con dafios menores.

3) El tapdn magnético, que alerta sobre la presencia de particulas ferrosas en
suspension presentes en el lubricante, se encontré completamente cubierto
de restos metalicos. De acuerdo con el material acumulado, se puede
evaluar que el mismo estaba muy por encima de los valores de tolerancia
permitidos.

1.16.5.6 Para un analisis pormenorizado sobre las causas de la falla de la caja
principal, la misma fue remitida a su fabricante, en la Republica Federal de
Alemania, bajo la supervision de la BFU. Cabe sefialar que el fabricante es el



anico autorizado para la apertura y mantenimiento mayor de las cajas de
transmision.

1.16.5.7 Una vez realizadas las inspecciones y ensayos (supervisados por la
BFU), el fabricante emitié6 dos informes: uno preliminar del 30 de septiembre de
2010 y el complementario definitivo el 10 de junio de 2011. De las investigaciones
efectuadas se destaca que:

1) Al momento de la apertura de la caja, su interior contenia gran cantidad de
agua, producto de la extincion del incendio.

2) Los componentes internos presentaban severos signos de oxidacion.

3) El engranaje “sun gear, S/N° 260" se encontraba completamente destruido.
4) Elfiltro de aceite contenia una excesiva cantidad de residuos.

5) El tapon magnético estaba cubierto de particulas metélicas.

6) La etapa del conjunto planetario se encontré con dafios severos.

7) El disco dispersor de lubricante tenia los orificios de atomizacion
bloqueados por particulas metalicas en su parte inferior y restos de materia
negra en una capa que cubria el sector superior.

1.16.5.8 El Reporte ZFL-00762E (laboratorio) informé que las particulas
(“chips”) eran casi exclusivamente de acero al cromo o al cromo-niquel. Este
resultado es coincidente con lo informado por el LIMF (Univ. de La Plata), que los
identificaba como particulas de acero.

1.16.5.9 En el sistema de lubricacion de la caja de transmision se encontré que
la bomba impulsora estaba en buenas condiciones, mientras que los filtros se
encontraban contaminados. El dispositivo de control de by-pass del caudal de
lubricante esta conformado por una valvula de émbolo esférico, cargado con un
resorte a presion. Durante la inspeccion se hallé que ese resorte que comandaba
la apertura o cierre de la bolilla, estaba deformado (flexion plastica), por lo que el
conjunto de control de by-pass estaba fuera de servicio, dado que la bolilla se
asentaban incorrectamente en su anillo de asiento.

1.16.5.10 Dada la falla observada, habria quedado parcialmente liberado el
conducto de by-pass, por lo que parte del caudal no habria sido filtrado
totalmente, durante los ciclos de operacion. Este hecho que conllevaria a que las
particulas en suspension no fuesen retenidas completamente por el filtro del
conjunto. La acumulacion de particulas en el lubricante, causa deterioros
progresivos en los componentes mecdanicos. La obstruccion del filtro no posee
indicacion si no hay caida de la presion de aceite. Recién en la normativa (FAR
27, Enm. 26) se introdujo la presencia del indicador visual con el sistema tipo “pop
out”.
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1.16.5.11 La valvula by-pass del filtro de aceite no tiene inspecciones periddicas,
de acuerdo con lo informado por la BFU. Respecto al tapdn magnético, que se
encontré cubierto completamente de particulas ferromagnéticas, tenia un intervalo
de inspeccion de 25 h, y el procedimiento consistia en retirarlo de su alojamiento
roscado y evaluar la cantidad de particulas adheridas por magnetismo, a los
efectos de retornar al servicio el helicéptero o bien evaluar una tarea de
mantenimiento restaurativo (recambio de la MGB).

