INFORME DE ACCIDENTE

DATOS GENERALES

MARCA Y MODELO DE LA AERONAVE: Bell, 206 L-1

TIPO DE OPERACION: Trabajos aéreos

RUTA DEL VUELO: Coca-OBE (01° 10°08” S,
075° 53'26” W)

PERSONAS A BORDO: Dos

FECHA Y HORA DEL ACCIDENTE: 25 de mayo del 2001, 21:25
uTC

LUGAR DEL ACCIDENTE: Cercanias del pozo AMO B,

coordenadas 00°57'23" S,
076°13'23” W, provincia del

Napo.

FASE DEL VUELO: Ruta

TIPO DE ACCIDENTE: Pérdida de control en vuelo,
Impacto con el terreno




INFORMACION SOBRE LOS HECHOS
RESENA DEL VUELO

El dia viernes 25 de mayo del 2001, la aeronave Bell 206 L-1, con el piloto y un
load master a bordo, cumplia el tercer vuelo del dia en la ruta Francisco de
Orellana (Coca)-OBE. Los otros dos vuelos anteriores, en la ruta Coca-Huaorani-
Coca, se habian cumplido sin novedad.

A las 20:22:21 UTC (15:22:21 H.L.), fue autorizada por la Torre de Control del
Aeropuerto de Francisco de Orellana para despegar desde su base de
operaciones ubicada en el Batallon de Selva Numero 19 Napo y dirigirse a las
instalaciones de la compafiia Helmech y Paine (HP), ubicadas frente al aeropuerto
para recoger carga externa. Para el efecto, se le habia colocado una eslinga de
150 pies de longitud.

La carga consistia en 110 galones de diesel, distribuidos en 2 tanques metalicos
de 55 gls. cada uno, dentro de una malla (mochila) de cuerdas, y debia trasladarse
hacia el campamento petrolero OBE. La carga fue enganchada al extremo de la
eslinga por el guardian de la compafia HP.

A las 20:31:07 UTC (15:31:07 H.L.) la aeronave inici6 su vuelo hacia OBE,
indicando a la Torre de Control que mantendria 2.000 pies sobre el terreno y que
estimaba su arribo a las 21:40 UTC.

A las 20:47:54 UTC (15:47:54 H.L.) el helicoptero report6 a la Torre de Control del
aeropuerto Francisco de Orellana que se encontraba a 19 millas de esta estacion,
el controlador respondié “afirmativo, autorizado a frecuencia de compaiiia,
notifique retornando”, a las 20:48:00 UTC (15:48:00 H.L.) el piloto contesto “ere
(recibido) cambiando a frecuencia de compafiia, notificaré retornando”.

Aproximadamente a las 21:15 UTC (16:15 H.L.) se comunico con otra aeronave de
la compaiiia, indicandole que se encontraba en vuelo normal a unas 20 millas de
OBE. Esta fue el ultimo contacto que se mantuvo con el helicoptero.

Personal que esperaba el arribo del helicoptero en OBE, al notar la demora del
vuelo, se comunic6é con la base de Coca e indic6 que no habia llegado como
estaba previsto. Debido a que no se logr6 establecer comunicacion con el
helicéptero, y las averiguaciones radiales a las otras bases no permitieron conocer
su paradero, se inici6é la busqueda con dos helicopteros de Aeromaster, tarea que
se suspendio ese dia con la puesta del sol.

Al dia siguiente, aproximadamente a las 20:00 UTC el piloto y su acompafante
fueron encontrados en la carretera que conduce al pozo AMO B (00° 57" 22" S,



076° 09" 36” W) hasta donde habian salido por sus propios medios desde el lugar
del accidente.

La aeronave se localizo estrellada cerca del pozo petrolero AMO B.

LESIONES A PERSONAS

LESIONES TRIPULACION PASAJEROS OTROS
Mortales - - -
Graves 01 01 -
Leves - - -

DANOS SUFRIDOS POR LA AERONAVE

Debido a las fuerzas de impacto se destruyé la cabina de pilotaje, se
desprendieron la zona posterior del tail boom, el estabilizador horizontal, que se
partié en dos fragmentos, y el eje de la transmisién del rotor de cola.

Las palas de rotor principal estaban unidas al mastil, presentaban dafios por la
caida y rozamiento con los troncos de los arboles, una de ellas sufri6 dafios
importantes en la punta y en el borde de salida, que se rasgo6 a lo largo de los
altimos 3 metros.

El fuselaje sufrio hundimientos especialmente en el costado derecho y roturas y
deformaciones en la zona posterior adyacente al tail boom.

OTROS DANOS

No se produjeron dafios a terceros.

INFORMACION SOBRE EL PERSONAL

PILOTO

El piloto al mando de 38 afios de edad era titular de una Licencia de Piloto de
Transporte de Linea Aérea de Helicopteros con su Certificado Médico Clase 1

vigente a la fecha del accidente.

En su récord personal constan las habilitaciones como Piloto de equipo Bell 206-
L1 e Instructor de equipo Allouette SA-316.

Dentro de la documentacion relativa al proceso de habilitacion como piloto de
equipo Bell 206 consta que:

- El 18 de febrero del 2000, la Direccién General de Aviacién Civil, autoriz6 el inicio
del curso tedrico practico en equipo Bell 206B.



- El 2 de marzo del 2000, el piloto que estuvo a cargo del chequeo de vuelo, anoto
en el formulario correspondiente chequeo en vuelo del curso inicial en equipo Bell
206 B, que debia volar 10 horas con piloto de seguridad en long line y revisar los
conocimientos sobre sistemas de este equipo. En el formulario respectivo, el piloto
inspector de la Direccion de Aviacion Civil volvid a reiterar la recomendacion
efectuada por el instructor sobre la necesidad de que cumpla 10 horas de vuelo
con piloto de seguridad en long line.

