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Advertencia

El presente Informe es un documento técnico que refleja el punto de vista
de la Comision de Investigacion de Accidentes e Incidentes de Aviacion Civil
en relacién con las circunstancias en que se produjo el evento objeto de la
investigacidon, con sus causas y Con sus consecuencias.

De conformidad con lo sefialado en la Ley 21/2003, de Seguridad Aérea, y
en el Anexo 13 al Convenio de Aviacion Civil Internacional, la investigacién
tiene caracter exclusivamente técnico, sin que se haya dirigido a la determi-
nacion ni establecimiento de culpa o responsabilidad alguna. La conduccién
de la investigacion ha sido efectuada sin recurrir necesariamente a procedi-
mientos de prueba y sin otro objeto fundamental que la prevencion de los
futuros accidentes.

Consecuentemente, el uso que se haga de este Informe para cualquier pro-
posito distinto al de la prevencion de futuros accidentes puede derivar en
conclusiones e interpretaciones erréneas.
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Sinopsis

El dia 6 de junio de 1999, la aeronave Cessna 152, matricula EC-GED despegé a las
12:46 h' del Aeropuerto de Zaragoza con destino al Aeropuerto de Castellén en vuelo
visual, con un piloto al mando y un pasajero.

Aproximadamente a las 14:30 h, la aeronave se desintegré en vuelo cayendo sus restos
en unos terrenos del municipio de Mas de Barberans (Tarragona), sin que hubiera nin-
guna comunicaciéon anunciando alguna anormalidad.

No se encontraron evidencias de incendio ni de explosion, y el fallecimiento de los ocu-
pantes se produjo como resultado del accidente.

En el curso de la investigacion se ha encontrado que la desintegracién de la aeronave
en vuelo se produjo por un fallo estructural motivado por la entrada de la aeronave en
una situacién que la hizo sobrepasar el factor de carga ultimo de disefio, probablemente
un picado en espiral.

! Todas las horas en el presente informe estan expresadas en hora local. Para obtener la hora UTC hay que restar
dos horas a la hora local.

1X
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INFORMACION FACTUAL
1.1. Antecedentes del vuelo

El dia 6 de junio de 1999, la aeronave Cessna 152, matricula EC-GED, despegd del
Aeropuerto de Zaragoza a las 12:46 h, con un piloto y un pasajero a bordo, con des-
tino al Aeropuerto de Castellon en vuelo visual. El tiempo estimado de vuelo era de
2:30 h.

El Ultimo contacto con la Torre de Zaragoza se produce a las 13:15 h, comunicando que
abandonaba el sector y se encontraba a unas 40 millas del aeropuerto con una altitud
de 6.000 pies y ascendiendo a 7.500.

La ruta habitual seguida por los pilotos para este trayecto es la marcada por el cauce
del rio Ebro hasta las proximidades de la ciudad de Tortosa, continuando por la costa
hasta Castellon. Dada la localizacion del lugar del accidente y la hora en que se produ-
jo, se puede establecer que ésta fue la ruta seguida por la aeronave accidentada.

Aproximadamente a las 14:30 h se produjo el accidente sin que haya ninguna comuni-
cacion previa informando de alguna anomalia. Segun declaracién de un testigo que se
encontraba en una finca a unos 4 km de la localidad de Mas de Barberans, préxima a
Amposta (Tarragona), oy6 el ruido del motor de un avién y miré hacia el cielo, viendo
una avién ya en varios trozos, distinguiendo perfectamente un ala desprendida com-
pletamente del aparato.

La aeronave se desintegrd en el aire, cayendo los restos diseminados en una superfi-

cie de unas 16 Ha y falleciendo los dos ocupantes como resultado del impacto con el
terreno.

1.2. Lesiones de personas

Lesiones Muertos Graves Leves/ilesos
Tripulacién 1
Pasajeros 1
Otros

1.3. Danos a la aeronave

La aeronave resultd totalmente destruida.
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1.4. Otros danos

Se produjeron dafos menores en algunos olivos y algarrobos que se encontraban en el
terreno sobre el que se esparcieron los restos de la aeronave en su caida.

1.5. Informacién personal

1.5.1. Piloto
Edad/Sexo: 34 afios/Varén
Nacionalidad: Espafola
Licencia: Piloto privado de avion
Calificaciones: — Monomotores terrestres con MTOW inferior a
1.500 kg
— Vuelo visual diurno
Antigledad: 05-10-1998
Validez: 10-03-2000
Experiencia en vuelo: — Horas totales de vuelo: 87:05 h

— Como piloto al mando: 32:57 h
— Horas en el tipo: 50 minutos, correspondientes a
un vuelo de familiarizacién

1.6. Informacion de aeronave

La aeronave Cessna 152 es un monomotor de ala alta con montantes y tren triciclo fijo,
y con capacidad para dos personas. Sustituyé en la produccion a la Cessna 150 a par-
tir de 1977. Se diferencia de ésta en que monta un motor Lycoming O-235 en lugar de
un Continental O-200 y en una mejora del sistema de combustible.

Hasta 1986 se construyeron cerca de 7.500 unidades, mientras que de su antecesor fue-
ron fabricadas entre Cessna y Reims Aviation de Francia mas de 19.000 unidades has-
ta 1977.