1.16.5.12 EIl tapdn magnético que tenia instalada esta caja de transmision no
poseia sistemas electrénicos asociados a un testigo o alarma en la cabina de
vuelo, que pudiese advertir a la tripulacion sobre una condicibn anémala de la
MGB en cuanto a la presencia de particulas metalica; mientras no hubiese
condiciones de baja presion de aceite o elevada temperatura del mismo. La Unica
posibilidad de conocer el estado de desgaste interno era durante la inspeccion
visual, en intervalos de 25 h.

1.16.5.13 Como parte de los ensayos realizados, se remitieron los rodamientos
del conjunto a su fabricante original (SKF—Aeroengine Italy—Quality Departament),
que produjo el informe RT1367 iss. 01. De esa investigacion puede destacarse
que los elementos analizados se encontraban fuera de tolerancia respecto de:
signos de severo y moderado desgaste adhesivo (gripado) sobre caminos de
rodadura, gripado y deformacion de elementos rodantes, desgaste circunferencial
de las estructuras y jaulas, indentaciones varias y signos de corrosion. De
acuerdo con los dafios descriptos, en todos los casos, las mecanicas de falla dan
como resultado el desprendimiento de micro particulas metélicas de los
componentes afectados.

1.16.5.14 Segun lo expresado por SKF, los procesos de desgaste y corrosion que
se observaron en los rodamientos, tuvieron sus origenes en una baja utilizacion
del conjunto. Segun consta en los historiales, era una caja de transmision
fabricada en 1985, con pocas horas de uso y tiempo prolongado de desuso,
factores que propician el desarrollo de puntos de corrosion y el progreso de
“gripado” (desgaste adhesivo) al momento del retorno al servicio.

1.16.5.15 Teniendo en cuenta la falla observada en el sistema de control by-pass
del lubricante, el analisis de las particulas metalicas que se encontraban en
suspension y gue junto a otros residuos bloquearon los orificios de dispersién del
aceite (segun consta en los ensayos quimicos realizados por el fabricante de la
MGB), se pudo determinar que probablemente se trataba de desprendimientos
generados por el desgaste adhesivo y procesos corrosivos que se habian
desarrollado en los rodamientos.

1.16.5.16 Es decir, los desprendimientos de los elementos rodantes lograron
llegar a los trenes de engranajes, sin poder ser retenidos completamente por el
filtro del conjunto, que por disefio posee una malla de 100 micrones. La
granulometria de las particulas era superior a la malla del filtro (mayores a 200
micrones), y compuestas mayoritariamente de aceros al cromo niquel, cromo,
bronce y aluminio, que de estar en servicio el dispositivo de control de by-pass,
hubieran quedado retenidas bloqueando probablemente el filtro a corto plazo.
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Asimismo, se detecté contaminacion por particulas metalicas y material organico
en canales de aceite e inyectores.

1.16.5.17 EIl informe del fabricante de la aeronave, también agrega que la
investigacion del tapdn magnético reveld que las particulas magnéticas provenian
de los engranajes (muy probablemente del “sun gear”, degradado durante la
secuencia del accidente), pero también habia presente material de los cojinetes.
Este material era proveniente del cojinete de entrada, el cual venia degradandose
con mucha anterioridad al accidente y sus desprendimientos eran colectados por
el tapon magnético.

1.16.6 Andlisis de los filamentos de las lamparas de advertencia del panel
anunciador

1.16.6.1 EIl panel anunciador se hallaba seriamente dafiado por el impacto y
principalmente por el incendio, que habia practicamente fundido los cobertores de
las lamparas. Se realizé un minucioso trabajo de extraccion de las lamparas que
se consideraron de interés en la investigacion, para su estudio y comparacion.
Los filamentos analizados pertenecian a los indicadores de:

1) LOW FUEL (escaso combustible, para comparacion),
2) HY BLOCK (atascamiento de alguna valvula hidraulica en el sistema 1),
3) RPM (rotor),

4) T OIL (se ilumina si la presion de aceite de la transmision principal es menor
a 0,5 bar, o si la temperatura de ese aceite esta por encima de los 105° C).