- ElI 17 de marzo del 2000, la Unidad de Inspeccion solicito a la Division de
Operaciones que se le otorgue la habilitacion en equipo Bell 206 B, pues habia
cumplido satisfactoriamente los chequeos con un piloto inspector de la Direccion
de Aviacion Civil,

- El 25 de agosto del 2000, la Unidad de inspeccion autorizd que reciba
entrenamiento sobre las diferencias de equipo Bell 206 L1. En la Hoja de Control
de instruccion de Vuelo para Pilotos y Copilotos de Helicoptero, el piloto instructor
anoto que recibid Instruccién en long line, pero debido a que no habia volado en
este tipo de operacion necesitaba un refrescamiento de tres horas antes de iniciar
un contrato. En el formulario de Chequeo en Vuelo de la Direccién de Aviacion
Civil anot6 esta misma recomendacion.

La habilitacion como piloto del equipo Bell 206 L-1 se la otorgd el 05 de octubre
del 2000.

Hasta el 25 de mayo del 2001 habia completado el siguiente record:
Horas totales de vuelo: 2.155:11

Horas en equipo Bell 206 L1:

Alumno: 3:48
Piloto: 106:12
Total: 110:00

Ademas se registra que habia volado:

En los Ultimos 90 dias: 131:12
En los Ultimos 60 dias: 72:18
En los Ultimos 30 dias: 36:36
En los ultimos 07 dias: 8:36

Desde el 15 de mayo, dia en que se integré a la base de Coca, hasta el 22 de
mayo del 2001, vol6 15:48 horas en equipo Allouette SA316B.

Desde el 23 hasta el 25 de mayo volé 10:24 horas en el helicoptero Bell 206 L1,
en que sufrié el accidente.



No registra accidentes anteriores.

LOAD MASTER

El load master no posee ningun tipo de licencia aeronautica.
INFORMACION SOBRE LA AERONAVE

La aeronave Bell 206 L-1, tenia su Certificado de Aeronavegabilidad vigente a la
fecha del suceso.

De acuerdo con este documento la aeronave estaba aprobada para transportar
carga y pasajeros, y destinada a trabajos aéreos especializados. Estaba equipada
para vuelo por contacto.

A la fecha del accidente tenia el siguiente récord de vuelo:

AERONAVE

Serie: 45588

Horas totales: 8.656
MOTOR

Marca: Allison
Modelo/Tipo: 250-C30P
Serie: CAE-890400S
Horas totales: 6.752

TSO: 3.931,8 horas
TBO: o/C

Fecha de instalacion: 03-sept-1998
TURBINA

Serie: CAT-90411
Horas totales: 7,662,7

TSO: 1.602,4 horas
TBO: 2.000 horas
Remanente: 397,6 horas

Fecha de instalacion:

03-sept-1998

TRANSMISION

Serie: BMC-00129
Horas totales: 16.573,6
TSO: 184 horas



TBO: 4.500 horas
Remanente: 4.316 horas
Fecha de instalacion: 02-abr-2001
MAIN ROTOR HUB

Serie: A-4408
Horas totales: 3.026,1
TSO: 2.084,1 horas
TBO: 2.400 horas
Remanente: 315,9 horas
Fecha de instalacion: 04-feb-1998
TAIL ROTOR HUB

Serie: A-6447
Horas totales: 2.083,4
TSO: 2.083,4horas
TBO: 2.500 horas
Remanente: 416,6 horas
Fecha de instalacion: 04-feb-1998
TAIL ROTOR GEAR BOX

Serie: AMM-45040
Horas totales: 19.836,1
TSO: 2.26,6 horas
TBO: 6.000 horas
Remanente: 5.773,4 horas
Fecha de instalacion: 07-abr-2001

El programa de mantenimiento se cumple de acuerdo a las especificaciones del
fabricante.

Al 30 de abril del 2001, fecha del ultimo reporte del master de componentes
rotables y status, todos se encuentran dentro de los limites de vida util.

Los ultimos trabajos relevantes de mantenimiento efectuados fueron:

- El cambio de la transmisién, P/N 206-040-004-1001, S/N BMC-00129, con un
tiempo total de 16.389,6 horas y cero horas desde overhaul, el 02 de abril del
2001, cuando el helicoptero tenia 8.472 horas.

- El cambio del swash plate, Ring Assy Inner S/N RE 245 y Ring Assy Outer S/N
REO 678, con cero horas desde overhaul, el 22 de mayo del 2001, cuando el
helicoptero tenia 8.649,9 horas.



PESO Y BALANCE

De acuerdo con el Formulario Plan de Vuelo Operacional, preparado por la
compafia Aeromaster y aprobado por el piloto, los datos de peso para este vuelo
eran:

Peso vacio: 2.448 Ib.
Piloto: 170 Ib.
Pasajero (load master) 170 Ib.
Carga 950 Ib.
Combustible: 480 Ib.

Peso real de despegue: 4.218 Ib.

El peso maximo de despegue, de acuerdo con el Certificado de Aeronavegabilidad
es de 4.249 libras.

INFORMACION METEOROLOGICA

Segun manifestaron pilotos que volaron por el sector el dia del accidente, y
trabajadores del pozo AMO B, las condiciones meteorolégicas eran buenas.

El aeropuerto Francisco de Orellana, emiti6 los siguientes reportes
meteoroldgicos:

20:00 UTC

Viento: calma

Visibilidad: 10 kildbmetros o mas

Nubosidad: de 3/8 a 4/8 de nubes a 2.600 pies de altura 'y de 3/8 a
4/8 de nubes a 30.000 pies de altura

Temperatura: 33°C

Punto de rocio: 22°C

Reglaje altimétrico: 1009 hPa.