1.6.1. Célula

Marca: Cessna
Modelo: 152
NUmero de fabricacion: 152-83461
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Ano de fabricacion: 1979
Matricula: EC-GED
MTOW: 757 kg
Propietario: Club de vuelo
Explotador: Club de vuelo

1.6.2. Certificado de aeronavegabilidad

Numero: 3854

Clase: Normal

Categoria: Escuela

Prestacion técnica: Normal. Aeronave iddnea sélo para vuelo visual
Fecha de expedicion: 08-11-1995

Fecha de caducidad: 30-09-1999

1.6.3. Registro de mantenimiento

Horas totales de vuelo: 4.528:35 h
Ultima revision de 200 h: 20-02-1999
Horas ultima rev. de 200 h: 4.374:55 h
Ultima revision de 100 h: 19-05-1999
Horas ultima rev. de 100 h: 4.479:35 h
Ultima revision de 50 h: 04-06-1999
Horas ultima rev. de 50 h: 4.528:35 h
1.6.4. Motor

Marca: Lycoming
Modelo: 0-235-L2C
Potencia: 110 HP
Numero de serie: L-14517-15
Ultima revision general: 26-02-1999

Horas ultima revision general:  3.397:40 h

El resto de las revisiones coinciden con las de la célula.



Informe técnico A-026/1999

1.6.5. Hélice

Marca: McCauley
Modelo: 1A103/TCM 6958
NUmero de serie: R776362

Se montd en la aeronave el 26-02-1999, procedente de revision general.

1.7. Informacion meteorolégica
La informacién meteorolégica correspondiente a la zona del accidente a las 14:00 h
indicaba que el viento era a 140° con intensidad de 5 nudos, buena visibilidad, cielo

cubierto de cumulos congestus con base entre 2.000 y 3.000 pies, y una temperatu-
ra de 22 °C.

Durante las horas anteriores y posteriores al accidente no se registré la caida de ningun
rayo en la provincia de Tarragona.
1.8. Ayudas para la navegacion

No aplicable.

1.9. Comunicaciones

Entre las 12:54 y 13:04 h hubo varias comunicaciones con la torre de control de Zara-
goza, que tratd de localizarlo en la pantalla del radar sin conseguirlo, llegando a la con-
clusion de que el transpondedor estaba averiado.

La dltima comunicacion de la que se tiene constancia se produjo a las 13:15 h con la
torre de Zaragoza para informar que abandonaba el sector encontrandose a unas 40
millas del aeropuerto con una altitud de 6.000 ft y ascendiendo a 7.500.

1.10. Informacion de aerédromo

No es relevante para la investigaciéon de este accidente.

1.11. Registradores de vuelo

La aeronave no disponia de registradores de vuelo ya que no son preceptivos para las
de su tipo.
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1.12. Informacion sobre los restos de la aeronave siniestrada y el impacto

El lugar del impacto es un terreno abierto y liso en el que hay plantados numerosos oli-
vos y algarrobos, cruzandolo de SE a NW el camino que conduce de Santa Barbara a
Mas de Barbera.

A ambos lados de este camino se encontraron diseminados los restos de la aeronave de
forma tal que si se traza una circunferencia con centro en el punto medio de la linea
gue une el lugar en que cay6 el motor y la situaciéon del receptor ADF, separados entre
si por 446 m, practicamente quedarian todos ellos dentro de este circulo. En el Apén-
dice A queda reflejada la situacion de los elementos principales.

La hélice (11, en el Esquema del Apéndice A), con su domo, aparecié separada del
motor por rotura de los casquillos de alojamiento de los tornillos que la unian al extre-
mo del ciglenal sin presentar dafios importantes. Las palas no habian sufrido deforma-
ciones excepto una, que tenia un ligero doblado hacia delante de unos 8 cm de longi-
tud desde el extremo.

El motor (5, en el Esquema del Apéndice A) tenia unidos la chapa cortafuegos, la ban-
cada y la pata delantera del tren de aterrizaje asi como parte del capotaje y trozos del
revestimiento del fuselaje remachados a la chapa cortafuegos. El plato dentado para
arranque (25, en el Esquema del Apéndice A) situado entre la hélice y la placa del cigle-
fial, aparecid a unos 130 m clavado en la tierra. Es el Unico elemento que quedd fuera
del circulo descrito anteriormente.

El plano derecho (15, en el Esquema del Apéndice A) parecia haber sido arrancado vio-
lentamente rompiendo el fuselaje, quedando trozos de él unidos a los herrajes tanto del
propio plano como de su montante.

El plano izquierdo (19, en el Esquema del Apéndice A), sin embargo, no presentaba res-
tos del fuselaje en su union al mismo.

El fuselaje posterior y superficies de cola (16, en el Esquema del Apéndice A) estaban
destrozados como resultado del impacto con el suelo, manteniendo unidas las dos patas
del tren principal y, probablemente, el asiento del pasajero cuyo cadaver se encontro
entre estos restos.

Por toda el area sefalada aparecieron diseminadas partes de la estructura de la aero-
nave, de los mandos de vuelo, instrumentos, equipos de navegacién, etc., ademas de
efectos personales y equipaje.

No se encontraron indicios de haberse producido incendio en ningln momento.
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1.13. Informacion médica y patologica

El informe sobre la autopsia realizada a los cadaveres de los dos ocupantes de la aero-
nave indica que ambos fallecieron por traumatismo craneoencefalico y shock traumati-
co secundario a lesiones viscerales multiples, no encontrandose en los restos signos o
estigmas de quemaduras.

En los analisis toxicolégicos realizados sobre muestras procedentes de los dos cadaveres
no se encontraron indicios de drogas ni de alcohol.
1.14. Incendios

No se produjo incendio ni se encontraron indicios de explosion.

1.15. Aspectos de supervivencia

Dadas las caracteristicas del accidente no hubo ninguna posibilidad de supervivencia
para los ocupantes de la aeronave.

1.16. Ensayos e investigaciones
1.16.1. Colaboracion del INTA en la investigacion del accidente

Dadas las caracteristicas del accidente que hacian suponer fuera producido por un fallo
estructural, la Comision de Investigacion de Accidentes e Incidentes de Aviaciéon Civil
(CIAIAC) solicito del Departamento de Materiales y Estructuras del INTA su colaboracion
en la investigaciéon de dicho accidente mediante el estudio de las roturas presentes en
determinadas partes o zonas de la aeronave, seleccionadas de comun acuerdo entre las
dos organizaciones.