1.16.6.2 El criterio de andlisis de los filamentos obedecen al principio que, si la
lampara estaba encendida y su filamento incandescente, su resistencia mecanica
al impacto eran marcadamente menor, por lo tanto se deformaran sus espiras al
ser sometidas a una fuerte desaceleracion. Esto es indicativo de: lampara
encendida al momento del impacto, filamento con fuerte deformacion.

1.16.6.3 Las lamparas fueron observadas y fotografiadas en el laboratorio de
Mecanica Aplicada del Instituto de Investigaciones Cientificas y Técnicas para la
Defensa (CITEDEF). Del estudio se determind que todas las lamparas habrian
estado encendidas al momento del impacto.

1.16.6.4 Dado que se verifico el encendido de la lampara LOW FUEL en el
Panel de Luces de Alarma, se evalué que el encendido de la misma no se
relacionaba con la operacion o con el accidente. Se expuso al fabricante el
posible sentido de dicha indicacion, y que evaluara la posibilidad si una situacion
cercana a “cero G” durante la caida, podria causar un efecto en el combustible
interno del tanque que podria “engafar’ al medidor. El fabricante respondié que
de acuerdo con los especialistas responsables del sistema de combustible, no fue
posible determinar una causa concreta. Sin embargo, consideran que la alarma
fue resultado de la secuencia del accidente y no la causa. Posiblemente, el
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flotante del transmisor fue forzado hacia abajo en el impacto y dispar6 una sefal
“en el Gltimo segundo”.

1.16.7 Documentacioén técnica

1.16.7.1 Segun consta, la ultima inspeccion se habia realizado 41.2 hs antes del
accidente en el taller habilitado 1B-146, no encontrandose asentada en el registro
historial de la aeronave. Asimismo, se encontraban tres inspecciones visuales de
tapdn magnético (orden de trabajo), a saber:

1) ElI 9 de enero de 2010 a las 6993.2 hs TG MGB y 27 hs luego de la dltima
inspeccién de tapon, resultado sin novedad.

2) El 9 de abril de 2010 a las 7017.1 hs TG MGB y 23.9 hs luego de la dltima
inspeccion de tapon, resultado sin novedad.

3) El 13 mayo de 2010 a las 7043.1 hs TG MGB y 26 hs luego de la ultima
inspeccidn de tapon, resultado sin novedad.

1.16.7.2 De acuerdo con lo requerido por el Manual de Mantenimiento de la
aeronave (BO 105 MM Chap. 11-18), el Inspector que realizé el control del tapon
magnético evalué al componente, como “condicion A” de acumulacion de
particulas metélicas. Incluso agregd que en las anteriores inspecciones aparecian
particulas como las que figuran en el detalle “A” del manual. Se procedi6 a la
inspeccion semanal del tapon ya que no poseia chip detector, al cabo de unas
horas las particulas desaparecieron y no se volvieron a encontrar en el tapén.

1.16.8 Al momento del accidente, el tapdn magnético acumulaba 14.6 h desde
la dltima inspeccion, quedando 10.4 h remanentes antes de la préxima revision. Si
se tiene en cuenta que las inspecciones deben realizarse en intervalos de 25 h de
servicio, es destacable que de las ultimas tres, dos estuvieron realizadas fuera de
tiempo.

1.16.9 Respecto a la falla detectada en el dispositivo conmutador del sistema
hidraulico, no se observaron anotaciones en cuanto a novedades detectadas o
tareas de mantenimiento restaurativo sobre el mismo.