No existieron fenbmenos significativos:

21:00 UTC

Viento: calma

Visibilidad: 10 kildbmetros o mas

Nubosidad: de 1/8 a 2/8 de nubes a 3.000 pies de alturay de 3/8 a
4/8 de nubes a 30.000 pies de altura

Temperatura: 34°C

Punto de rocio: 22°C

Reglaje altimétrico: 1008 hPa.



No existieron fenbmenos significativos
COMUNICACIONES

La compaiiia lleva un seguimiento radial de vuelos desde la base principal en la
ciudad de Quito, pero para el vuelo en el que ocurrid el accidente, el operador
encargado habia dejado sus funciones porque sali6 a comer, delegando esta
funcion, segun su version, a la base de Coca. Sin embargo, en los registros que
llevan en dicha base, solo se anotaron las comunicaciones efectuadas con la
Torre de Control al inicio del vuelo y al salir del area de control de esta
dependencia. No recibié del helicdptero otra notificacion, ni realizé ningun contacto
después de su salida.

El piloto de otra aeronave que volaba por la zona, indicé que mantuvo un contacto
con el piloto del helicéptero accidentado, aproximadamente a las 21h15 UTC, en
el cual indic6 que estaba a 20 millas de OBE y que el vuelo era normal.

INFORMACION SOBRE LOS RESTOS DE LA AERONAVE Y EL IMPACTO

W )%

TRAYECTORIA DE
LA AERONAVE

La aeronave tenia un rumbo de 90 grados cuando se produjo un impacto con la
carga externa, la que golpe6 contra un arbol, a 12 metros del suelo, arrancando de
su copa una rama de 10 metros de longitud. Luego, los tanques de diesel que
transportaba impactaron a 7 metros del suelo contra dos arboles entre los cuales
paso la carga, 19 metros mas adelante. En este sitio, la eslinga quedé colgando
en el arbol del lado izquierdo, a 16 metros de altura.

El extremo de la eslinga con el gancho que se sujeta al helicoptero estaba cerca
del suelo, 4,7 metros después y la carga, con la malla intacta y todavia
enganchada a la eslinga, estaba 2,5 metros adelante.



El helicoptero cayé 7,5 metros méas alld y qued6 asentado sobre su costado
derecho, orientado hacia los 040 grados.

Junto a la nariz del helicptero de encontré la parte posterior del tail boom, la que
estaba en posicion vertical y en direccion contraria a la de la aeronave. El rotor de
cola, mostraba las palas rotas casi simétricamente cerca de su base, y el
estabilizador vertical tenia hundido todo el borde de ataque del plano superior.

Las palas del rotor principal presentaban dobladuras transversales a su cuerda y
los bordes de ataque intactos. En una de ellas se habia desprendido parte de la
punta y en la otra faltaba un pedazo de unos 25 centimetros de la punta y dafios
en el borde de salida cerca de ella.

Hacia el suroeste, a 5 metros de la cola del helicoptero, se encontré el
estabilizador horizontal derecho completo, con su plano vertical doblado contra el
plano horizontal, unido a una parte de 18 centimetros de longitud del estabilizador
horizontal izquierdo. A 3 metros, en esa misma direccion, estaba la barra de
transmision del rotor de cola.

Hacia el sur, a 7 metros de la cola del helicéptero se encontré uno de los slats del
estabilizador horizontal y la otra porcion de establizador horizontal izquierdo, que
estaba a 9 metros del helicoptero.

No fue posible localizar las partes desprendidas del rotor de cola ni las puntas
desprendidas de las palas del rotor principal.

INFORMACION MEDICA Y PATOLOGICA

El piloto sufri6 un hemoneumotorax y fracturas de la clavicula, escapula y primera
y segunda costillas del lado derecho.

El load master sufrié traumatismos multiples y la fractura de la epifisis inferior de la
tibia.

Después de su rescate fueron trasladados a Quito e internados en el Hospital
Metropolitano.
INCENDIO

No se encontraron evidencias de incendio en la aeronave o0 sus componentes.
SUPERVIVENCIA

La busqueda se inicié cerca de las 22:30UTC, luego de recibir la notificacion del
personal del campo OBE, de que el helicéptero no habia llegado. Para el efecto se

utilizaron dos helicopteros de la misma compaifia operadora. La busqueda se
suspendio ese dia debido a la puesta del sol.



Al dia siguiente se reinici6 la busqueda en las primeras horas de la mafiana, con
tres helicopteros de la operadora.

Cerca de las 20h00 UTC del 26 de mayo del 2001, se recibi6 la notificacion de
personal del pozo petrolero AMO B, de que los ocupantes del helicoptero habian
sido encontrados en la carretera que conduce a este pozo y los habian trasladado
a un campamento cercano para proporcionarles primeros auxilios.

El piloto y el load master decidieron abandonar la aeronave por sus propios
medios pues, a pesar de escuchar el paso de los helicdpteros que les buscaban e
incluso haber disparado una bengala, no fueron avistados desde el aire.

Durante las operaciones de busqueda no fue posible detectar la sefial del ELT
(Emergency Locator Transmiter). El switch de este equipo se encontr6 en la
posiciéon de apagado (OFF).

La Jefatura y el personal de Transito Aéreo del aeropuerto de Coca omitieron la
notificacion de la desaparicion del helicoptero al Centro Coordinador de Busqueda
y Salvamento de Guayaquil. Esta dependencia, después de recibir el reporte sobre
el suceso por parte de la Junta Investigadora a las 16h30 UTC del 26 de mayo del
2001, programé el envio de una aeronave para efectuar la busqueda. Esta
operacion se suspendié al conocerse del hallazgo de los ocupantes del
helicoptero.