Habiendo aparecido la hélice separada del motor, se inicié la investigacion centrandose
en este hecho, para determinar si el desprendimiento de la hélice en vuelo pudiera
haber sido el fallo primario que diera origen a los sucesivos fallos estructurales que pro-
vocaron la destrucciéon parcial de la aeronave.

Posteriormente se continud con el estudio del desprendimiento de la bancada del motor
unida a éste, chapa cortafuegos y pata delantera del tren de aterrizaje.
1.16.2. Estudios realizados en los elementos de union hélice-motor

El conjunto de la hélice se fija al motor mediante seis tornillos pasantes cuyos extremos
roscados se acoplan a unos casquillos implantados en la platina delantera del cigtenal.
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Los casquillos roscados se apoyan en la cara posterior de la platina mediante las corres-
pondientes valonas o pestafas (Apéndice B). Estos casquillos se han salido de sus tala-
dros de alojamiento al romperse, por cizalladura, por la zona de unién de las pestanas
a los cuerpos cilindricos correspondientes.

Por parte del Departamento de Materiales y Estructuras del INTA se realizan estudios
y ensayos exhaustivos sobre los componentes del sistema de unién hélice-motor, cen-
trandose especialmente en los tornillos y sus correspondientes casquillos, tanto de los
procedentes de la aeronave accidentada como de otros nuevos facilitados por el
fabricante, para comparar resultados. Se llevan a cabo ensayos de dureza; traccién de
los tornillos (con un dispositivo especial para simular las condiciones de montaje en la
aeronave); cizalladura de la pestafa del casquillo; par de apriete y composicién qui-
mica y microestructura, comprobando que cumplen las normas de calidad del fabri-
cante.

El estudio de los casquillos rotos en servicio y los dos rotos en ensayo, realizado con
ayuda de distintos medios de ampliacién, proporciona resultados similares en todos los
casquillos excepto una marca en la pared lateral de los casquillos en la zona del radio
de acuerdo entre los mismos y la pestafia, producida por presion del casquillo sobre la
pared del taladro y que aparece solamente en los casquillos procedentes de la aerona-
ve, siendo especialmente acusadas en tres de ellos en los que, ademas, se aprecia una
pequefia deformacion plastica por flexiéon (compresién en una zona y tracciéon en la dia-
metralmente opuesta).

En el informe correspondiente, el Departamento de Materiales y Estructuras del INTA
relaciona todos los estudios y ensayos realizados sobre los restos de la unién hélice-
motor de la aeronave accidentada, y llega a las siguientes conclusiones:

1. El conjunto hélice con sus elementos de fijacion se desprendié en vuelo de la pla-
tina del ciglienal como consecuencia de la rotura por cizalladura de las valonas de
los casquillos en cuyo interior se acoplan por la rosca correspondiente los tornillos
de fijacion de la hélice. Estas roturas permitieron el desprendimiento, separandose
de las valonas citadas, del conjunto hélice, junto con los tornillos y cuerpos cilin-
dricos de los casquillos rotos. Este proceso de separacion de la hélice permitio y
ocasiond el desprendimiento en vuelo, también, del plato con corona.

Las acciones que provocaron las roturas mencionadas fueron trasmitidas a través de
la platina del cigiefal al conjunto hélice.

2. La operacién de montaje de la hélice fue correcta, tanto en su realizacion como en
los elementos y disposicion de los mismos. Los elementos utilizados en el montaje
corresponden a los especificados por el fabricante y no presentaban ningun tipo de
defecto que justificase un comportamiento mecanico de la unién roscada, inferior
al que se podia esperar.

Por tanto, la accién recibida y que provocd la incidencia fue una sobrecarga en rela-
cion con las cargas normales de funcionamiento.
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3. En cuanto al origen de la solicitacion anormalmente elevada, aludida en el parrafo
anterior, tuvo caracter de solicitacion practicamente instantanea y, por tanto, con
cierto efecto de impacto, y su origen més probable fue un movimiento brusco tras-
mitido a través de la platina de unién al ciglefal, que desplazé angularmente el
plano de rotacién de la hélice con respecto al que tenia en las condiciones en que
se desarrollaba el vuelo, provocando, como consecuencia del par giroscopico de la
hélice, la reaccion al desplazamiento angular de la platina del ciglenal, originan-
dose asi la sobrecarga que provocd la rotura de los casquillos.

4. En todo caso, la rotura que provocod el desprendimiento de la hélice no constituye,
considerando el conjunto de la aeronave, un fallo primario en vuelo del conjunto
hélice y sus elementos de fijacion al ciglefal.

1.16.3. Estudios realizados en las uniones motor-bancada-cortafuegos

La parte delantera de la aeronave, desde la hélice hasta la chapa cortafuegos, esta for-
mada por la hélice con su domo y todos sus accesorios, el motor con todos los ele-
mentos que permiten su funcionamiento, la bancada que soporta al motor y, en este
caso también, la pata delantera del tren de aterrizaje, y por ultimo, la chapa cortafue-
gos, que a su vez cierra la estructura del fuselaje por delante del habitadculo de la aero-
nave. El revestimiento de esta zona lo forman las cubiertas del motor y la coraza delan-
tera, todos ellos desmontables.

Toda esta parte delantera de la aeronave, excepto la hélice, que se habia separado
antes, llevando unidos algunos trozos de estructura y revestimiento del fuselaje, impac-
td con el terreno con un golpe «seco» (no se encontraron huellas de arrastre), que-
dando en una posicion intermedia entre apoyado sobre el lado izquierdo e invertido,
siendo esta posicion, muy aproximadamente, la de impacto.