1.16.10 Se consultdé a la Direccion de Aeronavegabilidad, perteneciente a la
Administracion Nacional de Aviacién Civil (ANAC), respecto de la necesidad de
contar con Certificado Tipo Suplementario (CTS) para la instalacion y uso de
camaras de filmacion en la aeronave y Certificado de Aeronavegabilidad en
categoria Restringido, para operar en tareas de Trabajo Aéreo. Esa Direccion
expreso: “Existe el ingreso a este Direccidn de aviacion General de un Informe
Técnico de Alteracion (ITA) por la instalacion de una camara giratoria del 12 de
mayo de 2006, al cual se le observaron novedades. Las mismas fueron
notificadas al Ingeniero actuante, no obteniéndose respuesta alguna. Si bien la
instalacion de la camara mencionada puede hacerse a través de un CTS, también
podria cumplirse a través de un ITA. Por ultimo, informo a Ud. que el Certificado
de Aeronavegabilidad Especial no ha sido emitido.”
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1.16.10.1 Ante una nueva consulta a la DA, la misma informé que el helicoptero
se encontraba habilitado en Categoria Normal (Certificado de Aeronavegabilidad
Estandar, color blanco). Agregd: “Si la instalacion de la camara hubiera estado
aprobada, por ejemplo a través de un Informe Técnico de Alteracién, se habria
cambiado el Certificado Estandar por uno Restringido (F.8130-7 Amarillo) y eso
no ocurrié en este caso (el ITA nunca fue terminado).”

1.16.10.2 Al respecto, dado que al momento del accidente, la mencionada
camara (Gyrocam Systems) se encontraba instalada en la aeronave, la DA
agrega: “...por lo que no se estaria cumpliendo con el Disefio Tipo aprobado de la
aeronave, ni se autorizé dicha modificacion. Por estos motivos, este DAG
considera que el helicéptero estaria en condicidon no aeronavegable.”

1.16.11 Por otra parte, la Divisibn Trabajo Aéreo (ANAC) informé que la
aeronave LV-WJX se encontraba afectada a una empresa, “con el Certificado de
Aeronavegabilidad Normal emitido por la Direccion Nacional de
Aeronavegabilidad el cual era suficiente para la actividad en la que estaba
certificada la empresa.”

1.16.12 El TAR 1B-146, que realizaba el mantenimiento de la aeronave, tenia
en vigencia sus Especificaciones de Operacién, extendidas por la DA (Depto.
Aviacion General) el 06 de agosto de 2009, con vencimiento el 30 de agosto de
2011, y poseia alcance para MBB modelo BO-105 Series.

1.16.13 El personal técnico que realizo la ultima inspeccion de 25 h el 13 de
mayo de 2010, estaba incluido en el Manual de Procedimientos de Inspeccion
(Seccion 2 / Organizacion) del TAR DNA 1B-146, bajo el siguiente titulo: “Némina
y Alcances del Personal de Inspeccién Autorizado Exclusivamente para
Helicopteros”;

- Mecénico: Licencia MMA, autorizado para firmar items de mecanico en guias de
inspeccion / formularios de trabajo (22 de septiembre de 2008). De acuerdo con lo
informado por el INMAE, el periodo de validez del Certificado de Aptitud
Psicofisiol6gica vencia el 30 de julio de 2002, con la limitacién de utilizacién de
lentes correctores;

- Inspector: Licencia MMA, Cat. “C”, autorizado para firmar, items de mecénico en
guias de inspeccion / formularios de trabajo e items de inspector en casillero
correspondiente de las guias de inspeccion / formularios de trabajo (05 de junio
de 2008). De acuerdo con lo informado por el INMAE, el periodo de validez del
Certificado de Aptitud Psicofisiolégica vencia el 30 de abril de 2011, con la
limitacion de utilizacion de lentes correctores.

1.17 Informacién organica y de direcciéon

1.17.1 La aeronave era de propiedad de una Empresa S.A.
1.17.2 El Jefe de la Division Trabajo Aéreo informé que la empresa, la

aeronave y el piloto estaban inscriptos en el Departamento Trabajo Aéreo de la
Direccion de Licencias al Personal de la ANAC, autorizado a explotar un servicio
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de trabajo aéreo en las actividades y especialidades de FTF (fotografia),
Fotografia, Filmacion y Fotografia Aérea, figurando afectados, la aeronave en el
Anexo |y el Piloto en el Anexo I, con una vigencia desde el 18 de abril de 2010
hasta el 18 de abril de 2011.