Los asientos y cinturones de seguridad resistieron las fuerzas del impacto.
ENSAYOS E INVESTIGACIONES
- ENTREVISTAS

En la entrevista al piloto del helicéptero, dijo que el dia del accidente habia
cumplido sin novedad 2 vuelos anteriores, que este era el tercer vuelo y debia
llevar carga desde Coca hasta OBE, que después de despegar de la Brigada se
dirigi6 a la plataforma de HP a recoger 2 tanques de combustible, que el vuelo fue
normal hasta mas o menos el campo SPF, que el helicoptero tenia tendencia a
irse hacia adelante y regresar, comenzando movimientos oscilatorios y un
cabeceo, que lo volvid incontrolable, por lo que soltd la carga pero se precipitd a
tierra. Indicé que no giré durante la caida sino que tuvo movimientos de bamboleo
antes de perder sustentacion y topar con los arboles. Que estaba volando a 1.500
pies sobre el terreno, pero con el cabeceo perdid altura. Que cuando comenzé el
cabeceo intentd controlar y como tenia cerca la plataforma petrolera, quiso llegar
para aterrizar.

Que no soltd la carga antes porque intento llegar a la plataforma, ademas de los
problemas que esto implicaba por las normas de proteccion del medio ambiente.
Que los instrumentos estaban normales, aunque las RPM comenzaron a fluctuar.



Que existian buenas condiciones meteoroldgicas. No sintid ninguna falla del
helicoptero ni ruido alguno. Que no vio la carga porque se preocupd de los
instrumentos y de mantener a la vista la plataforma. Que desde que empezo el
cabeceo hasta cuando se agravo el problema pasaron unos dos minutos.

En el informe escrito, presentado el 4 de junio del 2001, indicé que sintid un
cabeceo brusco con pérdida de potencia, que se percaté que cayeron los valores
de N1y rpm, que perdi6 sustentacion y se precipitd a tierra, sin lograr aterrizar en
AMO B.

Posteriormente, en una nueva entrevista y en un informe escrito complementarios,
indic6 que en este vuelo tenia una velocidad de entre 75 y 80 nudos, pero mas
cercana los 80 nudos, pues su preocupacion era la de llegar pronto al destino y
retornar a su base antes de exceder el limite diario de seis horas de vuelo,
establecido reglamentariamente.

LOAD MASTER

El sefior load master indico6 que hasta AMO 1 volaron unos 45 minutos y estaba
todo normal pero al pasar este punto el piloto sintié una falla en el helicoptero, y se
dio cuenta que el helicoptero comenz6 a cabecear y pensaron llegar al AMO B
para aterrizar pero el helicoptero empez6 a “torcerse” hacia la izquierda, dio dos
vueltas y se fueron a pique. Que pensaba que fall6 el rotor de cola.

Que era el tercer vuelo y anteriormente el piloto volé 4 horas. Que salieron desde
Coca en forma normal y él estaba sentado al lado izquierdo y llevaban 2 bidones
de diesel de 50 galones en una mochila.

Que cuando sintié que el helicéptero empezd a cabecear, mird al capitan quién en
sefas le hizo entender que estuviera tranquilo y que iba a avanzar a AMO B. Que
antes del impacto el piloto le dijo “agarrese duro” y después le comentd que se
fueron las RPM.

Pasaron la noche del viernes en el sitio del accidente pero al ver que no les
localizaban salieron por su cuenta.

COMBUSTIBLE

El helicoptero se abastecié para los tres vuelos en la base de Coca, de acuerdo al
siguiente detalle:

Primer vuelo 40 galones 09h20 H.L.
Segundo vuelo 28 galones 11h55 H.L.
Tercer vuelo 36 galones 14h35 H.L.

No se pudieron obtener muestras de combustible en el lugar del accidente por la
posicion en que quedd el helicoptero. No se detectaron fugas de este elemento.



La compafia dispone de un surtidor de combustible para abastecer sus
helicopteros en la base que mantiene en la Brigada de Selva Nro. 19 Napo. No se
conocieron de problemas en las otras aeronaves que hagan presumir una mala
calidad del combustible.

EXAMEN DE LOS RESTOS
FUSELAJE

El tailboom muestra evidencias de haberse desplazado de derecha a izquierda
justamente atras de la primera seccion.

La porcién central del tailboom, cerca del estabilizador horizontal, sufri6 severos
dafios. Restos de corteza de arbol estaban encajados en las partes del
estabilizador horizontal.

El borde de ataque de la porcion superior del plano vertical del estabilizador
muestra dafos por impacto.

Los dos tercios exteriores de ambas palas del rotor de cola se desprendieron y
muestran evidencias de medias a altas revoluciones en el impacto.

MOTOR

Presentaba deformaciones por impacto concordantes con un vuelco hacia la
derecha. El lado derecho del tubo de descarga del compresor estaba deformado
en dos puntos adelante y atras. La pared de fuego horizontal presenta un impacto
fuerte, y la pared de fuego vertical esta deformada.

La palas del impulsor del compresor mostraban dafios leves desde la mitad del
borde e ataque hacia la punta.

Las lineas del sistema neumético, tuercas (B) y acoples estuvieron en su lugar,
ajustados y no mostraban evidencia de desprendimientos, fracturas o dafio por
impacto. Las partes correspondiente mostraban las marcas de torque.

Todas las lineas de combustible, tuercas y acoples estaban intactas y aseguradas.
Se drend aproximadamente un litro de combustible que se observo claro y limpio.
No presentaba contaminacion por presencia de agua después de la prueba con
pasta.

El control de paso de combustible estaba libre y se movia de tope a tope.

El mando del gobernador de la turbina estaba libre y se movia de tope a tope.