Se llevan a cabo estudios muy detallados de todos los dafios y deformaciones que apa-
recen en el motor y sus accesorios, con analisis macro y microfractograficos que corres-
ponden en todos los casos a roturas por sobrecarga estatica con efecto de impacto. No
se encuentran roturas de tipo progresivo (fatiga o tenso corrosion) y los materiales y
procesos de fabricacion son los correctos.

Las observaciones y andlisis realizados a los tubos y elementos de la bancada en todas
sus deformaciones y roturas, incluyendo el soporte de la rueda de morro, indican que
sobre el conjunto han actuado fuerzas con tres componentes: lateral (que ha provoca-
do el desplazamiento hacia la izquierda), vertical (desplazamiento hacia la parte supe-
rior del avion) y horizontal (desplazamiento hacia delante). Al no haber sehales de entra-
da de cargas concentradas, se desprende que las fuerzas que han actuado sobre el
conjunto han sido fuerzas de inercia. Las fuerzas internas desarrolladas en el conjunto
de los elementos de la bancada han originado todas las deformaciones y roturas de los
tubos del sistema, incrementadas por la acciéon de las fuerzas de inercia y momentos
flectores transmitidos por las masas de la pata de morro con su rueda.
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La chapa cortafuegos, que cierra estructuralmente la zona anterior del fuselaje, va rema-
chada a la parte frontal de los herrajes (refuerzos en U remachados en los extremos) de
los cuatro largueros longitudinales del mismo y al revestimiento. Mediante tornillos
pasantes con tuerca se unen los cuatro nudos de la bancada a los correspondientes lar-
gueros del fuselaje a través de los citados herrajes. Estos tornillos no presentaban nin-
guna anomalia, estando las tuercas autofrenantes en su posicién y apretadas. Solamente
en el tornillo del nudo inferior izquierdo aparece una ligera deformacién de flexion.

La separaciéon de la chapa cortafuegos se produce por rotura de los largueros del fu-
selaje por detras de los herrajes en tres de ellos, los dos superiores y el inferior dere-
cho, visto en direccion de vuelo, con arrastre de trozos de chapa de revestimiento
y de los largueros que quedan unidos a la chapa cortafuegos. En el nudo inferior
izquierdo, la rotura de separacion se ha producido exclusivamente en el frontal del
herraje, que ha quedado unido al larguero. Esta rotura pasa por el taladro donde se
aloja el tornillo de sujecion de la bancada del motor y ha permitido la salida de la
cabeza del mismo.

Una vez terminado el estudio y analisis detallado del estado de todos los elementos que
forman parte de la planta de potencia, el Departamento de Materiales y Estructuras del
INTA emiti6 el correspondiente informe, en el que se llegé a las siguientes conclusiones:

1. La planta de potencia completa, incluyendo hélice, motor, bancada, cubiertas de
motor y accesorios, se desprendié como conjunto del resto de la aeronave junto
con una parte de la zona anterior del fuselaje que comprendia la chapa cortafue-
gos, el extremo delantero de tres de los cuatro largueros del fuselaje a los que va
anclada la bancada del motor y parte del lateral derecho del revestimiento en la
zona en que éste se une a la chapa cortafuegos. El tren de aterrizaje delantero, que
va soportado por la misma bancada que el motor, se desprendié también unido a
la bancada.

2. La planta de potencia completa, después de su separacion del resto de la aerona-
ve, conservaba su configuracion original, no habiéndose alterado la disposicion rela-
tiva de los cuatro nudos de anclaje de la bancada a los largueros del fuselaje y a la
chapa cortafuegos, ni tampoco la de los de unién al motor, ni las posiciones de las
cubiertas de motor. La Unica alteracion sufrida en el proceso de separacion fue el
desprendimiento de la hélice del cigienal del motor y de la corona de arranque y
la rotura parcial que el desprendimiento de esta ultima ocasiond en la coraza delan-
tera de las cubiertas del motor.

3. Todos los dafios (roturas y deformaciones) que presentaban, después del acciden-
te, el motor y sus accesorios, asi como las cubiertas de motor (con excepcion, en
el caso de la coraza, de la parte de dafo ya mencionado en el punto anterior) y la
bancada conjunta de motor y pata delantera del tren de aterrizaje y la propia pata,
se produjeron al impactar la planta de potencia completa en el terreno. Asi mismo,
las deformaciones de la chapa cortafuegos se produjeron, inducidas por la banca-
da, en el impacto con el terreno.
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4. El fallo estructural que provocé el desprendimiento de la planta de potencia se pro-
dujo en la parte delantera del fuselaje, en la zona de unién de éste a la bancada
de motor, bajo la accion de las fuerzas transmitidas al fuselaje por la bancada a tra-
vés de los nudos de unién de ésta al fuselaje, y se inicié en el nudo inferior del lado
izquierdo por rotura de la U de refuerzo del larguero. Por tanto, el fallo primario
gue desencadend la cadena de fallos que provocaron la separacion de la planta de
potencia junto con la chapa cortafuegos y fragmentos del fuselaje unidos a ella, fue
la rotura de la U de refuerzo y entrada de cargas procedentes de la bancada, del
extremo delantero del larguero longitudinal inferior izquierdo del fuselaje.

5. La rotura de la mencionada U presenta los caracteres macro y microfractograficos
gue permiten establecer que dicha rotura es del tipo de sobrecarga estatica. La U no
presentaba ningun defecto original intrinseco en el material de que estaba fabrica-
da, que hubiese podido provocar en este elemento una resistencia menor de la espe-
rable al mecanismo de rotura que ha operado en él. Tampoco habia experimentado
ningun proceso previo de rotura progresiva por fatiga, tenso-corrosiéon o corrosion,
qgue hubiese provocado una disminucion de su resistencia mecanica original; esta
misma circunstancia se da también en el resto de los elementos afectados.