1.17.3 Asimismo el Jefe de Division inform6 que dentro del personal que
opera la aeronave estaba asignada una plaza para un tripulante extra. Dicha
informacion fue presentada el 03 de mayo de 2010, a través de la Constancia N°
005/10 en la Central de Control Aerofotografico dependiente del Comando de
Operaciones Aéreas de la Fuerza Aérea Argentina.

1.18 Informacién adicional

1.18.1 El informe del Director de Servicios Aeronauticos del Comando de
Adiestramiento y Alistamiento de la Fuerza Aérea Argentina, con relacion al
tripulante extra (fotografo) expresaba: “Relacionado con el tema de referencia
cabe sefalar que no es competencia de la Central de Control Aerofotogréfico la
habilitacién del personal que cumple funciones a bordo, ni de la aeronave; tarea
que lleva a cabo la ANAC y los organismos de competencia en el ambito
aeronautico de acuerdo con la nueva legislacion vigente”.

1.18.2 Asimismo, consta en dicho informe una planilla de la Central de Control
Aerofotografico donde figura la Solicitud de Inscripcion Registro de C.C.A.
(Certificado Habilitante de Aerofotografia), con vencimiento el 24 de octubre de
2010.

1.18.3 Existian antecedentes de fallas de similares caracteristicas (engranaje
“sun gear”), que fueron proporcionados por el fabricante:

- BO105 CBS-4, Serie N° 0573, 21 de junio de 1996, Golfo de México,
- BO105 CB, Serie N° 0781, 29 de diciembre de 2004, Sudafrica.

1.18.3.1 El informe del fabricante del helicéptero (TS-ETMT-2010-009, parrafo
4.3.1) menciona que en los dos accidentes similares, el elemento que originé las
particulas fue identificado, el cual las producia mucho tiempo antes de los
sucesos. Esto podria indicar, que los procedimientos de mantenimiento no se
seguian correctamente o se interpretaban de modo impropio, juzgando a las
particulas presentes en el tapon magnético como “desgaste normal”. De
presentarse esa hipotética situacion, se actuaba de acuerdo con el procedimiento
aplicable al caso. Este procedimiento de control fue establecido y permanecio sin
cambios por mas de 40 afios.

1.18.3.2 Sin embargo, el Alert Service Bulletin (N° ASB BO105-10-25), ademas
de reducir el nimero de horas para el control del tapdn magnético de la MGB, de
25 h a 10 h, agrupa las categorias de presencia de particulas atrapadas, en 7 a 4
distintas clasificaciones, para facilitar la resolucion de la accion de mantenimiento.
La EASA AD N° 2011-0091, el 18 de mayo de 2011, se hace eco de este ASB,
indicando que ademas de disminuir el tiempo de inspeccion del tapon, debe
inspeccionarse el filtro de aceite N°/P 6140063321 por presencia de particulas.
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1.18.4 Consideraciones sobre la certificacion de la MGB

1.18.4.1 Con respecto a la normativa de disefio del helicoptero, el fabricante y la
autoridad aeronautica de Alemania informaron que la caja de transmision fue
certificada de acuerdo con las normas FAR Parte 27, Enmienda 27-3. Como
referencia, la Parte 27.929, Enm. 27-12, Efect. 5/2/77, establece que se debe
demostrar que la transmision del rotor principal es capaz de operar en
condiciones de autorrotacion por 15 minutos después de la pérdida de presion en
el sistema primario de lubricacion.

1.18.4.2 Las pruebas llevadas a cabo por parte del fabricante de la caja (ZF),
dio lugar a la emision de un informe (Report N° 501 4538 402, “Main Transmision
FS 72 B, Overload and Dry Run Test”), Transmision Principal — Sobrecarga y
Prueba de Funcionamiento en Seco, cuyo texto se resume en la siguiente
traduccion no oficial:

- La prueba sirvi6 como una verificacion adicional para la certificacion de la
transmision para las autoridades civiles; con la prueba en seco se pretendid
probar que tras la pérdida de lubricacion de la transmisién operando en el techo
de servicio, se garantizaba un aterrizaje seguro en autorrotacion.