La caja de accesorios se drend par remover los detectores de limallas. Ambos
detectores magnéticos fueron encontrados limpios.

Los actuadores de la FCU estaban asegurados y regulados en sus posiciones
correspondientes para Start/Acel y Start Derich.

Se drenaron cerca de 200 centimetros cubicos de combustible que estaba libre de
impurezas.

Habia continuidad mecanica de los ejes y engranajes de N1 desde el compresor
hasta la caja de accesorios y rotaban libremente.

Habia continuidad mecanica de los ejes y engranajes de N2 desde la turbina de
potencia hasta la caja de accesorios y rotaban libremente.

SISTEMA DE TRANSMISION
El embrague de la rueda libre funcionaba normalmente.

El engranaje macho dentadodel extremo de la transmisién muestra una perdida
uniforme de material en la porcion delantera del engranaje. consistente con
rotacion con desalineamiento

El acople de la transmision al motor presenta evidencias de sobrecalentamiento.
El exterior del acoples estaba descolorido. Los marcadores de temperatura no
estaban en su sitio, pero aparentemente estuvieron colocados y se desprendieron
debido al recalentamiento producido.

El acople hembra del eje de la transmision apareci6 normal sin evidencia de
elevada temperatura. Los indicadores de temperatura estaban colocados.

El acople principal estaba halado fuera del acople hembra, sin poder determinarse
en que momento se produjo este desacople..

El eje de transmisién del motor contiene marcas de contacto rotacional a lo largo
del eje, que aparentaban haber sucedido mientras giraba y se desplazaba a través
del orificio por donde atraviesa la pared de fuego

La transmision giré libremente. El brazo de la viga izquierda estaba fracturado
cerca de la mitad de la envergadura.

Los acoples de la transmision en el techo de la cabina habian sido severamente
comprimidos.

El méstil estaba doblado en el punto en que emerge de la transmision y tenia una
deflexion de aproximadamente 10°. Los actuadores del colectivo se rompieron
como consecuencia del accidente.



Habia un ligero contacto del mastil con la capota pero no correspondia a un
golpeteo del mastil.

SISTEMA DEL ROTOR PRINCIPAL
PALA BLANCA:

Presenta una dobladura de 30° hacia arriba y una moderada torcedura con
deformacion hacia atras en la zona media con severas marcas de compresion-

La parte trasera de la pala, a 9 pies del encastre con el mastil esta severamente
dafiada, el borde de salida esta separada y deslaminada.

Le faltaban unas 26 pulgadas de la punta, que no pudieron ser localizadas en el
lugar del accidente.

PALA ROJA:

Con excepcion de una porcion trasera del casquete de la punta, la pala esta
completa.

Presenta una dobladura hacia debajo de unos de 20 grados en el extremo exterior
de las aletas; una dobladura hacia arriba de unos 15 grados, que comienza a 12
pies 6 pulgadas y se extiende hasta los 13 pies 6 pulgadas.

Se notaba una torcedura hacia delante de casi 10 grados aproximadamente en la
mitad de la pala.

CONTROLES DE VUELO

Los controles ciclicos desde la estacion del piloto a la mitad del acople de cambio
de pitch estaban conectados y se movian adecuadamente.

En la investigacion efectuada en los talleres de la compafiia, fue posible mover los
controles en forma normal, incluyendo los servos hidraulicos del ciclico.

El swahplate giraba ligeramente desalineado por la torcedura del mastil.

Ambos vastagos de union para el cambio de inclinacion se fracturaron por la
torcedura del mastil cerca de la mitad de su longitud.

La articulacién de cambio de inclinacion de la pala blanca presentaba dobladura
por sobrecarga. La abrazadera superior estaba sujeta a la palanca de cambio de
inclinacion.

La pala blanca aparentemente habia sobrerotado.



CONTROLES DEL ROTOR DE COLA

El acelerador estaba en posicion full abierto.

Los actuadores del colectivo presentaban dafios severos debido a las
deformaciones y roturas de fuselaje, las separaciones lucian consistentes con la
deformacién del fuselaje y no se encontraron anormalidades antes del impacto.
ESTRUCTURA DEL TAILBOOM

Las mayores areas de deformacion se observan en la porcion de transicion del
fuselaje y desde el area de transicion hacia la parte trasera del estabilizador

horizontal.

El estabilizador horizontal y las areas asociadas tuvieron sustanciales dafios
debido a las fuerzas de impacto con los arboles y la vegetacion.

La deformacion de los restos de la aeronave sugieren que fueron, producidas por
fuerzas que actuaron de derecha a izquierda.

No se observaron evidencias de contacto entre las palas del rotor principal con el
tailboom.

La aleta vertical estuvo sujeta al empenaje, presentaba moderados impactos a lo
largo del borde superior desde el frente a la cola.

SISTEMA DE TRANSMISION DEL ROTOR DE COLA

El eje de metalico de la transmision mostraba moderada evidencia de contacto
con las lineas del neumético y del combustible

El soporte del cojinete delantero del rotor de cola no presenta marcas

La pared cortafuego nimero 1 no tiene marcas.

A pesar de la distorsion del fuelle del radiador del aceite, el fan y el cojinete
giraban libremente.

El soporte del rodamiento nimero 2 mostraba una deflexion hacia atras y fue
parcialmente sacado fuera del rotor

La parte 3 del eje de transmision estaba separado 4 pulgadas después del soporte
del cojinete, debido posiblemente a una para subita del rotor.

El acople Thomas delantero, nimero 4, del eje de transmisién muestra moderado
desplegamiento.



El soporte que sostiene el cojinete numero 3 fue roto fuera de la punta del
tailboom.

El soporte del cojinete numero 3 fue trabado en una posicién de sobregiro con
desplazamiento de derecha a izquierda adelante del soporte del cojinete.