El material y caracteristicas mecanicas de la U que ha sufrido la rotura son idénti-
cos al de la U de los otros largueros.

6. El motor no habia sufrido, previamente al impacto sobre el terreno, ninguna rotu-

ra de sus partes moéviles que hubieran podido transmitir por desequilibrado fuerzas
anormales a la bancada, ni presentaba ningun indicio de anormalidades funciona-
les de cualquier tipo.
Tampoco la hélice habia sufrido ninguna rotura que hubiese podido originar cargas
anormales en la bancada. La hélice se desprendié del motor por rotura de sus tor-
nillos de unién al ciglenal bajo la accién de un par giroscépico, tal como quedd
establecido en el correspondiente informe.

7. La sobrecarga estatica que la planta de potencia completa transmitié al fuselaje en
un instante determinado y que provocd la rotura de su parte delantera y consi-
guiente desprendimiento de la planta de potencia y los fragmentos de fuselaje que
se separaron unidos a ella, sélo pudo haberse producido como consecuencia de una
situacion que llevd a la aeronave a sobrepasar, a partir de las condiciones de vue-
lo iniciales, el factor de carga méaximo previsto. La solicitacion mecanica que origi-
né esta sobrecarga proviene de la fuerza de inercia actuando sobre el motor, inclu-
yendo el par giroscopico de la hélice al cambiar bruscamente la orientacién del
plano de giro de la misma. El origen de la situacion a que aludimos no puede ser
establecido a partir del examen de los restos de la planta de potencia y parte delan-
tera del fuselaje desprendido con ella.

8. El fallo primario (rotura de la U de refuerzo del extremo delantero del larguero infe-
rior izquierdo a que va anclado el nudo de la bancada del motor) que provocé la
separacion de la planta de potencia arrastrando con ella la chapa cortafuegos y
fragmentos de fuselaje, produce en el fuselaje una grave disminucion de su resis-
tencia estructural, dado que la chapa cortafuegos es el mamparo de cierre de la
estructura del fuselaje en su parte delantera. Por tanto, este fallo primario podria
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ser, en nuestra opinién, suficiente para justificar la destrucciéon estructural que sufrié
la aeronave, es decir, ser el fallo primario de esta destruccién general. No obstan-
te, esto puede ser confirmado considerando el proceso de separacion de las alas
del resto de la aeronave.

1.16.4. Inspeccion de las alas, flaps y alerones

Se llevd a cabo una inspecciéon detallada de ambas alas con sus superficies de mando,
flaps y alerones, y todos los elementos que hacen posible el accionamiento de éstos.

El ala izquierda se habia desprendido del fuselaje limpiamente a través de sus puntos
de amarre, sin que hubiera arrastrado ningun trozo del mismo. El montante, que no
presentaba ninguna deformacién, habia quedado unido al ala y se habia desprendido
del fuselaje de la misma forma. Esto indica que este ala habia sufrido una sobrecarga
perpendicular a su plano y hacia arriba que se habia transmitido al fuselaje a través de
sus puntos de unién, provocando la rotura en ellos. El flap presentaba una pequefa
deflexion mientras el alerdn estaba en su posicion neutra.

El ala derecha habia arrastrado consigo en su desprendimiento parte del fuselaje, herra-
jes y revestimiento, al que se encontraba unida. El montante quedd unido al ala pre-
sentando una zona doblada préxima a la uniéon al fuselaje, llevandose un trozo de éste
que incluia el herraje de unién y parte de la estructura con su revestimiento. Esto indi-
ca que este ala habia sufrido una sobrecarga perpendicular a su plano y hacia abajo que
se habia transmitido al fuselaje a través de sus puntos de unién, provocando la rotura
de la estructura del fuselaje que soportaba los puntos de unién al mismo. En el flap se
observaba una deflexién de 10° aproximadamente.

Después de tener acceso a los elementos de accionamiento de los mandos, tanto meca-
nicos como eléctricos, se observd que habia continuidad en todos los cables y conexio-
nes, dentro de cada una de las alas.

Las roturas que aparecian en los cables de acero de los mandos de alerones y flaps pre-
sentaban todas ellas el deshilachado tipico de las roturas por sobrecarga a traccion.

Se inspeccionaron y comprobaron todos y cada uno de los elementos que componen el
sistema de accionamiento de los flaps, asi como sus puntos de giro, no encontrando
ninguna anormalidad en ellos, por lo que se puede suponer que la pequeha deflexion
gue aparecia en ambas alas se produjo como consecuencia del impacto con el terreno.

Todo esto indica que las cargas que se presentaron en un momento determinado actua-
ron a través de los elementos previstos en el diseno de la estructura de la aeronave,
pero fueron de una magnitud superior a la prevista, lo que provoco el fallo estructural
que permitié el desprendimiento de las alas.

1
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1.17. Informacion sobre organizacion y gestion

No aplicable.

1.18. Informacion adicional

1.18.1. Estudio de posibles maniobras capaces de hacer sobrepasar los limites
estructurales de disefio con dispersion de los restos

Los estudios realizados por el INTA concluyen que la destruccion de la aeronave se pro-
dujo como consecuencia de un fallo estructural en vuelo, por haberse sobrepasado los
factores de carga ultimos de disefio de la misma.

Este hecho, unido a la gran dispersion de los restos de la aeronave, ha conducido a la
realizacion de un estudio detallado de las maniobras que pueden dar lugar a situacio-
nes de este tipo.

1.18.1.1. Consideraciones generales

Los perfiles que constituyen el ala de este tipo de aeronave se caracterizan por el hecho
de que, en la zona de pérdida, el coeficiente de sustentacion disminuye de una forma
muy acusada al aumentar el angulo de ataque; ademas, el ala tiene torsion geométrica
negativa, por lo que entra en pérdida antes por el centro que por el extremo.