- La prueba se llevd a cabo en banco, con test de sobrecarga seguido por la
prueba en seco. Durante la operacion a 2 x 257 kW se corto el suministro de
aceite. Luego de 20 segundos con esa carga, se simuld la operacion de
autorrotacion a 7,4 kW por 10 minutos. Finalmente, la transmision se carg6 por 1
minuto con 2 x 184 kW, con posterior detencion, desarme e inspeccion de sus
componentes.

- La operacion resulto sin problemas. Luego de la prueba en seco, signos severos
de rozamiento y decoloracion por alta temperatura se manifestaron en las ruedas
dentadas coénicas de entrada y en la etapa planetaria. Ninguno de los rodamientos
presentd fallas; la caja podia ser girada libremente, inmediatamente después de la
detencion y luego de enfriarse.

- Los dafos en los flancos de los engranajes durante la operacion en seco
probablemente ocurrieron en la ultima etapa (2 x 184 kw). En comparacion con los
engranajes, la buena condicién de los cojinetes se explica por el hecho que en los
rodamientos y en los engranajes prevalecia el movimiento de deslizamiento. El
relativamente severo deterioro sufrido por la etapa planetaria fue el resultado de la
reduccion del huelgo entre flancos debido al calentamiento.

- El test ha probado que no se produjo falla en engranajes durante una corta
operacion de sobrecarga y que un aterrizaje en autorrotacién seguro es posible en
caso de pérdida de lubricacion de la transmision.

1.18.5 Se pudo tener acceso a la filmacion de la camara de seguridad de la
autopista cercana (AUSA), donde se pudo observar que los ultimos 400 ft
aproximadamente de la caida de la aeronave fueron en sentido casi vertical. No
pudieron verse otro tipo de indicios que aportaran datos significativos a la
investigacion.
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1.18.6 Como medida de prevencion, el fabricante emitio el “Alert Service
Bulletin” ASB BO105-10-125 (02 SET 10) y la EASA, la AD EASA N° 2011-0091,
con la indicacion de una reduccion del intervalo de inspeccion del filtro de aceite
de la MGB a 100 h y del tapén magnético de 25 a 10 h. Asimismo, se establecio el
criterio de evaluacién del patron de particulas presentes en dicho tapon, para
facilitar y ajustar las acciones y medidas a tomar en caso de un “chip event”. La
Directiva de Aeronavegabilidad recibié dos revisiones, una el 01 de agosto de
2012 y la segunda el 08 de noviembre de 2012, ratificando los contenidos y
ampliando los requisitos en cuenta al envio de informacion con los hallazgos de
las inspecciones.

1.19 Técnicas de investigacion utiles y eficaces

Se utilizaron las técnicas de rutina en cuanto al desarme, inspeccion,
ensayos quimicos y analisis metallrgico de las partes analizadas, tanto en el pais,
como en el exterior. La totalidad de los ensayos realizados en el exterior, fueron
supervisados y remitidos a través de los Representantes Acreditados, tal como lo
prevé el Cap. 5 del Anexo 13 de OACI.

2  ANALISIS

2.1 Aspectos operativos

2.1.1 De acuerdo con la investigacion efectuada, se determind que la
empresa se encontraba habilitada para realizar trabajo aéreo. La misma poseia la
afectacion de la aeronave, el piloto y el tripulante extra, camarégrafo, para realizar
el vuelo que estaban efectuando.

2.1.2 Cuando el piloto se encontraba realizando el vuelo desde Puerto
Madero al AD SADF, a la altura de Vicente Lopez (provincia de Buenos Aires),
inesperadamente se produjo la falla de la caja principal de transmisién; hecho que
no permitié realizar un aterrizaje de emergencia, precipitandose la aeronave en
forma vertical contra el terreno.