El eje de la transmisién niamero 4 doblado y perforado 2 pulgadas delante de la
linea de unién.

El soporte del cojinete en su lugar y rotando libremente. El sustento del soporte
esta roto.

El eje de la transmision namero 5 esta doblado y perforado aproximadamente 2.5
pulgadas en la linea de unién

El eje de la transmision numero 6 separado delante de la linea de union. Por
aparente sobre carga.

CAJA DE ENGRANAJES DEL ROTOR DE COLA Y PALAS
La caja engranajes 90 grados, giraba libremente.

Sistema de cambio de pitch del rotor de cola.- Las porciones en la estructura y
tailboom son consistentes con los dafios previamente descritos.

El mecanismo de cambio de pitch montado en la caja de engranajes y rotor de
cola funcionaban normalmente

El sistema del rotor de cola montado al mastil y controles de rotaciéon no presentan
dafios.

Los dafios en ambas palas del rotor de cola debido al impacto.

Ambas palas muestran impacto rotacional.

PALA ROJA DEL ROTOR DE COLA:

Presenta un desprendimiento de 1 pie 7 pulgadas medido desde el centro del egje.
La piel superior e inferior desprendida hacia fuera

Tenia una arruga por comprensiéon a 9.5 pulgadas hacia fuera del eje.

PALA BLANCA DEL ROTOR DE COLA:

Estaba rota a un pie y 3.5 pulgadas medidos desde el centro hacia el eje



Presentaba una arrugada por comprension a 9.5 pulgadas hacia fuera del eje, mas
severa que la de la pala roja.

SISTEMA DE COMBUSTIBLE

Las vélvulas y los filtros del sistema de combustible demostraban haber sido
recién remplazados.

Por efecto del impacto se produjeron dafios en las valvulas de combustible y en
las lineas. No habia indicios de derrame.

Se observé que el switch del combustible estaba ON y protegido en la cabina.

El nivel de combustible observado en el tanque posterior estaba en la marca de 3
pulgadas en la regla que indica el combustible remanente.

Aproximadamente 4 pulgadas de combustible tenia el tanque delantero izquierdo.
La valvula de drenado de combustible de la estructura estaba en posicién cerrada.

La linea de drenado de combustible de la estructura estaba rota aproximadamente
2 pies de la posicion cerrada de la valvula.

El filtro del combustible estaba limpio, sin residuos de combustible.
Las lineas al control de combustible, bomba y pulverizador estaban intactos.

El indicados superior y delantero izquierdo de cantidad de combustible fue
removido e inspeccionado, se encontré que estaba limpio y sin marcas.

EXAMEN DE LOS ELEMENTOS PARA LLEVAR CARGA EXTERNA

La revision de la mochila (red) y eslinga demostraron estaban en buen estado y
gue no tenian dafios. En el cable eléctrico se encontré un corte que llegaba hasta
la capa aislante de uno de los conductores (cable negro), sin poder afirmarse si se
produjo durante el accidente, pero aparte de esta novedad estaba en buen estado.

No se encontraron dafios en los conductores, soporte ni gancho de carga del
helicoptero. Este elemento fue probado y funcionaba normalmente en los modos
normal y automatico.

EXAMEN DE PARTES DEL HELICOPTERO Y DEL MOTOR EN LAS
COMPANIAS BELL HELICOPTERS Y ROLLS ROYCE-ALIISON



El examen metalogréafico de la punta de la pala del rotor principal, que sufrié el
desprendimiento de una parte del intrados, demostré que su fractura se debié a
los esfuerzos del impacto al momento de producirse el accidente.

El andlisis de los dafios que presentaban las dos palas del rotor de cola demostré
gue se produjeron al golpear contra los arboles al momento que el helicéptero
inicié su caida a través de ellos y que estaban girando a gran velocidad.

Las pruebas metalirgicas de las fracturas y deformaciones del eje de la
transmision del rotor de cola, indican que se produjeron por el sobreesfuerzo al
gue fueron sometidos cuando impactaron las palas del rotor de cola contra los
arboles y a los efectos de torsion a que fueron sometidos.

En el engranaje del eje principal se encontré que el sobrecalentamiento, con la
consecuente quemadura de sus empagues, en la zona que conecta el motor con
la transmision se produjo porque continud girando con un desalineamiento del eje,
mayor a 3°, ocasionado por los impactos. Este examen se complementd con un
analisis de la calidad de la grasa en este elemento, el que demostré que antes del
accidente, estaba bien lubricado y que la grasa tenia un 95 % de pureza, siendo
los contaminantes encontrados resultado de la alta temperatura generada por esta
rotacion anormal.

Se encontré que también el desgaste de los dientes el engranaje del extremo
opuesto de este eje, fue resultado de la rotacion excéntrica del eje.

Se solicitdé una prueba en simulador para tratar de reproducir las condiciones en
gue se produjo el accidente, siendo imposible pues estos equipos no estan en
capacidad de reproducir las condiciones para vuelos con carga externa.

Como complemento a estos examenes, se efectué una reunién con técnicos de la
companiia Bell Helicopters, Rolls Royce y un Representante Acreditado nombrado
por la National Transportation Safety Board, para analizar los posibles escenarios
del accidente conforme los testimonios del piloto y del load master y los resultados
obtenidos en las pruebas realizadas en la compaiiia Bell.

El examen del motor en los talleres de la Compaiiia Rolls Royce en Indianapolis,
arrojoé los siguientes resultados:

El tubo de descarga y pared de fuego del lado derecho presentaban dafios
substanciales ocasionados por el impacto sufrido por la aeronave en tierra.