Esto da lugar a que la aeronave tenga una gran penetracion aerodinamica y sea muy
sensible al accionamiento de los mandos de vuelo.

De hecho, en el manual de vuelo de la aeronave, en el apartado correspondiente a los
limites de maniobra, se advierte:

1.°  El avién con la proa baja, al ser muy limpio aerodinamicamente, tiene mucha pene-
traciéon, de forma que aumenta su velocidad muy rapidamente.

2.° Es un requerimiento muy importante el control de la velocidad en cualquier manio-
bra, sobre todo en los virajes.

3.° Evitar siempre la acciéon brusca de los mandos.

Estas caracteristicas peculiares llevan a considerar como posibles maniobras que pudie-
ron producirse: la barrena, el picado en espiral y la inestabilidad espiral, que se descri-
ben a continuacion.

1.18.1.2. La barrena

Se puede definir la barrena como un movimiento del avién en espiral automantenido
alrededor de un eje vertical, durante el cual el angulo de atague medio de las alas es
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superior al de pérdida del avion. Esta condicién responde a la barrena estabilizada o
desarrollada que representa un estado de equilibrio entre los momentos predominantes
probarrena y antibarrena. Los momentos probarrena los proporciona fundamentalmen-
te el ala y los antibarrena el resto de la aeronave: fuselaje, estabilizador vertical y un
poco el grupo motor a baja potencia. En este equilibrio es muy importante la forma de
la seccion transversal del fuselaje, que puede variar notablemente los momentos de gui-
fiada antibarrena. Esta aeronave, debido a la forma de su seccién transversal, se consi-
dera fuertemente antibarrena.

Cuando un avién entra en barrena, pasa por una fase denominada barrena incipiente, que
comprende una zona desde la iniciacién de la maniobra, bien mandada o inadvertida, has-
ta que alcanza su equilibrio como barrena desarrollada. En esta fase la recuperacion suele
ser facil. Sin embargo, en esta fase se establece una pugna entre los momentos probarre-
na y antibarrena hasta consequir el equilibrio entre ambas, dando lugar a la barrena
desarrollada. Este mecanismo, producido fundamentalmente por el ala en pérdida con
momentos de alabeo y guifada, caracteriza a la «barrena incipiente». Otra caracteristica
es gue el eje de la barrena se encuentra cerca del plano de simetria de la aeronave y de
su centro de gravedad. También durante la barrena desarrollada su velocidad vertical varia
muy poco o nada, hasta tal punto que se la considera estacionaria, y no es muy elevada.

Esta maniobra es recuperable y, en el caso de que no se recupere, no se supera el limi-
te estructural de la aeronave y ésta impacta con el suelo.

1.18.1.3. El picado en espiral

En comparacion con la barrena, el picado en espiral se inicia cerca de la pérdida, pro-
ducido por una asimetria, mandada por el piloto o debida a una rafaga lateral o asi-
meétrica, u otro agente externo en forma de turbulencia, etc., y se caracteriza porque el
ala no esta en pérdida pero si muy proximo a ella.

En esta maniobra, el eje esta fuera de la aeronave, la velocidad aumenta con mucha
rapidez y no se presentan el resbalamiento ni el derrape que habitualmente se produ-
cen en la barrena.

Si no se corrige rapidamente esta maniobra, debido al aumento tan rapido de la velo-
cidad, no da tiempo a recuperar la aeronave.

Estos casos se dan con mas frecuencia en aviones que tienen el centro de gravedad muy
adelantado y, en dicha posicion, la deflexion maxima del timén de profundidad a enca-
britar no permite alcanzar la pérdida del ala. Si el piloto, en estas condiciones, mantie-
ne el avion volando lento y aparece una asimetria, el avion gira en guifada y entra en
una espiral en picado que incrementa rapidamente la velocidad, sin que al piloto le dé
tiempo a reducirla.
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Las alas cuyos perfiles tienen una disminucion muy acusada del coeficiente de sus-
tentacion en la zona de pérdida, como es el caso de la aeronave que sufrio el acci-
dente, tienen tendencia a originar caidas violentas en autorrotacion de estas caracte-
risticas.

Esta maniobra sélo es recuperable cuando se inicia; en el caso de que no se recupere,
se supera enseguida el limite estructural de la aeronave y ésta se destruye en vuelo.

1.18.1.4. La inestabilidad espiral

La inestabilidad espiral se caracteriza por entrar la aeronave en un viraje en el que el
radio de giro se reduce de forma continua, es decir, se va cerrando la espiral y la velo-
cidad va aumentando progresivamente.

Normalmente la inestabilidad espiral es originada en el avion por poseer demasiada esta-
bilidad direccional e insuficiente efecto diedro o estabilidad lateral. Asi, si el avion en su
vuelo normal se ve sorprendido por una rafaga vertical asimétrica, le levantara un ala y
el avion virara, bajando el morro hacia el ala que baja, produciendo un momento de
alabeo y un resbalamiento; la estabilidad direccional da lugar a un momento de guifa-
da con el morro hacia el viento relativo para anular el resbalamiento que se haya pro-
ducido y origina una velocidad de guifiada que, a su vez, origina nuevos momentos de
alabeo y guifada.

En el caso de que el movimiento sea estable, la aeronave se aproxima de forma asin-
toética al rumbo de referencia, de manera que el avién describe un viraje suave en el que
el radio de giro aumenta de forma continua.

Cuando el movimiento es inestable esta induccién de efectos produce una inclinacion
lateral que, debido a la preponderancia de la estabilidad direccional sobre la estabilidad
lateral, da lugar a que la aeronave se aleje con el tiempo del rumbo de referencia, con
un resbalamiento muy pequefio. En este caso, el radio de giro disminuye de forma con-
tinua y el avion describe un viraje en espiral cada vez mas cerrada y con mayor veloci-
dad. Este movimiento es el que recibe el nombre de inestabilidad espiral.