2.1.3 La técnica de vuelo empleada por el piloto fue la correcta hasta que se
produjo la falla. Una vez que el rotor principal quedd sin transmision mecénica, el
piloto perdié el control de la aeronave, sin que pudiera efectuar una maniobra
defensiva o de emergencia.

2.1.4 De acuerdo a la informaciéon suministrada por el SMN, las condiciones
meteoroldgicas no tuvieron influencia en la mecanica de vuelo ni en la secuencia
del accidente.

2.2 Aspectos técnicos

2.2.1 De acuerdo con las investigaciones y los ensayos de material
realizados sobre los componentes que fallaron en servicio, se pudo determinar
qgue el colapso catastréfico del engranaje principal “sun gear” tuvo su origen en
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una cadena de desgaste progresivo y severo, de desarrollo a gran velocidad,
causado por una interrupcion de la lubricacion.

2.2.2 Las particulas superficiales desprendidas de los rodamientos afectados
a procesos de gripado, corrosion e indentacion mecéanica fue una de las fuentes
de contaminacion. Adicionalmente, el deterioro severo del rodamiento derecho del
engranaje de entrada llevo a un desplazamiento del contacto entre dientes, con el
consiguiente desgaste y degradacion superficial del engranaje y la modificacion
de su patron de contacto. El fabricante agrega en su informe, que este tipo de
dafio indicaba que durante varios centenares de horas habria estado operando de
este modo.

2.2.3 Al encontrarse el dispositivo by-pass del filtro de lubricante fuera de
servicio (bolilla parcialmente abierta por motivos y oportunidad que no pudieron
fehacientemente determinarse), el caudal contaminado con las particulas, se
disperso6 en todo el conjunto de trenes de engranajes de la caja de transmision.
Con el filtro casi bloqueado por la acumulacion y las particulas fluyendo por el
ducto de paso libre, el dafio se propagd exponencialmente, provocando también
obstrucciones de los orificios internos del sistema de lubricacion.

2.2.4 Sumado al desgaste que se propagaba, el blogueo del sistema de
lubricacion generd una condicion critica, que inevitablemente produjo los dafios
antes observados.

2.2.5 Al perder continuidad la transmision de energia mecéanica entre los
componentes, el mastil del rotor principal se quedd rapidamente sin impulso,
provocando la pérdida de control de la aeronave en vuelo.

2.2.6 La falla observada en el sistema hidraulico no tuvo relacion con la
cadena de eventos inseguros que derivo en el accidente, sin embargo afectaba la
aeronavegabilidad, ya que se trataba de la afectacion de un producto clase II,
sistema primario redundante.

2.2.7 De acuerdo con lo informado por la Direccion de Aeronavegabilidad,
respecto a la instalacion de la camara giroestabilizada sin la correspondiente
autorizacion, hace que el helicoptero no se encontrara aeronavegable, aunque
éste no fue un factor contribuyente a las causales técnicas del accidente.

3 CONCLUSIONES

3.1 Hechos definidos
3.1.1 El piloto se encontraba habilitado para realizar el vuelo.
3.1.2 Durante la investigacion no se detectaron factores técnicos que

pudieran condicionar al sistema propulsivo (motor), respecto a la generacion de
potencia.

3.1.3 La falla suscitada en la “Tandem Hydraulic Unit” no tuvo relacién de
causa y efecto con la ocurrencia del suceso. No se detectaron fallas en los
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sistemas de comando que pudieran haber interferido en el control de la aeronave
en vuelo.

3.14 La pérdida de potencia del rotor principal se produjo por el colapso
catastrofico de la rueda dentada del engranaje solar, perteneciente a la caja de
transmision principal.