La bomba y la unidad de control de combustible estaban en buen estado. No se
encontré6 combustible en las lineas debido a que fugé por la manguera, que fue
cortada para la remocién del motor del sitio del accidente.

Se comprob6 que el acelerador funcionaba normalmente en todo el rango de
operacion.



El sistema de ejes y engranajes del N1 rotaba libremente existiendo continuidad
de movimiento entre el compresor y la caja de accesorios.

El sistema de ejes y engranajes de N2 rotaba libremente existiendo continuidad
mecanica entre la turbina de potencia y la caja de accesorios.

Se comprobd que los orificios primarios y secundarios de los inyectores de
combustible estaban libres de obstrucciones. Los agujeros para circulacion del
aire tenian un nivel moderado de oxidacion.

En el modulo de la turbina se encontré que:

El escudo de la primera etapa del estator mostraba que la superficie del domo
estaba rugosa al tacto y contenia una capa de material color plata de finas
particulas metalicas.

El rotor de la primera etapa de la turbina también presentaba depésitos de
pequefas particulas de color plata en todas las paletas del lado de succién. Dos
paletas mostraban aceite recalentado en su superficie.

Igualmente, el rotor de la segunda etapa de la turbina tenia depdsitos de
pequefas particulas de color plata en todas las paletas del lado de succién. Un
area de 90° de esta rueda mostraba depdsitos de aceite recalentado.

La segunda etapa del estator de la turbina mostraba también salpicaduras
metalicas en todas las paletas en el lado de succion en sus 360 grados y
depositos de aceite quemado. Casi 270° grados de su area tenian muestras de
melladuras, como si particulas duras hubiesen pasado a través de su anillo
interior.

La rueda de la tercera etapa del estator tenia salpicaduras en las paletas en los
360| del lado de succion.

Varias paletas de la rueda del rotor de la tercera etapa del rotor contenian una
cantidad moderada de salpicaduras en el lado de la presion hacia el borde de
ataque y en el lado de succion hacia el borde de salida de las paletas.

El rotor de la cuarta etapa mostraba varias paletas con salpicaduras en el borde
de ataque del lado de la succion.

La cuarta etapa del estator tenia salpicaduras en el lado de succién, en los 360°
de las paletas. La pista tenia rozamiento moderado con coloracién azulada entre
las posiciones 8h00 y 3h00.

Todos los cojinetes de la turbina, 5, 6, 7 y 8, tenian lubricacién y giraban
normalmente.



Se desarmo el moédulo del compresor, encontrandose lo siguiente:

El impulsor mostraba rozamiento moderado en los 360° del exducer. Dos palas
contenian ligeras torceduras causadas por material ingestado durante la caida del
helicoptero.

El cobertor de la rueda del compresor contiene de moderada a fuerte rozamiento
en el exuder, en las posiciones 11h00 a 12h00 y desde las 3h00 a 4h30. Las dos
areas presentaban una decoloracién. El revestimiento desde el indusor hasta la
curvatura mostraba rozamiento y levantamiento de material en los 360°, se podia
divisar el material principal en una area de aproximadamente tres pulgadas,
localizada en la posicion 12h00.

Este rozamiento hizo que el metal levantado se funda con el calor de los gases y
sea lanzado hacia la turbina, produciéndose las adeherencias anotadas
anteriormente:

No pudo determinarse un nivel especifico de potencia al momento del impacto, sin
embargo los dafos encontrados son consistentes con el funcionamiento del motor
a un régimen un poco bajo del de potencia de crucero.

Para complementar los examenes se solicito que la unidad de control de
combustible y el gobernador de la potencia de turbina sean sometidos a pruebas
de funcionamiento en los talleres de los fabricantes.

ANALISIS

Los examenes de laboratorio efectuados en la compafiia Bell Hellicopters permite
establecer que no hubo falla de la estructura, mandos, sistemas o componentes
del helicéptero, pues todos los dafios se produjeron como consecuencia de los
impactos contra los arboles y el terreno.

Los trabajos efectuados en los laboratorios de la compafiia Rolls Royce,
permitieron establecer que el motor funcioné normalmente hasta el momento del
accidente, basados en que:

Existe el rozamiento del impulsor con el exdusor en dos puntos. El rozamiento es
de profundidad moderada con evidencias de coloracion azulada. Todas las paletas
del impulsor mostraban moderado rozamiento y torceduras al contrario de la
direccion de operacion del motor.

El rozamiento de las puntas de las palas en la pista de la segunda etapa del
estator fue observada en casi los 360° de la segunda etapa del estator. El
rozamiento era ligero y contenia evidencias de impacto de particulas duras.

El rozamiento de las puntas de la pala de la cuarta etapa de la turbina en la pista
la cuarta etapa del estator encontrada entre las posiciones 8h00 y 11h00. Este



contacto fue de moderado a fuerte, con distintas rayaduras por contacto con los
borde de las palas.

Las posibilidades para explicar el origen de las oscilaciones, que segun el
testimonio del piloto inici6 la secuencia de eventos que culmind con el accidente,
son las siguientes:

Cambio del centro de gravedad

Carga inducida por la slinga

Contacto de la carga con los arboles
Movimiento distorsionado del mastil

Pérdida de la punta del rotor principal
Desatencion o fijacion

Condiciones meteorolégicas

Oscilaciones inducidas por el piloto (Friccion)

1.- Se descartd que el suceso se haya originado por una variacion de la posicion
del centro de gravedad, debido a que no se estaba transportando carga interna,
cuyo desplazamiento normalmente origina este tipo de problemas.