Esta maniobra es recuperable al principio del movimiento inestable, siendo muy dificil
hacerlo después; en el caso de que no se recupere, se supera el limite estructural de la
aeronave y ésta se destruye en vuelo.

A los efectos de prevenir este tipo de inestabilidad, las normas establecen que las aero-
naves deben ser estables o ligeramente inestables. En el caso que nos ocupa, la aero-
nave es ligeramente inestable y, de acuerdo con sus caracteristicas, poco propensa a
sufrir este tipo de inestabilidad.
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1.18.1.5. Conclusién

Del estudio realizado, donde se han seleccionado las maniobras que se han considera-
do adecuadas al accidente que se esta tratando, y considerando las caracteristicas pecu-
liares de cada maniobra y la respuesta del avién, destacando los principales parametros
a considerar, se puede deducir que la maniobra mas probable que ha podido producir
la destrucciéon de la aeronave como consecuencia de un fallo estructural en vuelo es un
picado en espiral.

1.19. Técnicas de investigacion utiles o eficaces

No se han utilizado.
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ANALISIS
2.1. Desarrollo del vuelo

La aeronave Cessna 152, matricula EC-GED, despega del Aeropuerto de Zaragoza a las
12:46 h del dia 6 de junio de 1999 en un vuelo visual programado con destino al Aero-
puerto de Castelldon, con un piloto al mando y un pasajero.

Entre las 12:54 h y las 13:04 h hay constancia de varias comunicaciones entre la torre
de control de Zaragoza y la aeronave porque ésta no es localizada en el radar, llegan-
dose a la conclusién de que el transpondedor se encontraba averiado, por lo que no se
dispone de las trazas de radar de este vuelo. A las 13:15 h se tiene el Ultimo contacto
comunicando que se encuentra a 40 millas de Zaragoza, sin que vuelva a tener ningu-
na comunicaciéon con Zaragoza ni con ninguna torre préoxima a la trayectoria seguida
por la aeronave. Se puede suponer, por tanto, que hasta el momento del accidente,
aproximadamente a las 14:30 h, todo se ha desarrollado con normalidad, teniendo en
cuenta, también, que las condiciones meteoroldgicas son adecuadas para el vuelo visual
y no se ha registrado la caida de ningun rayo en toda la provincia de Tarragona.

Segun declaraciones de un testigo, aproximadamente a las 14:30 h oy¢ el ruido del
motor de una avioneta, viéndola caer en trozos, citando concretamente un ala separa-
da. La aeronave se ha destruido en el aire y los restos se esparcen por un terreno liso
y duro sembrado con olivos y algarrobos y dentro de un circulo de 446 m de diametro,
distancia que separa los elementos mas alejados entre si.

2.2. Consideraciones sobre el fallo estructural de la aeronave

Se descarta la posibilidad de una explosién porque en ninguno de los restos existen sefia-
les de incendio o deflagracién y en los informes de las autopsias de los ocupantes se dice
explicitamente no encontrarse indicios de fuego. Por otra parte, todos los informes de
mantenimiento tanto de la aeronave como del motor y hélice indican que éste se ha rea-
lizado de acuerdo con los manuales correspondientes y en los tiempos establecidos en
centros debidamente autorizados y controlados por las autoridades competentes. Todo
ello hace suponer que la destruccion de la aeronave en vuelo se deba a un fallo estruc-
tural por haberse sobrepasado los factores de carga maximos autorizados.

Se estudia la posibilidad de que el desprendimiento de la hélice en vuelo fuera el fallo
primario que originara la destrucciéon de la aeronave, llegandose a la conclusién de que
dicho desprendimiento se produjo por la rotura por cizalladura de las pestafias de los
casquillos en los que se alojan los tornillos que fijan la hélice a la platina del cigtefal,
debido a una sobrecarga transmitida por dicha platina al conjunto de la hélice. Esta
sobrecarga, practicamente instantanea, tuvo su origen, probablemente, en un movi-
miento brusco que desplazd angularmente el plano de rotacion de la hélice con res-

1



Informe técnico A-026/1999

pecto al que tenfa en las condiciones en que se desarrollaba el vuelo, y que dio lugar a
una reaccion al desplazamiento angular de la platina del cigliefial, como consecuencia
del par giroscépico de la hélice. Todo ello lleva a descartar que el desprendimiento de
la hélice fuera el fallo primario que provocara la destruccién de la aeronave.

En los estudios realizados por el INTA sobre los restos de la planta de potencia, se lle-
ga a la conclusién de que ésta se desprendié completa en union de la bancada y cha-
pa cortafuegos, la cual, a su vez, arrastrd trozos de tres de los cuatro largueros del fuse-
laje y parte del revestimiento del mismo remachado a dichos largueros y al cortafuegos.
Esta separacion se produce por la rotura de la U de refuerzo que llevan los largueros,
en la correspondiente al nudo inferior izquierdo, provocada por una sobrecarga estati-
ca, practicamente instantdnea, que entra Unicamente a través de los elementos previs-
tos en el disefio. Esta sobrecarga transmitida por la planta de potencia al fuselaje a tra-
vés de la bancada sélo pudo producirse como consecuencia de una situacion que hizo
sobrepasar el factor de carga maximo previsto. La solicitacibn mecanica que originé la
sobrecarga proviene de las fuerzas de inercia que actdan sobre el motor, en union del
par giroscopico de la hélice al cambiar bruscamente la orientacién de su plano de giro.

Al fallar el nudo inferior izquierdo, se separa la planta de potencia por roturas en la par-
te delantera del fuselaje bajo la accién de cargas asimétricas transmitidas a éste a tra-
vés de los otros tres nudos, arrastrando la chapa cortafuegos, que es el mamparo de
cierre delantero de la estructura del fuselaje.