3.15 La falla de la caja de transmision pudo tener su origen en una
degradacion de los rodamientos, afectados por procesos de desgaste adhesivo,
corrosion e indentaciones mecanicas que produjeron el desprendimiento de
particulas metalicas que quedaron en suspension en el medio lubricante.

3.1.6 Las particulas en suspension no pudieron ser retenidas completamente
por el filtro del sistema, debido a que el ducto by-pass se encontraba parcialmente
abierto, por falla de su valvula de control.

3.1.7 La acumulacion progresiva de particulas e impurezas en el lubricante
produjo la obstruccién de los orificios de dispersién y atomizacion del aceite
dentro de la caja.

3.1.8 La falta de lubricacion, durante el funcionamiento, sobre los
componentes mecanicos principales de la caja de transmisién generd el dafio
severo observado en la inspeccion post-accidente.

3.1.9 La meteorologia no influyo en el accidente.
3.2 Causa

Durante la realizacion de un vuelo de Trabajo Aéreo, en la fase de
crucero, se produjo la pérdida de control de la aeronave, con posterior caida e
impacto contra viviendas e incendio, debido a una falla del sistema de lubricacion
gue produjo un proceso de desgaste adhesivo de rodamientos, provocando un
colapso general en el sistema de engranajes de la caja de transmision principal,
que trasmite la potencia del motor al rotor principal.

Factores contribuyentes
1) Falla de una valvula by-pass del filtro de lubricante de la caja.
2) No haberse incorporado el sistema de deteccion de particulas
recomendado por la fabrica en Boletin de Servicio (Opcional) N° 80-41 del
14 MAY 1979 “Installation of a Chip Warning System for Main Rotor
Gearbox” (Service Bulletin).

4 RECOMENDACIONES SOBRE SEGURIDAD

4.1 A la Direccién de Aeronavegabilidad de la ANAC

Considerar la conveniencia de evaluar la factibilidad de requerir en
forma obligatoria la instalacién del sistema “chip detector” en el tapoén magnético
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de la caja de transmision, de acuerdo con lo recomendado por el fabricante en su
Boletin de Servicio (Opcional) N° 80-41 del 14 MAY 1979 “Installation of a Chip
Warning System for Main Rotor Gearbox”.

Nota: En su Reporte Técnico (TS-ETMT-2010-009), el fabricante propuso como
medida correctiva, el re-diseifio del filtro de aceite y el establecimiento de la
funcién del by-pass.

4.2 A la Direccién Nacional de Sequridad Operacional (ANAC)

Considerar la necesidad de establecer medidas de coordinacion y
comunicacion eficaces entre sus Direcciones, a los efectos de evitar el
otorgamiento de autorizaciones para el desarrollo de actividades de Trabajo
Aéreo sin la aprobacion de modificaciones que alteren la aeronavegabilidad de las
aeronaves involucradas.

5 REQUERIMIENTOS ADICIONALES

Las personas fisicas o juridicas a quienes vayan dirigidas las
recomendaciones emitidas, por la Junta de Investigaciones de Accidentes de
Aviacion Civil, deberan informar a la Comisién de Prevencion de Accidentes de
Aviacién Civil en un plazo no mayor a sesenta (60) dias habiles, contados a partir
que recibieran el Informe Final y la Disposicion que la aprueba, el cumplimiento
de las acciones que hayan sido puestas a su cargo. (Disposicion N° 51/02
Comandante de Regiones Aéreas 19 JUL 02, publicada en el Boletin Oficial del
23 de Julio 2002).

La mencionada informacién debera ser dirigida a:
Administracion Nacional de aviacién Civil (ANAC)
Azopardo 1405, esquina Av. Juan de Garay
(C 1107 ADY) Ciudad Auténoma de Buenos Aires.

0 a la direccion e-mail:
“inffo@anac.gov.ar “

BUENOS AIRES, de 2013.
Sr Ricardo BRESSAN Sr Jorge RODRIGUEZ
Investigador a Cargo Investigador Operativo

Director de Investigaciones
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