2.- Una carga inducida por la eslinga podria producirse si la carga empieza a girar
y a torcer la eslinga hasta el limite maximo de torsién, luego de lo cual empieza a
girar en sentido contrario, adquiriendo grandes velocidades rotacionales. Su origen
es un vuelo con la nariz desviada respecto al rumbo que sigue la aeronave, y
cuando no se cuenta, como en esta oportunidad, con un gancho de la eslinga
provisto de destorcedor. Esta posibilidad se deshech6é porque el cable no
presentaba evidencias de haber sufrido movimiento de torsion.

3.- Un posible contacto con los arboles por una inadvertida reduccion de la
separacion con el terreno habria provocado una inmediata caida del helicéptero,
pero en una actitud totalmente diferente a la que tuvo en el accidente, y los dafios
hubieran sido diferentes a los que presenta el helicoptero, ademas, la red, el cable
y la parte inferior del fuselaje, donde estéa el gancho hubieran presentado dafios
por efectos del esfuerzo al interrumpir y cambiar el movimiento de la aeronave.

4.- Un descentramiento del eje del rotor principal se descarta porque esto hubiera
ocurrido solo si se hubiesen roto en vuelo los montantes del motor, situacion que
hubiera variado el plano de giro del rotor principal. En la inspeccién se encontrd
gue tres montantes estaban intactos, y el cuarto se habia roto por fuerzas del
impacto al producirse el accidente.

5.- El examen metallrgico de la punta de la pala dio lugar a que se elimine como
posibilidad del accidente un bamboleo por desbalanceamiento del peso de las
palas.

6.- Debido a que el vuelo se realizaba en horas de la tarde, después de que el
piloto habia completado 8 horas de servicio, se discutid una posible disminucion



en la atenciéon del piloto en mantener la actitud de vuelo, pero considerando que
unos cinco minutos antes del accidente mantuvo comunicacion con otro piloto que
volaba por la zona, reportando un vuelo normal, se descarto esta opcion.

7.- Debido a que la zona del accidente esta a 54,5 millas al sur este del aeropuerto
del Coca, no se dio como valida la informacién meteoroldgica originada en este
aeropuerto.

Los testimonios del piloto y otros pilotos que volaron la misma zona, indicaron que
las condiciones meteoroldgicas eran buenas, sin vientos fuertes.

Las caracteristicas de la selva, con vegetacion uniforme y carente superficies de
suficiente dimension como para alterar el calentamiento uniforme del aire, permite
descartar la presencia de corrientes descendentes. Este fendmeno tampoco
provoca oscilaciones en la aeronave, como las descritas por el piloto.

8.- Se calculé la velocidad maxima de vuelo para la carga que se estaba
transportando (Vne), tomando en cuenta la altitud de vuelo (1.500 pies sobre el
terreno) y la temperatura ambiente (34°C), obteniendo que para esas condiciones
su valor era de 87 nudos. Este calculo se efectud ante la posibilidad de que por un
no adecuado ajuste en el control del colectivo, pudo no haber existido la suficiente
friccion y por tanto el piloto inadvertidamente incliné la nariz del helicptero
haciendo que aumente la velocidad de la aeronave produciendo el movimiento de
la carga y la oscilaciéon de la aeronave.

La velocidad de crucero era de 75 a 80 nudos, es decir que tenia un margen de
solo 7 nudos antes de que se iniciara cualquier oscilacion por un incremento de
velocidad. Este hecho y la preocupacion del piloto de cumplir lo mas pronto
posible con el vuelo, en su deseo de no exceder el limite diario de horas de vuelo,
hicieron que inadvertidamente incremente la velocidad y exceda los 87 nudos
méaximos permitidos para esta operacion, haciendo que se inicien las oscilaciones
de la aeronave.

En el afan de llegar a aterrizar en la plataforma que tenia adelante no puso
atencion a los valores de velocidad por lo que se agravo el problema provocando
la total pérdida de control. Ademas, contribuyé la demora en la decision de soltar
la carga, accion que cumplié solo cuando la red estaba entre los arboles, poco
antes de la caida de la aeronave.

CAUSA PROBABLE

Efectuado el andlisis de todas las posibilidades, se concluyé que el origen las
oscilaciones que provocaron la pérdida de control y estrellamiento del helicéptero
probablemente fue el vuelo con una velocidad superior a la maxima establecida
para esta operacion (Vne) de 87 nudos, que saco de la posicion estacionaria a la
carga, dando lugar a su oscilacion, con el consecuente desequilibrio en el
helicoptero.



FACTORES CONTRIBUYENTES

La demora del piloto en tomar la accidn correctiva apropiada, que en este caso era
reducir la velocidad lentamente y soltar la carga inmediatamente después del
inicio de las oscilaciones.

El desconocimiento de los valores maximos de operacion con carga externa.

La preocupacion del piloto de terminar pronto los vuelos de ese dia, para no
exceder los limites diarios de horas de vuelo estipulados reglamentariamente.

RECOMENDACIONES

Que se instruya a los pilotos de helicoptero que efectlian operaciones con carga
externa, sobre la importancia de efectuar los calculos de las velocidades de
operacion, especialmente la Vne.

Que se instruya a los pilotos de helicoptero que efectlan operaciones con carga
externa, sobre la decision oportuna de soltar la carga en el caso de que
experimenten situaciones que pongan en peligro el normal desarrollo del vuelo.

Que la comparniia operadora reitere al personal de mantenimiento la obligacion de
verificar la operacion normal de los radios localizadores de emergencia y de
asegurarse la posicion del switch de activacion.

Que se recuerde a las dependencias de Control de Transito Aéreo la obligacion
de cumplir estrictamente con los procedimientos de emergencia, para alertar
oportunamente a los Servicios de Busqueda y Salvamento.

Que se reitere a las Jefaturas de Aeropuerto la obligacién de verificar que se
hayan cumplido con todos los procedimientos para casos de emergencia,
particularmente en lo referente a alertar a los Servicios de Busqueda y
Salvamento.