La desaparicion del mamparo de cierre de la estructura delantera del fuselaje produce
en éste una importante disminucion de su resistencia estructural, suficiente para justifi-
car la destruccion de la estructura que sufrié la aeronave.

No obstante, las diferencias que presentan las alas en las zonas de su unién al fuselaje
indican que las alas se desprendieron por sobrecargas perpendiculares a su plano, hacia
arriba en la izquierda y hacia abajo en la derecha, transmitidas al fuselaje a través de
sus elementos de union, es decir, la aeronave estuvo sometida a cargas asimétricas de
magnitudes superiores a las maximas que podia soportar su estructura.

En consecuencia, todo parece indicar que la destruccion de la aeronave en vuelo se ini-
ci6 con una fuerte solicitacion de cargas asimétricas sobre las alas, que se transmitieron
a través de su estructura; como consecuencia del cambio brusco en la actitud de la aero-
nave producido por esta solicitacion, el plano de giro de la hélice cambié bruscamente
su orientacién y su par giroscopico se opuso a este movimiento, transmitiendo a la
estructura de la aeronave, a través del motor y su bancada, una fuerte solicitacion de
cargas de reaccion a las transmitidas por las alas. El sistema de cargas resultante dio
lugar a que se produjeran esfuerzos superiores a los maximos que podian soportar dis-
tintas partes de la estructura, separandose las alas por sus uniones a la estructura del
fuselaje y el grupo motopropulsor por sus elementos de unién a la misma. El despren-
dimiento de la hélice fue una consecuencia mas de este complejo sistema de cargas.
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2.3. Consideraciones sobre posibles maniobras

En el apartado 1.18.1 se han estudiado las maniobras que pueden producirse en un
avibn como consecuencia de cargas asimétricas y que pueden llevar aparejada la pérdi-
da del control de la aeronave, sobre todo en el caso de pilotos con poca experiencia de
vuelo. Estas son: la barrena, el picado en espiral y la inestabilidad espiral.

La barrena se caracteriza porque su velocidad vertical varia muy poco o nada y no es
muy elevada, por lo que, en el caso de pérdida de control, la aeronave llega integra al
suelo. En este caso, en consecuencia, se considera que no se produjo una barrena por
el hecho de que la aeronave se destruyé en el aire.

En lo que se refiere a las otras dos maniobras estudiadas, en las que rapidamente se
alcanzan velocidades que superan los limites estructurales en el caso de pérdida de con-
trol, se ha encontrado que el disefio de la aeronave hace que sea muy poco suscepti-
ble a la inestabilidad espiral y mas susceptible al picado en espiral. En consecuencia, se
considera mas probable que en este caso se produjera un picado en espiral que llevé a
la destruccion de la aeronave en vuelo.

Finalmente, no ha sido posible determinar el origen de la solicitacion de cargas asimé-
tricas sobre las alas que dio lugar a esta maniobra. Como situaciones tipicas, cabe pen-
sar en la presencia de turbulencia atmosférica, en una accion brusca del piloto sobre los
mandos de vuelo, o en una combinacién de ambas.
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CONCLUSION
3.1. Conclusiones

— El piloto estaba calificado para el vuelo y contaba con una licencia valida.

— La aeronave tenia en vigor su certificado de aeronavegabilidad y habia sido mante-
nida de acuerdo con el programa de mantenimiento aprobado.

— Las condiciones meteoroldgicas eran adecuadas para el vuelo visual programado.

— El vuelo se realizé sin problemas aparentes hasta el momento del accidente.

— La aeronave se destruy6 en vuelo.

— Se considera que se superaron las cargas Ultimas de disefio, probablemente en el
curso de una maniobra de picado en espiral, en la que la aeronave entré de mane-
ra inadvertida para el piloto.

3.2. Causas

El accidente se produjo por un fallo estructural en vuelo de la aeronave, como conse-
cuencia de haberse superado las cargas ultimas de disefo.

Teniendo en cuenta las caracteristicas del accidente y las de la propia aeronave, se con-
sidera que las cargas ultimas de disefio se superaron, probablemente, en el curso de
una maniobra de picado en espiral, en la que la aeronave entr6 de manera inadvertida
para el piloto.
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4. RECOMENDACIONES SOBRE SEGURIDAD

Ninguna.
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APENDICES
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APENDICE A

Ruta habitual y probable de la aeronave.
Esquema de dispersion de restos
sobre el terreno
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APENDICE B

Esquema y fotografias del montaje
y rotura de la hélice
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1. Domo
2. Tornillos de fijacion del domo

3. Tornillos pasantes de fijacion de la hélice al ciguedal
4. Arandela-placa

5. Tabique delantero de domo

. Junta de Mylar

Hélice

Tabique trasero del.domo

Extremo del cigienal con el plato con corona y
casquillos roscados de alojamiento del extremo
roscado de los tornillos de ref. 3

6
7.
8.
9.

Esquema del montaje de la hélice
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Vista general, aproximadamente de peril, del conjunio hélice

Vista general, desde atras, del conjunto hélice

Vistas generales de la hélice

Valona y cuerpo cilindrico del casquillo Vista lateral del casquillo

Vistas de uno de los casquillos de union de la hélice al cigtiehal




Informe técnico A-026/1999

APENDICE C

Esquema y fotografias del montaje
y roturas de elementos de la planta
de potencia
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15¢cm 85cm

Corta

/fuegos
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Detalles de la rotura del herraje inferior izquierdo
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APENDICE D
Fotografias de roturas en las alas
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Ala izquierda vista desde su union al fuselaje

Montante izquierdo: detalle de la rotura del herraje de union al fuselaje
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Montante derecho: detalle de la rotura en la union al fuselaje



